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RESUMO

Este trabalho tém como objetivo analisar 0 escoamento, ndo permanente, de um fluido
newtoniano em torno de um corpo de forma arbitréria, disposto nas proximidades de uma
superficie plana. Este problema mais simples pode ser associado a uma primeira etapa da
solucdo do escoamento global desenvolvido no interior das Maquinas de Fluxo, onde um rotor
se desloca em relacdo a carcaca (voluta). O movimento do rotor dentro da voluta pode ser, em
primeira instancia, interpretado como o movimento de um aerofdlio nas proximidades de uma
superficie solida. Neste trabalho, utiliza-se uma nova metodologia, que emprega o Método de
Vortices, para a andise do problema. Esta metodologia considera os efeitos da viscosidade e,
como consequiéncia, a dindmica da vorticidade gerada na superficie do aerofdlio e do solo,
tornando possivel a andlise da intensa interacdo presente na esteira assm formada. A
superficie do aerofdlio € smulada por painéis planos sobre os quais se distribui vorticidade de
densidade constante. Para viabilizar o tratamento numeérico, a vorticidade, gerada nas
vizinhangas do aerofdlio e do solo, é discretizada com a utilizagdo de vortices de Lamb; este
vortice possui um nicleo, de raio s, no interior do qual a vorticidade é distribuida segundo
uma distribuicdo gaussiana . Um esguema puramente lagrangiano é adotado para simular a
conveccao destes vortices. O processo de difusdo é ssmulado usando o Método de Difusdo
Randdmica. Os resultados das simulagdes numeéricas permitem a identificacdo e andlise dos
mecanismos presentes, tal como o efeito cinematico, associado a aceleracdo do fluido em
funcéo da restricdo ao escoamento e que atua no sentido de diminuir a sustentacdo, como
também o efeito associado ao deslocamento do ponto de estagnacdo e que atua no sentido de
aumentar a sustentagdo. O “efeito solo” resultante se da no sentido do efeito predominante. As

cargas aerodinamicas sdo calculadas e comparadas com dados disponiveis na literatura.



ABSTRACT

The aim of this work is to simulate numerically the two-dimensional, incompressible,
unsteady flow around a body of arbitrary shape in the presence of a ground plane. The fluid is
Newtonian, with constant properties. This problem can be considered as a preliminary study
to analyze the globa flow that develops in turbomachines due the rotor/volute interference.
As an initia approximation, the rotor motion inside the volute can be interpreted as the
motion of an airfoil in the vicinity of a ground plane. A new methodology using the discrete
vortex method is presented, being possible to analyze the effects of the interaction of the
airfoil and the ground-plane wakes. The airfoil surface is simulated by straight-line panels,
with constant-strength vortex distribution. The vorticity generated on the airfoil and ground
plane surfaces is replaced by Lamb vortices located near the surfaces. The wake dynamics is
computed using the convection-diffusion splitting algorithm, where the convection process is
carried out with a lagrangian second order time marching scheme (Adams-Bashforth scheme),
and the diffusion process is simulated using the random wak method. The physical
characteristics of the airfoil and ground-plane wake interaction are identified and analyzed;
results for the aerodynamics loads are presented and comparisons are made with other results

available in the literature.
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INTRODUCAO

O presente trabalho tem como objetivo o desenvolvimento de pesquisas, as quas
deverdo levar a um melhor entendimento do escoamento estabelecido no interior das
Maguinas de Fluxo e, em consequéncia, a resultados que permitam um melhor entendimento
dos fenbmenos envolvidos. Basicamente, estas maguinas sdo congtituidas por duas partes,
uma fixa, a carcaga ou voluta e a outra mével, o rotor. Este tltimo é formado por um conjunto
de pas, fixas a um eixo, em torno do qual tém um movimento circular de rotagcdo. Por meio
deste movimento, o qual se da dentro da voluta € que se opera a transformacéo do trabalho
mecanico de eixo em energia hidraulica, caso das maquinas geradoras, ou vice versa, caso das
maguinas motoras.

Pretende-se andisar os efeitos da viscosidade nos complexos escoamentos que
ocorrem no interior destas méaguinas. Assim sendo, o fluido € modelado como newtoniano, o
gue implica no desenvolvimento de camada limite, a partir das superficies internas da
maquina, como também na formacdo de esteiras, a jusante de regifes descoladas. Estes
escoamentos rotacionais, presentes tanto na camada limite quanto na regido descolada, devem
ser melhor estudados a fim de permitir uma compreensdo mais acurada dos fendmenos
presentes. Deste modo, a influéncia dos efeitos de uma pa sobre 0 escoamento reinante nas
imediacOes da carcaca, como também os efeitos da propria voluta sobre o escoamento atraves
do sistema de pas, devem ser pesguisados.

Em vista da complexidade do escoamento estabelecido no interior das Maguinas de
Fluxo, o bom senso indica a necessidade de se abordar o problema por partes. Com esta
orientacdo, em outro trabalho, foi estudado o escoamento por uma grade linear contendo
infinitos perfis aerodin@micos idénticos (Pereira, 2002). A interagdo entre os varios perfis é
resolvida com a utilizagdo de uma funcéo de interferéncia, a qual possibilita supor que a
camada limite e a esteira viscosa, desenvolvida em cada um dos perfis, sdo idénticas.
Trabalhando com esta modelagem o efeito de interferéncia de grade ja esta sendo incluido,

tornando-se suficiente concentrar a andlise sobre um perfil aerodindmico de referéncia.



Aspectos de turbuléncia sdo considerados com todos os seus detalhes, porém a influéncia da
voluta ndo é analisada.

Portanto, uma outra etapa destes estudos se apresenta como sendo a andise da
influéncia da voluta no escoamento por uma Unica pa. Contudo, mesmo este problema se
apresenta muito complexo, sugerindo que se inicie a andlise do escoamento abordando o
problema mais simples, resultante do desenvolvimento da voluta em uma superficie plana,
com 0 posicionamento de um corpo de forma arbitraria, nas suas imediacdes. Com este
procedimento a utilizacdo do Método de Painéis, uma das etapas do Método de Vdértices, a
influéncia de um painel sobre os demais permanece inaterada caso a geometria do mesmo
ndo mude. Deste modo, chega-se a uma matriz de influéncia a qual permanece inalterada por
toda a simulagdo, representando uma economia de tempo, uma vez que é calculada uma Unica
vez. Assim, para o caso de se estudar a influéncia da presenca de uma superficie plana no
escoamento por um aerofdlio, a geometria da superficie ndo se altera em relagdo ao aerofdlio,
permitindo uma forte simplificacdo numérica no problema a ser estudado. O conhecimento
das peculiaridades deste escoamento mais simples permitird, em estudos posteriores, buscar-
se 0 entendimento para o complexo escoamento desenvolvido no interior das Méaquinas de
Fluxo.

Uma evolucéo ao problema proposto seria o corpo se deslocando nas proximidades da
superficie plana, ou até mesmo uma superficie curva ou, eventuamente, ondulada. As
dificuldades para este novo problema seriam bem maiores, em vista da geometria da
superficie se dterar no tempo, em funcéo do movimento do corpo em relacdo a mesma. Este
caso estaria procurando representar a alteracdo da geometria observada no movimento do
rotor dentro da voluta.

Para estes estudos, pensou-se, como uma possivel aternativa, empregar um esquema
hibrido, no qual o problema complexo seria desmembrado em dois problemas mais simples,
porém resolvidos simultaneamente. Desta forma o escoamento pela pa, ou grade é modelado
em uma parte do problema, sendo 0 escoamento pela voluta modelado em outra. Separando as
duas partes do problemas, seria disposta uma superficie imaginaria, com a finalidade de fazer
a conexao entre as mesmas. Assim, 0 sistema de pas do rotor seria estudado separadamente ao
escoamento pela voluta, do mesmo modo que 0 escoamento através da voluta seria estudado
de forma separada a0 escoamento pelo rotor. A interferéncia de um em relagdo ao outro se
daria pelo transporte da vorticidade através da superficie imaginéria.

Apés estas consideragoes, estase em condi¢des de propor o cumprimento da primeira

etapa destes trabalhos. Assim, os estudos tém como objetivo pesguisar 0 escoamento de um



fluido newtoniano e homogéneo, em torno de um corpo de forma arbitraria, quando
estacionado nas proximidades de uma superficie plana. A revisdo bibliogréfica revela que,
mesmo sendo este um problema mais simples, é ainda suficientemente complexo, com muitas

guestdes em aberto, merecendo um estudo para a el ucidagdo dos fendbmenos envolvidos.

Descricéo do Problema

O fenbmeno a ser estudado, conhecido popularmente como “efeito solo”, é bastante
familiar aos pilotos de planadores, aeronave sem motor e com as asas dispostas por baixo da
carlinga, como também dos pilotos de carros de corrida. No primeiro caso, em vista do
pegueno trem de pouso e das asas baixas, estas se deslocam muito proximas as pistas durante
a operacao de pouso e, nestas condicdes, seus pilotos percebem a presenca de um efeito, ta
como a existéncia de um colchdo, amortecendo o pouso destas aeronaves. Ja, N0S Monopostos
de corrida, o efeito presente é no sentido de gerar uma forca que atua no mesmo sentido do
peso do veiculo, aumentando com isto a aderéncia dos pneus, efeito importante em
competicdes automobilisticas.

De inicio, a uma simples observacdo, o fendmeno ja se apresenta controverso. Uma
justificativa para a presenca de efeitos opostos é a existéncia de diferentes mecanismos,
responsaveis pelo aparecimento dos mesmos. Deste modo, somos inclinados a admitir a
presenca de pelo menos dois mecanismos, 0s quais contribuem com o aparecimento deste
fendbmeno, sendo 0s mesmos antagbnicos. Assim, quando um mecanismo predomina sobre o
outro, a acdo se da no sentido do mecanismo predominante. A partir destas consideracoes,
pode-se supor que, fisicamente, 0 problema est4 associado a dois mecanismos. O primeiro,
puramente potencial, esta diretamente relacionado com a cinemética do escoamento, podendo
ser facilmente visualizado com o auxilio da Figura 1, a qual mostra um cilindro circular
disposto nas proximidades de uma grande superficie plana, e na presenca de um escoamento
uniforme.

— > Superficie

Figura 1 — Corpo rombudo préximo a uma superficie plana



A influéncia da superficie manifesta-se através do efeito potencial de acelerar o fluido
na regido compreendida entre o corpo e a mesma. A este aumento da velocidade associa-se
uma distribuicdo de pressdo negativa na superficie inferior do corpo, resultando no
aparecimento de uma forga normal a0 escoamento incidente e dirigida para baixo, como se
fosse uma forca de sustentacéo negativa.

Como vemos, o fendmeno em estudo afeta diretamente a forca de sustentacéo e, deste
modo, € conveniente recuperar a sua definicdo. Para tanto, consideremos o escoamento de um
fluido em torno de um corpo. Este movimento da origem a uma forga resultante, cujo
componente na direcdo normal a0 movimento é a forca de sustentacdo. Devemos lembrar que
0 componente na direcdo do movimento é a forca de arrasto.

Por sua vez, 0 segundo mecanismo esta associado a um deslocamento do ponto de
estagnacdo, do bordo de ataque, para um ponto localizado nas suas vizinhangas, porém na
face inferior do corpo. Com este deslocamento ha o aparecimento de uma circulagéo adicional
ao redor do corpo e, em consequiéncia, uma forca positiva de sustentacao.

Com o esclarecimento destes dois mecanismos, a explicagdo para 0 comportamento
distinto entre corpos rombudos e esbeltos, fica simples. Ou segja, para corpos rombudos, ou
aerofdlios quando operando com grandes angulos de ataque, o efeito potencial é o
predominante e a acdo é no sentido de diminuir a forca de sustentaco existente. Ja, para
corpos esbeltos, tais como aerofdlios quando operando com pequenos angulos de ataque, o
efeito predominante € o associado ao deslocamento do ponto de estagnacdo. Nestas condicdes
o movimento do aerofdlio nas proximidades da superficie plana, terd como resultado um
aumento da forca de sustentacéo.

Observa-se que o0 deslocamento do ponto de estagnacdo, influenciado pelos
mecaniSmos acima descritos, torna-se mais efetivo quando a face inferior do aerofdlio possui
uma superficie concava, caracterizada pela curvatura do aerofélio, como mostrado na

Figura 2.
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Figura 2 — Aerofélio Céncavo Sobre uma Superficie Plana
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A medida que o angulo de ataque do aerofdlio vai aumentando, 0 mesmo passa a ter
um comportamento semelhante a um corpo rombudo e, neste caso, a combinagao dos efeitos

atuantes passa a ser no sentido de diminuir a forca de sustentacéo.
Solucéo do Problema

O principa objetivo do presente trabalho, € mostrar a existéncia destes mecanismos,
tendo como linha mestra a utilizacdo de métodos numéricos para a simulacdo dos fenémenos
fisicos. Varios métodos aplicam-se na analise numérica do escoamento de um fluido viscoso;
ha métodos utilizando uma descricdo euleriana, métodos utilizando uma descri¢do lagrangiana
e métodos hibridos, consistindo em uma combinagéo entre os dois. Estes métodos, com
vantagens e desvantagens, sdo sempre adequados para uma determinada faixa de aplicacéo.

O Método de Vortices Discretos, ao utilizar a descricdo lagrangiana na simulacdo do
escoamento, possui a caracteristica marcante da ndo utilizacdo de uma maha e, com isso,
dificuldades que aparecem na descricéo euleriana deixam de existir. A descri¢éo lagrangiana
permite que as condicdes de contorno no infinito sgjam satisfeitas automaticamente, em vista
da caracteristica de marchar no tempo e atudizar a posicdo dos vortices, evitando a
necessidade do estabelecimento de um dominio de solucdo. A simulagdo do escoamento
através do Método de Vortices, em vista do acompanhamento da evolugdo de uma nuvem de
vortices, faz com que a atencéo esteja restrita apenas as sub-regides onde a vorticidade se
manifesta, em gera a camada limite e a esteira. Ja as formulagBes baseadas na descricéo
euleriana, necessitam resolver regides irrotacionais. Portanto, em vista das vantagens
apresentadas para a solucdo do problema em estudo, o Método de Vortices foi 0 escolhido
para arealizacdo das simulacdes numéricas.

Para a andlise do escoamento ao redor do aerofdlio posicionado nas vizinhangas da
superficie, uma nuvem de vortices discretos € utilizada para smular a vorticidade presente no
campo. No esquema adotado, cada vortice livre € acompanhado individual mente durante toda
a smulagdo numérica. Uma caracteristica marcante do Método de Vortices € impor o
deslocamento dos mesmos em duas etapas distintas, dentro de um mesmo incremento de
tempo e satisfazendo a equacdo do transporte de vorticidade. Estas etapas constituem em um
deslocamento por conveccdo e outro por difusdo, sendo calculados em separado e
implementados, um apds o outro, dentro do mesmo passo de tempo.

Quando do emprego do Método de Vértices € comum a utilizacdo do Método de
Painéis para ssimular a superficie do corpo. Uma das vantagens € a possibilidade de simular

corpos com forma genérica, ndo se atendo a formas geométricas mais simples, tais como a do



cilindro circular. Outra vantagem € que, adotando uma distribuicdo de vértices sobre os
painéis, a vorticidade gerada sobre a superficie do corpo passa a ser conhecida diretamente.
Para a simulac&o da superficie plana é adotado o Método de Imagens, o qual apresenta
a grande vantagem de assegurar a condicdo de impenetrabilidade ao longo de toda a superficie
uma vez que a mesma passa a ser uma linha de corrente. Por outro lado apresenta como
desvantagem, a necessidade de trabalhar com os vortices presentes na nuvem e com suas
imagens, aumentando em muito o esforco computacional. Outra dificuldade apresentada € a
de ndo garantir a condicdo de escorregamento nulo, dificuldade superada pelo
desenvolvimento de um novo esquema, o qual prevé que, vortices gerados nas proximidades
da superficie, anulem o componente tangencial de velocidade em pontos de controle
convenientemente distribuidos sobre a mesma. Esta situacdo corresponde a verificada em um
tinel de vento, no qual o corpo em estudo fica parado em relacdo as superficies do mesmo.
Uma outra situacdo que poderia ser estudada, corresponde a um aerofdlio se
deslocando em relacdo a uma superficie. Assim sendo, a condicdo de contorno seria outra, ou
sga, haveria um movimento relativo entre o aerofdlio e a superficie e, neste caso, o
componente de velocidade tangente a superficie, em seus pontos de controle, deveriam ser

tomados como a velocidade do aerofdlio com sinal trocado.
Experimentos numéricos

Para a readlizacdo dos experimentos numéricos duas formas geométricas foram
escolhidas, os aerofélios: NACA 0012 e NACA 0018, como também o cilindro circular. Os
primeiros testes foram realizados sem a presenca da parede, ou sgja, estas formas geométricas
foram estudadas como corpos isolados. O objetivo dos testes, nesta primeira fase, foi de obter
resultados que, através da confrontagdo com dados experimentais disponiveis, permitissem a
validagdo do algoritmo desenvolvido.

Nesta fase uma série de testes foi redlizada com o intuito de verificar o melhor
momento da geracdo dos vortices e da necessidade do reequilibrio do corpo antes desta
geracdo. A operacdo de reequilibrio consiste em, apds o deslocamento dos vortices, calcular
uma nova densidade de vortices a ser distribuida sobre os painéis, sendo a intensidade dos
vortices nascentes, calculada a partir destes novos valores. Os melhores resultados foram
obtidos sem o reequilibrio do corpo, ou sgja, difundindo a prépria densidade de vortices usada
no cdlculo da velocidade induzida pelo corpo, em vortices nascentes no passo de tempo
seguinte. Observou-se também que, em funcdo de erros numeéricos, a vorticidade presente no

campo ia se adterando, ndo respeitando a condicdo de conservacdo. Um esquema mantendo a



soma da vorticidade distribuida sobre o corpo mais a presente na nuvem igua a zero foi
implementado, conduzindo a uma melhora nos resultados.

Em uma segunda fase dos experimentos, ja com a inclusdo da superficie na ssimulagéo,
0S primeiros resultados mostraram um aumento da sustentagdo, a medida que o perfil era
aproximado da mesma. Este era o comportamento esperado, contudo, em vista de contrariar
0s apresentados por alguns autores, passou-se a buscar uma justificativa para este
comportamento aparentemente contraditorio, apresentado nestes trabal hos.

A grande diferenca existente entre o presente trabalho e o apresentado por estes
autores, é a ndo imposicao da condicdo de escorregamento nulo sobre a superficie, ou sgja, a
ndo inclusdo dos efeitos da formagdo da camada limite junto a0 solo. Assim, aguns
experimentos foram realizados, sem prever a geracdo de vorticidade junto a parede, indicando
um comportamento qualitativamente equivalente aos obtidos por estes autores. Este fato levou
a concluir que o fendbmeno estudado, so é perfeitamente simulado, com a inclusdo dos efeitos
viscosos junto a superficie (Ricci et al., 2001).

Nesta atura os resultados qualitativos se apresentavam bons, contudo, em termos
guantitativos, se afastavam um pouco do esperado. Com o objetivo de melhorar estes
resultados, foi adotada uma estratégia. Inicialmente seria feita uma andlise visando identificar
0s principais fatores responsaveis por esta distorcdo nos resultados. Em seguida seria
desenvolvida uma pesquisa visando identificar um bom esquema para o cdculo das cargas
aerodinamicas.

Investigando o calculo das velocidades, verificou-se que a induzida pela nuvem de
vortices se apresentava consistente. Contudo, a velocidade induzida pelo corpo mostrou
apresentar erros grosseiros quando estas eram calculadas em pontos situados muito préximos
do mesmo. Uma aternativa apresentada, inédita no contexto do Método de Vértices, foi o do
deslocamento do ponto de controle para uma posicdo intermediaria entre a superficie do
painel e a do corpo. Este esgquema, associado a correcdo da curvatura dos painéis, permitiu
chegar a um erro maximo da ordem de 2%, quando operando a distancias ndo inferiores a
40% do comprimento dos painéis. Uma camada protetora foi criada em torno do corpo, ndo
permitindo que os vOrtices se aproximassem mais do que este valor, garantindo assim um erro
apropriado para a velocidade induzida pelo corpo. Os resultado destes estudos s&o discutidos
nareferéncia Ricci & Hirata, ( 2002).

As pressdes foram inicialmente calculadas a partir de um esquema proposto por
Lewis. Neste esquema, apos terem sido considerados os efeitos de conveccdo e difusdo,

implementados a partir da equacdo da vorticidade, o termo de pressdo € separado das



equactes de Navier-Stokes, permitindo o seu célculo, a partir da vorticidade distribuida sobre
os painéis. Os resultados mostraram-se bons, contudo, as cargas aerodinamicas calculadas a
partir destes valores apresentaram-se com muito ruido, dificultando a andlise da evolucéo das
forcas ao longo do tempo.

A seguir as pressdes passaram a ser calculadas a partir do esquema apresentado no
trabalho de Shintani & Akamatsu (1994), o qual calcula a pressdo diretamente das equagdes
de Navier-Stokes. Inicialmente € tomado o divergente das equacdes de Navier-Stokes,
chegando-se a uma equagdo de Poisson em termos de pressdo, a qual € resolvida utilizando
elementos de contorno. Neste esquema a pressao € calculada em funcéo de toda a vorticidade
distribuida no campo, e ndo apenas em funcdo da vorticidade distribuida sobre o corpo,
minimizando com isto as oscilagdes no resultado. O passo seguinte consistiu em se estender
este esquema para o0 problema em estudo, ou sgja, levando em consideracéo a presenca da
superficie nas proximidades do corpo. Os resultados obtidos com o esquema estendido se

apresentaram bons, permitindo a conclusdo dos trabal hos.



CAPITULO 1

REVISAO BIBLIOGRAFICA

1.1. O PROBLEMA

O estudo das caracteristicas aerodinamicas de uma asa, quando se deslocando nas
proximidades do solo, tem sido realizado por vérios autores durante os Ultimos anos, com o
objetivo de anaisar 0 “efeito solo”. Este efeito se traduz em uma alteracdo da forca de
sustentacdo do perfil aerodindmico, normalmente um aumento, em se tratando de perfis

delgados operando com baixo angulo de atague.

Tomotika et a. (1933) usaram a técnica de transformacéo conforme para estudar o
problema bidimensional em regime permanente de um escoamento potencial em torno de uma
placa plana, disposta nas proximidades do solo. Eles analisaram os efeitos do solo na
sustentacdo gerada pela placa plana, quando operando com diferentes angulos de ataque. Esse
trabalho mostra que, para pequenos angulos de atague, sempre se observa o aumento da
sustentacdo e que, para angulos de atague maiores, 0 aumento da sustentaco ocorre apenas
guando a distancia do solo diminui. Para distancias maiores, observa-se uma diminui¢éo do

efeito solo, até o seu completo desaparecimento.

Steinbach (1985) estudou o comportamento aerodindmico de aerofdlios de alta
sustentacdo, quando se deslocando nas proximidades do solo. Na primeira parte de seus
estudos desenvolveu um modelo analitico, a partir do método de singularidades, baseado em
uma distribuicdo de vortices e fontes. Cdlculos de camada limite foram efetuados de modo a
estimar a posicdo da separacdo turbulenta e levar em conta o efeito do deslocamento da
camada limite no escoamento externo. Para introduzir o “Efeito Solo” ou, de um modo gera a

influéncia da parede no campo de escoamento, utilizou do Méodo de Imagens. Com esta
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técnica foram feitas simulagdes com perfis aerodinamicos da classe Clark-Y. Para dois
diferentes tipos de perfis com flaps, Q/R4 e NACA4415, sdo apresentados resultados
experimentais de distribuicdo de pressdo, para escoamento plano e baixa velocidade. Para a
simulacdo do efeito solo foram utilizadas tébuas permitindo o gjuste da atura. As conclusdes

s80 qualitativamente equival entes as acima mencionadas.

Plotkin & Kennell (1981) utilizaranm o Método de Perturbacdo para modelar o
escoamento bidimensional, permanente e potencial em torno de um perfil delgado e simétrico
disposto nas proximidades de uma parede infinita. A parede € simulada pelo Método de
Imagens. Os resultados analiticos séo apresentados para o aerofdlio de Joukowsky. Em vista
do modelo potencial, os efeitos viscosos ndo sdo considerados. Nesse trabalho, o efeito da
superficie solida concretizase com uma diminuicdo da sustentacdo, um resultado
aparentemente contrario aos observados nos trabal hos anteriores. Provavelmente os resultados
obtidos por Plotkin & Kennell (1981) apresentam um comportamento contrario aos dos
trabalhos de Tomotika (1933) e de Steinbach (1985), em funcdo da ndo representacdo dos

efeitos viscosos.

Chacaltana et al. (1994) consideraram os efeitos da presenca de um vortice livre
movendo-se nas vizinhangas de um aerofdlio, a0 mesmo tempo que consideram o efeito do
solo, em um mesmo escoamento. O efeito solo, para aerofdlios delgados, foi bem analisado,
porém, sem considerar a conveccdo do vérticee. A modelagem do problema é potencial,
restrita a corpos delgados. A formacdo da esteira é levada em conta com a difusdo de
vorticidade a partir do bordo de fuga do aerofdlio. N&o é prevista a geracdo de vortices junto a
superficie do solo. Na modelagem do problema em estudo, a emissdo de vorticidade é feita ao
longo de toda a superficie do corpo, impondo efeitos viscosos nas suas imediactes. Uma outra
evolucdo a este problema corresponde a imposi¢éo da condicdo de deslizamento nulo junto ao

solo, através da geracéo de vorticidade préximo ao mesmo.

