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Resumo

O objectivo do presente trabalho é desenvolver ferramenta numeérica para a
andlise aerodindmica de asas subsoOnicas usanddodaomge analise VLM \(ortex
Lattice Methodl A solucdo aerodindmica é obtida em duas padesietodo VLM
fornece a sustentacao e a resisténcia aerodindmiigzida e as suas distribuicées sobre
a superficie média da asa; para se obter a regstéarodinamica parasita o codigo
XFOIL, que usa um método dos painéis acoplado afamaulacdo de camada limite, &
usado em cada um dos perfis aerodinamicos defiiddengo da envergadura da asa.
Os resultados obtidos da solucdo aerodinamicasgfi@analisados e comparados com o

método da linha sustentadora.
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Abstract

The aim of this work is to develop a numerical ttwslthe aerodynamic analysis of
subsonic wings using the Vortex Lattice Method (VLMhe aerodynamic solution is
obtained in two parts: the VLM provides the lift darthe induced drag and its
distribution over the wing mid surface; in ordeget the parasite drag, the XFOIL code
that uses a panel method coupled to a boundary fa@ymulation is used at each
aerodynamic airfoil defined across the wing spahe Tresults obtained by the
aerodynamic solution will be analyzed and compavigd the Lifting Line method.
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1. Introducéao

1.1. Motivacgéo

Uma asa que foi concebida para ter um alto desdmp&muma certa condi¢cdo de
Voo, ira apresentar um desempenho mais fraco ropiwatos do projecto definidos
dentro do dominio de voo para qual foi projectdtktie facto compromete a eficiéncia
geral da aeronave. De um ponto de vista aerodim@midesempenho de uma aeronave
é essencialmente regida pela formacdo da camada $obre a superficie da asa e sua
interaccdo no campo exterior. Enquanto que a fadiimda camada limite na superficie
do perfil € causada pela interaccado de varios fendsviscosos, a interaccdo com o
campo inviscido exterior dita a distribuicdo desgf®es sobre a superficie do perfil, e
consequentemente as cargas aerodinamicas que astlam a asa. Nestes Ultimos
anos, foram desenvolvidos métodos numéricos, de sadlestacam, o méetodo da linha
sustentadora, 0 método dos painéis e 0 método W.bthtéx Lattice Method), que
permitem estudos de asas cada vez mais complexas,tes a necessidade de se
efectuar ensaios em tunel de vento que sdo cuseofms vezes pouco praticos. O
Método VLM é baseado na solucdo da equacédo de deaplmavés da distribuicdo de
singularidades (escoamentos elementares) ao lomgorgo, atendendo a condicéo de
impermeabilidade (0 escoamento ndo pode atravessasuperficie sélida ndo porosa).

Devido a sua caracteristica peculiar de resolvearopo de escoamento somente
sobre a superficie do corpo (métodos dos elemeletasntorno), € um metodo rapido e
com boa fiabilidade, permitindo superficies mudgk calculando a interferéncia entre
elas, e permitindo também geometrias bastante exagl

Nas suas formulacdes classicas podem ainda searidasl diversos modelos
adicionais como de camada limite, correccdes dedidompressibilidade e calculo da

esteira.
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1.2. Objectivos

Pretende-se desenvolver uma ferramenta numéricamadé se estudar o

comportamento aerodindmico de uma asa. Assimud@sti consistir no seguinte:

* Analisar o comportamento da asa para qualquer geanfasas trapezoidais,

elipticas, com enflechamento, diedro, etc.), oltemdustentacdo e o arrasto induzido;

* Usar o programa XFOIL para estimar o arrasto parasis condicdes anteriores;
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2. Conceitos Fundamentais

2.1.0 método VLM

O método VLM foi um dos métodos pioneiros no que mispeito ao uso dos
computadores no auxilio aos aerodinamicistas naidestda aerodindmica das
aeronaves. Este método é baseado nas solucbesiaizieqle Laplace, e é sujeita as
mesmas restricdes tedricas que se aplicam tamb&awspalo método dos painéis.

O meétodo VLM consegue efectuar modelacdes de fcipsr sustentadoras, tais
como asas, de uma aeronave numa folha fina infil@itedrtices discretos no sentido de
programar a sustentacdo e o arrasto induzido.ro@e, que a influéncia da espessura e
do arrasto parasita sdo desprezadas. Pode-se iemno escoamento em torno de
asas com configuracbes geométricas rudimentares) por exemplo, no caso de asas
rectangulares onde basta conhecermos a sua enwexgad sua corda; mas por outro
lado, é capaz de descrever escoamentos em tornogeaaetrias de asa mais
complexas.

As hipoéteses relacionadas usualmente quando nasaites com um problema do

método VLM séo as seguintes:

* O campo do escoamento € incompressivel, inviscidotacional.
» As superficies sustentadoras sdo finas. A infléénta espessura nas forcas
aerodinamicas é desprezada.

* O angulo de ataque é pequeno

2.1.1. O vortice de ferradura

No método VLM, a singularidade usada chamada diéceode ferradura, e a sua
geometria parte do teorema de Helmholtz, que detargque um filamento de vortice

ndo pode simplesmente terminar no interior de widdl mas deve-se estender até a
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fronteira do sistema ou deve-se fechar formandoanegl. O teorema de Helmholtz

refere ainda que a intensidade do vértice devemestante em toda a sua extensao.

o0

Figura 2.1 O vértice de ferradura.

Como é mostrado na figura acima o vortice de femaestende-se do escoamento
infinito a jusante no campo até ao poAtalepois indo do pontA até ao pont®, e um
outro vortice a partir do pont® para o infinito no escoamento a jusante. A velkbél
induzida por esse vortice € a soma das trés partes.

Aplicando o caso da lei de Biot-Savart que tratasdgmentos de vortices de
comprimento finito, vamos implementar a velocidawkizida de um campo de vértice
de ferradura. Primeiro, iremos portanto expressa@ngulos a definicdo dos vectores. A
definicdo do produto vectorial é a seguinte:

A.B = |A|B| cos 8 Eg. 2.1
Tal que:
_ ToT1
€os 91 B ITol71l Eq.2.2
To.T"
cosf, = —== Eq. 2.3

[Tolr2]

A seguir, substituimos estas relacbes na férmulaselgmento de vortice de

comprimento finito para o campo da velocidade indtuzlada na equagéo.

Analise aerodinamica de Asas Usando o Método VLM Aplado ao Programa XFOIL



r
= — Eq. 2.4
Vs premy (cos@; —cosBO,)e q

Ou seja, substituindo usando a definicdo na equadid@btemos:

r ITO | 0.1 To.72 1 XT3y
b= — Eq. 2.5
4t |1 Xrz| \|rolre|  Irolr2|/ |y Xr2|
Usando a relacao de Bertin e Smith [6]:
|71 X75| |7”1><7"2|
| p| | pl Eq. 2.6

7ol 7ol
Portanto, obtemos a formulacdo de Bertin e SmithLelade Biot-Savart para o

segmento de vortice de comprimento finito:

I' 11X1ry ™ T2
[/p =_—2[r0(___ Eq. 2.7
4T [ X172| Pl 72l

No caso de um vortice de ferradura simples de ciomepito infinito usar-se-a trés
segmentos, cada um deles usando a formula refacida. Os pontos primarios sao 0s
pontos de conexadA e B. EntreA e B, usamos o vortice de comprimento finito que é
considerada como sendo um vortice limitado, éAd#é infinito e deB para infinito
iremos definir as linhas dos vortices que sao plrslao eixx.

A expressédo geral para a velocidade no pgniq zdevido ao vortice de ferradura
em (X170, Vins Z1n)» (X2n, Van, Z2n) COM as linhas dos vortices paralelos ao eixo (de
Bertin e Smith):

V=Vig+Vsie+Vgo Eq. 2.8

Onde a velocidade € a soma das contribuicbes @sssegmentos de vortice de

Linha recta que forma o vortice de ferradura, cemmostra na fig.2.2.
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X

Figura 2.2 Defini¢cdes para a notacéo usada nas exssdes da velocidade induzida.

Os pontos nos cantos do vortiées B, sdo arbitrarios, e sdo dados por:

Eq. 2.9
A= A(xln; Yin Zln) f

B = B(X2n, Y2n, Z2n) Eq. 2.10

Escrevemos agora a expressao para o campo dedeeles para um ponto no
espaco X, y, 2 devido ao sistema de voértices de ferradura. Ex,§, 2 queremos
achar a velocidade induzida devido a cada segnaenortices.

Comecando emB, e usando a fig., definimos os vectores como sendo

ro = (Xon — X12)i + Van — YindJ + (Z2n — Z1n)k Eq. 2.11
o= —x1)i+ @ —yi)j + (2 -2k Eg.2.12
Ty = (X —x0)i+ (Y — y2n)j + (2 — 220k Eq. 2.13
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Cix,y.z)

Figura 2.3 Velocidade induzida no ponto C devido awortice entre A e B.