Chacaltana et a. (1995) adotaram o mesmo modelo do trabalho anterior, porém,
permitindo a0 vortice se deslocar por conveccdo, utilizando um esquema lagrangiano de
avanco no tempo. O problema é formulado sob o ponto de vista potencial. O comportamento
observado por estes autores, sem a influéncia do vortice livre (vortice com intensidade nula) é
semelhante ao observado por Plotkin e Kennell (1981). Este trabaho € uma evolugdo do

anterior, cabendo as mesmas observactes. Nota-se que, provavel mente em funcédo da auséncia
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dos efeitos viscosos junto ao solo, o resultado destes trabal hos divergem dos apresentados por
Tomotika (1933) e Steinbach (1985), ou sgja, indicam uma diminuicdo da sustentacdo para

uma aproximacao ao solo.

Coulliette & Plotkin (1996), utilizaram o Método de Painéis para smular o
escoamento permanente e potencial em torno de um arco parabdlico como também de um
perfil Joukowski simétrico. O primeiro caso foi simulado por meio do Método de Painéis
utilizando vortices discretos. Para o caso do perfil Joukowski, este método foi empregado
associado a uma distribuicéo linear de vortices de modo a superar as dificuldades relacionadas
a0 bordo de fuga afilado. Para os dois casos 0 solo foi representado com o emprego do
Método de Imagens. Portanto, os efeitos viscosos ndo estéo presentes, nem junto ao aerofdlio,
nem téo pouco junto ao solo. Os resultados apresentados, para o arco parabdlico, indicam um
aumento da sustentagéo para 0 caso de pequenas curvaturas, com uma diminuicéo deste efeito
a medida que se aumenta a curvatura. Para grandes curvaturas o efeito € no sentido de
diminuir a sustentacéo. O perfil Joukowski, quando operando com angulo de atague nulo,
mostrou uma diminuicdo da sustentacdo para uma diminuicdo da distancia em relacéo a
parede. Contudo, para um angulo de ataque de 3°, indicou um ligeiro aumento (h/c > 0.20) e
em seguida uma diminuicdo (h/c < 0.20). Deste modo, fica evidente que o problema
relacionado com uma placa plana, arco parabdlico com pouca curvatura, € razoavel mente bem
simulado, sem contudo representar adequadamente o problema, quando relacionado com
perfil espesso; casos do arco parabdlico com grande curvatura e o perfil Joukowski. Para estes
ultimos, os efeitos viscosos devem ser preponderantes, mas ndo sdo levados em conta neste
trabal ho.

Fonseca et al. (1997) analisa, através da aplicacdo do Método de Vortices, ainfluéncia
do solo em um escoamento bidimensional ndo-permanente em torno de um aerofdlio. Os
efeitos difusivos (viscosos) ndo sio considerados. E previsto o desenvolvimento de uma
esteira, porém a liberagcdo de vortices € feita apenas no bordo de fuga do perfil. A superficie
do solo € simulada com a utilizagdo do Método de Imagens. Os resultados para um perfil
NACAQ0012 operando com um angulo de ataque nulo, concordam com o resultado
correspondente, apresentado por Chacaltana et al. (1994). Novamente, observa-se que a
auséncia dos efeitos viscosos, principalmente junto ao solo, induzem a um comportamento

contrério aquele por nos esperado.
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1.2. OS METODOS NUMERICOS

O crescente avanco na area computacional tem permitido o desenvolvimento de
métodos numeéricos para a simulagdo dos fendmenos associados ao movimento de um fluido.
Varios destes métodos aplicam-se a analise do escoamento de um fluido viscoso; existindo os
gue utilizam uma descricdo euleriana, outros gue utilizam uma descricdo lagrangiana e,
finamente, agueles que utilizam uma combinacdo das descricdes euleriana e lagrangiana.
Estes métodos, com vantagens e desvantagens, so sempre adequados para uma determinada
faixa de aplicacéo.

Os métodos numeéricos cléssicos, dentre os quais 0 Método das Diferencas Finitas e 0
Método de Elementos Finitos, geralmente utilizam uma descricéo euleriana. Esta forma de
descrever 0 escoamento, considera uma malha fixa no espago e possui a desvantagem de
introduzir instabilidade numérica nos escoamentos com altos nimeros de Reynolds, quando
estes dependem do tempo. Além disto, fazem-se presentes as dificuldades inerentes ao

desenvolvimento e refinamento da malha.

Nas Ultimas décadas, o Méodo de Voértices vem se apresentando como uma
dternativa aos Métodos Eulerianos na simulacdo de escoamentos bidimensionais,
incompressiveis e ndo-permanentes ao redor de corpos submersos. As versdes utilizadas
podem ser classificadas como puramente lagrangianas, como é o caso deste trabaho, e
versdes hibridas eulerianallagrangiana (Meneghini & Bearman, 1995). Uma referéncia basica
sobre 0 método é representada pelo livro de Lewis (1991) e pelo trabaho de Sarpkaya (1989).
Hirata (1991) apresenta uma boa introducdo ao assunto.

Alguns trabalhos foram elaborados com o objetivo de formalizar, em bases sdlidas, os
procedimentos anteriormente citados. Jian & Hirata (1991) mostram, no contexto puramente
potencial, as bases para 0 desenvolvimento da vorticidade na presenca de um corpo.

Kamemoto et al. (1995) partem da Lei de Biot-Savart para justificar os esquemas adotados.

1.3. O METODO DE VORTICES: ASPECTOS GERAIS

Dentre as metodologias disponiveis para a andlise do escoamento viscoso, foi
selecionada a conhecida como “Método de Vortices’. Esta metodologia tem como vantagem
estabelecer uma abordagem lagrangiana ao problema, tornando vidvel a andise da dindmica
da vorticidade gerada nas superficies do aerofdlio e do solo, permitindo analisar a forte

interagcéo que se observa entre estes campos de vorticidade.
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Dessa andlise, identificam-se trés aspectos importantes: influéncia da vorticidade
gerada no solo sobre o escoamento na vizinhanga da parte do corpo voltada para o solo, a
influéncia desta vorticidade sobre a formacéo da esteira proxima ao corpo e a modificacéo da
esteira do corpo pela vorticidade gerada junto ao solo. Estes aspectos gjudam a analisar os
principais mecanismos, 0S quais concorrem para 0 aumento ou diminuicdo da sustentacdo

induzida pela presenca de uma superficie perto de um aerofdlio.

A simulagdo do escoamento ao redor de um corpo, quando se inclui a geragdo e o
transporte de vorticidade sobre toda a sua superficie, apresenta algumas alternativas. Uma
alternativa natural consiste na utilizacdo do Método dos Painéis (Katz & Plotkin, 1991) para o
céculo da influéncia do corpo no campo de velocidades. A grande vantagem da utilizacdo
deste método consiste na possibilidade de se simular corpos com forma genérica. Nesta linha
de procedimento Lewis (1991) utiliza painéis sobre os quais distribui vorticidade, sendo o
efeito desta distribuicdo representado, na simulacdo numérica, por um Unico vortice
equivalente, colocado no ponto médio dos painéis. Evidentemente, este procedimento
simplificado, em muitas situacfes, ndo apresenta boa precisdo; para contornar parcialmente
estas dificuldades ele desenvolveu um esguema que utiliza subpainéis. Kamemoto et al.

(1995) preferem distribuir fontes sobre os painéis.

Outra dternativa consiste na utilizagdo do Teorema do Circulo (Milne-Tompson,
1955). A desvantagem deste procedimento reside no fato de que este teorema € valido
somente se 0 corpo possuir uma superficie circular ou se a técnica da transformagao conforme
for utilizada. Mustto et al. (1997, 1998 e 2000) e Malta (1998), exploraram com muita
propriedade a aternativa mencionada, ao analisarem o escoamento ao redor de um cilindro
circular com e sem rotacdo. A dificuldade do procedimento, reside no grande nimero de
vortices necessarios, vortices da esteira e suas imagens no interior do circulo, na smulagdo do
escoamento.

O momento é oportuno para se mencionar as grandes potencialidades que representa a
generalizacdo do Teorema do Circulo, apresentado por Rand (1989) e desenvolvido por
Manzanares Filho (1998). Com esta generalizacdo o tratamento de problemas com superficies
porosas passa a ser viavel, 0 mesmo acontecendo com COrpos imersos em um escoamento

com vorticidade.
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Hirata & Pereira (1999) apresentam, de forma concisa, os fundamentos do Método de
Vortices, o qua utiliza uma nuvem de voértices discretos para simular a dindmica da
vorticidade no meio fluido. Na apresentacdo do método, partem da formulacdo gera das
equacdes que governam o movimento de um fluido viscoso e, com a utilizacdo da equacdo do
transporte de vorticidade, apresentam o algoritmo proposto por Chorin (1973) o qual permite
separar 0s efeitos de conveccdo e de difusdo da vorticidade, na simulagdo numeérica.
Expressdes para o calculo do campo de pressdes e dos valores das cargas aerodinamicas séo
fornecidas. Apresentam ainda, em uma forma bastante didatica, o algoritmo utilizado para a

implementacdo numeérica, o qual é descrito em detal hes.

1.3.1 SIMULACAO DA DINAMICA DA VORTICIDADE

Os fundamentos da metodologia utilizada para ssimular numericamente a evolugdo da
vorticidade num meio fluido, a esséncia do Método de Vortices, podem ser creditados a
Rosenhead (1931). Desde entdo, muitos avancos e refinamentos a0 método, foram
introduzidos. Pode-se dizer que a simulagdo da evolucéo da vorticidade em um escoamento
envolve as seguintes fases. geracdo da vorticidade, desenvolvimento da vorticidade,
envolvendo os mecanismos de conveccdo e de difusdo, e a conservacdo da vorticidade.

Alguns aspectos destas fases seréo comentados a seguir.

Geracéo e Desprendimento da Vorticidade

Em todo escoamento real, desenvolve-se uma camada limite adjacente as superficies
sdlidas, onde a velocidade do fluido €é reduzida de u (velocidade fora da camada limite), para
zero na superficie. Dentro desta camada limite existe uma quantidade de vorticidade
suficiente para reduzir a velocidade do fluido de u para zero e esta vorticidade € difundida na
direcéo normal a superficie, pela agdo da viscosidade. Assim, junto as superficies desenvolve-

se 0 mecanismo de geracdo da vorticidade.

O escoamento por corpos rombudos, com arestas vivas, foram os primeiros estudados
com o emprego do Méodo de Vortices, em virtude de possibilitarem uma simulagdo
numeérica bastante ssimplificada. Isto se deve, em primeiro lugar, ao fato desses corpos
apresentarem 0s pontos de separagdo bem definidos, permitindo que os pontos de
desprendimento dos vortices nascentes (desprendimento da vorticidade), sejam fixados nas
adjacéncias dos mesmos. Em segundo lugar, porque os pontos de desprendimento de vortices,

sendo em pegueno nimero, fazem com que 0s vortices presentes na nuvem resultem pouco



15

numerosos, diminuindo em muito as dificuldades computacionais. Assim, Lewis (1981),
Araljo (1994) e Araljo (1997), em seus trabalhos prevéem a geracdo e o desprendimento da

vorticidade apenas nos pontos do corpo correspondentes aos pontos de separacao.

Corpos com superficies suaves (circulos, aerofdlios etc.) apresentam uma dificuldade
adicional, quando se procura simular numericamente o escoamento. Esta dificuldade esta
associada ao fato de ndo se conhecer a posi¢éo do ponto de separacdo, o qual se altera durante
toda a simulag&o. Para superar esta dificuldade € necessério simular os processos de geracéo e
de transporte de vorticidade a0 longo de toda a superficie do corpo, ou sga, torna-se
necessario simular o desenvolvimento da camada limite. Com este procedimento espera-se

que:

0 ponto de separacdo sga determinado, automaticamente, em cada instante da
simulacdo e, em consequéncia, a posicdo onde os vortices livres sdo langados para 0
interior do fluido também o sgam;

algum mecanismo sgja necessario para tratar os vortices que atravessam a superficie
do corpo (os processos de convecgdo e de difusdo sdo simulados discretamente);

0 nimero de vortices gue compdem a nuvem aumente consideravelmente, 0 mesmo
acontecendo com os requisitos de capacidade e desempenho dos computadores.

Vé&rios autores dedicaram seus esforcos a desenvolvimento de técnicas para smular a
geracdo e o trangporte de vorticidade junto a superficies sdlidas. Entre os trabalhos mais
relevantes podem ser mencionados os de Chorin (1973), Clements & Maull (1975), Porthouse
& Lewis (1981), Kamemoto & Kawamata (1986).

Pereira (1999) em seu trabalho utiliza painéis planos sobre os quais € distribuida uma
densidade constante de vortices. Neste esquema, ao final de cada avanco no tempo, toda a
vorticidade utilizada para representar o corpo €, em um mecanismo por ele denominado de
“difusdo primérid’, difundido em voértices discretos. Estes vortices sdo posicionados a uma
pequena distancia e (deslocamento primario) sobre a normal que passa pelo ponto de controle

do painel.
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Kamemoto et al. (1995), ao distribuirem fontes sobre os painéis, tém uma dificuldade
adicional, ou sgja, a vorticidade gerada sobre as superficies ndo aparece naturalmente. Neste
caso, em primeiro lugar, a velocidade nos pontos de controle séo calculadas e, a partir das

mesmas chega-se as densidades de vértices, as quais serdo difundidas nos vortices livres.

No inicio do presente trabalho foi desenvolvido um novo esgquema, o qual combina
uma distribuicdo uniforme de fontes sobre os painéis, com a geracdo simultanea de vortices
discretos nos pontos de geragdo. E um esquema bastante interessante uma vez que os vortices
assim gerados, estdo em perfeita harmonia (equilibrio) com a densidade de fontes distribuida
sobre os painéis, calculada de modo a representar o corpo. Neste esquema, apenas uma parte
da vorticidade gerada sobre o corpo é difundida para 0 escoamento, 0 que possibilita o
desenvolvimento de esteiras bastante estaveis. Ja no esquema convencional, toda a vorticidade
distribuida sobre o painel é difundida em um vortice livre, no mecanismo de difusdo priméria
Com este mecanismo, momentaneamente, o corpo fica em desequilibrio, exigindo o calculo
de uma nova vorticidade a ser distribuida em cada painel, de modo a equilibra-lo. Por outro
lado, o esguema que trabalha simultaneamente, com fontes e vértices, sd apresentou uma boa
formag@o da esteira quando os vortices foram gerados a uma distancia da ordem do valor
nominal do raio do nucleo do vértice de Lamb (0,50% de D). Com os vortices gerados t&o
proximos dos painéis a rotina apresenta um ndimero muito grande de vortices migrando para o
interior do corpo, dificultando a aplicacéo das condi¢bes de conservacdo. Em vista destas

dificuldades, este esqguema ndo estd sendo utilizado no momento.

He & Su (1999) melhoraram o esquema de geracdo da vorticidade junto de uma
superficie solida. Em particular, dividiram afolha de vorticidade da superficie em duas partes,
em cada passo de tempo. Uma parte permanece como a folha de vorticidade sobre o limite
solido do corpo e a outra entra no campo do escoamento como um vértice livre. Um conjunto
de relagdes cineméticas apropriadas séo usadas para determinar de forma apropriada as duas
partes da divisdo, como também a posicdo em que o voértice livre é liberado. Neste esqguema a
intensidade dos vortices é determinada de tal forma que todos os vortices gerados no mesmo
ponto, tém sempre 0 mesmo sina. A grande vantagem deste fato € a ndo geracéo de ruido no
célculo da pressdo. Tanto a vorticidade remanescente sobre o0s painéis, quanto a discretizada
nos vortices nascentes, estardo simulando o corpo. A desvantagem € que, do mesmo modo
como no esquema de fontes e vortices, os vortices sdo gerados muito perto dos painés,

apresentando dificuldades para o calculo da velocidade, como sera visto mais a frente.
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Quando se trabalha com o Teorema do Circulo, a condicdo de impenetrabilidade é
automaticamente satisfeita em toda a superficie do cilindro. Contudo, a condicdo de
escorregamento nulo ndo é obedecida. Para impor esta condicdo Mustto (1998), utiliza da
geracdo de vorticidade, de tal modo que os vortices nascentes e suas imagens, anulem a
componente tangencial da velocidade em pontos de controle dispostos sobre o cilindro. Estes
pontos de controle sdo distribuidos na direcéo radial e logo abaixo dos vortices que estdo

sendo gerados.

No problema em estudo, para a geracéo da vorticidade junto a superficie do corpo, foi
adotado 0 mesmo esguema utilizado por Pereira (1999), com os vértices nascentes sendo
posicionados a uma distancia e, do ponto de controle, da mesma ordem do raio do nucleo do
vortice de Lamb s . Junto a superficie do solo, em virtude de se trabalhar com o Método das
Imagens, aparece a mesma dificuldade comentada por Mustto (1998), ou segja, a condi¢do de
escorregamento nulo ndo é verificada. Do mesmo modo, esta condicdo € imposta em pontos
de controle distribuidos sobre a superficie, através da geracéo de vorticidade. No problema em
estudo ha uma dificuldade adicional, ou seja, quando os vOrtices nascentes e suas imagens séo
posicionados nas imediagdes dos pontos de controle, a vorticidade distribuida sobre o corpo
passa a estar desequilibrada, necessitando ser recalculada. De modo a superar esta dificuldade,
foi montada uma subrotina, a qual refaz os calculos até que a velocidade calculada nos
diversos pontos de controle da superficie, sgjaigual a calculada no passo anterior, a menos de
uma pequena diferenca preestabel ecida.

Kamemoto et al. (1995) apresentam um algoritmo interessante, no qual os vértices
nascentes sdo representados por segmentos de vorticidade que se movimentam dentro da
camada limite, e sofrem uma metamorfose assim que dela se afastam, transformando-se em

vortices discretos.

Os Efeitos Convectivos

Todos os trabalhos mencionados utilizam a Lei de Biot-Savart para o célculo da
interferéncia muatua entre os vortices da nuvem. Este calculo representa a parcela dominante
dos esforgos computacionais requeridos. Pereira (1999) desenvolveu um algoritmo bastante
simples reduzindo em praticamente a metade este esforco.

A velocidade, quando induzida por corpos circulares é calculada a partir do Teorema
do Circulo (Mustto et al., 1997 Mustto, 1998 e Mustto et al., 2000), ou quando induzida por
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corpos de forma arbitraria é calculada pela aplicacdo do Método dos Painéis (Lewis, 1991,

Pereira, 1999; He & Su, 1998). O Teorema do Circulo tem a vantagem de apresentar a
solucdo exata para todo o campo do escoamento, contudo esta restrito a corpos circulares ou a
formas resultantes da transformagéo conforme. Por sua vez, o Méodo dos Painéis apresenta
uma solucdo aproximada, em funcéo da discretizacgo da superficie do corpo em painéis mas,

com a grande vantagem de resolver o problema independentemente da forma do corpo.

A utilizacdo do Método dos Painéis apresenta uma dificuldade, a qual esta relacionada
a0 numero de painéis adotados, aumentando-se este nimero, a precisdo dos resultados €
melhorada mas, em funcdo do aumento do nimero de vortices gerados em cada passo de
tempo (um vortice para cada painel), os requisitos impostos sobre o desempenho dos
computadores (0 esforco computaciona é proporcional ao quadrado do nimero de vértices
presentes na nuvem) é fortemente onerado. Por outro lado, 0 Méodo dos Painéis apresenta
excelentes resultados, quando a velocidade é calculada no ponto de controle dos painéis
(solucéo do escoamento potencial). No entanto, quando aplicado no Método de Vortices é
necessario calcular a velocidade fora dos painéis e, em muitas vezes, em pontos muito
proximos destes. Nesta sSituacdo, o erro cometido pode assumir valores elevados,
comprometendo os resultados. Procurando uma melhora, foi estendido para o contexto do
Método de Vortices as indicagdes de Manzanares Filho (1994), feitas para 0 caso do
escoamento potencial e relativas ao deslocamento do ponto onde s&o aplicadas as condi¢des
de contorno, para uma posi¢cdo intermediéria entre o painel e a superficie do corpo. Com este
artificio houve uma melhora significativa nos resultados obtidos no calculo das velocidades
induzidas pelo corpo.

Ricci & Hirata (2002) anadlisam a velocidade induzida pelo corpo (Método dos
Painéis), determinando a regido na qual o caculo desta torna-se critico (vizinhanca dos
painéis). A andlise € restrita a painéis com distribuicdo de fontes e de vortices, cuja densidade
segja constante. S0 examinados procedimentos corretivos, 0s quais melhoram a preciséo dos
valores calculados, tais como: correcdo da curvatura, (Lewis, 1991) e o deslocamento do
ponto de controle (Manzanares Filho, 1994). Os resultados obtidos so apresentados na forma
de tabelas e gréficos, os quais fornecem elementos para 0 estabelecimento de critérios
objetivos na distribuicdo do comprimento dos painéis. Situagdes simplificadas sdo utilizadas
para ilustrar a importancia das correcdes na simulacdo do movimento convectivo de vortices

discretos.
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Outro expediente utilizado para reduzir o esforco computacional consiste na utilizacdo
de um esquema de segunda ordem, no tempo, a fim de calcular o deslocamento dos vértices
no processo convectivo. Estes esquemas de ordem superior permitem a utilizacdo de
incrementos de tempo maiores, reduzindo consideravelmente o tempo computacional. Lewis
(1991), recomenda a utilizacdo do método de diferencas centradas, o qual apresenta bons
resultados, contudo, tem o inconveniente de necessitar calcular a velocidade duas ou mais
Vezes em um mesmo passo de tempo, resultando em um esquema muito caro em termos
computacionais. Em seu trabalho Pereira (1999), emprega 0 esquema de segunda ordem de
Adams-Bashforth para impor o deslocamento convectivo aos vortices, obtendo bons
resultados, com uma sensivel economia no tempo. Este esquema calcula a velocidade uma
Unica vez em cada passo de tempo, 0 que representa uma grande vantagem em relacdo ao
esguema de diferencas centradas. O pequeno inconveniente apresentado esta na necessidade
de guardar as velocidades do passo de tempo anterior, de modo a calcular o deslocamento no
passo de tempo atual. De modo a permitir uma escolha apropriada do esquema a ser adotado,
testes foram realizados comparando os esquemas de Adams-Bashforth e diferencas centradas.
Estes testes mostraram que 0s esquemas sd0 equivalentes em termos de precisdo, mas com
uma boa vantagem, em termos de tempo computacional, para 0 esguema de Adams

Bashforth, o que levou a sua adocéo no presente trabal ho.

Para se obter uma reducdo consideravel do esfor¢co computacional, torna-se necessario
a utilizacdo de esquemas aternativos. Esforcos computacionais proporcionais ao nimero de
vortices presentes na esteira, tem sido possiveis com a utilizacdo da expansdo em multipolos
(Puckett, 1993). Estes esquemas sdo baseados na representacdo do campo de velocidades
induzido por um conjunto de vortices, como uma série de poténcias em r! (r = distancia), a
gual é vdida longe do conjunto de vortices (Sparlat & Leonard, 1981). Este esgquema foi
refinado ainda mais por Greengard & Rokhlin (1987). A expansdo em multipolos foi utilizada
parcialmente, com sucesso, por Guedes et al. (1998).

Os métodos hibridos utilizam simultaneamente as descrigdes lagrangiana e euleriana,
portanto precisam de uma malha e estéo sujeitos a todos os problemas inerentes. O Método de
Vortices em Céulas (Christiansen, 1973) consiste basicamente em calcular, a partir da
posicdo e da intensidade dos vortices, o valor da vorticidade nos pontos de cruzamento da
malha. Com estes valores, utilizando algum método euleriano, a velocidade de conveccdo em
cada vortice é calculada. Aproveita-se a estrutura das malhas para se calcular a difusdo de

vorticidade.
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Moreira da Silva (1995), utiliza uma camada protetora que se estende sobre toda a
superficie do corpo. Nesta camada o célculo da velocidade induzida nos vortices discretos €
feito considerando um processo de interpolacdo, o que inibe a presenca de grandes

ded ocamentos.

Os Efeitos Difusivos

Pode-se dizer que, atuamente, o0 Método de Avango Randdémico é o mais utilizado
para simular a difusdo da vorticidade quando se utiliza um esguema lagrangiano puro, tal
como o Método de Vértices. O método consiste em se implementar um deslocamento difusivo
individual para cada voértice. Este procedimento foi desenvolvido por Chorin (1973), em
analogia aos deslocamentos randdmicos que ocorrem em moléculas, e que foram estudados
por Einstein (1956). De maneira independente, Porthouse & Lewis (1981), analisando a
difusdo da vorticidade a partir de um ponto, desenvolveram um agoritmo equivaente ao de
Chorin. Segundo este algoritmo, para cada incremento de tempo, cada vortice deve sofrer um
deslocamento randémico V= \x,h), com x = deslocamento na direcéo x e, h = deslocamento
nadiregdo y.

Bede & Magjda (1982), apresentam as bases tedricas que fundamentam o Méodo de
Vortices, utilizando o Método de Avanco Randdmico para smular a difusdo de vorticidade.
Ghoniem & Sherman (1985), observando a funcdo de Green da equacéo de difusdo, mostram
gue a solucdo desta equacao representa a distribuicdo da fungdo erro e que a sua vazéo (fluxo)
€ representada pela distribuicdo Gaussiana. Desta maneira desenvolvem um algoritmo capaz
de smular a evolugdo de uma grandeza quando esta € representada por uma nuvem de
particulas. Varios trabalhos, Smith & Stansby (1988), Kamemoto et al. (1995), Mustto et al.
(1998), Hirata & Hirata (1998), Hirata & Pereira (1999), entre outros, utilizam o Método de
Avango Randdmico para simular os efeitos difusivos.

Outro método utilizado para ssimular o processo de difusdo da vorticidade é o método
gue considera 0 espalhamento do nucleo. Kamemoto et al. (1990), smulam a difusdo de
vorticidade variando, no tempo, o raio do nucleo dos voértices discretos. Porem, Greengard &
Rokhlin (1987) mostram que o procedimento que smula a difusdo de vorticidade com o
espal hamento do nlcleo dos vértices ndo converge para as equacdes de Navier-Stokes, o que
€ contestado por Cottet et al. (1988) e por Kida & Nakajima (1994).



21

Para complementar este topico € oportuno mencionar 0 Méodo da Velocidade de
Difusdo, desenvolvido por Ogami & Akamatsu (1991). Eles empregam o método para simular
varios tipos de situagdes, incluindo escoamentos com nuimeros de Reynolds muito baixos. O
método utiliza vortices livres com nucleos de raio constante. Como o préprio nome diz, na
simulacdo do escoamento viscoso, o0 termo difusivo da equacéo de transporte de vorticidade é
apresentado na forma de uma velocidade de difusdo, a qual é definida fazendo uma analogia
com a velocidade convectiva. Kempka & Strickland (1993) argumentam, no entanto, que o
método ndo simula completamente o fendmeno, se 0 nlcleo possuir divergéncia nula, isto é,

Se possuirem um raio constante.

Em nosso trabalho € adotado o Método de Avanco Randémico para simular os efeitos
difusivos, sendo adotado o mesmo esguema proposto por Porthouse & Lewis (1981), com
uma pequena alteracdo na geragdo dos nimeros randémicos. Este esqguema mostrou que 0s
nimeros gerados passavam a se repetir depois de um certo nimero de iteracdes. Assim, 0s
nuimeros randémicos sdo gerados diretamente por um funcdo do FORTRAN, a qual mostrou

ser mais eficiente durante os testes realizados.

Conservacdo da Vorticidade

Um aspecto importante, relacionado com a conservacéo da vorticidade, refere-se aos
vortices discretos que migram para o interior do corpo; um fato inevitavel, uma vez que a
simulacd numérica €, necessariamente, discreta no tempo. Por sua vez, 0S corpos com
superficies suaves, necessitam simular os processos de geracéo e de transporte de vorticidade,
a0 longo de toda sua superficie, exigindo que os vortices nascentes sejam posicionados muito
proximo a mesma, agravando, substancialmente, o problema.

Varios esguemas foram propostos para contornar esta dificuldade. Alguns autores
(parece ser esta a tendéncia dominante) preferem simplesmente aniquilar os vortices que
penetram no corpo e utilizar a Lei de Conservacéo da Vorticidade para compensar a
vorticidade perdida; a vantagem deste procedimento reside na manipulacdo de um nimero
menor de vortices discretos na esteira, veja os trabalhos de Mustto (1998), Malta (1998) e
Pereira (1999). Outros autores preferem refletir para o interior do fluido os vortices discretos
gue atravessam a superficie do corpo. Parece ser esta a condi¢do mais natural, em virtude da
vorticidade eliminada ser posicionada préximo do ponto de eliminacdo e ndo, como no
esquema de eliminacdo, distribuida uniformemente entre os novos vortices gerados. Em vista

desta argumentacdo, o esquema de reflexdo é o adotado no presente trabal ho.
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1.3.2 CARGAS AERODINAMICAS

Entende-se por cargas aerodin@micas a acdo exercida sobre um corpo pelo fluido que
escoa ao seu redor. De uma maneira geral, pode-se classificar as cargas aerodinamicas como
cargas distribuidas (por exemplo, a pressdo) e cargas integradas (aquelas resultantes da acéo

integrada das cargas distribuidas, como por exemplo as forcas de arrasto e de sustentac&o).

Lewis (1991), argumenta que apds ser considerado os efeitos de convecgdo e difusdo,
implementados a partir da equagéo da vorticidade, as equagOes de Navier-Stokes podem ser
utilizadas, com uma argumentacdo analoga, de modo a separar 0 termo de pressdo. Assim a
pressdo é determinada em cada ponto de controle dos painéis e, em seguida, por integracdo
das pressOes, as forcas de arrasto e sustentacdo. Este esquema, apds um  pequeno
melhoramento, foi empregado no inicio do presente trabalho. O resultado apresentado
concorda bem com dados experimentais disponiveis. Contudo, o diagrama de forcas resultante
tem o inconveniente de apresentar uma forte oscilago (ruido), principalmente nos valores

relativos a sustentacao.

O célculo das cargas aerodinamicas integradas pode, no entanto, ser efetuado sem que
haja a necessidade da integracdo da pressdo sobre a superficie do corpo. Utilizando uma
forma estendida das férmulas de Blasius, para escoamento em regime ndo-permanente, pode-
Se obter estas cargas de maneira bastante elegante a partir de elementos conhecidos durante a
simulacdo numérica, ou sgja, a intensidade dos vortices discretos presentes na esteira e as

componentes da vel ocidade nos pontos por eles ocupados (Graham, 1980 e Sarpkaya, 1989).

Nakanishi et a. (1993) calculam a distribuicdo de pressdo a partir do campo de
velocidades, sendo este conhecido. Com este fim, os autores tomam o divergente das
equacOes de Navier-Stokes, obtendo uma equacdo de Poisson em termos da presséo, a qual é

resolvida utilizando o Método dos Elementos de Contorno.

Shintani & Akamatsu (1994), propde um método simples para calcular a distribuicdo
de pressdes em um escoamento de um fluido viscoso em regime ndo-permanente, baseado no
Método dos Elementos de Contorno. Tomando o divergente das equacdes de Navier-Stokes,
aplicavels ao escoamento bidimensional, eles obtém uma equacdo de Poisson, em termos da
pressdo. Em seguida multiplicam esta equacéo pela funcdo de Green e integram no dominio

do escoamento. As integrais sdo discretizadas e resolvidas numericamente, em fungdo de
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valores pertinentes a0 campo do escoamento como, velocidade, posicdo dos vortices no
campo e vorticidade gerada sobre a superficie. Os resultados obtidos, por esta formulagdo, se
mostraram ligeiramente menores que agqueles obtidos a partir das indicacdes de Lewis (1991).
As pressdes, quando calculadas por este método, praticamente ndo apresentam ruido, o que
representa uma grande vantagem. Este fato se deve, principalmente em funcéo dos valores das
pressfes serem calculados em fungdo da vorticidade distribuida em todo o campo, e ndo
apenas da vorticidade gerada sobre o corpo, como no esquema de Lewis.

De modo a atender as necessidades do problema em estudo, o esquema para célculo
das pressdes, proposto por Shintani & Akamatsu (1994) foi melhorado, permitindo a
determinacdo destes valores em uma Situagdo mais complexa. Assim, no problema analisado,
as pressdes sdo determinadas levando em conta a presenca do corpo e da superficie plana. Os
resultados concordam com os obtidos a partir do esquema de Lewis, porém com a vantagem
de praticamente ndo apresentar ruido.

He & Su (1998), introduzem um melhoramento no esquema proposto por Lewis
(1991), para o céculo da pressdo, através da inclusdo do termo de aceleracdo ndo-linear nas
equacdes, como também a inclusdo de um termo que leva em conta a difusdo da viscosidade.
Os autores trabalham com baixos valores do nimero de Reynolds, chegando a bons
resultados. No entanto, para valores elevados do nimero de Reynolds, praticamente ndo ha
diferenca nos resultados.



CAPITULO 2

O MODELO MATEMATICO

E feita a formulagio do problema e introduzido as hipdteses simplificadoras como
também as condic¢des de contorno. As equacdes que governam o movimento sdo apresentadas
e 0 problema € adimensionalizado. Uma solucdo para o problema, baseada no Méodo de
Vortices, € mostrada. As cargas aerodinamicas sdo calculadas e, neste item, € introduzida uma
extensdo ao esguema para calculo das pressdes 0 qual resolve uma equacdo de Poisson, em

termos de pressdo, equacdo esta que deriva diretamente das equagdes de Navier-Stokes.

2.1. FORMULACAO DO PROBLEMA

A geometria do escoamento é apresentada na Figura 3, a qual mostra um aerofdlio
representando o corpo genérico. Este aerofélio, com um comprimento de corda ¢, é
posicionado a uma distancia h da superficie do solo. O fluido newtoniano se desloca com
uma velocidade uniforme U", paralelaa superficie.

ylk

-‘—C*

N, L/

Figura 3 — Delimitacéo da Regido Fluida

S define as fronteiras da regido fluida de modo que:

S=SE S,ES,, ()
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S, representa a superficie do corpo sendo definida por:

S: fl(x*,y*,t*):y*i}:yfyzo, paaO0£x £C )

ty;

onde X e y correspondem s coordenadas dos pontos, y. & ordenada dos pontos da face

superior do perfil e y; denota a ordenada da sua face inferior.

S, representa a superficie do solo:
S: y =-h, -¥<x <¥ 3

NaEq.(3) h corresponde a altura do bordo de ataque do corpo ao solo.

Ss representa a fronteira nos limites do escoamento, sendo dada por:

S,: f,(x,t)=x, |x*|® ¥ (4)
com X = vetor posicdo
2.1.1 HIPOTESES SIMPLIFICADORAS

Na solucéo do problema, foram impostas as seguintes hipoteses:

fluido newtoniano e homogéneo;
escoamento bidimensional;

escoamento incompressivel;

2.1.2 CONDICOES DE CONTORNO

Uma vez que, por hipétese, o fluido é newtoniano, em S; deve ser verificada a

condic&o de aderéncia, envolvendo:
u =0 (impenetrabilidade), (5)
u =0 (escorregamento nulo) (6)

Nas Egs. (5) e (6), 0 subscrito n refere-se ao componente normal da velocidade ao

passo quet ao componente tangencial.
Em S; assume-se que o0 escoamento em estudo tende para 0 escoamento néo

perturbado,

|u*|® U, emS, @
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2.2. EQUACOES QUE GOVERNAM O MOVIMENTO

Em toda a regido fluida devem ser verificados os principios de conservacdo. Para a
andlise do problema é suficiente abordar dois destes principios, ou sgja, 0 “Principio de
Conservacdo da Massa’, na forma da Equacdo da Continuidade e o “Principio de

Conservagao da Quantidade de Movimento”, na forma das EquacOes de Navier-Stokes.

N >xu" =0 (8)
11-[-[%4_[1* >N*u* :-EN*p* +n(N*)2u* (9)
r

onde r é a massa especifica, p 0 campo de pressdes e n o coeficiente de viscosidade
cinemética.

Na utilizac8o das Equactes de Navier-Stokes, depara-se com uma dificuldade, a qual é
representada pela presenca do termo de pressdo. Contudo, estas podem ser manipuladas,
assumindo a forma da equacao de transporte da vorticidade (Batchelor, 1967).

1‘1"%:+ u N'w = n(”)zw* (10)

Nesta forma, a hipdtese de escoamento plano ja foi utilizada uma vez que w, =w ,
representa a Unica componente ndo nula do vetor vorticidade, o qual € definido como
0" =N~ u". Observase, também, que o termo correspondente a variacdo da vorticidade,

devido a deformagéo das linhas de vorticidade, ndo se faz presente.

2.2.1 ADIMENSIONALIZACAO DO PROBLEMA

A adimensiondizacd do problema em estudo € importante em vista das
simplificagbes implementadas e da generalizacdo dos resultados. Além disso, guda na
apresentacéo dos resultados mostrando uma relacéo funcional entre as grandezas e sugerindo
como estas devem ser apresentadas.

De modo a implementar a adimensionalizag8o, as seguintes escalas de comprimento,

velocidade e de tempo, sdo escolhidas:

escala de comprimento c (comprimento da corda do perfil);
escala de velocidade U (velocidade do escoamento incidente);
escala de tempo ¢ /U (tempo caracteristico).

Chegando-se as seguintes grandezas adimensionais:
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x=x"/c y=y'/c t=$
C
T T )
u=u /U v=v /U p=——s
ru
w= W N=c N g=g—*
U U

Com estas definicdes, as condi¢des de contorno, expressas pelas Egs. (5) e (6), podem
ser escritas na forma adimensional.

u =0 (11)
u, =0 (12)

Do mesmo modo, as Egs. (8), (9) e (10) sdo escritas em termos adimensionais como:

Nxu =0 (13)
ﬂ—u+u><l§Iu:-|§|p+i|§|2u (14)
it Re

W 4 0w = = Rew (15)
It Re

Sendo Re o nimero de Reynolds, o qual é definido por: Re = UTC

2.3. SOLUCAO DO PROBLEMA: O METODO DE VORTICES

Em vista de sua complexidade, o problema proposto ndo apresenta solucdo analitica, o
gue impde a necessidade de se procurar uma solugdo numeérica para 0 mesmo. Optou-se por
fundamentar a solucdo no Método de Vortices (Lewis, 1991; Sarpkaya, 1989; Hirata &
Pereira, 1999), o qual se destingue por utilizar uma descricdo lagrangiana na simulacdo do
escoamento. Para a representacéo do corpo, € adotado o método dos painéis, (Katz & Plotkin,
1991), sendo que a parede é simulada pelo Método das Imagens, (Panton, 1984).

O Método de Vortices apresenta a caracteristica marcante da ndo utilizagdo de uma
malha e, com isso, problemas que aparecem na descricdo euleriana deixam de exigtir. O
método, em vista de ser lagrangiano, permite que as condig¢bes de contorno nos limites da
regido fluida sgjam satisfeitas com maior exatiddo, em virtude da caracteristica de marchar no

tempo e, a cada instante, atualizar a posi¢ao dos vortices. Portanto, ndo ha a necessidade de se
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explicitar um dominio de solucdo. A simulacdo do problema através do Método de Vortices,
permite que o estudo sgja concentrado nas regides do escoamento de maior interesse, camada
limite e esteira, enquanto que, as formulacbes baseadas em variaveis primitivas, necessitam

resolver o0 escoamento em toda a regido fluida.

2.3.1 O ALGORITMO DE SEPARACAO DA PARTE VISCOSA

Ao contrario de outros métodos numéricos usualmente utilizados para simular o
escoamento de um fluido ao redor de um corpo, o Méodo de Vortices é essenciamente
lagrangiano, utilizando de uma nuvem de voértices discretos para simular a vorticidade
presente na regido fluida. Este méodo adota um algoritmo numérico que separa o fendmeno
convectivo do fendmeno difusivo (efeito viscoso).

Cabe observar que o lado esquerdo da Eq.(15) contém as informagfes necessérias para
descrever 0s processos de conveccao da vorticidade, enquanto que os ingredientes necessarios
para relatar a difusdo sdo encontrados no seu lado direito. Com estas observacoes em mente,
estabelece-se 0 algoritmo de separacdo da parte viscosa, inicialmente proposto por Chorin
(1973), com o nome de "Viscous Splitting Algorithm™. Segundo este agoritmo, num mesmo

passo de tempo, a convecgdo da vorticidade € governada pela equacao;

W 4 usfw=0 (16)
it

enguanto que a equacao que governa a difusdo é assumida como:

w_ 1 cew (17)
ft Re

A grande vantagem deste algoritmo numeérico esta no fato de se calcular, em separado,
os fendmenos de convecgdo e de difusdo, dentro de um mesmo incremento de tempo.
Observa-se gque os efeitos viscosos estéo restritos a Eq.(17), o que faz com que 0 mecanismo

da conveccdo da vorticidade sgja potencial.

2.3.2 CONVECCAO DA VORTICIDADE

De acordo com o algoritmo de separacaéo da parte viscosa, a convecgdo da vorticidade
€ governada pela Eq.(16), a qua mostra claramente que a vorticidade é transportada por
conveccao como se fosse uma particula de fluido, fato ja reconhecido por Helmholtz (1858).

Assim sendo, atragjetéria de um elemento de vorticidade é definida pela equacéo diferencial
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dx

— =u(x,t 18

- =u(xy (18)
onde u(x,t) representa o vetor velocidade.

O Método de Vortices simula a evolugdo da vorticidade, com a utilizacdo de uma

nuvem de vortices discretos e, portanto, neste contexto a Eq.(18) € rescrita para cada vortice p
da nuvem, de Nv vortices, como:

&, _ =1, N 19
T_up(xp(t)’t)’ p=41, NV ( )

O problema convectivo é resolvido em duas etapas. Inicialmente deve ser obtido o
valor da velocidade induzida em cada um dos Nv vortices. Em seguida, a partir da velocidade
Up(Xp(t),t) e do incremento de tempo Dt adotado, o deslocamento convectivo € determinado.
Os aspectos destas etapas sdo discutidos a seguir.

Observa-se que o célculo da velocidade up torna-se mais simples ao se atentar para o
fato de que a Eq.(16), que governa a convecgdo, corresponde a equacdo de Euler e, portanto, o
problema em questdo é um problema potencial. Nestas condic¢des (recorde-se que o problema

€ bidimensional), a velocidade pode ser calculada a partir do potencial complexo f(z), o qual é
escrito como:

f) =1@)' +@) ¥ +1@) " +(@) ° +f@) ° (20)

NaEq.(20), o sobrescrito i esta associado a contribuicdo do escoamento incidente, v a
nuvem de vértices presente no escoamento, vi & nuvem imagem, ¢ a0 corpo e ¢i aimagem do
Ccorpo.

A velocidade complexa associada ao escoamento € definida por:

df (2)
dz

u(x,y)- iv(x,y) =
Tem-se, entdo, que:

UK, Y,) =U (X, o) +UY (X, Y,) +UY (X, Yp) + U (X, Y, ) + Ut (X, Y,)
(21)

V(Xp’ yp):Vi (Xp’yp) +VV(Xp1yp)+VVi(Xpayp)+ VC(Xpayp) +VCi (Xpiyp)
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2.3.2.1 O ESCOAMENTO INCIDENTE

O potencial complexo f(z)' representa 0 escoamento incidente e, no problema em
estudo, reduz-se a um escoamento uniforme com velocidade constante U = 1 (o problema foi

adimensionalizado). Deste modo f(z)' passa a ser escrito como:
f@)'=z com (22)
Z=xX+iy variavel complexa,

ondei é a unidade imaginaria. Portanto,

u =1 e, v =0 (23)

2.3.2.2 O ESCOAMENTO INDUZIDO PELA NUVEM DE VORTICES LIVRES E SUAS IMAGENS

J4, afungdo complexa f(z)", representa a nuvem de vortices discretos, cuja expressio

pode ser escrita (Hirata & Pereira, 1999) como:
v_ g
f@"=——agw,(z- z) (24)
2p gq=1

onde a funcdo caracteristica w,(z — z) € uma fun¢do complexa, definida pelo tipo de vortice
que forma a nuvem e esta associada a distribuicéo de vorticidade no interior do nucleo. Gy é a
intensidade do vortice disposto na posi¢ao g, considerado positivo quando atuando no sentido
horério.

Considere um vortice arbitrario localizado no ponto g e induzindo velocidade no ponto
p. Caso 0 vortice sgja potencial, toda a vorticidade estard concentrada no seu centro,
localizado em 7, sendo a distribuicéo de vorticidade expressa pela funcéo delta de Dirac e a

funcdo caracteristica dada por:
w,(z,-z,)=Inz,- z,) (25)

Nestas condi¢des, o campo de velocidades associado a nuvem de vértices é expresso

como:

1
z,-2

H Nv
U (X,.Y,)- iv“(xp,yp):szaq (26)
q=1

q

Varios aspectos importantes devem ser observados com relacdo a esta expressdo. O

primeiro esta associado ao fato de que um voértice ndo induz velocidade sobre ele mesmo.
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Deste modo, ao se levar os resultados da Eq.(26) na Eq.(21), a contribuicéo do vortice sobre

ele mesmo deve ser excluida, ou sgja

v iy 1
u (Xp'yp) v (Xp’yp) - ZD(ELGE] Zp -7
qtp

(27)

q

Nota-se que esta fungdo é singular quando o vortice g se aproxima de p. A fim de
contornar esta dificuldade utiliza-se do vortice de Lamb (Panton, 1984; Mustto, 1998), o qual
possui um nucleo viscoso de raio s,. Neste vortice, para disténcias maiores que S, 0 campo
de velocidades praticamente coincide com aguele induzido por um vortice potencial. Para o

vortice de Lamb, o campo de vel ocidades passa a ser expresso por:

PRI

v VA4 I 8" 1 é & r d:'
u(x,,y,)- 1vi(x,,y,) :—é G, él- expg- 5,02572—-1 (28)
D Z,-Z,8 So d)

qtp
onde r = |zp - zq|, corresponde a0 médulo da distancia entre p e g, sendo o raio do nucleo de

Lamb calculado por:

s, = 4,48364/Dt/ Re (29)

Observando a EQ.(28), nota-se que no interior do nucleo viscoso, a velocidade é
“amortecida’, assumindo o valor nulo quando p coincide com g.

A velocidade induzida pelos vortices imagens € calculada de modo anaogo,
lembrando apenas que sua intensidade tem sentido contrario ao do proprio vortice. Assim, a

velocidade induzida pel os vortices imagens, pode ser escrita como:

Vi s Vi | 8 1 é x r2 d]
U (X,,Y,) - IVI(X,,Y,)=- —a G al- expg- 5,02572— () (30)
2P 42 Z,- 248 So e

sendo r = |z, — z| para este caso.

2.3.2.3 O ESCOAMENTO INDUZIDO PELO CORPO E SUA IMAGEM

A funcio complexa f(z)°, representa o escoamento associado a presenca do corpo,
sendo simulado por singularidades distribuidas sobre sua superficie. Deste modo, o potencial

complexo associado pode ser expresso por:

f@° =2—1ps(:g(z)wc(z, z)dz (31)
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A fungdo g(z) representa a densidade da singularidade e € determinada com o emprego
das condigbes de contorno imposta pelas Egs. (11) e (12). z é uma varidvel complexa
denotando uma posicdo sobre o corpo. A funcdo caracteristica wg(z,z) define o tipo de
singularidade utilizada.

De acordo com argumentacao apresentada por Lewis (1991), existem vantagens em se
trabalhar com superficies nas quais € distribuida uma densidade constante de vortices. Deste
modo, a0 se aplicar a condicdo de contorno expressa pela Eq.(12), automaticamente €
verificada a condicdo expressa pela Eq.(11). Outra vantagem € que a vorticidade gerada a
cada incremento de tempo é determinada diretamente, ndo necessitando de nenhum céculo
auxiliar.

No caso de uma distribuicdo de vértices sobre a superficie, estas equacfes passam a

ser escritas como:
9(z)=9(2)

onde g corresponde a densidade de vortices distribuida sobre o corpo. Neste caso a funcéo
caracteristica & dada por:

w.(z,z) =iln(z- z)

resultando, para o potencial complexo, a seguinte equacao:
@) ¢ == p(2)In(z- 2)dz (32)
2pg,

A integral que aparece na EQ.(32) é resolvida numericamente, como sera visto no
proximo capitulo. Esta solucdo numérica tem como vantagem a possibilidade de resolver
problemas envolvendo as mais diversas formas, porém ndo é uma solucéo exata.

Observa-se que, qualquer que sgja o conjunto de valores adotado para as densidades de
vortices g, aEq.(20) satisfaz a Eq.(16) do Problema de Valor de Contorno. Contudo, deve-se
procurar obter um conjunto especia de valores para g, de tal modo que as condigdes de
contorno relativas a superficie do corpo, sgjam satisfeitas.

A velocidade induzida pela imagem do corpo é calculada utilizando o mesmo esquema
anterior, lembrando que a vorticidade distribuida sobre a imagem do corpo, é a mesma da

distribuida sobre o corpo, apenas com sinal contrério.
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2.4. CARGAS AERODINAMICAS

Cargas aerodinamicas que atuam em consequéncia do novimento do fluido em torno
de um corpo genérico, sdo discutidas. De acordo com a revisdo bibliogréfica do Método de
Vortices, ainda ha muitas questdes em aberto no calculo das pressdes sobre as superficies dos
Corpos imersos em um escoamento; diferentes autores usam diferentes esgquemas para 0
célculo destas pressdes. Neste item, € mostrado 0 esquema proposto por Lewis (1991), assim
como o0 esguema apresentado por Shintani & Akamatsu (1994), o qual € estendido para o caso
do problema em estudo.

2.4.1 O ESQUEMA DE LEWIS PARA O CALCULO DAS PRESSOES

O esguema de Lewis, empregado para o calculo da pressdo sobre a superficie do
corpo, parte das equacdes de Navier-Stokes, utilizando da seguinte discussdo: apos terem sido
considerados os efeitos de conveccdo e difusdo, implementados a partir da equacéo da
vorticidade, as equacOes de Navier-Stokes, EQ.(14), podem ser utilizadas com uma

argumentacdo analoga, de modo a separar o termo de pressao, ou sgja:

Cfp=u
Np m (33)

Em um ponto s, sobre a superficie do corpo, a componente tangencia da velocidade,
de acordo com a analise do escoamento potencial, é dada por:
u, =9os,) (34)

Por meio do produto escalar entre a Eq.(33) e o0 elemento de superficie ds, chega-se ao
componente desta equacéo na direcdo tangencial a superficie. Combinando com a Eq.(34),

obtém-se 0 seguinte resultado:

TP_ fos,)
s qt

(35)

A integracéo da Eq.(35) ao longo da superficie, conduzira a pressdo do ponto s,. Esta
integral ser& resolvida numericamente, sendo mostrada no proximo capitul o.

Doravante, toda vez que se empregar este esquema para o calculo das pressdes, 0
mesmo serd referido como esquema de Lewis.
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2.4.2 UMA EXTENSAO AO ESQUEMA DE SHINTANI

Neste item, 0 esquema apresentado por Shintani & Akamatsu (1994) para o céalculo
das pressoes, 0 qual € baseado na formulacéo apresentada por Uhlman (1992), é estendido ao
problema em estudo. A andlise € desenvolvida a partir da Eq.(14), a qual corresponde as
equactes de Navier-Stokes, ja escrita na forma adimensional. Combinando esta equacdo, com
a seguinte relagdo vetorial,

o ~ u? N

u>Nu:N(7)- u (N u),

amesma passa a ser escrita como

fu . o u?, 1 -,
—-u 0 =-N@p+=)+—N?u 36
It (p 2) Re (36)

Designando o trabalho especifico total, por Y

2

Y = p+u?, pode-se escrever: (37)
AR VP VLY (38)
it Re

Tomando o divergente da Eq.(38), chega-se a

1

KM - Rixu” 0) = - R2Y +— R
it Re

e, em funcdo da hipotese de escoamento incompressivel, resulta
N2Y =Nxu” ) (39
A Figura 4 mostra como € delimitada a regido fluida representando o corpo, sua

imagem e a superficie do solo.

Nos limites do escoamento a propriedade Y assume o valor,

. ip=
No infinito, ip P e {y =v,
ju=1

Fazendo Y =Y - Y, , pode-se escrever: (40)
N2y =R2Y , jaque Y, é constante, resultando:

N2Y =Rixu” U) (41)
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&nagem do corpo

Figura4 — Delimitacdo da Regido Fluida

Onde destaca-se:

S; = superficie do corpo;

Siim = superficie do corpo imagem;

Sz =supeficie no limite do escoamento;
W = dominio do escoamento;

n = vetor unitario na direcdo normal, dirigido para dentro da regiéo fluida.

Multiplicando a Eq.(41) pelafuncdo de Green e integrando em W, resulta

GR2Y)Gdw= dN>(u 0)[G,dw

A funcgdo de Green, para 0 escoamento bidimensional, deve ser tomada como:

Gi:'2_1p|nr,com r:\/(X-Xi)2+(y'yi)2

o indicei denota o ponto onde se quer determinar a pressdo e r a distancia entre pontos.

35

(42)

Visando a solucéo do problema, a Eq.(42) deve ser resolvida e, para tanto as integrais

do primeiro e segundo membro sdo analisadas em separado. A integra que aparece no

primeiro membro pode ser rearranjada de modo a ser apresentada do seguinte modo:

GNZY)G dw= OYN GdW+dGNY YNZG,)dw
W

(43)
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O laplaciano da funcdo de Green, o qual aparece na primeira integra do segundo
membro da Eq.(43), é o Delta de Dirac e, em funcéo da posi¢éo do ponto analisado, conduz
a0s seguintes resultados.

0 x | WESES, ES,

i
T
OYNZGdW—I Y, x T W
} Y x,1 SSES,,ES,
T 2’ i 1 im

Portanto, para 0 ponto pertencente a regido fluida tem-se dois casos, ou sgja:

X W

L x 1 SES,ES,

| —

OYNZG dw=-aY,,com a = (44)

—)-:——!—»
N |-

A segunda integral do segundo membro da Eq.(43), aplica-se a segunda identidade de
Green, 0 que permite escrever:

GGNPY - YR’G)dw=- GNY - YNG,)ds

w Si* Sim* S3

O sina negativo da integral do segundo membro desta equagdo, se deve ao sentido do

vetor unitério normal n, ter sido adotado para dentro daregido fluida. Portanto, a Eq.(43) pode

Ser rescrita como:

gNPY)Gdw=-aY,+ YNG nds-  ¢BNY »nds (45)
w S+ Simt S S+ Simt S3

Por sua vez, o segundo membro da Eq.(42) pode ser tratado do seguinte modo:
(‘ﬁiNx(u' l‘J)dW=(‘j<l>(Giu' u )dW- 6§|Gi xu” u)dw
W W w

A aplicacdo do teorema de Gauss a primeira integral, do segundo membro desta
equacao, conduz a

BNxu” 0)dw=- ¢, (u” 0)nds- d\lG u” 0)dw (46)

W

Sit Sim* S5

Levando as Egs. (45) e (46) na Eq.(42), amesma passa a Ser rescrita como:

~aY,+  OrNGnds=- (B (u” U - NY)>nds- d\IG Xu’” 0)dw (47)
SL+S.lim+S3 Sﬂ."’s’llrn"'SB
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A partir da Eq.(38) e tendo em vista que Yy é constante, pode-se escrever,

Wb -RY =0 0- Ry =4 L Rey (48)
t Re

levando este resultado na EQ.(47), a mesma passa a ser rescrita como,

~a¥+ NG nds=- 8 G- L Ru)mnds- G, xu” t)aw
S+ Simt S5 sesmrs, 0 Re w

A partir das condi¢Bes de contorno tem-se que u € constante na superficie, uma vez
gue éigua a0 em S; como também em S, eigual a1l em Ss. Portanto, a derivada temporal

deu, resultaigua azero e,

a¥,- NG nds=- = &3 N2uwnds+ G, {u” 0)dw (49)
S+ Gimt+ S3 Re S+ Simt S3 \

Ja que o escoamento, por hipotese, € tido como incompressivel, arelacdo vetorial

pal

0 =R(N»u)- N?u, pode ser escritacomo,

el

N?u=-N" 0 . Levando na Eq.(49), resulta

a¥, - FRG nds=— B, N 0onds+ G, {u” 1)dw (50)
Sit Simt S5 Re Si+ Siimt S3 w

A primeiraintegral da Eq.(50) pode ser rescrita,

O'NG mnds= NG, nds+Y, NG, mds= NG xnds (51)
Si+ Simt Sz S+ Sim S Si+ Spim

jaquenoinfinito Y =Y, =Y, - Y, =0, umavezque Y =Y - Y, .

A segundaintegral da Eq.(50) pode ser trabalhada do seguinte modo:

BN umds= N (Gu)mds- NG, 01)nds
Si* Sum* S5 Si+ Syt S3 S+ Sum* S5

onde, aplicando o teorema de Gauss a primeira integral do segundo membro, resulta

N (Gu)mds=- XN Gu)wW=0,
Syt Siim* S3 w

jdasegundaintegral pode ser rearranjada, conduzindo a:

QNG “ t)mnds= NG,” u)=nds+ NG, " u)nds= NG,  0)»nds,
Si* Sin* Ss Si* Sim s S* Sim
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uma vez que no infinito w = 0. Finalmente, aintegral pode ser escrita como,
BN uxnds=- NG, 0)nds (52)
S:I.+ S.I.im"' SB S.l"' S1im

Substituindo as Egs. (51) e (52) na Eq.(50), chega-se a:

aY, - /NG, nds= d\IG Xu” u)dW-R—e NG, u)>nds (53)

Si+ Siim S+ Sim

Agora, deve-se desenvolver as operagdes vetoriais presentes na Eq.(53). Iniciando

com aintegral do primeiro membro e resolvendo o gradiente que ai aparece, vem

-j), ou

NG, =~ L (X x)i+(y- )i
2p(X- Xi) +(y'yi)

tomando-se o produto escalar com n=n,i+n,j, vetor unitario normal a superficie e dirigido

para dentro daregido fluida, resulta:

KG. xn = - 1n(x x3+n(y ):) (54)
2p (x-x)’+(y-¥)

Agora pode-se trabalhar com a primeira integral do segundo membro da Eq.(53). O

produto vetorial conduz a:
u u =wwj- uwi =w(vj - ui).

Operando o produto escalar, resulta

N\ - __ﬂV(X'Xi)'u(y'yi)
N ) e ) + (- )| 9

Finalmente, deve-se efetuar as operagdes vetoriais relativas a segunda integral do
segundo membro da Eq.(53). Iniciando pelo produto vetoria,

NG,” 0 =wG,i- WG,j=w(G,i- G,j)
em seguida operando o produto escalar,

(NG,U)m:ﬂny(x-xi)-nx(y-yi) (56)
! 2p (X'Xi)2+(y‘ yi)z
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Levando as Egs. (54), (55) e (56) na EQ.(53), chega-se a equacdo que permitira
determinar a pressdo no ponto i. Ou sga:

S .o InOe-x)tny-yi)o . o1 v(x-x)-uly-y,)
Y. + — Yds=- ' '
I P R TR N R D

n (x-X.)-n - V.
1 . 1Ny D) -n(y y.)Wcls

(57)

Re.Q 20 (- x )7+ (y- v,

As integrais presentes na EQ.(57) devem ser resolvidas de modo a permitir a

determinacdo do valor de Y, no ponto desgado. No problema em estudo, estas integrais
serdo resolvidas numericamente.

Conhecidos os valores de Y , o coeficiente de pressdo, no ponto correspondente, pode
ser determinado a partir das seguintes consideracoes:

2

~ u 1 1
Y=Y- Y, =pr (o +3)=p- By (U D)

Mas o coeficiente de presséo é definido por

_P P o P Py \
C = =2 - =2(p- 58
P rU2/2 (rU2 rU2) (P-py) (58)

Combinando com a equacdo anterior, resulta
C,=2Y- u?+1 (59)

Para se determinar o coeficiente de pressdo sobre o corpo a condicdo de aderéncia
deve ser levada em consideracéo, fazendo com que a Eq.(59) sgja rescrita como:

C,=2Y +1 (60)

Doravante, este esguema serd referido como “esquema de Shintani”. A grande
vantagem que este esquema apresenta, relativamente ao do Lewis € que o mesmo calcula as
pressdes em funcdo de toda a vorticidade presente no campo e ndo apenas em funcdo da
vorticidade que esta sendo gerada sobre o corpo. Deste modo os resultados para as forgas se
apresentam mais suaves, ou sga, com menos ruido, facilitando em muito sua interpretacéo,

como serd mostrado no capitulo de resultados.



CAPITULO 3

IMPLEMENTACAO NUMERICA

E apresentado um algoritmo, fundamentado no Método de Vortices, de modo a
simular 0s processos de geracdo, conveccdo e de difusdo da vorticidade, bem como calcular as
cargas aerodindmicas atuantes sobre um corpo disposto nas proximidade de uma superficie
plana. Para a simulacdo do corpo o algoritmo utiliza o Método dos Painéis, a0 passo que a
presenca da superficie € simulada pelo Método das Imagens e, de modo a smular a
vorticidade presente no campo, sdo utilizados vortices discretos. Os efeitos da viscosidade sdo
considerados e, como consequéncia, a dindmica da vorticidade gerada na superficie do corpo
e do solo, tornando possivel a andlise da intensa interacéo existente entre a esteira do corpo e
a camada limite formada a partir da superficie. Um esquema lagrangiano de segunda ordem,
“Adams-Bashforth”, ssmula a convecgdo da vorticidade, ao passo que um esquema simples,
“Método de Avanco Randdémico”, é empregado para smular a difusdo da vorticidade. As
pressdes sdo calculadas, tanto a partir do esquema de Lewis, quanto da solucéo da equacéo de
Poisson, em termos de pressdo, a qual é obtida diretamente das equactes de Navier-Stokes.

As cargas aerodinamicas sdo obtidas por integracdo das pressies.

3.1. O ALGORITMO UTILIZADO

A implementacdo do Método de Vortices, apresentado nas segOes anteriores, obedece

0 seguinte algoritmo:

geracao da vorticidade junto ao corpo;

geracao da vorticidade junto a superficie plana;
calculo da velocidade total, induzida nos vortices;
célculo das cargas aerodinadmicas atuantes;
calculo do deslocamento convectivo;

calculo do deslocamento difusivo;

reflexdo de vortices;
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impresséo de resultados parciais;
avangos no tempo.

Em cada passo de tempo, a vorticidade gerada, tanto na superficie do corpo quanto na
parede, € simulada por um numero finito de vortices discretos, denominados de vortices
nascentes. Deve-se observar que, aém de satisfazer as condi¢Bes de contorno, os vortices
nascentes ndo podem violar o principio da conservacdo da vorticidade. Para completar a
etapa, dentro do incremento discreto de tempo, os vortices nascentes sdo incorporados aos

vortices presentes na nuvem e, a seguir, sdo submetidos aos processos de convecgdo e difusdo.

3.2. GERACAO E EMISSAO DE VORTICIDADE

Nos escoamentos viscosos a geracdo de vorticidade esta associada ao forte gradiente
de velocidade presente nas imediacGes de um contorno solido, tal como mostrado por Araljo
(1997) e Pereira (1999). No problema em estudo a geragéo e emissdo de vorticidade € prevista
tanto junto da superficie do corpo quanto junto a superficie plana, de modo a representar
convenientemente os efeitos da viscosidade.

A geracdo de vorticidade decorre da aplicacéo das condi¢des de contorno, tanto junto a
superficie do corpo, quanto junto a superficie plana. Uma vez que estas condi¢bes sdo
implementadas em etapas distintas, dentro do mesmo incremento de tempo, € conveniente que

a aplicacdo das mesmas sgja analisada em separado.

3.2.1 IMPLEMENTACAO DAS CONDICOES DE CONTORNO JUNTO AO CORPO

O estudo é iniciado com a analise do potencial complexo f(z);, dado pela Eq.(32), o
qual representa 0 escoamento associado a presenca do corpo, quando uma densidade
constante de vortices é distribuida sobre sua superficie. Ao se estudar o escoamento em torno
de corpos de forma arbitréria, surge uma dificuldade relacionada a integral que aparece nesta
equacdo, uma vez que a mesma deixa de apresentar solucdo analitica. Esta dificuldade é
contornada através de uma solucdo numérica e, para tanto, ha a necessidade de se impor
algumas aproximagoes, as quais passam a ser discutidas a seguir.

- Primeira Aproximacao

Como primeira aproximagdo a superficie do corpo S; é substituida por outra

constituida por Np painéis planos. Esta técnica € conhecida como Método dos Painéis (Katz &

Plotkin, 1991), uma particularizacdo do Método dos Elementos de Contorno (Brebia et a.,
1984).
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A Figura 5 mostra um corpo originalmente de formato eliptico, discretizado em 8
painéis planos. As caracteristicas geométricas dos painéis sdo mostradas, assim como o ponto
utilizado para a geracdo de novos vortices, 0s quais sGo empregados na discretizacdo da
vorticidade.

Figura 5 — Discretizagao do Corpo

Portanto, a superficie do corpo é discretizada em Np painés planos, 0s quais sdo

numerados no sentido horério, a partir do bordo de ataque. Cada um dos painéis possuli:

dois pontos extremos, Zel; e Ze2;
um ponto de controle Zc;;

um comprimento Ds;

umanormal n;

e tem associado um ponto de geracéo Zg;

Uma vez que a solugdo numérica é implementada a partir da discretizacdo do corpo
em Np painéis, torna-se conveniente a apresentacdo das grandezas geométricas relativas aos
mesmos. Para tanto, considere a Figura 6, a qual mostra o painel j fazendo um aéngulo ¢ com

0 eixo positivo dos X (sistema global). Observe que este angulo € medido no sentido anti-
horério e em relagdo ao semi-eixo positivo.

Figura 6 — Grandezas Geométricas

De modo afacilitar as passagens de variaveis entre as muitas sub-rotinas do programa,

optou-se por trabalhar com uma matriz de duas colunas, para o caso de algumas grandezas
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geométricas e das velocidades, no lugar de dois vetores. Assim a coordenada x, corresponde a
coluna 1 desta matriz, a0 passo que a coordenada y € guardada na coluna 2. Com este
esguema, as coordenadas dos pontos extremos dos painéis, dados de entrada ao programa e
resultante da discretizagdo do corpo, sdo lidas e guardadas nas varidveis {Zel} e {Ze2}. Por
sua vez, as coordenadas do ponto de controle dos painéis séo obtidas a partir destes pontos

extremos, sendo cal culadas como:
Zc,, =(Zel,, +Ze2,,)I2 Zc,, =(Zel,, +Ze2,,)/2 (62)
O comprimento Ds de cada painel € calculado a partir de:

Dx=2e2,, - Zel;, Dy =Ze2,, - Zel,,

Ds, =+/Dx’ + Dy’ (62)

Os componentes do vetor unitério, normal ao painel e com o sentido positivo dirigida

para fora do corpo, sdo calculadas do seguinte modo:
N, =- 1senq; =- Dy/Ds; N,, =1cosq, = Dx/Ds, (63)
Em termos vetoriais, pode-se escrever:
n; =(-senq;,cosq;) =(N,;,,N;,) (64)
Por sua vez, os componente do vetor unitério tangente ao painel, sdo dados por:
0, =(cosq;,senq;) =(N,,,-N,,) (65)

Os pontos de geracdo sdo posicionados a uma pequena distancia e, situada sobre uma
normal ao painel e que passa pelo seu ponto de controle, denominada “deslocamento
primario”. De modo a representar convenientemente os efeitos viscosos, esta distancia deve
ser tomada da ordem de s, “raio do nucleo do vortice de Lamb”. No entanto, em vista de
dificuldades no célculo da velocidade induzida pelo corpo, mesmo sendo fixado e=s, estes
valores estédo sendo tomados proximo de 3 vezes o valor nominal do raio do nicleo. As
coordenadas do ponto de geracdo séo calculadas em fungdo das coordenadas dos pontos de

controle e do deslocamento primario, através das seguintes rel acoes:

Z9;, =Zc,, +eN,, Z9,,=Zc,,+eN, (66)
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- Segunda Aproximagao

Nesta nova aproximagaéo as condi¢des de contorno, expressas pelas Egs. (5) e (6),
passam a ser especificadas apenas nos pontos de controle dos Np painéis e ndo mais em toda a

superficie S;. Como consequiéncia, a EQ.(32) é rescrita como:
’C\I)P
@ =af@;
=1
onde f(2) ]° representa o escoamento induzido pelo painel j, sendo dado por:

f@ :2Lp P@)In(z- z)dz (67)

sendo g a densidade de vortices distribuida sobre os painéis.
- Terceiraaproximagao

A EQ.(67) sofre uma simplificacdo adicional, a0 se supor que a densidade da

distribuicdo de vortices é constante em cada painel. Deste modo, pode-se escrever:

f(2)} = g;f,(2); sendo,

i
f.(2=— cn(z- 2)dz 68
(D) ZIODQH( ) (68)

A integra da Eq.(68) tem solucdo analitica e deve ser resolvida para cada um dos Np
painéis. No entanto, nesta altura dos célculo, ainda ndo se conhece os valores das densidades
de vértices g, distribuidas sobre os painéis. Portanto, antes que seja calculada a velocidade
induzida pelo corpo, € necess&rio que se determine estes valores, 0 que é feito através da
aplicacao das condic¢des de contorno ao corpo.

No problema em estudo as grandezas geomeétricas sdo fixas, ou sgja, ndo se alteram
com o tempo e por isso sdo calculadas uma Unica vez, por uma sub-rotina denominada
geometria. Conhecidas as grandezas geométricas, 0 passo seguinte consiste na implementacéo
das condicdes de contorno, o que é feito em cada um dos pontos de controle dos painéis nos
quais a superficie do corpo foi discretizada.

A aplicacéo das condi¢des de contorno permitird determinar a densidade de vortices a
ser distribuida sobre os painéis, de modo a representar o corpo. No inicio do passo de tempo
seguinte esta densidade sera difundida em vortices livres, os quais ser8o posicionados nos
pontos de geracéo.
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A EQq.(12), correspondente a condicdo de escorregamento nulo na forma adimensional,

passa a ser escrita como:
u, =0 nos pontos Zc;, j=1,Np (69)

A velocidade que atua nos pontos de controle resulta da contribui¢do da velocidade do
escoamento incidente, da velocidade induzida pela nuvem de voértices, pela nuvem imagem,

pelo préprio corpo e pelaimagem do corpo. Deste modo, pode-se escrever que:
up +ul +ul +ut+ud =0 nos pontos Z¢j, j =1, Np
Ou, isolando as parcelas associadas ao corpo,
ug +uf =-(up +Hu+uf)
Se a velocidade induzida pela nuvem de vértices e suas imagens, no ponto de controle

do painel 1 for (w,w)1, as condi¢des de contorno para este ponto passam a Ser escritas como:

Np

o gp i ] ~ PN
a 9-Kij-a g Ky =- [(]10)-01 +(uv’Vv)1-01]
=1 =1

O codficiente K‘ij representa o componente de velocidade, tangente ao painel 1,
induzido pelo paind j, quando uma distribuicdo de vortices de densidade unitéria é disposta
sobre este paindl. JA ij corresponde a componente tangente ao painel 1, induzido pela

imagem do painel j. O sina negativo que aparece na segunda somatoria se deve ao fato desta
soma ser feita caminhando no sentido negativo da circulacdo. A densidade de vortices do
painel d,- imagem éigual ao do proprio painel g, com o sinal trocado. t1 corresponde a0 vetor
unitério tangente ao painel 1. Deste modo resulta:

Np Ne o Np ‘ Np
a 9, Ki-a 9Ky =a g, (Ki; +Ki)) =q g Kc,; = Ldc, (70)
=1 j=1 j=1 =1

Na Equagéo (70) Kcy; corresponde aos coeficientes de influéncia associados ao painel
1 do corpo. Se refere as velocidades induzidas tanto pelo corpo quanto por sua imagem,
considerando uma distribui¢do unitaria de vortices sobre os painéis. O termo Ldc;, disposto
no lado direito da equagdo, corresponde a componente tangencial de velocidade no ponto de
controle do painegl 1, associada ap escoamento incidente, a inducdo pela nuvem de vértices e a

indugdo pela nuvem imagem.
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Considerando todos os painéis que representam o corpo e escrevendo em termos

matriciais, chega-se &
[cl{g} ={Lac) (71)

Na Equacéo (71) [Kc] representa a Matriz de Influéncia do corpo, a qual depende
exclusivamente da geometria dos painéis, e permanece inaterada durante toda a execucdo do
programa, devendo ser montada uma Unica vez. Ja {Ldc}, corresponde ao Vetor Lado Direito
e necessita ser recalculado em todo passo de tempo, em vista da evolugdo da nuvem de
vortices. O vetor {g} é a incognita do sistema linear de equacOes e serd determinada pelo
algoritmo de eliminagdo de Gauss, em todo passo de tempo, conduzindo as densidades de
vortices distribuidas em cada painel. Uma vez que os vaores de g foram calculados

satisfazendo as condigdes de contorno, o sistema vai estar equilibrado.

3.2.1.1 GERACAO DE VORTICES JUNTO AO CORPO

A emissdo de vorticidade é implementada no inicio de cada passo de tempo, utilizando
0 esquema proposto por Pereira (1999). Neste esqguema em um mecanismo de transformagéo,
denominado “difusdo primaria’, a vorticidade distribuida sobre cada um dos painéis, no passo
de tempo anterior e de modo a representar 0 corpo, € concentrada em um vortice livre
denominado “vortice nascente”, sendo posicionado no seu ponto de geracdo. Para completar a
etapa, dentro do incremento discreto de tempo, os vortices nascentes sd0 incorporados aos
vortices presentes na nuvem.

Assim, toda a densidade de vortice anteriormente distribuida sobre o painel é

concentrada em um vortice discreto, cujaintensidade é dada por:
G =g,°Ds, (72)

Com os vortices nascentes incorporados a nuvem de vortices, as condigdes de
contorno deixam de ser verificadas, ou sgja, 0 sistema passa a hdo estar equilibrado. De modo
afaze-lo voltar a condicéo de equilibrio € necessario que se gjuste os valores de g, a fim de

representar adequadamente a presenca do corpo.

3.2.2 IMPLEMENTACAO DAS CONDICOES DE CONTORNO JUNTO A PAREDE

A superficie plana é simulada pelo Método de Imagens, o qual possui a grande
vantagem de garantir a aplicagdo da condi¢cdo de impenetrabilidade ao longo de todos os seus
pontos. Por outro lado apresenta duas desvantagens; a primeira, em funcéo das imagens, exige
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0 dobro do esforco computacional, a segunda, por ndo impor por s s a condicdo de
escorregamento nulo, exige que um esquema adicional seja empregado com esta finalidade.
Assim, com o objetivo de impor a condi¢do de escorregamento nulo, a superficie é dividida
em maédulos, onde cada médulo tem um comprimento igual ao comprimento caracteristico do
corpo. Sobre estes modul os séo distribuidos pontos de controle em nimero compativel com o
numero de painéis em que o corpo foi dividido.

A velocidade em cada um destes pontos é caculada e, de modo a anular sua
componente tangencial, vortices nascentes sdo posicionados em pontos de geracdo distantes
de e (deslocamento primério) da parede. Evidentemente que, para ndo afetar a condicdo de
impenetrabilidade, h4 a necessidade de se prever as imagens para os vortices nascentes.

A vorticidade gerada junto a superficie é discretizada em vortices livres e,
evidentemente, a intensidade de cada vértice gerado estd associada ao nimero de pontos de
controle. Tanto maior este niUmero, menor € a intensidade dos vértices gerados. Assim, é
importante o controle sobre o nimero de pontos de controle e, de modo a que as intensidade
dos vortices da superficie s§gam da mesma ordem que o dos vortices gerados a partir do
corpo, € conveniente que este nimero sgja proximo a metade do nimero de vortices gerados
junto ao corpo. Lembrar que o corpo tem uma superficie superior e outra inferior, para um
mesmo comprimento caracteristico. Com este cuidado haverd uma boa interacdo entre as
estruturas vorticosas presentes nas esteiras, ndo ocorrendo um espalhamento de vortices, a
partir de outros com intensidade excessivamente elevada.

Para impor a condicéo de escorregamento nulo em cada um dos Nc pontos de controle,

a componente tangencial da velocidade total induzida nos mesmos deve ser nula, ou sgja
up+ul +u +ud +ud +ul +ud =0 nos Ng pontos, j =1, Nc (73)

Na Eq.(73), o sobrescrito g refere-se a velocidade associado a presenca dos vortices
nascentes ap passo que 0 sobrescrito gi, refere-se a velocidade associada as suas imagens.

Esta equacéo pode ser rescrita como:
ud +ud =- (U, +uy +u" +uf +u’)

Observe que a parede é paralela ao eixo dos x e, desta forma, as componentes de
velocidade tangentes a parede sdo as proprias componentes em x da velocidade. Portanto,
chamando a velocidade induzida no ponto de controle 1, pela nuvem de voértices e suas

imagens mais 0 corpo e sua imagem, por (W,Vc)1, pode-se rescrever,
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& GK?,+4 GKY =- [1+ (u,),] (74)

Onde G corresponde a intensidade do vortice nascente e GJi a intensidade de suas

imagens. Por outro lado, o coeficiente K fj corresponde ao componente de velocidade
tangente ao ponto de controle 1, induzido pelo vortice nascente posicionado no ponto de
geracdo |, quando uma intensidade unitéaria € imposta a0 mesmo. Ja Kf'J € um coeficiente
analogo associado aimagem do mesmo vortice.

Como a intensidade do vortice imagem € igua a intensidade do vortice, porém com

sinal trocado, pode-se escrever:

Nc

o Ne
aGK?-K') =3 GK,, =-[1+(u,),|=Ldp, (75)
i=1

-1

A aplicacdo da Eq.(75) aos Nc pontos de controle da parede conduzird a um sistema
com Nc equagdes. Manipulando os termos do primeiro membro deste sistema e escrevendo na

forma matricial, chega-se a

[Kpl{G ={Ldp} (76)

Onde [Kp] representa a Matriz de Influéncia para a parede e dependendo
exclusvamente da sua geometria. Portanto, permanece inalterada enquanto esta nédo for
aterada. O Vetor Lado Direito {Ldp}, como no caso anterior, necessita ser recalculado a cada
passo de tempo, em vista do andamento da nuvem de voértices. O vetor {G} corresponde as
intensidades dos vortices nascentes e é a incognita do sistema de equagdes, novamente

resolvido pelo algoritmo de eliminacdo de Gauss.

3.2.2.1 GERACAO DE VORTICES JUNTO A PAREDE

Determinada a intensidade dos vortices nascentes 0 passo seguinte consiste no
posicionamento dos mesmos no ponto de geracdo. Esta operacdo faz com que a condicdo de
equilibrio no corpo sgja desfeita, exigindo um tratamento de modo a se chegar ao reequilibro.
Observa-se que esta operacdo acaba por desequilibrar o sistema junto a parede, ou sgja, a
operacdo de equilibrio de um sistema acaba por desequilibrar o outro. De modo a contornar
esta dificuldade foi montada uma estrutura tipo “Faca Enquanto”, que verifica o instante no
gual a componente tangencia da velocidade (em cada ponto de controle), no instante atual

passa a ser igual a do instante anterior, a menos de uma tolerancia, encerrando a estrutura.
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3.3. CALCULO DAS VELOCIDADE

A velocidade induzida pela nuvem de vortices, bem como a velocidade induzida pelo
corpo sdo calculadas. Um esguema visando melhorar o célculo da velocidade induzida pelo
corpo é proposto. Com 0 mesmo objetivo, € implementado um nucleo elastico para o0s

vortices, impedindo que seu centro se posicione muito proximo aos painés.

3.3.1 VELOCIDADE INDUZIDA PELOS VORTICES DISCRETOS

A velocidade induzida por um vértice da nuvem foi discutido no item 2.3.2.2, onde
mostrou-se que para um vortice de Lamb a mesma deve ser caculada pela Eq.(28). Esta
expressao apresenta o inconveniente de ter um termo exponencia, o que a torna cara, em
termos computacionais. Esta dificuldade pode ser parciamente contornada uma vez gque o
vortice de Lamb tem um comportamento praticamente igual ao vortice potencial para
distancias maiores que s,. Deste modo, nas interages V ortice/V Ortice deve ser preparado um
esquemartal que a EQ.(28) sO sgja utilizada quando a distancia entre os vortices for inferior ao
raio do nucleo (s); caso contrério, utiliza-se da expressdo para o vortice potencia Eq.(27).

O célculo da velocidade induzida entre os vortices da nuvem € 0 que consome maior
tempo computacional, em vista do nimero de vortices aumentar muito com os incrementos de
tempo previstos na rotina. Uma boa reducéo de tempo computacional € conseguida ao se
adotar o algoritmo economizador de tempo proposto por Pereira (1999).

Para 0 clculo da velocidade induzida pelos vortices imagens, utiliza-se do mesmo
esguema, porém tendo em mente que sua intensidade € igual ao do vortice correspondente,
com o sinal trocado.

3.3.2 VELOCIDADE INDUZIDA PELO PAINEL DE VORTICES

A velocidade induzida pelo corpo em um determinado ponto p do escoamento, resulta
do somatorio das velocidades induzidas neste ponto, por todos os painéis utilizados na sua
simulacdo. Deste modo, € conveniente iniciar o estudo analisando a velocidade induzida por
um unico paing e, para tanto, foi selecionado um painel genérico j. Assim, a velocidade
induzida por este painel, no ponto p, € calculada.

A partir da EQ.(68), pode-se escrever:

f(2), :% gniz, - 2)dz,
Dsj

com a velocidade induzida pelo painel sendo expressa por:
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ig, . 1
5n O

u,-iv, =
2pDszp-z

dz (77)
A integra da EQ.(77) possui solucdo analitica (Katz & Plotkin, 1991), sendo escrita
como

1 1,12 . o
A dz==In+--i(g,- g,)=In+-i(q, - 78
ESZ,)—-Z > r22 (qz ql) r, (qz Q1) ( )
onder; er, sdo as distancias desde as extremidades (Zel e Ze2) do painel, até o ponto p, onde
se esta calculando a velocidade; g; e gz sdo 0s angulos destes seguimentos em relacdo ao eixo

dos x, em um sistema de coordenadas “local”, conforme mostraa Figura 7.

3
v P(X,Y )
b a1

le— a2

Iy

d1 dJ2

X

Figura 7 — Geometria do Painel em Coordenadas Locais

E importante observar-se que o resultado desta integral depende de valores puramente
geométricos e se estes ndo se alterarem o resultado serd sempre 0 mesmo, caso da Matriz de
Influéncia

Levando a Eq.(78) na Eq.(77), chega-se &

c/

. _gjé il rnu
uLj - IVL] _Z_Dg‘(qz- ql)+| nl‘_ (79)
2

et e

Portanto, as componentes da velocidade induzida pelo painel j no ponto p, em termos
das coordenadas locais, sdo dadas por:

_9 _ 9 .
uLj _Z_L)(QZ - ql) VLJ‘ - Z_E)lni (80)

A velocidade induzida pelo corpo no ponto p resultard de uma soma das velocidades
induzidas por cada um dos painéis em que o mesmo foi discretizado. Deste modo, ndo se pode
utilizar dos resultados em coordenadas locais, havendo necessidade de se obter estes

resultados referidos a um Unico sistema de coordenadas, ou sgja, um sistema global.
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Portanto, conhecidos os componentes de vel ocidade referidos ao sistema local, deve-se
por meio de uma rotacdo, obter estes componentes em coordenadas globais, os quais serdo
somados, permitindo a determinacdo dos componentes da velocidade total induzida pelo

corpo. A Figura 8 auxilia no sentido de visualizar esta rotacdo.

Figura 8 — Transposi¢ao de Coordenadas

Os angulos a e g sdo replementares portanto, com o auxilio da Eq.(63), pode-se

escrever:
sena; =-senq; =N, cosa; =cosq; =N,
Deste modo os componentes, em coordenadas globais, sdo obtidos:

uj:uchosaj+VLjsenaj:UL,»Nj,zJ’VL;NJ,l (81)
j

V.:-ULjsenaj"'Vchosaj:_uLij,1+VLiNJ~2 (82)

A partir dos componentes de velocidade induzida por cada painel no ponto p, obtém-se

avelocidade total induzida pelo corpo. Ou sgja

o %
u.=au, e v.=aVv; (83)
j=1 j=1

Obtida a velocidade induzida pelo corpo chega-se a velocidade total induzida em cada
vortice do escoamento, podendo-se determinar 0 movimento convectivo dos mesmos dentro

do incremento de tempo Dt.

3.3.2.1 NovO ESQUEMA PARA CALCULO DA VELOCIDADE INDUZIDA PELO CORPO

Na fase de desenvolvimento da rotina, foram efetuados testes visando verificar a
precisdo dos valores calculados para a vel ocidade induzida pelo corpo, quando do emprego do
Método dos Painéis. Estes testes foram baseados no cilindro circular, em vista do mesmo
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apresentar solucdo exata, tanto para 0 caso no qual ndo se tem vorticidade presente no campo

(dipolo), quanto para a situacdo na qual a vorticidade se faz presente (Teorema do Circul o).

Deste modo, foi possivel fazer uma comparacdo a qual mostrou que a velocidade, quando

calculada no ponto de controle dos painéis (caso de simulagfes para escoamento potencial),

ou em pontos distantes dos mesmos, apresenta excelentes resultados. Contudo, quando a
velocidade é calculada em pontos proximos aos painéis (situagdo comum em simulactes pelo

Meétodo de Vortices, independentemente da posicdo em relacdo ao ponto de controle) o erro

assume valores elevados, da ordem de 10% ou mais.

Em todos os experimentos foi imposta a correcdo de curvatura para os painéis, tendo
sido examinados dois tipos de singularidades distribuidas sobre os mesmos. Ou sgja, painéis
sobre os quais € distribuida uma densidade constante de vortices e 0 caso de painéis sobre os
guais é distribuida um densidade constante de fontes. Para simulacBes com painéis de fontes,
observou-se gque 0s erros sdo ligeiramente menores que 0s encontrados com painéis de
vortices.

Manzanares Filho (1994), para a aplicagdo do Método de Painéis na solugdo do
problema potencial, propde um pequeno deslocamento do ponto de controle para uma posicéo
intermediéria entre o painel e a superficie do corpo, com bons resultados. Utilizando do
Mesmo recurso, os testes foram estendidos para a situag&o critica, comum quando do emprego
do Método de Vortices (Ricci & Hirata, 2002), correspondente ao caso onde o ponto se situa
muito proximo ao painel. Este trabalho mostra que, para o caso de painéis de vortices, 0s erros
conservam-se da ordem de 1%, quando o ponto de controle € deslocado para 47% da distancia
entre o painel e a superficie do corpo, para pontos situados a uma distancia ao painel igual ou
superior a 40% do seu comprimento. Ao se trabalhar com painéis de fontes os resultados sdo
equivalentes quando o ponto de controle € deslocado para 23% da distancia entre o painel e a
superficie do corpo.

Com a argumentacdo de que as velocidades induzidas pelo corpo ndo estardo
corretamente cal culadas, para pontos extremamente proximos ao corpo (distancias inferiores a
40% do comprimento do painel), propde-se a ado¢do de um nicleo elastico para o vortice.
Assim, quando o centro do vortice aproxima-se do painel, de uma distancia inferior ao raio do
nucleo elastico, 0 mesmo é deslocado, segundo uma normal ao painel, para uma nova posi¢ao,
cujadistanciaem relacdo ao painel € igual aesteraio.

Nas simulacdes envolvendo aerofdlios, em vista dos diferentes tamanhos dos painéis,
0 raio do nucleo viscoso (vortice de Lamb) é tomado constante e igual a0 maior valor do raio

elastico. Por sua vez, o raio eléstico é variavel, em funcdo do tamanho do paing (40%),
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permitindo uma maior aproximagdo, junto aos painéis menores. Esta solucdo conduz a uma
boa seguranca quanto as velocidades calculadas. Contudo, em funcéo de limitacdo das
maguinas disponive's, optou-se por trabalhar com 90 painéis na discretizacdo do corpo. Com
este niUmero de painéis s ,, em termos adimensionais, deve ser tomado igual a 0,014, em vista
do comprimento dos maiores painéis. E importante sdientar que para um nimero de Reynolds
da ordem de 10° e Dt entre 0,03 e 0,05, o raio nominal para o ntcleo do vértice, deveria ser
tomado da ordem de 0,003.

Cabe registrar que, quando trabalhando com painéis de fontes ou com painéis de
vortices, sem o0 deslocamento do ponto de controle, 0 mesmo resultado sO é conseguido
quando o nimero de painéis é aumentado para valores préximos de 1000, o que mostra o forte
melhoramento conseguido com este esquema.

Com a combinacdo destes esgquemas, 0 nimero de vortices que continuaram passando
para o interior do corpo foi fortemente reduzido, mostrando que o fato dos vértices migrarem
para o interior do corpo esta mais ligado a erros no célculo da velocidade induzida pelo
proprio corpo e ndo apenas em funcdo de se trabalhar com tempos discretos. Uma outra
vantagem deste melhoramento foi que, em vista do menor nimero de vortices que
continuaram a entrar no corpo, possibilitou a adocdo de um esquema de reflexdo no lugar da
eliminacdo de vdértices, o que levou a uma diminuicdo nas dificuldades associadas a

conservagao da circulagéo.

3.4. AVANCO CONVECTIVO

Conhecida a velocidade induzida em cada vortice p da nuvem, calculada com o auxilio
da Eq.(21), asolucdo da Eq.(19) € obtida, fornecendo 0 avango convectivo destes vortices. Ou
sgja, conhecida a posi¢éo do vortice p, no instante t, definida pelo vetor Xp(t), a posi¢éo do

mesmo Vvortice, no instante t+Dt, é facilmente determinada.
X, (t+Dt) =x, () +u (x,(),t) Dt (84)

A Eq.(84) é conhecida como solucdo de Euler e representa a aproximacdo de primeira
ordem, em Dt, da solucéo da Eq.(19). AproximagOes de ordem superior permitem a utilizacéo
de incrementos de tempo maiores (dez vezes), reduzindo em muito o tempo computacional. O
esquema de diferencas centradas proposto por Lewis (1991), foi adotado no inicio das
simulacdes numeéricas, em vista do bom resultado a que 0 mesmo conduz. Contudo, 0 seu

emprego onera bastante o tempo computacional, uma vez gque as velocidades necessitam ser
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calculadas pelo menos duas vezes, em um mesmo incremento de tempo. No Método de
Vortices o calculo das velocidades € que exige 0 maior esforco computacional.

Pereira (1999), utiliza 0 esquema de segunda ordem de Adams-Bashforth para simular
0 avango convectivo, com bons resultados. A nova posi¢do do vértice é determinada com o

auxilio da equacéo:
X, (t+Dt) =x, () +[L5u (1) - 0,5u(t - Dt)] Dt (85)

Observa-se que este esgquema calcula a velocidade uma Unica vez, no entanto, ao
utilizar a velocidade calculada no passo de tempo anterior, exige um espago adiciona de
memoria, a fim de guardar este valor. Aos vOrtices nascentes € imposto um primeiro avango
por Euler, em vista de ndo apresentar a velocidade do passo de tempo anterior. Contudo, este
fato nd0 se apresenta como um inconveniente, em vista deste primeiro passo por Euler,
também ser considerado um avanco de segunda ordem.

Em vista das possibilidades disponiveis, testes foram realizados de modo a identificar
0 esguema gue conduz a melhores resultados, com o custo computacional mais baixo. Estes
experimentos numéricos mostraram que o esquema de Adams-Bashforth € o mais indicado,

uma vez que apresenta um bom resultado em um menor tempo computacional.

3.5. AVANCO DIFUSIVO

De acordo com o algoritmo de separacéo da parte viscosa, a difusdo da vorticidade é
governada pela EQ.(17), ou sga, pela equacdo da difusdo. Para a solucdo desta equacéo
diversos agoritmos numéricos podem ser utilizados, dentre estes adotase 0 método do
Avanco Randémico, ja que é a técnica mais utilizada para ssimular a difusdo da vorticidade
quando do emprego do Método de Vdértices. Este método foi muito utilizado por Lewis
(1991), mostrando-se particularmente Util quando o nimero de Reynolds assume valores
elevados, (Mustto, et al., 1997; Hirata & Pereira, 1999).

Conforme visto na revisdo bibliogréfica, o método do avango randémico, consiste em
se implementar um deslocamento difusivo individual, para cada vértice da nuvem, a cada
incremento de tempo. Segundo este algoritmo, cada vortice da nuvem deve sofrer um

deslocamento randémico V=\x,h), em todo incremento de tempo, com 0s componentes

sendo calculados por:
X(t) = DrCos(Dq) , em x €, (86)

h(t) = DrSen(Dqg) , emYy. (87)
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Nas Egs. (86) e (87) os incrementos no raio ©Or) e no angulo ©q), sdo calculados

: /4Dt 1 a
Dr = R_eln(E) e, Dg=2pQ (88)

onde P e Q, sdo numeros randémicos, definidos no intervalo:

como:

0£P<1 e 0£Q<1

Na rotina desenvolvida neste trabalho estes nimeros sdo gerados por uma funcédo
interna do FORTRAN, RANDOM_NUMBER, uma vez para P e outra para Q, de modo a
ficarem independentes.

E oportuno observar que, com a utilizagio deste procedimento para simular a difusio
da vorticidade, o avanco de cada vortice, ao final de um incremento de tempo, continua sendo
calculado pela Egs. (84) e (85), acrescentando-se o deslocamento difusivo. Assim, para impor

0 avanco de primeira ordem aos vOrtices nascentes,
X, (t+Dt) =x, (1) +u, (X, (1), 1) Dt+V (t) (89)

Para os demais vortices da nuvem, é utilizado o esquema de Adams-Bashforth,

resultando
X, (t+Dt) =x, () +[L5u,(t) - O,5u,(t- DY Dt +V (1) (90)

Como néo é dificil de se imaginar, a técnica se aplica a andise da difusdo de qualquer
grandeza, além da vorticidade, cuja evolucdo sgja governada pela Eq.(17). (Hirata & Hirata,
1998), aplicam atécnica para analisar alguns casos simples de difusdo de calor.

3.6. CARGAS AERODINAMICAS

Entende-se por cargas aerodindmicas & acdo exercida sobre um corpo pelo fluido que
escoa ao seu redor. De uma maneira geral, pode-se classificar as cargas aerodinamicas como
cargas distribuidas (por exemplo a pressdo) e cargas integradas (aguelas resultantes da acéo
integrada das cargas distribuidas, como por exemplo as forcas de arrasto e de sustentac&o).

As equagbes para o cdculo das cargas aerodindmicas sdo discretizadas, tanto as
decorrentes do esquema de Lewis, quanto agquelas provenientes do esguema de Shintani, o
gual foi estendido no presente trabalho. A seguir sdo calculadas as cargas aerodindmicas que
atuam em conseguéncia do novimento do fluido ao redor de um corpo. Esta andlise € restrita

ao campo de pressdo e as forcas aerodinamicas desenvolvidas sobre o aerofdlio.
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3.6.1 O CAMPO DE PRESSOES CALCULADO POR LEWIS
A distribuicdo de pressdes sobre a superficie do corpo, quando calculada pelo esquema
de Lewis, é determinada a partir da integracdo Eq.(35), o que é feito numericamente e, para

tanto, a mesma é rescrita como:

" Dt Dt

op_ =- In)DSy __ DG, (91)

A superficie do corpo é discretizada em Np painéis planos, e assim, cada um destes
painéis contribui com um incremento na pressdo de Dp, o qual estd associado a vorticidade
gerada em sua vizinhanga. Deste modo, conhecida a intensidade dos vortices gerados junto ao
corpo, em cada passo de tempo, pode-se calcular a pressdo nos pontos extremos dos painéis e,
em seguida, determinar a pressao em seu ponto de controle.

Portanto, cada painel contribui com uma parcela de pressdo, sendo necess&rio que se
conheca a pressdo no ponto de inicio dos calculos. Um ponto natural para o inicio destes
célculos é o ponto extremo 1 do primeiro painel. A pressdo que ai atua sera denominada por
pressdo de referéncia (Pref).

No escoamento incompressivel, freglientemente ndo se trabalha com o valor nominal
das pressdes, mas sim com diferencas de pressdes. Neste caso 0 valor da pressdo de referéncia

deixa de ser significativo e, por comodidade, é tomada igual a zero. Entéo:

Pel, =Pref =0

Conhecida a pressdo do ponto extremo 1 (Pel;) do primeiro painel, pode-se, através da
Eq.(91), chegar a presséo do ponto extremo 2 (Pe2;), deste painel, ou sgja:

Pe2, =Pel - G/Dt

A pressdo no ponto de controle do painel 1 (Pc;), serd a média entre as pressoes dos

pontos extremaos, assim:
Pc, =(Pel, +Pe2,)/2
Para o calculo da pressdo nos diversos painéis, pode-se utilizar da seguinte estrutura:
Pe2=0
Paraj =1, Np Faca
Pel = Pe2
Pe2 = Pel- Ds g /Dt
Pc; = (Pel + Pe2)/2
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Fim Para
Conhecido o valor das pressdes nos pontos de controle, passase ao calculo dos

coeficientes de pressdo, sendo estes determinados em relacéo a presséo do escoamento nao-

perturbado, py, com o auxilio da Eq.(58):
ij = Z(ch - p¥)

Visando eliminar a pressdo do escoamento ndo perturbado desta equagdo, utiliza-se do
artificio de substituir este valor pela presséo de estagnacao (ps), a qual € definida como sendo
a pressdo do escoamento ndo-perturbado mais a pressdo dindmica Dividindo por rU? de

modo a se chegar a valores adimensionais, pode-se escrever:
P, =Py +1/2 ou, Py =ps- 1/2

Assim, antes de se determinar os valores do coeficiente de pressdo, ha a necessidade
de que sga encontrado o valor da pressdo de estagnacéo, 0 que é feito procurando o maior
valor entre os Np valores obtidos para a pressdo. Combinando a pressdo de estagnagdo com a

equacao anterior chega-se a:
ij = Z(ch - ps) +1 (92)

No estudo da dindmica dos fluidos, normamente interessa um valor médio, obtido ao
longo do tempo, e ndo valores instantaneos para a pressdo. No esquema numerico proposto, a
pressdo média é determinada entre o instante de inicio de célculo (t1), o qual deve ser maior
gue 0 tempo necessario para que segja superado o transiente numérico associado a formagdo da
esteira e o tempo de fim dos célculos (t2). Deste modo, para o caso do coeficiente de presséo,
chega-se a expressao:

&
a Cp,bt

Cp. =
pJ tz'tl ty

Uma vez que no esquema numérico adotado o incremento de tempo € constante e igual

aDt, este pode ser colocado para fora do somatorio, levando ao seguinte resultado:

= 1 9
ij :Eanj (93)

ty

onde Iter corresponde ao numero de iteracBes executadas desde o inicio do acimulo das

pressoes até o instante final.
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3.6.2 DISCRETIZACAO DAS INTEGRAIS DO ESQUEMA DE SHINTANI
ESTENDIDO

As integrais presentes na Eq.(57) sdo resolvidas numericamente e, com esta finalidade,
€ necessario impor uma discretizacdo nas superficies e volumes presentes. O escoamento
sendo bidimensional a superficie do corpo se reduz ao seu perimetro e este foi, na aplicacéo

do Método dos Painéis, discretizado em Np painéis de comprimento Ds. Cada paind ira

induzir a propriedade Y , no ponto i. Por sua vez o campo do escoamento se reduz a uma
superficie, sendo a vorticidade presente no mesmo, discretizada em Nv voértices livres de

intensidade G.

Feitas estas observacOes, se esta apto a dar inicio a discretizagdo, o que sera feito a
partir da primeira integral. Como primeira aproximagado, substitui-se a integracdo em toda a
superficie do corpo, por uma somatoria de integrais efetuadas sobre cada um dos painéis.
Uma nova simplificacdo consiste em admitir os valores como concentrados nos pontos de

controle de cada painel. Deste modo, nem as coordenadas dos pontos de controle e nem a

propriedade Y variam, sendo tirados para fora da integral. Resta a integral de ds, a qual

resulta no proprio comprimento do painel Ds. Assim, pode-se escrever,

1 . n(X-x)+tn(y-y)s 18 nxj(xj-xi)+nyj(y,--yi)~Ds
- » — R .
20,9 T x )y y) 25 00Ty

o o (99)
+i P nxj(xj' Xi)"'nyj(yj' yi)-Yu‘D§

Zp = (Yj_xi)2+(yj-yi)2 o

onde os termos com a barra, correspondem as grandezas relativas aos painéis do corpo
imagem. Uma vez que os painéis do corpo e sua imagem tém o mesmo tamanho, pode-se

escrever:
Ds, = D5,

E importante lembrar que na discretizagio do corpo, os painéis foram numerados no
sentido horario. Portanto, para haver correspondéncia, a numeracdo dos painéis da sua
imagem deve ser feita no sentido anti-horario.

A segunda integral faz a somatoria dos efeitos da vorticidade distribuida em todo o
campo, em termos da propriedade Y . Neste ponto, pode-se sentir uma das grandes vantagens
do método de vortices, ou sgja, a vorticidade presente no campo € discretizada em vortices

livres, os quais sdo distribuidos apenas nas regides em que a vorticidade se faz presente.



59

Portanto, na solucdo da integral, a vorticidade presente no campo € discretizada em Nv
vortices livres resultando, como primeira simplificacdo, a substituicdo da integral pela
somatoria de integrais efetuadas na area de influéncia de cada vortice. Uma vez que o campo
engloba tanto o corpo quanto sua imagem, todos os vortices e suas imagens devem ser
considerados.

Uma simplificag@o adicional é obtida simplesmente ao se lembrar que a velocidade
dos vortices imagens corresponde ao conjugado da velocidade total induzida em cada vortice.
Esta velocidade é conhecida e foi calculada com o objetivo de se impor 0 avango convectivo
aos vortices. Neste modelo ssmplificado as coordenadas e velocidade dos vortices sdo

tomadas como constante e colocadas fora da integral, resultando, para cada vortice,
OvdA, =-G,

onde dA, corresponde a area de influéncia do vortice.

O sina negativo que aparece se deve ao fato do sentido positivo da vorticidade ser o
anti-horério, ao passo que o sentido positivo adotado para a intensidade dos vortices ser o
horério. E importante lembrar que o vortice imagem tem a mesma intensidade, porém sentido
contrario ao vortice que Ihe deu origem.

Assim, dentro das simplificagdes impostas, a integral pode ser substituida pelos

seguintes somatorios:

Nv . - ) - . .- .
1OV(X X) 7 UY - V) g 1éV,(XJ X.z u;(y, VZ.)G]
20X x) (Y- Y, 2pn (%= x)7+(Y;- ) (95)
_ig" Vj(Yj'Xi)'uj(yj'yi)P
2p11 (Yj-xi)z-'-(yj_yi)z :
Agrupando os dois somatorios da Eq.(95), pode-se escrever:
o X)3+(U<y “ucaw
Py X-X y-y
! (%)

V( ,(X Xi)' uj(yj-yi)_-Vj(yj_xi)-uj(yj-yi)G
2p j=1 (X Xi)2+(yj'yi)2 (Yj-xi)2+(7j-yi)2 :

A terceira e Gltima integral, compreende a contribuic&o, em termos da propriedade Y |

da vorticidade que esta sendo gerada sobre a superficie do corpo. Na solucéo numérica esta

superficie é discretizada nos mesmos Np painéis.
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Neste ponto, a simplificacdo introduzida consiste em concentrar toda a vorticidade
distribuida sobre o painel, em um vortice discreto posicionado no centro do mesmo. A
integral em toda a superficie do corpo é substituida por um somatério de integrais efetuadas
sobre cada um dos Np painéis. Uma vez que as coordenadas do pontos de controle ndo
mudam com o tempo, os painéis sdo fixos (geometria fixa), e a inducéo se refere a valores
concentrados nos pontos de controle, estes valores séo levados para fora da integral. Resta
apenas a integral da vorticidade distribuida sobre o proprio painel e esta, por definicéo,
corresponde a vorticidade que esta sendo gerada. Deve-se lembrar que o sentido positivo da
vorticidade € o anti-horério, ao passo que o sentido positivo adotado para a intensidade dos

vortices é o hor&rio. Assim,
Gg =- bj nds = ggDSg
Ds

Levando na integral, pode-se escrever:

1 N ny(x' Xi)'nx(Y'yi)

- ZpReSﬁcSl)im (x- X)) +(y-y,)*
1N, (x-x)-n,(y-y) 1N, (R-X)-T (- V)
ZDRG% (Xj- xi)Z +(yj_ yi)z gLs; - ZpRe]a:l (Yi' Xi)2+(7j' yi)2 0

Jri

wds »

(97)

S

Lembrando que o0s painéls sG0 0S MESMOS para O COrpo € sua imagem e que a
vorticidade daimagem tem sentido contrério ao do corpo, pode-se substituir as Egs. (94), (95)
e (97) na Eq.(57), chegando a:

~ 1 &P nxj(Xj-Xi)+ny]-(yj-yi) ~ 1 gpﬁxj(yj'xi)-'-ﬁy]—(yj'yi)

a¥ +L Ds,V, +—— Ds,Y, =
2p Ja=1 (X - %)+ (Y, - V) Y E (X x) (- ) o
ji

Q

_ R V- x)- Uiy V) - ViR X)W - Y,

j
EE%(%-M“Wr%Y (%, - %)+, - v)*
L1 glp Ny (X-%)-n,;(y-y)) o 1w, (% - %) - (7 Y) B
2pRe i (X - X)) +(y;-y)® 7 2pRe; (X, - x)2+(Y,- V)? %
(98)

Observando a Eq.(98), nota-se que as duas somatérias do primeiro membro possuem
termos puramente geométricos e, deste modo, ndo variam com o tempo. Estes termos podem
ser agrupados em uma matriz de influéncia, a qual é calculada uma Unica vez em toda a

simulagdo. Chamando esta matriz de A1, pode-se escrever,
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n..(x - xX)+n. . -V =
Ali,j: 1 xl( i |2) yJ(y] 2y|) . }\'_].,Np p/|1j
2p (X - %) (Y -y 1J=LNp
AL, =a =]

A imagem do corpo da origem a uma segunda matriz de influéncia, ou sgja,

1 ﬁxj(ij-xi)-l_ﬁyj(yj_yi) I
A2 = = 2 1 (o 2 1 [
’ 2p (Xj'xi) +(yj'yi) 11=

No lado direito da EQ.(98) tem-se dois outros termos que dependem apenas das
grandezas geométricas e, deste modo, podem ser agrupados em duas outras matrizes de
influéncia, resultando:

2 1 Ny, (- %) -0y - yi) 1i=1Np yit

Ry ey ey vy B T :
A3iyj:O pli=j

4 = 1 ﬁyj(yj-xi)-ﬁxj(yj-yi) ‘[ilep

VT 2pRe (K- x )P +(T, - v 1i=1Np

Chamando de, [Ap] :[A1]+[A 2] e [Ad] :[A3]+[A4], a Eq.(98) pode ser escrita de

uma forma mais compacta,
v 18 V(X 'Xi)'u'(y"yi) -V'(Y'-Xi)- u'(y'_yi) &P
aAn -=—a( —— - —-——)G+a Ad, g,
M R A R A A

(99)
Separando o lado direito da Eqg.(99), 0 mesmo pode ser escrito como
Ld. 1 QV(VJ(X 'Xi)'uj(yj'yi)_ -Vj(Yj-Xi)- uj(yj-yi)

AP
)G +a Ad, g, (100)
2p j=1 (X Xi)2+(yj- yi)2 (Xj - Xi)2+(yj - yi)2 : =1 =

Agora, aplicando a Eqg.(99) aos Np painéis que representam o corpo, chega-se ao

seguinte sistema linear de equagtes
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~

Apr,l?l +Apr,2?2 + AP Ys T AP e Y e = LAy,

l

Em termos matriciais, 0 mesmo pode ser escrito como:
[Ap] {¥}={Ld} (101)

Neste sistema de equagdes, o vetor Y corresponde as incognitas e pode ser
determinado, por exemplo, pelo esquema de eliminagdo de Gauss. Determinado o valor de Y,

pode-se, com o auxilio da EQ.(60), chegar ao valor do coeficiente de pressdo, em cada ponto

de controle da superficie discretizada.

3.6.3 FORCAS DE ARRASTO E DE SUSTENTACAO

A forca aerodinamica resultante da acdo de um escoamento incidente sobre o corpo é
obtida por integracdo das pressdes, as quais atuam sobre sua superficie. Na solugdo do
problema, esta integracdo € resolvida numericamente e, para tanto, a superficie do corpo é
discretizada em Np painéis planos, o que divide o problema em Np problemas mais ssimples.
Deste modo, recai-se no caso mais simples do caculo da forca em uma superficie plana e
esta, como se sabe, € dada pelo produto da presséo que atua no centro de gravidade da area,
pela prépria &rea. Assim, como primeiro passo, é caculada a forca elementar que atua em
cada um dos painéis, a qual € dada pelo produto da presséo no ponto de controle do painel
(centro do painel), pelo comprimento do painel (érea), ou sgja

DF =-p,;.Ds;

Estas forcas elementares atuam contra os painéis na direcdo normal aos mesmos e,
uma vez que os painéis tém inclinagdes diferentes, atuam em diferentes direcbes, 0 que
impede que sgjam somadas diretamente. Assim, para obter as componentes atuando em uma
mesma diregdo, estas forcas sGo decompostas na direcéo do escoamento incidente e na diregdo
normal a este. Na direcdo do escoamento incidente atua a forca de arrasto (D), ao passo que
na direcdo normal atua a forca de sustentacdo (L) e os componentes elementares destas forcas
seréo dados por:

DD, =DF n,, DL,=DFn,,
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As forcas, de arrasto D e de sustentacdo L, so obtidas por uma integracdo numeérica

em torno do corpo. Com este procedimento chega-se a

Np
D=§ DD,
j=1
wp
L=4 DL,

Uma vez que a integracéo € feita em torno de todo o corpo, somar ou subtrair uma

parcela constante ap valor da pressdo que atua em cada painel, ndo ir4 alterar o resultado.

Deste modo, subtraindo o valor da pressdo do escoamento ndo perturbado (py), conduz a

Np
D=- é. (pJ - p¥)DSj n,
=1

Np
L=- a (pJ - p¥)DS]— nj,2

=1

Como se esta trabalhando com grandezas adimensionais, deve-se analisar como as
grandezas fisicas foram adimensionalizadas. Lembrando que as pressdes foram
adimensionalizadas ao serem divididas por r U e, por definicdo, os coeficientes de arrasto e
sustentacdo s30 adimensionalizados pela pressdo dindmica ¢ U%/2), chega-se ao seguinte

resultado para estes coeficientes:

Np Np
Co == 2(p;- P)Ds; N, =- 8 C, D5y, (102)
=1 j=1

=1

Np Np
CL :-éz(pj- p¥)DSjnj,2 :-é.CpDSjnj,Z (103)
j=1



CAPITULO 4

RESULTADOS

Os resultados mais significativos sdo apresentados divididos em dois grupos. No
primeiro grupo, sdo mostrados os resultados relativos as simulagdes efetuadas com um corpo
isolado, a0 passo que no segundo grupo estédo os resultados dos experimentos para 0 corpo
disposto nas proximidades de uma superficie plana.

4.1. RESULTADOS PARA UM CORPO ISOLADO

Por sua vez, os resultados para o corpo isolado estéo subdivididos em duas partes. Na
primeira, constam os resultados dos experimentos numeéricos efetuados com um aerofdlio e
tem como objetivo permitir a validagcdo da rotina desenvolvida, através da comparagao destes
resultados com dados experimentais disponiveis. Na segunda parte, sGo apresentados 0s
resultados obtidos para o cilindro circular os quais, em vista de um comportamento bastante

estavel, mostram claramente a evolucéo das cargas aerodinamicas ao longo da simulacéo.

4.1.1 AEROFOLIO SIMETRICO

Para a realizacdo dos primeiros experimentos numeéricos com um aerofolio simétrico
foi selecionado o perfil NACA 0012. Séo calculados os coeficientes de pressdo, de arrasto e
de sustentacdo, no entanto, a andlise dos resultados € centrada nas forgas de sustentacéo.

Em vista de uma série de davidas ainda presentes, os primeiros testes foram realizados
com 0 objetivo de, em primeiro lugar, mostrar a melhor forma de proceder a geracéo dos
vortices e, em segundo lugar, fazer a validacdo da rotina desenvolvida. Para estes primeiros
experimentos o aerofdlio foi discretizado em 60 painéis.

De acordo com os critérios estabelecidos para a escolha do incremento de tempo, o
primeiro valor adotado para o mesmo foi de 0,02 unidades de tempo (ut). Contudo, este tempo

mostrou ser pequeno, exigindo um nuimero muito grande de avangos no tempo, de modo a
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superar o transiente numérico. Assim, passou-se a trabalhar com 0,05 ut e com 300 avancos,
conseguindo uma boa formagao para a esteira, se bem que com um nimero relativamente ato
de reflexdo de vortices, causado pelo incremento de tempo grande. O instante para inicio do
célculo das médias foi fixado em 150 passos, sendo os resultados parciais gravados a cada 50
avangos no tempo. Em todas as ssimulaces o nimero de Reynolds (Re) foi mantido igua a
10°. Os estudos foram desenvolvidos para os angulo de ataque de 0°, 2°, 4° e 6°.

O raio do nucleo elastico (camada protetora) foi fixado em 40% do comprimento de
cada painel, permitindo assim, uma maior aproximagao em relacdo ao corpo, aos vortices que
se situam diante de painéis menores. No entanto, o valor adotado para o raio do nucleo do
vortice de Lamb foi sempre Unico e correspondente a 40% do comprimento do maior painel.
Deste modo, para o corpo discretizado em 60 painéis, este valor foi fixado em 0,021, muito
acimado valor nominal, calculado pela Eq.(29), a qual recomenda um valor de 0,0032 para o
mesmo. O deslocamento primario foi tomado sempre igual ao adotado para o raio do nicleo
do vortice de Lamb, neste caso igual a 0,021.

Os primeiros experimentos tiveram como objetivo verificar a necessidade ou néo de
reequilibrar o corpo (calcular uma nova densidade de vortices a ser distribuida sobre os
painéis, de modo a representar o corpo), logo apos o deslocamento dos vortices e antes de que
os novos fossem gerados. Nesta fase de testes, um fato curioso foi observado, ou sgja, que a
vorticidade presente na nuvem ndo se mantinha igua a zero, mas sim, ia aumentando a
medida que a simulagdo ia evoluindo. A justificativa para este fato estd, provavelmente, nos
erros numeéricos inerentes a prépria ssimulacdo, os quais vao se acumulando com a evolucéo
do tempo. Com o objetivo de contornar esta dificuldade, foi montado um esquema adicional
para impor, a vorticidade presente na nuvem, um valor igual a zero, em cada passo de tempo.
Procurou-se examinar a importancia deste esquema nos resultados.

A Figura9 mostra a esteira de uma simulacéo prevendo o reequilibrio do corpo, porém
sem fazer a circulagdo presente na nuvem igua a zero. A esteira mostrada nesta figura néo
apresenta oscilacdes logo apos o bordo de fuga do aerofdlio, mas sim a partir de um ponto
mais a jusante. Um outro inconveniente observado, consiste em um pequeno espalhamento

dos vortices ao fina da esteira
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Figura 9 — Esteira para o aerof6lio NACA 0012 com angulo de ataque nulo,
reequilibrio do corpo e sem manter a vorticidade nula (Re = 10°).

A esteira resultante da simulagdo desenvolvida sem impor o reequilibrio do corpo
antes da geracdo dos novos voértices, mas fazendo a vorticidade presente na nuvem igua a
zero a cada passo de tempo € mostrada na Figura 10. Para este caso, observa-se que a esteira
passa a oscilar ja a partir do bordo de fuga do aerofdlio e o espalhamento dos vértices ao fina

da esteira € muito menor, mostrando um comportamento mais suave.

Figura 10 — Esteira para o aerofdlio NACA 0012 com angulo de ataque nulo, sem
reequilibrio do corpo e com o esquema adicional de conservacio (Re = 10°).

A Figura 11 mostra os diagramas de forcas, calculadas pelo esquema de Lewis, para as

duas situagoes citadas anteriormente.

Cd, CL
Cd, CL

Figurall — Evolucéo das forgas, calculadas pelo esquema de Lewis, no tempo. @ com
reequilibrio do corpo e sem manter a vorticidade nula, b) sem reequilibrio e mantendo a
vorticidade presente na nuvem igua a zero.
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A observacao destes diagramas indica a presenca de um forte ruido, caracteristico do
esquema de Lewis, em vista das pressdes serem calculadas apenas em funcdo da vorticidade
gue estd sendo gerada no passo de tempo atual e, estas apresentarem, constantemente,
alteracOes no sinal. Nota-se que nos dois casos a forca de sustentacéo oscila em torno do zero,
situacdo esperada para 0 angulo de ataque nulo. Observa-se, também, que no segundo caso, a
evolucdo das forcas apresenta-se de forma mais suave.

NaFigura12 é mostrado a evolucéo das forgas no tempo, quando estas sdo calculadas
pelo esquema de Shintani.

4.00 4.00 4

2.00 — 2.00 —

0.00 —Wmvﬁwvwﬁw

Cd, CL

0.00 —WW%VWMMM

Cd, CL

-2.00 — -2.00 7

-4.00 T T T T T T T | -4.00 T I T I T I T ]
0.00 4.00 8.00 12.00 16.00 0.00 4.00 8.00 12.00 16.00
Tempo Tempo

b)
Figura 12 — Evolucdo das for¢cas no tempo, quando calculadas pelo esquema de
Shintani. @) com reequilibrio do corpo e sem manter a vorticidade nula, b) sem
reequilibrio e mantendo a vorticidade presente na nuvem igua a zero.

Os gréficos da Figura 12 foram montados com as mesmas escalas do grafico anterior,
de modo a colocar em evidéncia as diferencas observadas nas oscilagdes das forgas, quando
calculadas pelos dois esguemas. No esquema de Shintani as forgas sdo calculadas ndo s6 em
funcéo da vorticidade que estéa sendo gerada, mas também em funcéo de toda a vorticidade
presente no campo, o que faz com que o resultado se apresente mais suave, praticamente sem
ruido. Como resultado, tem-se um comportamento bem suave, permitindo acompanhar as
oscilagdes da forca de sustentagdo em torno do zero, o que é o esperado para um perfil
simétrico operando com angulo de atague nulo. Para o caso @) o valor médio para o
coeficiente de sustentacdo foi calculado a partir do instante 5,45, chegando a um valor de
0,025. No caso retratado na parte b) da figura, o valor médio do coeficiente de sustentagdo foi
calculado a partir do instante 3,50, levando ao valor de —0,029.
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Comparando o resultado obtido pelos dois esquemas, observa-se que o0 proposto por
Lewis leva a oscilagfes entre +/- 1, a0 passo que no esquema de Shintani estas oscilagoes
ficam dentro de +/- 0,20, indicando um comportamento bem mais suave.

JaaFigura 13 mostra o coeficiente de pressdo distribuido em torno do perfil e plotado
em funcdo da posicdo sobre a corda do perfil. Os dois esquemas apresentam resultados muito
préximos e com um comportamento semelhante & solucdo potencial. O resultado apresentado
pelo esguema de Shintani procura recuperar, para o bordo de fuga, os valores da solugdo
potencial, obtido com aimposi¢do da condicdo de Kuta.

1.20 —

. Pote ncial
Potencial

Lewis

Lewis

0.80 — Shintani

Shintani

0.40 —

Cp
1
Cp

0.00 —

-0.40 —

-0.80 T T T T T T T T T ] -0.80 T T T T T T T T T |

0.00 0.20 0.40 0.60 0.80 1.00 0.00 0.20 0.40 0.60 0.80 1.00
X X

a) b)
Figura 13 — Coeficientes de pressdo distribuidos ao longo da corda do perfil @ com
reequilibrio do corpo e sem manter a vorticidade nula, b) sem reequilibrio e mantendo a
vorticidade presente na nuvem igua a zero.

Finalmente, a Figura 14 compara os resultados obtidos para o coeficiente de
sustentacdo através dos quatro esquemas analisados, e para todos os angulos de atague
estudados, com dados experimentais extraidos de Abbott & Von Doenhoff, (1959).

Observando estes resultados, nota-se que agueles obtidos com 0 esquema que mantém
a vorticidade presente na nuvem igual a zero é nitidamente melhor que o obtido sem este
artificio. Fica claro, também, que o esgquema sem reequilibrio do corpo apresenta melhores
resultados. No entanto, como no problema que analisa a influéncia da presenca da superficie &
adotado um Unico arquivo (para armazenar os valores relativos aos vortices gerados a partir
do corpo, como dos voértices gerados nas imediacdes da superficie), de modo a conseguir uma
maior velocidade na simulacdo, ndo ha como adotar 0 esquema para manter a vorticidade
presente na huvem igua a zero. Assm, mesmo sabendo da conveniéncia deste esquema, ele

serd abandonado.
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Figura 14 — Coeficientes de sustentagdo em funcéo do angulo de
ataque para o aerofdlio NACA 012, em comparagdo com
resultados experimentais extraidos de Abbott & Von Doenhoff,
(1959).

Um outro fato que pode ser observado € que os resultados véo piorando, a medida que
0 angulo de ataque vai aumentando. Uma possivel explicacdo seria um descolamento no dorso
do perfil, em funcdo dos vortices nascentes estarem sendo posicionados um pouco longe dos
painéis. Uma solucéo seria aumentar o nUmero de painéis, o que ndo pode ser feito de forma
indiscriminada, em vista do tempo computacional, quando da solugdo do problema completo.
Deste modo o0 nimero de painéis foi aumentado para 90 e os testes foram repetidos.

A0 se aumentar 0 nimero de painéis, os parametros associados a geometria do corpo
precisam ser reexaminados. Assim, deve-se iniciar analisando o incremento de tempo, o qual,
em funcdo do comprimento médio dos painéis, deveria ser fixado entre 0,012 e 0,024
unidades de tempo. Nas simulacdes anteriores pode-se notar que o transiente numérico foi
superado com cerca de 4 a 5 unidades de tempo. Deste modo para superar 7 unidades de
tempo com um incremento de 0,024 seriam necessarios da ordem de 300 avangos, 0 que, no
problema completo iria demandar 25 horas de simulacdo em um Pentium IV de 1,7 GHz.
Assim, para trabalhar com um tempo da ordem de 7,5 horas, correspondentes a 200 avangos
no tempo, o incremento de tempo foi fixado em 0,036 unidades.

Para 0 caso de 90 painéis, 40% do comprimento do maior painel corresponde a 0,014
unidades de comprimento. Entdo, o deslocamento primario dos vortices, como 0 raio do
nucleo do vortice de Lamb, foram feitos iguais a 0,014. Novas simulacfes foram realizadas e
os resultados sdo mostrados na Figura 15, a qual compara os dados experimentais com 0s
resultados obtidos com o esquema que prevé o reequilibrio do corpo como também com o
esquema onde 0s VvOrtices sdo gerados sem este reequilibrio.
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Figura 15 — Coeficientes de sustentagdo em funcédo do angulo de
ataque e em comparagdo com resultados experimentais para o
perfil NACA 0012, discretizado em 90 painéis.
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A Figura 15 mostra claramente dois pontos. 0 primeiro é que os resultados sem o

reequilibrio do corpo sdo bem melhores que os obtidos com o reequilibrio; o segundo é que

com 90 painéis os resultados se gjustaram muito bem aos dados experimentais, indicando o

acerto em se aumentar o nimero de painéis.

4.1.2 CILINDRO CIRCULAR

Para o cilindro circular os experimentos foram iniciados com 0s parametros

apresentados na Tabela 1.

Tabela 1l — Parémetros para o cilindro circular

Np 90 | nUmero depanés
PaTo 600 |nUmero total de passos no tempo
Paln 400 |passo de tempo para o inicio do calculo das médias
PaSa 50 |passos parasalvar os resultados parciais

Dt 0,036 |incremento de tempo

a 0,000 |angulo de ataque da velocidade incidente

Re 10° | nGmero de Reynolds

e 0,014 | deslocamento primario

Se 0,400 | espessura da camada deslocamento (medida em relacéo ao

comprimento do painel)
So 0,014 |raio do nucleo do vortice de Lamb

Com estes parametros chegou-se ao resultado mostrado na Figura 16, o qual retrata a

esteira do escoamento resultante para o cilindro, apds 600 iteracdes, sendo formada por
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54.000 vértices. A evolugdo das cargas aerodindmicas € mostrada na Figura 17, apresentando
um valor médio para o coeficiente de arrasto de 1,39, quando a média é caculada entre os
instantes 12,17 e 21,06 ut, correspondentes a um pico maximo e outro minimo ha sustentacéo.
Para 0 valor médio do coeficiente de sustentagdo, chegou-se ao valor —0,17, nos mesmos
intervalos de tempo. Observa-se que o coeficiente de arrasto estd um pouco acima do valor
esperado, 1,20, do mesmo modo que o coeficiente de sustentacdo, em vista da simetria do

corpo, deveriater resultado nulo e ndo um valor um pouco abaixo de zero.

Figura 16 — Esteira para o cilindro circular apés 600 iteracdes, Dt = 0,036 e Re = 10°.

Observa-se uma boa formagdo para a esteira, a qual mostra que apenas 0s primeiros
vortices gerados ndo guardam uma certa simetria. E importante ressaltar que este fato é que

pode estar causando o resultado negativo para a sustentacao.
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Figura 17 — Cargas aerodindmicas para o
cilindro isolado, calculadas por Shintani.
Ao observar a Figura 17, nota-se que a instabilidade numérica, devido a imposicao
brusca do escoamento incidente, ja foi superada, contudo, as oscilacdes ainda ndo estéo se

repetindo de forma sistematica, indicando que o comportamento ndo esta estabilizado. A
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solucdo seria aumentar o nimero de avangos no tempo, no entanto esta medida iria levar aum
tempo excessivamente grande, quando da aplicagéo da rotina para a solucéo do problema
completo. Assim, optou-se por adotar um incremento de tempo ainda maior, ou sga, de 0,050
unidades de tempo.

A Figura 18 mostra a esteira para o cilindro, obtida apds 600 iteracbes e com um
incremento de tempo igual a 0,050. Observa-se um bom desenvolvimento para a esteira,

contudo, a parte final continua sem simetria, 0 que ocasiona uma distor¢do nos resultados.

Figura 18 — Esteira para o cilindro apds 600 iteragdes, Dt = 0,050 e Re = 10°.

O diagrama dos coeficientes de arrasto e sustentacdo € mostrado na Figura 19.
Observa-se que mesmo com um incremento de tempo maior, a smulacdo ainda ndo se
apresenta suficientemente estavel, principalmente porque se pretende trabalhar apenas com
400 iteracBes. Deste modo, os valores médios (linhas tracejadas) foram calculados entre os

instantes 11,30 e 17,70, correspondendo aos picos na sustentacdo antes do instante 20.
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Figura 19 — Cargas aerodinamicas para o cilindro com
um incremento de tempo de 0,050 e 600 iteracoes.
Com este procedimento chegou-se a um valor médio para o arrasto de 1,62 e para a

sustentac@o de —0,15. Estes resultados ndo estdo muito bons, uma vez que o valor médio para
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o coeficiente de sustentacéo deveria ser 0,00, ja que o cilindro esta sendo estudado como um
corpo isolado. Provavelmente, este resultado se deve a falta de simetria observada na esteira

Finalmente a Figura 20 mostra o coeficiente de pressdo calculado, através do esquema
de Shintani, e comparado com valores experimentais correspondentes ao nimero de Reynolds
estudado (Re = 10°). Observa-se uma boa concordancia do valor médio, calculado entre os
instantes 490 e 600, com os valores experimentais. De modo a permitir uma visualizacdo das
oscilagdes, foram plotados os valores médios para as Ultimas 50 iteracOes, obtidos nos
instantes 500, 550 e 600. Verificase que estes valores oscilam em torno do valor médio
global.
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Figura 20 — Coeficiente de pressdo para diferentes instantes, calculados
para o cilindro circular pelo esquema de Shintani, Re = 10°.

A seguir sdo analisados os resultados obtidos para o corpo posicionado nas imediacoes

da superficie. Inicialmente, é analisado o caso do aerofdlio e, em seguida, o cilindro circular.

4.2. CORPO NA PRESENCA DE UMA SUPERFICIE

Neste item, como no anterior, 0s estudos estdo subdivididos em duas partes. Na
primeira sdo apresentados os resultados numéricos obtidos com o cilindro circular
posicionado na presenca de uma superficie plana, ao passo que na segunda sdo mostrados os
resultados dos experimentos numéricos efetuados com os aerofdlios NACA 0012 e
NACA 0018 dispostos na presenca da superficie.

A superficie plana, simulada pelo Méodo das Imagens, tem a condicdo de

impenetrabilidade imposta ao longo de todo 0 seu comprimento, ao passo que a condicéo de
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escorregamento nulo, imposta através da geracéo de vorticidade, é verificada apenas em um
certo trecho da mesma. Este trecho compreende 5 médulos, cada qual com um comprimento
igual ao da corda do aerofdlio, ou didmetro do cilindro. Em cada um destes médulos sdo
gerados Ns vortices, de modo a impor a condi¢do de escorregamento nulo em Ns pontos de
controle, igualmente distribuidos, em cada médulo. O posicionamento destes médulos, em
relacdo ao corpo é mostrado na Figura 21, estando distribuidos do seguinte modo: o primeiro
€ posicionado antes do corpo, 0 segundo embaixo do mesmo e os trés ultimos logo em
seguida. Deste modo, em cada passo de tempo, sdo gerados Np vortices junto ao corpo e mais
3Ns + 1 vortices junto a superficie. Este niUmero grande de vortices gerados em cada passo de

tempo € que torna a rotina muito pesada, em termos computacionais.

L

+ 4 ¥ 4 + 4

Figura 21 — Posicionamento dos modul os da superficie.

4.2.1 CILINDRO CIRCULAR

Os experimentos numéricos desenvolvidos com o cilindro circular, disposto na
proximidade de uma superficie, foram redizados com a utilizacdo dos pardmetros

apresentados na Tabela 2.

Tabela 2 — Parémetros para o cilindro circular disposto proximo a superficie

Np 90 | nimero de painéis
Palo | 400 |numero total de passos ho tempo
Paln 260 | passo de tempo para o inicio do calculo das cargas
PaSa 40 |passos para salvar os resultados parciais
Dt 0,050 |incremento de tempo
Ns 15 [ numero de elementos em um moédulo da superficie
Re 10° |nUmero de Reynolds
€c 0,014 |deslocamento primario para os vortice gerados junto ao corpo
& 0,014 | deslocamento primério para os vortices gerados junto a parede
Sec | 0,400 |espessuradacamada de deslocamento para o corpo
(calculada em funcéo ao comprimento do painel)
Sep | 0,014 |espessura da camada de deslocamento, para a parede
So 0,014 |raio do nucleo do vortice de Lamb
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Os primeiros experimentos foram realizados com Ns = 30, mas em vista do tempo
computacional resultar muito ato, 60 horas em uma CPU Pentium IV de 1,70 GHz para
impor 400 avangos no tempo, 0 nimero de vortices gerados em cada modulo da superficie,
para o caso do cilindro circular, foi diminuido para 15. Com este procedimento o tempo foi
reduzido para 28 horas, permitindo a realizacdo de um nimero maior de experimentos. Nao
foi feito uma andlise da importancia do nimero de vortices gerados em cada modulo no
fendbmeno como um todo. Sabe-se que sua importancia € grande, tendo sido analisado, apenas,
a intensidade dos voértice gerados junto a superficie.

Nos experimentos realizados, o cilindro foi posicionado em varias alturas em relacéo a
superficie, ou sgja, h variou de 1 a 8, com h sendo medido a partir do centro do circulo.
Conforme ja comentado, a grande dificuldade com que se deparou ao se redizar 0s
experimentos, foi o tempo computacional, em virtude do nimero de passos hecessarios de
modo a superar as instabilidades numéricas e entrar em regime. De uma maneira geral,
observou-se a necessidade de 400 avancos, para atingir estas condicoes.

Logo nos primeiros testes, observou-se a forte interacdo existente entre as nuvens
geradas a partir tanto do corpo, quanto da superficie. De modo a ilustrar esta interacdo, a
Figura 22 apresenta apenas a esteira gerada a partir da superficie, mostrando que a mesma

enrola fortemente e apresenta um grande entrelacamento com a esteira gerada a partir do
corpo.

Figura 22 — Esteira gerada na superficie, parah = 1,20 e 400 iteragoes.

Ja a Figura 23, apresenta as duas esteiras, mostrando o entrelacamento entre as

mesmas. Estas esteiras indicam a regido do escoamento na qual a vorticidade esta presente, ou
sgja, os efeitos viscosos.



76

Figura 23 — Esteira completa parah = 1,20 e 400 iteragOes.

A Figura 24 mostra a distribuicdo de pressdes em torno do cilindro para varios
instantes de tempo. A curva média foi calculada entre 260 e 400 iteragdes, a0 passo que as
demais curvas, representam o valor médio entre as Ultimas 40 iteracOes. Teta € medido no
sentido horério, a partir do bordo de ataque. Assim, os primeiros 180° representam as
pressdes na parte superior do cilindro, enquanto que de 180° a 360°, correspondem aos valores

das pressdes obtidas para a parte inferior do mesmo.

—————— Potencial
——— Média

———— 400 lteracdes

Cp

——— 360 lteracdes
320 Iteracdes

280 Iteracbes

-4.00 : I : I : I : -4.00

0.00 90.00 180.00 270.00 360.00
Teta

Figura 24 — Distribuicdo de pressdes em torno do cilindro circular
parah = 1,20.

Observando a figura notase que para a modelagem puramente potencial,
correspondente ao primeiro passo da ssimulacdo, o resultado indica pressdes maiores na face
superior, resultando em uma sustentagdo negativa para o cilindro. Este resultado concorda
plenamente com a fisica do modelo puramente potencial, ou sgja, para 0 aumento da
velocidade observado na face inferior do cilindro, corresponde uma diminuigéo da presséo. Ja,

para 0 modelo viscoso, a vorticidade presente no campo atua no sentido de deslocar o ponto
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de estagnacdo para a face inferior do cilindro, o que é claramente observado na curva
correspondente a iteracdo 360. Este mecanismo acaba por gerar uma circulagdo no sentido
horario em torno do cilindro, provocando uma sustentacdo positiva. Este resultado pode ser
observado na Figura 25, a qual apresenta as cargas aerodinamicas para a simulagdo discutida.

4.00

Cd

CL

2.00

Cd, CL

w# \\/ \v / \U/ \\j
L B

-2.00

]
Figura 25 — Cargas aerodinamicas para o cilindro
a 1,20 da superficie e apos 400 iteracOes.

Neste experimento numérico, desenvolvido para o cilindro posicionado ah = 1,20 e
apos 400 iteracdes, obteve-se um C. médio (t = 4,60 at = 16,80) de 0,37503. Observa-se que
este é um resultado positivo, portanto diferente do esperado para o cilindro isolado, o qua néo
apresenta sustentacdo. Assim, a proximidade da superficie esta impondo uma sustentacéo
positiva para o cilindro, resultado este que concorda razoavel mente bem com os apresentados
por Lei et a. (1999), em seu trabalho experimental desenvolvido em um tunel de vento. Estes
resultados estéo transcritos na Figura 26. Nesta figura G = h — 0,50D, compreende a distancia
da face inferior do cilindro a superficie. Os casos BL-1, 2 e 3, correspondem a uma situacéo
na qual a superficie plana é disposta sem 0 emprego de nenhum gerador de turbuléncia. Ja nos
casos BL-4, 5 e 6 a passagem de camada limite laminar para turbulenta é antecipada através
da utilizagdo de estimuladores de turbuléncia colocados a montante do escoamento. Estes

experimentos foram realizados com Reynolds variando de 1,30.10* a 1,38.10°.
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Figura 26 — Resultados experimentais para o coeficiente de
sustentacdo médio, em funcéo do afastamento do cilindro a
superficie, realizados em um tanel de vento (Lei et al., 1999).

A seguir, a Figura 27 mostra a evolugdo do coeficiente de sustentagcdo, em funcéo da
altura h, para os experimentos realizados no presente estudo. Nestas simulagfes os valores de

h variaram entre os limitesde 1 a 8.
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Figura 27 — Variagéo do coeficiente de sustentacdo, em
funcdo da altura h do cilindro & superficie. Re = 10°.

Os resultados mostrados na Figura 27, a menos dos valores correspondentes a h igual a
1, 3, 3,2, 36 e 7, 0s quais apresentam algum tipo de problema, se mostram em uma

distribuicdo coerente, com uma certa oscilagdo em torno do zero.
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Como ilustracéo dos problemas apresentados por estes pontos € apresentado, através
da Figura 28, as esteiras para h = 1,00 e 400 iteracOes. Observa-se, para o trecho inicial da
esteira formada a partir do corpo, que a mesma deixou de apresentar as oscilacOes,

apresentando um trecho praticamente simétrico, o que atera o diagrama de forcas.

Figura 28 — Esteiras para h = 1,00, ap0s 400 iteracOes.

A dteracdo do diagrama de forcas pode ser observada através da Figura 29, a qual
mostra as cargas aerodindmicas para o cilindro quando disposto a 1,00 de distancia da
superficie. Observa-se uma deformacdo no final das curvas, o que indica que algum problema
numérico ocorreu nesta simulagdo. Deste modo este valor, como 0s outros citados, foram

considerados “ pontos fora da curva’ e por isto ndo sendo considerados.
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Figura 29 — Cargas aerodinamicas para o cilindro
a 1,00 da superficie e ap6s 400 iteracdes.

A Figura 27 apresenta ainda resultados experimentais obtidos por Lei et al. (1999)
para o caso de camada limite turbulenta, com d/D = 1,64, com d correspondendo a espessura
da camada limite, a qual € medida na posic¢éo do cilindro, mas sem a presenca deste. O bordo

de atague da placa esta 11D a montante do cilindro. Para os experimento foi fixado um
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nimero de Reynolds de 1,30.10%. Uma vez que existe uma grande diferenca nas geometrias
dos escoamentos. No presente trabalho o bordo de atague da placa esté a apenas um didmetro
& montante do cilindro, a0 passo que o nimero de Reynolds foi fixado em 10°. Assim sendo,
sugere-se a utilizagdo destes resultados apenas em termos qualitativos, observa-se que o
coeficiente de sustentacdo parte de um valor maximo, decresce a medida que h aumenta,
passa por um minimo, aumenta novamente até um novo valor maximo e passa a diminuir
novamente até um novo minimo. Este valor deve, a seguir oscilar em torno do zero para, a um
grande valor de h, assumir o valor nulo.

Como ilustracédo do presente experimento, é apresentado na Figura 30 uma sequéncia
das nuvens de voértices nos passos de tempo, 40, 80, 120, 160 e 200, mostrando suas
evolucOes. Observa-se a forte interacdo existente entre as esteiras formadas a partir do
cilindro e aguela formada a partir da superficie. A esteira gerada a partir do corpo imp&e uma
succdo na esteira gerada nas imediactes da superficie, elevando a mesma para o centro do
escoamento. Estas vorticidades interagem continuamente, impondo uma alteracdo no

coeficiente de sustentacéo.

et ‘JL’.}h [ PO

Figura 30 — Evolugdo das esteiras para h = 1,20 nos passos de tempo,
40, 80, 120,160 e 200.
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4.2.2 AEROFOLIO SIMETRICO NA PRESENCA DE UMA SUPERFICIE

Os experimentos numeéricos envolvendo os perfis aerodinamicos foram, inicialmente,
baseados no aerofdlio NACA 0012 e, em seguida, complementados com o NACA 0018.
Ambos os aerofdlios foram discretizados em 90 painéis planos. Esta fase dos experimentos
também foi dividida em duas partes, sendo que na primeira os aeroflios foram ensaiados com

um angulo de ataque nulo e, na segunda com os angulos de 2°, 4° e 6°.

4.2.2.1 EXPERIMENTOS COM ANGULO DE ATAQUE NULO

Para a redlizacdo dos experimentos envolvendo os aerofdlios com angulo de ataque

nulo, foram fixados os parametros apresentados na Tabela 3.

Tabela 3 — Parametros para os aerof 6lios simétricos

Np 90 | nUmero de painéis
PalTo | 200 |numero total de passos no tempo
Paln 100 | passo de tempo para o inicio do calculo das cargas
PaSa 40 | passos para salvar os resultados parciais
Dt 0,036 |incremento de tempo
Re 10° | nGmero de Reynolds
ec 0,014 | deslocamento primério para os vortice gerados junto ao corpo
& 0,014 | deslocamento primério para os vortices gerados junto a parede
Sec 0,40 |espessura da camada de deslocamento para o corpo
(calculada em funcdo do comprimento dos painéis)
Sep | 0,014 |espessura da camada de deslocamento para a parede, valor fixo
So 0,014 |raio do nicleo do vortice de Lamb

Nestes experimentos, os aerofdlios foram posicionados em vérias aturas (h) em
relacdo a superficie, ou sgja, h variou entre os limites 0,20 e 8,00. Para 0 caso de pegquenas
aturas, situacdes mostradas na Figura 31 e na Figura 33, verifica-se a presenca de uma forte
interacdo entre a vorticidade gerada a partir do corpo e aquela gerada a partir da superficie.

Para grandes aturas, como mostrado na Figura 34, observa-se apenas a presenca de uma

pequena interacdo.

oS U

Figura 31 — Esteira para o aerof6lio NACA 0012, com angulo de atague nulo,
posicionado ah = 0,3.



82

Na Figura 31, observa-se a boa formacéo da esteira desenvolvida a partir do corpo e a
forte interagdo existente com aquela formada a partir da superficie. De modo a mostrar a
interferéncia da esteira do corpo, naquela formada a partir da superficie, é apresentado na

Figura 32, apenas esta Ultima esteira.

Figura 32 — Visualizacdo da esteira formada a partir da superficie, quando um aerofélio
NACA 0012 é posicionado com h = 0,30.

Nota-se que a vorticidade gerada a partir da superficie é fortemente succionada, pela
vorticidade presente na esteira originada a partir do corpo, dando origem a uma grande
interacao.

A Figura 33 mostra 0 mesmo aerofdlio posicionado com um angulo de atague nulo e a
uma atura h = 0,60 em relacdo a superficie. Nota-se que, para este caso, ha uma menor
interacdo entre as esteiras, no entanto esta ainda € bastante intensa, principamente na parte

final da mesma.

Figura 33 — Esteira para o aerofdlio NACA 0012, com éangulo de ataque nulo,
posicionado a h = 0,60.

Jana Figura 34, na qual o aerofdlio se encontra a uma altura h = 4,00 em relacéo a

superficie, ainteragdo se manifesta como um espalhamento dos vortices ao final da esteira.
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Figura 34 — Esteira para o aerofdlio NACA 0012 com angulo de ataque de 0O°,
posicionado a h = 4,00.

Como ilustracéo, a Figura 35 apresenta a evolucdo das esteiras, de 40 em 40 avangos,
para o caso do aerofdlio NACA 0012, disposto a uma atura h igual a 0,40 da corda do perfil.
Esta figura mostra as esteiras em varios passo de tempo, dando uma indicacdo de como se
procede a interacdo entre as duas nuvens de vértices, ou sgja, a gerada a partir do corpo e a

gerada a partir da superficie.

Figura 35 — Evolucdo das esteiras de 40 em 40 avancos no tempo, para o aerofdlio
NACA 0012, com angulo de ataque nulo e disposto a uma altura h = 0,40 da superficie.

A Figura 35 mostra ainda que para os primeiros 40 avancos no tempo, a vorticidade
gerada nas imediacOes da superficie comega a ser atraida pela esteira do corpo, a partir da
altura do bordo de fuga do aerofdlio. A vorticidade gerada junto & superficie apresenta uma
peguena elevacdo neste ponto. Para 80 avancos, em alguns pontos, a vorticidade da superficie

ja se elevou e comega a entrelacar com a esteira do aerofdlio. No passo 120, observa-se um
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entrelacamento continuo por quase toda a esteira; este mecanismo passa a se estabilizar,
indicando a superagdo da fase de instabilidade numéricas do problema. Nos passos 160 e 200
se observa que a evolugdo numérica ja entrou em regime, mostrando a forte interacéo presente
entre as esteiras.

A seguir, é apresentada a Figura 36 a qual mostra as cargas aerodinamicas em funcéo
do tempo e permite, através de uma simples observacdo, verificar que o transiente numeérico
desaparece apos 2 unidades de tempo, ou sgja, depois de decorridos mais ou menos 60
avancos no tempo. Nestafigura, o valor do C. médio, indicado pela linha tracejada em azul, €
de 0,154; este valor foi obtido com o auxilio de uma planilha Excel, tendo sido calculado
entre os instantes t = 2,09 et = 7,06. Este resultado indica uma sustentacdo positiva, para o
aerofdlio simétrico, mesmo quando operando com angulo de atague nulo, comprovando a
presenca do mecanismo associado ao deslocamento do ponto de estagnacdo. No caso este
mecanismo supera a diminuicdo da sustentacdo decorrente do efeito potencial, dando como

resultado um aumento para a sustentacdo, 0 que vem a comprovar a existéncia do “efeito
solo”.
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M d
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Figura 36 — Cargas aerodinamicas em funcdo do
tempo, para o aerofélio NACA 0012, com um
angulo de ataque nulo e posicionado a h = 0,40.

Os resultados, para o coeficiente de sustentacdo, estdo consubstanciados na Tabela 4 e

o grafico resultante € mostrado na Figura 37.
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Tabela4 — Coeficiente de sustentagdo em funcéo da altura h.

h >

0.20

0.40

0.60

0.80

1.00

1.20 | 1.50

NACA 0012| C_

>

0.2465

0.1539

0.0633

-0.0121

0.0120

0.0489(0.0834

NACA 0018| C_ >

0.2782

0.1786

0.0953

0.0204

0.0462

0.0397( -0.033

h >

1.70

2.00

3.00

4.00

5.00

6.00 | 8.00

NACA 0012| C_ >

0.0514

0.0081

0.0631

0.0688

0.0493

0.0416(0.0028

NACA 0018| C_ >

-0.031

0.0385

0.0594

-0.037

0.0053

-0.024(0.0163

Observando o grafico da Figura 37, nota-se a existéncia de duas regifes distintas. A

primeira, consistindo nos valores de h variando de 0,20 e 0,80, mostra que os valores do

coeficiente de sustentacdo aumentam linearmente, a medida que o aerofdlio é colocado mais

proximo da superficie. A segunda regido compreende valores de h maiores que 0,80 e mostra

uma oscilacéo nos valores do coeficiente de sustentagdo proximo do valor nulo. Observa-se

ainda que, para h menor que 0,80, ha sempre um aumento no coeficiente de sustentacdo a

medida que h diminui.

200

300

4.00 5.00
h

6.00

a.00 a.00

Figura 37 — Coeficiente de sustentacdo em funcdo da
altura h, para os aerofélios NACA 0012 e NACA 0018,
guando operando com um angulo de ataque nulo.

Como ilustracéo é transcrito na Figura 38 resultados do trabalho de Coulliette &

Plotkin (1996), os quais mostram a variagdo do coeficiente de sustentacdo de um aerofdlio

Joukowski operando com um angulo de ataque nulo, para véarias relaces de espessura e em

fungdo darelagdo h/c.
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Figura 38 — Coeficiente de sustentacdo como uma fungdo
da relag@o corda altura para um aerofdlio simétrico de
Joukowski operando sob vérias relacbes de espessura e
angulo de atague nulo.

Os resultados do trabalho de Coulliette & Plotkin (1996) transcritos na Figura 38 se
mostram nitidamente contrarios aos obtidos, tanto nas simulagdes do presente trabalho,
guanto nas observactes relativas ao pouso e decolagens de planadores, feitas por Thwaites
(1987). Uma vez que estes autores fizeram uma abordagem puramente potencial ao problema,
deve existir um outro efeito participando no fenémeno, diferente do potencial, de modo a
justificar estas diferencas. Na model agem adotada na presente solugdo, os efeitos viscosos sdo
levados em consideracéo e com isto, certamente, um outro efeito, diferente do potencial, esta
sendo modelado, gustando os resultados de modo a concordarem com o efeito de
amortecimento (aumento da sustentacéo), observado pelos pilotos de planadores.

A participacdo deste segundo efeito no fendmeno, pode ser justificado como sendo
causado por um deslocamento do ponto de estagnacéo, do bordo de ataque do perfil, para um
ponto situado nas suas imediacdes, porém na face de sucgdo, provocando uma circulagdo no
sentido horario, em torno do aerofdlio, o que leva a um aumento da sustentacdo. Deste modo
tem-se dois efeitos antagdnicos responsaveis pelo fenbmeno: o primeiro, puramente potencial,
contribuindo com uma diminuicéo da sustentacdo; o segundo, resultante do deslocamento do
ponto de estagnacao, contribui para um aumento da sustentacao.

A Figura 39 a seguir, apresenta a distribuicdo de pressdes em torno do aerofdlio
NACA 0012, sendo mostrado o resultado para o tratamento potencial, e os resultados

calculados pel os esquemas de Lewis e de Shintani.
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Figura 39 — Distribuicéo de pressdes em torno do aerofdlio
NACA 0012, quando operando com a = 0° e h = 0,40.

Na solucdo potencia as pressdes que atual sobre o cilindro s8o maiores que aquelas
que atuam na face inferior do mesmo. Neste caso (aerof6lio com angulo de ataque nulo e com
h = 0,40), a solugdo potencial conduz a um valor negativo para a forca de sustentacdo, ou sgja,
- 0,0831. Por outro lado, ao se prever os efeitos viscosos junto a superficie do solo (esquemas
de Lewis ou Shintani), as pressdes desenvolvidas na face superior do cilindro passam a ser
menores que aguelas desenvolvidas na face inferior do mesmo, levando a um resultado

positivo para a forca de sustentacéo.

4.2.2.2 EXPERIMENTOS COM ANGULO DE ATAQUE DIFERENTE DE ZERO

Nesta etapa os aerofdlios foram estudados com os éngulos de ataque (a) de, 22, 4° e 6°,
sendo os demais parametros tomados iguais aos da etapa anterior. O nimero de Reynolds,
como na etapa anterior, foi sempre mantido igual a 10°. Quanto & posicdo em relacdo a
superficie, foram examinados casos com h variando de 0,20 a 8,00.

Para todos os angulos de ataque estudados, os resultados concordam, razoavel mente
bem, com o comportamento apresentado para o angulo de atague nulo. A Figura 40 apresenta
a evolucdo das esteiras para o caso do aerofdlio NACA 0012 com a = 4° e disposto com
h =0,60.
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Figura40 — Esteira para o aerofélio NACA 0012 com a = 4°, h = 0,60 e ap6s 200
avancos no tempo; Re = 10°.

Observa-se tanto uma boa formagao para as esteiras como uma forte interacéo entre as
mesmas. Na Figura 41 foi suprimida a esteira formada a partir do corpo, a fim de mostrar a
forte interacdo existente com a formada a partir da superficie. Observa-se que esta esteira €
elevada pela acdo da esteira do corpo. Esta situagdo corresponde ao aerofdlio NACA 0012

coma = 4° eaumadistancia h = 0,40 e apds 200 avangos no tempo.
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Figura41 — Esteira desenvolvida a partir da superficie quando € imposto um angulo de
atague de 4° a0 aerofdlio NACA 0012, parah = 0,40, Re = 10° e apds 200 iteragdes.
Complementando estas visualizagtes, é mostrado na Figura 42 a esteira desenvolvida
a partir do corpo. Observa-se que a mesma sofre uma forte interferéncia junto ao bordo de
fuga do aerofdlio, ou sgja, a mesma é contida, como se fosse empurrada por uma forca

atuando de baixo para cima. Na parte final hd uma forte interacdo com a superficie (esteira).

Figura 42 — Esteira desenvolvida a partir do aerofdlio NACA 0012, quando 0 mesmo
opera com um angulo de atague de 4°. h = 0,40, Re = 10° e apds 200 iteracdes.

Continuando com as ilustraces, € mostrado na Figura 43 a evolucéo das esteiras para

a =4° eh=0,80, apartir de 40 avancos e até o passo 200, de 40 em 40 passos de tempo.
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Figura43 — Evolucdo das esteiras em torno de um aerofélio NACA 0012, de 40 em 40
passos de tempo, paraa = 4° h = 0,80 e Re = 10°.

A Figura 44 apresenta a evolucdo das forgas no tempo, para o aerofdlio NACA 0012,
coma = 4° e em duas posicdes diferentes em relacdo a superficie. Na primeirah = 0,40 e na

segunda a altura em relacéo a superficie é tomadaigual a 0,80.
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Figura 44 — Evolucdo das forgcas (esqguema de Shintani) ao longo do tempo para o
aerofélio NACA 0012, coma =4°ea) h=0,40 eb) h=0,80.
O caso @) da Figura 44 mostra, um coeficiente de sustentacdo de 0,4966 (linha
tracejada), portanto acima do coeficiente de sustentacdo esperado para 0 aerofdlio quando

operando isoladamente (0,42 segundo dados experimentais). E uma clara indicag3o de que,
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para este valor de h, se tem um aumento da sustentagdo. Ja para o caso b) C. = 0,3989 (linha
tracgjada), portanto ja abaixo do valor esperado para o perfil isolado, indicando uma
diminuicao do coeficiente de sustentacéo.

A Tabela 5 apresenta os coeficientes de sustentacdo obtidos nos experimentos

numericos com o aerofdlio NACA 0012, para as aturas h e angul os de ataque estudados.

Tabela 5 — Coeficientes de sustentacéo em funcéo de h, para o
aeroflio NACA 0012 e para os varios angulos de ataque.

2 4 e°
CL CL/Cloo CL CL/ClLoo CL CL/Cloo
0.20 0.3977 1.8937 0.5579 1.3284
0.40 0.3335 1.5883 0.4966 1.1824 0.6843 1.0528
0.60 0.3010 1.4331 0.4514 1.0747 0.7823 1.2035
0.80 0.2280 1.0859 0.3989 0.9497 0.6817 1.0488
1.00 0.2043 0.9729 0.3298 0.7852 0.5428 0.8350
1.50 0.1876 0.8933 0.3666 0.8727 0.6001 0.9232
2.00 0.1940 0.9239 0.4005 0.9535 0.5796 0.8918
4.00 0.1649 0.7850 0.3060 0.7285 0.5574 0.8576
8.00 0.1918 0.9134 0.4018 0.9566 0.5793 0.8912

Observa-se, nesta tabela, que os coeficientes de sustentacéo das colunas 3, 5 e 7, foram
normalizados em relacdo ao coeficiente de sustentacéo obtidos para o perfil isolado, quando
operando com 0 mesmo angulo de atague. Para tanto foram usados valores relativos aos dados
experimentais, ou sgja, 0,21, 0,42 e 0,65 para os angulos de 2°, 4° e 6°, respectivamente. Ja a

Tabela 6 apresenta os mesmos valores, porém correspondentes ao aerofélio NACA 0018.

Tabela 6 — Coeficientes de sustentacéo em funcéo de h, para o
aeroflio NACA 0018 e para os varios angul os de ataque.

2 4° &°
Co CL/CLoo Co CL/CLoo Co CL/ClLoo
0.20 0.4993 2.3775 0.5762 1.3718
0.40 0.3356 1.5981 0.5011 1.1930 0.6404 0.9853
0.60 0.2849 1.3568 0.4495 1.0702 0.6532 1.0049
0.80 0.2546 1.2123 0.4292 1.0220 0.4847 0.7457
1.00 0.1964 0.9350 0.2484 0.5914 0.6231 0.9585
1.50 0.2622 1.2485 0.3469 0.8260 0.5266 0.8102
2.00 0.2421 0.3725 0.4005 0.9535 0.4539 0.6984
4.00 0.2007 0.9556 0.3009 0.7164 0.5540 0.8524
8.00 0.2538 1.2086 0.2979 0.7092 0.4777 0.7349
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Combinando os valores para o angulo de ataque de 2°, apresentados nas Tabelas 5 e 6,
chega-se ao grafico apresentado na Figura 45, a qual mostra a evolucdo do CL em funcéo de
h.
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Figura 45 — Coeficiente de sustentacdo normalizado em funcéo
da altura h, para o angulos de ataque de 2°, apresentado pelos
aeroflios NACA 0012 e NACA 0018.

Observa-se que para h menor que 1,00 o coeficiente de sustentacdo normalizado
aumenta linearmente para uma diminuicdo de h. Para valores de h maiores que 1,00 o
coeficiente de sustentagéo varia em torno da unidade, devendo assumir este valor, quando h
for suficientemente grande.

Do mesmo modo, na Figura 46 € mostrado a evolug@o do coeficiente de sustentagéo
normalizado para os aerof6lios NACA 0012 e NACA 0018, quando ensaiados com um angulo
de ataque de 4°. Observa-se que 0 comportamento é semelhante aos resultados para 0 angulo

de 2°, apenas 0 aumento de C/Cy o, € menor.



92

<20 5 PROTYENTSTE]

- MAC A& 1R

2.00 <

CLICLge

A
0a —
3!‘_\'._,.-'_";_1[-%““—;_ -d_‘“___ﬂ___,_,ﬁ—
G T &
[ 8
0.50
0.00

0,00 1.00 2.00 3o 4.0 5.00 6.00 7.00 00

Figura 46 — Coeficiente de sustentacdo normalizado em funcéo
da altura h, para o angulos de ataque de 4°, apresentado pelos
aeroflios NACA 0012 e NACA 0018.

Do mesmo modo, combinando os dados das Tabelas 5 e 6, chega-se ao gréfico da
Figura47, o qual mostra ainda, resultados numéricos obtidos por Coulliette & Plotkin (1996),
para um perfil simétrico de Joukowski com uma relacdo de espessura de 0,15 e 5°.

Observa-se que para este angulo de ataque o efeito solo praticamente ndo se faz
presente, manifestando-se apenas por uma pequena elevacdo do coeficiente de sustentacdo. Os
resultados de Coulliette & Plotkin (1996), se bem que com h medido para o ponto médio do
perfil, concordam razoavelmente bem com os obtidos para o perfil mais espesso, ou sgja, 0
NACA 0018.
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Figura 47 — Coeficiente de sustentacdo normalizado em funcéo da
altura h, para o angulos de atague de 6° apresentado pelos
aerofolios NACA 0012 e NACA 0018 e resultados numeéricos
obtidos por Coulliette & Plotkin (1996), para um perfil smétrico de
Joukowski com uma relacéo de espessura de 0,15 e 5°.
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A seguir, a partir da Tabela 5, € montado o grafico da Figura 48 a qual apresenta 0s

resultados para os trés angul os de atague estudados, no caso do aerofélio NACA 0012.
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Figura 48 — Coeficiente de sustentacdo normalizado, em funcéo
da atura h, para o aerofélio NACA 0012, em diferentes angulos
de ataque.

Observa-se que o efeito solo é maior para o perfil operando com angulo de ataque
menor. Inclusive, para 0 angulo de 6° mostra uma diminuicdo da sustentacdo, para uma
diminuicdo da atura h. Nota-se, ainda, que para valores de h maiores que um, a sustentacéo
oscila, tendendo para unidade a medida que h aumenta.

Na Figura49 é feita uma outra transcricéo do trabalho de Coulliette & Plotkin (1996).
Esta figura mostra a variagdo do coeficiente de sustentagdo normalizado de um aerofdlio
Joukowski, com relacdes de espessura 0,15, operando com um angulo de atague de 5°. E feita
uma comparacdo entre resultados obtidos numericamente (método Linear Vortex) e
analiticamente (método de Green).
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Figura 49 — Comparagdo do coeficiente de sustentacdo
normalizado em funcdo da relagdo h/c, obtidos por métodos
numeéricos (Linear Vortex) e analiticos (Green), para um
aerofdlio simétrico de Joukowski com relacdo de espessura
0,15ea =5°

A Figura 50 mostra o coeficiente de pressdo, calculado pelo esquema de Shintani, para
h=0,20ea = 2°, apresentando curvas correspondentes a varios passos de tempo. A primeira
curva corresponde ao valor médio, o qual foi calculado do passo 160 ao passo 240; a curva
120, cujamédia foi calculada entre os instantes 80 e 120; a curva 160 (120 a 160), e as curvas
200 (160 a 200) e 240 (200 a 240).

Observando o grafico da Figura 50, nota-se que o valor do ponto de estagnacdo ndo é
atingido (1), mas sim um valor abaixo (@,60). Este fato se deve, provavelmente, a erros
nuUMEricos uma vez que ao se aumentar o nUmero de painéis este vaor tende para a unidade.
Nota-se que o ponto de estagnacéo se situa na face inferior do aerofdlio, parte superior da
curva ou sgja, houve um deslocamento do bordo de ataque, para uma posicdo situada na face
inferior do aerofdlio. Conforme comentado € este deslocamento do ponto de estagnacdo que
cria uma circulagdo em torno do perfil, no sentido horario, contribuindo para um aumento da
sustentacdo. Observa-se, ainda, que as médias parciais se gustam bem em relacdo a média

global, indicando um bom comportamento do experimento numérico.
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Figura 50 — Distribuicdo do coeficiente de pressio
(Shintani) calculados em varios passos de tempo para o0
aerofolio NACA0012 comh=0,20ea = 2°.
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CAPITULO 5

CONCLUSOES E RECOMENDACOES

A maior dificuldade encontrada com a aplicacdo do Método de Vértices, refere-se ao
calculo da velocidade induzida pelo corpo, quando os vortices estdo dispostos muito proximos
dos painéis. Nesta situacéo a velocidade calculada difere em muito da velocidade real (Ricci
& Hirata 2002). A solugdo encontrada foi criar, em torno do corpo, uma camada protetora, de
modo a impedir que o vértice aproxime mais que uma distancia previamente determinada
(40% do comprimento do painel). Assim, todo vortice que penetra nesta camada é deslocado,
segundo uma normal ao painel, para uma posicdo cuja distancia em relacdo a0 mesmo sga
igual a40% do seu comprimento.

Tal esguema, quando aplicado no presente trabalho, permitiu a obtencdo de bons
resultados, no entanto ndo deixa de prejudicar a representacéo da camada limite, uma vez que
ndo permite a presenca de vortices junto ao corpo. Uma alternativa de modo a permitir a
presenca de vortices no interior desta camada, seria calcular a velocidade ndo por inducéo,
mas sim através de uma interpolacéo entre o valor zero, sobre os painéis e um valor calculado,
por indugdo, nos extremos da camada protetora. Portanto, nesta camada protetora a vel ocidade
variaria de zero, sobre o painel, a um valor previamente calculado no inicio de cada passo de
tempo, para pontos situados no limite da mesma.

Uma outra alternativa seria a combinacéo de painéis de fontes com vortices discretos.
Segundo Rouvreau & Perault (2001), o corpo seria discretizado em painéis planos com o
ponto de controle disposto em seu centro. Os painéis de fontes seriam dispostos internamente
aos primeiros painéis e a uma distancia igual a espessura da camada protetora. Os vortices
discretos seriam gerados externamente aos primeiros painéis, a uma distancia também igual a
espessura da camada protetora. Deste modo, 0 primeiro conjunto de painéis seria utilizado
apenas para possibilitar a verificacdo dos vortices que entram no corpo. A condicdo de

aderéncia seria verificada nos pontos de controle destes painéis.
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5.1. CORPO ISOLADO

Em se tratando do coeficiente de sustentagdo, os resultados obtidos para o perfil
simétrico e isolado concordam razoavelmente bem com os dados experimentais disponiveis,
mostrando que a rotina € consistente. Para se chegar a estes resultados, houve a necessidade
de se utilizar um nimero maior de painéis (90), o que mostra claramente a necessidade de se
trabalhar com uma camada protetora mais delgada. Contudo, como a espessura desta camada
esta associada ao comprimento dos painéis, para se diminuir a espessura da mesma, ha a
necessidade de se aumentar o nimero de painéis em que o corpo € discretizado, onerando em
muito o tempo computacional.

Para 90 painéis, o deslocamento primério e o raio do nicleo do vortice de Lamb foram
fixados em 40% do comprimento do maior painel, ficando em 0,014. Este valor esta bem
acima do valor ideal, o qual seria da ordem de 0,003 a 0,005, compativel com o valor nominal
do raio do niicleo do vértice de Lamb, para o nimero de Reynolds estudado (10°). Assm, na
falta de um esquema de menor custo computaciona e, em funcdo do equipamento disponivel,
limitou-se a discretizacdo em 90 painéis.

Os resultados obtidos para o cilindro circular ndo se mostraram muito bons,
provavelmente em vista do incremento de tempo ter sido tomado um pouco grande, 0,05 no
lugar de 0,03, como também em funcdo de uma camada protetora com espessura um pouco
grande a montante do corpo. Uma diminui¢éo nesta espessura implicaria em um aumento no
nimero de painéis e, em consequéncia em um aumento do tempo computacional, o qual ja é
grande.

Uma alternativa seria adotar um discretizacdo com painés menores dispostos na frente

do cilindro, tal como j& acontece nos aerofdlios. Tal solucdo devera ser testada no futuro.

5.2. CORPO NA PRESENCA DE UMA SUPERFICIE

Inicialmente sdo analisados os resultados para o cilindro circular, para em seguida

serem apresentados os resultados para os aerof dlios.

5.2.1 CILINDRO NA PRESENCA DA SUPERFICIE PLANA

Conforme comentado, os resultados obtidos para o cilindro circular ainda nédo estdo
suficientemente bons, mas permitem tirar excelentes conclusdes. Ou sgja, o cilindro apresenta
diferentes comportamentos, quando colocado proximo ou distante da superficie. De modo a
justificar este comportamento distinto, deve ser observada a Figura 51, a qual mostra a

distribuicdo de pressdo em torno do cilindro parah = 1,20 e para o passo de tempo 360.
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Figura 51 — Distribuicdo de presséo em torno do cilindro para
h = 1,20 e 360 iteragdes.

Lembrando que na simulagcdo a discretizagdo do cilindro se da no sentido horério,
podem ser feitas as seguintes observacoes:

- paraasolucdo potencial a menor pressdo atua na face inferior do cilindro;

- paraasolugcdo na qual os efeitos viscosos sao considerados, a menor pressdo atua

na face superior do mesmo.

Assim, devem existir pelo menos dois efeitos responsaveis pelo fenbmeno. O
primeiro, puramente potencial, é associado a cineméatica do escoamento, ou sgja, em vista do
aumento da vel ocidade imposta pela restricdo representada pela presenca da superficie, tem-se
uma diminuicdo da sustentacéo. Este efeito é claramente visualizado na Figura 51, a qual
mostra em azul a curva correspondente & solucéo potencial.

Por outro lado, a solucdo que prevé os efeitos viscosos apresenta um resultado
claramente controverso, ou sga, um valor positivo para a sustentacdo decorrente do
escoamento em torno do cilindro circular, quando disposto préximo a uma superficie plana.
Portanto, este comportamento antagbnico exige a participacdo de pelo menos dois efeitos no
fendmeno.

O primeiro efeito € ssimples de se explicar, ou sgja, a restricdo imposta pela presenca
da superficie impSe um aumento da velocidade junto a parte do cilindro proxima a esta,
causando uma diminuicdo da pressdo. Por sua vez, o segundo € mais complexo e sabe-se que
est4 associado aos efeitos viscosos. Uma observacdo a Figura 51 sugere que este efeito esta
associado a mudanca da posicdo do ponto de estagnacdo, o qual, nesta figura, esta

visivelmente deslocado para a face inferior do cilindro.
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De modo a explicar o efeito, deve-se andlisar a Figura 52, a qual mostra um
escoamento viscoso em torno de um cilindro circular, isolado. Nesta situacéo o escoamento €

simétrico, o ponto de estagnacdo se situa no bordo de ataque do cilindro e a sustentacéo
resultante é nula.

Figura 52 — Escoamento viscoso em torno de um
cilindro isolado.

Por sua vez, a Figura 53 mostra 0 escoamento em torno de um cilindro circular
colocado proximo a uma superficie plana. O deslocamento do ponto de estagnacdo para a face
inferior do cilindro, o qual foi indicado na Figura 51, causa o aparecimento de uma circulagéo
no sentido horério, em torno do cilindro, provocando o surgimento de uma sustentacdo

positiva. Os dois efeitos presentes no fendmeno séo antagbnicos de modo que a sustentacdo
resultante se dara no sentido do efeito predominante.

A A 7

Figura 53 — Escoamento viscoso em torno de um
cilindro disposto préximo a uma superficie plana.
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Para a superficie préxima ao cilindro (h < 2), a sustentacdo resultou sempre positiva.
Contudo, para o cilindro colocado a uma altura h = 4 da superficie, a sustentacdo resultou
negativa, conforme mostra a Figura 54, a qual apresenta as forcas atuantes sobre o cilindro,

nesta situagao.
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Figura 54 — Forcgas atuantes no cilindro para h = 4,0
e apos 400 iteracoes.
A distribuico de pressdo em torno do cilindro nesta condicdo, esta representado na
Figura 55 a qual mostra a distribuicdo de pressdo em torno do cilindro apds 360 iteracdes,

guando o mesmo € colocado a 4D da superficie.
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Figura 55 — Distribuicdo de presséo em torno do cilindro para h = 4,00
e 360 iteracOes.
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Para a situacdo mostrada na Figura 55, praticamente ndo se tem presente o efeito
potencial. Neste caso a sustentacdo negativa é causada pelo pegueno deslocamento do ponto
de estagnacéo para a face superior do cilindro, o que pode ser observado na curva associada
aos efeitos viscosos, desta figura. Este ponto de estagnacdo oscila em torno de um ponto
meédio, em funcdo da oscilagdo caracteristica da prépria esteira. Deste modo a forca de
sustentacdo oscila, acompanhando 0 movimento da esteira, tal como mostrado na Figura 54 e,
neste caso 0 comportamento meédio resulta negativo.

A Figura 27 mostra o comportamento do coeficiente de sustentagdo em funcéo da
altura h. Nota-se que para valores de h inferiores a 2,00, G_ € positivo e sempre aumenta a
medida que h diminui; em seguida passa por um valor minimo, negativo, para h em torno de
trés e, com 0 aumento de h, tende a oscilar em torno do zero. Evidentemente que este
comportamento se deve a agéo dos dois efeitos comentados, resultando a sustentacéo positiva
ou negativa, em funcdo de qua prevalece no momento. Para grandes valores de h o efeito
potencial praticamente deixa de estar presente, resultando uma oscilacdo da sustentacdo em
torno do zero, em fungdo do deslocamento do ponto de estagnacéo da face inferior para a

superior e vice e versa.

5.2.2 AEROFOLIO NA PRESENCA DA SUPERFICIE PLANA

A Figura 56 mostra o resultado da simulagdo para uma mesma Situacéo,
correspondente a um angulo de atague nulo e h = 0,40, em duas maneiras diferentes de

tracado, possibilitando que algumas conclusdes sejam tiradas, com certa facilidade.
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Figura 56 — Distribuicdo de pressdo em torno do aerofélio NACA 0012 paraa = 0° e
h = 0,40. A esquerda, em funcao de x e & direita em funcéo do angulo Teta.
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Em primeiro lugar, como o angulo Teta € medido no sentido horério e a partir do
bordo de ataque, o caminhamento se da por sobre o perfil e em seguida por baixo do mesmo.
Assim, pode-se observar, acompanhando a curva para a solucdo potencial, que este resultado
€ negativo, a pressdo que atua na face superior € maior que a que atua na face inferior. Deste
modo, o efeito potencial, como esperado, atua diminuindo a sustentagao.

Por outro lado, caso se siga as curvas de Lewis e Shintani, observa-se que as pressdes
s80 menores na face superior do perfil, dando como resultado uma sustentacéo positiva. Este
fato comprova a existéncia de um segundo efeito, diferente do potencial, responsavel pelo
comportamento da sustentacdo. Este efeito, antagbnico ao potencial, atua aumentando a
sustentacd. Como no caso do cilindro circular, a explicacdo que se poder dar é um
deslocamento do ponto de estagnacdo, como mostrado na Figura 57, para a face inferior do
perfil, o que cria uma circulagdo no sentido horario em torno do mesmo, sendo esta
responsavel pelo aparecimento de uma forca de sustentacéo positiva.

Figura 57 — Escoamento em torno de um aerofdlio,
com angulo de ataque nulo, disposto proximo a uma
superficie.

A Figura 58 mostra a distribuic¢éo de pressdo para os dois perfis estudados.
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Figura 58 — Distribuicéo de presséo para angulo de ataque nulo e h = 1,00.
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Os casos estudados na Figura 58, correspondem ao perfil com angulo de atague nulo,
disposto a uma altura h = 1,00 da superficie, sendo que em a) tem-se os resultados para o
aerofélio NACA 0012 e em b) para o NACA 0018. Observa-se que o efeito potencial
praticamente ndo estd mais presente no perfil mais delgado e que atua muito levemente no
perfil mais espesso. Portanto, para valores maiores de h, espera-se que o efeito potencial ndo
esteja mais presente. Assim sendo, as oscilagdes do coeficiente de sustentacdo que aparecem
naFigura 37, para h maior que 1,00, se devem a alternancias do ponto de estagnacédo da face
inferior para a face superior do perfil, decorrentes do movimento oscilatério da prépria
esteira.

Portanto, o efeito solo para estes perfis, com angulo de ataque nulo, esta presente para

h menor que um.

5.2.2.1 AEROFOLIO COM ANGULO DE ATAQUE DIFERENTE DE ZERO

A Figura45 mostra claramente que o coeficiente de sustentacéo normalizado aumenta,
para h < 1, a medida que h diminui para o caso dos aerofdlios estudados dispostos com um
angulo de atague de 2°. Ou sgja, para valores de h menores gque 1, tem-se presente o fenémeno
estudado, o qual aumenta a sustentacéo a medida que h diminui.

JaaFigura46 apresenta os mesmos resultados sd que para o aerofdlio com um angulo
de atague de 4°. Observa-se que o fendmeno continua presente, apenas que com um menor
aumento da sustentacdo. A mesma diminuicéo do fenémeno € observada na Figura 47, s6 que
de uma forma mais forte, mostrando que o efeito solo € mais forte quando o aerofélio opera
com angulos de ataque menores.

Uma justificativa para o fato € dada pela Figura 59, a qual mostra um aerofdlio com
uma angulo de atague relativamente grande, disposto na presenca de uma superficie e sujeito

a uma escoamento incidente.

Figura 59 — Representacdo esguemética do escoamento
em torno de um aerofélio NACA 0012, com um angulo
de ataque grande.
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O aerofdlio, quando submetido a um angulo de atague diferente de zero, tem
aumentada a esteira que se forma a jusante do mesmo, em fung¢do do deslocamento para
montante, do ponto de separacdo da face superior do perfil. Nestas condicBes, pressdes
maiores reinantes na esteira, passam a atuar em sua face superior, diminuindo o efeito solo.

A Figura 48 mostra a consolidacéo dos resultados para o aerofdlio NACA 0012, para
0s trés angulos de atagque estudados, permitindo verificar que realmente o fendmeno estudado
diminui com o aumento do angulo de atague. Inclusive, para o angulo de 6°, observa-se uma
diminuic¢éo da sustentacdo para h muito pequeno. N&o se chegou a valores significativos para
h=0,20.

A Figura 50 permite observar que o ponto de estagnacdo esta deslocado para a face
inferior do perfil, a qual corresponde as curvas da parte de cima da figura. Como resultado
tem-se um aumento da sustentacdo, que é mostrado na Figura 60. A linha tracejada,
correspondente a sustentacdo média, estd visivelmente acima da linha trago ponto,

correspondente a situacdo do perfil isolado.

2.00 —

Cd, CL

-1.00 —

I ' I ' I
0.00 2.00 4.00 6.00
Tempo

Figura 60 — Cargas aerodindmicas para o
aerofdlio NACA 0012, com um éngulo de
ataque de 2° e h = 0,20.
Nota-se, ainda, que em vista da proximidade do perfil a superficie, ja comecam a
surgir instabilidades numéricas mostradas pela forte oscilagdo observada no coeficiente de

sustentacéao.
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5.3. RECOMENDACOES

No sentido de contribuir com futuros trabalhos, algumas recomendacdes s&o

apresentadas a seguir:

1. Relativamente as condicdes de contorno imposta na superficie do solo, o presente
trabalho estuda apenas a condicdo que impde um valor nulo para a componente de
tangencial de velocidade. Nesta situacdo ndo existe movimento relativo entre o
corpo e a superficie. Uma outra situagdo a ser estudada seria a superficie fixa e o
corpo se desdocando em relacdo a ela com uma velocidade igual a U (velocidade

do escoamento incidente).

2. No presente trabalho foi adotada uma distribuicdo uniforme para a velocidade do
escoamento incidente. Em um outro caso a ser estudado, poderia ser adotada uma
distribuicdo de velocidades para o escoamento incidente na qual seria prevista a
variagdo da velocidade desde zero, na superficie, até o valor U, fora da camada

limite. Este perfil seria mantido constante ao longo de toda a superficie.

3. Os efeitos da turbuléncia ndo foram analisados neste trabalho, deste modo, um
proximo trabalho poderia ser desenvolvido dando énfase & modelagem de
turbuléncia.

4. Dando continuidade a evolucéo do trabalho, a rugosidade da superficie poderia ser
explorada, possivelmente em funcdo do raio do nlcleo viscoso adotado para

diferentes rugosidades.

5. Uma evolugdo ao problema seria 0 corpo se deslocando nas proximidades de uma
superficie ondulada. As dificuldades para este novo problema seriam bem maiores,
em vista da geometria da superficie se aterar no tempo, em funcdo do movimento
do corpo em relacdo a mesma. Para estes estudos, pensou-se, como uma possivel
dternativa, empregar um esquema hibrido, no qual o problema complexo seria
desmembrado em dois problemas mais simples, porém resolvidos
simultaneamente. Desta forma o escoamento pelo corpo € modelado em uma parte

do problema, sendo o escoamento pela superficie modelado em outra. Separando



106

as duas partes do problemas, seria disposta uma superficie imaginaria, com a
finalidade de fazer a conex&o entre as mesmas. Assm, 0 escoamento em torno do
corpo seria estudado separadamente a0 escoamento nas proximidades da
superficie. A interferéncia de um em relagdo ao outro se daria pelo transporte da

vorticidade através da superficie imaginéria.
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