E, substituindo na equagéo 2.14:

v r T1Xr2 Tl Tz
=——|19. | —— —
© Amr, x 2[0<r r)] Eg.2.14
\ |71 7"2|}\ |1| |2|j
Y
v )

Considerando o vortice limitado eABB obtemos,

Vug = (i—;ﬂ)qf Eq. 2.15

Encontramos as contribuicbes das esteiras dose®rtisando a mesma férmula,
mas redefinindo os pontde 2. Logo, mantendo as notacdkeg 2, definimos o ponto
do escoamento a jusanfee supomos que; vai até infinito. Entdo, as esteiras dos

vortices sdo dados em coordenadas cartesianas por:

_ i (z=z10)j+(Y1n—-Y)k
Vao = am {[(z—zln)2+(Y1n—J’)2]}
‘—x Eq. 2.16
x l1.o + =L
V& = x1)% + (7 = y1n)? + (2 = 21n)?
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_ In (((z2=220)j+(Yan—y)k
Voo = 41 {[(Z—ZZn)2+(y2n—y)2]}
Eq. 2.17
X —X
x I1.o + =
V& = %20)2 + 7 = y2n)? + (2 = 22n)?

Nota-se qud;, € contida linearmente em cada expressao, para gxperessao dada

em cima possa ser agrupada usando, como,

Vin = CunT'y Eqg. 2.18

E C,.. € um coeficiente de influéncia parax@simo voértice de ferradura situado
no pontom, incluindo os trés segmentos.

Agora que estamos em poder de implementar o camepuelbcidades de um
vortice de ferradura, precisamos de encontrar aitdar os vortices de ferradura para

representar a superficie sustentadora.

2.1.2. Selecc¢éo do ponto de colocacéo/localizacdo dosoasrt

No momento em que interessa-nos usar o vorticeradura definida acima para
representar a superficie sustentadora, precisamealmr exactamente como € que isso
tem de ser feito. Portanto as questdes que searoloeste momento sdo: onde se
localiza o vortice, e onde se localiza o ponto @lecacao para satisfazer a condicao de
fronteira da superficie? Usualmente, determinassmias localiza¢cdes comparando com
resultados ja conhecidos. Em particular, usamosscds teste para duas dimensoées, e
aplicamo-los directamente para casos de trés dimens

a. O caso de uma placa plana

Considera-se representando um escoamento sobreetfin ggm curvatura de
espessura fina, um vortice Unico e um ponto deceglin. Fazendo a comparacdo com

resultados conhecidos da teoria dos perfis finetgrchinamos o espacamento entre o
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vortice e o ponto de colocacdo que produzem untargasao idéntica com os valores
da teoria dos perfis finos.
Na fig.2.3 € esquematizada uma placa plana.

Ponto de colocagio

-4 C -

Figura 2.4 Notagdo usada na andlise da localizacdo ponto de colocagéo e do vortice.

A velocidade no ponto de colocacép, devido ao ponto do vortice é:

r
=—— Eqg. 2.19
vCp 2nr q
A condicao da tangencia do escoamento é dada por:
da
vpe — Ye _ o Eq. 2.20
Voo dx
E, ignorando a curvatura:
VBC _ __
Voo a Eq. 2.21
Ou,
Vpe = —aVy, Eq. 2.22

Igualandog; ev,:
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Resultando na expressao para

__Tr Eq. 2.24

- 211 Veo

Para fazer uso desta equacao, faz se apelo ameedeeKutta-Joukowsky:

L = pyoor Eq. 2.25

E, resulta da teoria do perfil fino que:

L= %pVOOZCZEa Eq. 2.26
Onde,
%prz = o Eq. 2.27
C = Spef Eq. 2.28
¢, = 2ma Eq. 2.29

Igualando as expressdes para a sustentacao, aoes|2a25 e substituindo para

usando a equacéo 2.26 dada acima:

PVool” = - pVe“c2ma Eq. 2.30

r
21T Voo

pVoI' = %pVOOZCZH Eq. 2.31

C
27 Eq. 2.32
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E, finalmente,

C
r=z Eq. 2.33

Isto define a relagdo entre a localizagdo do v@récdo ponto de colocagdo no
sentido do modelo do voértice Unico reproduzir atetsacao teorica de um perfil
predefinida pela teoria do perfil fino.

Intuitivamente, o vortice deve ser localizado a quarto do ponto desde que é a
localizac@o do centro aerodindmico de um perfipldea plana. O préximo exemplo é

usado para determinar a localizacéo do vortice.

b. Determinacao da localizag&o do vortice usando o elodde curvatura parabdlica

Reescrevendo-se mais detalhadamente a velocidapgemo de colocacao devido
ao ponto do voértice, onde representa a localizacdo do vorticeh a localizacao do

ponto de controlo:

r
Vo = ———— Eq. 2.34
cp 2m(a-b) a

E, a condicéo de fronteira permanece constante:

B (dfc ) Eq. 2.35
Ve = Voo do a

Igualando as expressodes acima:

__r _ (d_fc _ a) Eq. 2.36
2m(a-Db) dx
No caso de curvaturas parabdlicas:
fe(x) =46 (f) (c —x) Eq. 2.37
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dfe(x) 2
2= sl 2) o
Logo:
B 2n(£—b) =40 [1 —2 G)] —a Eq. 2.39

Agora, usando a teoria do perfil fino,
L= %pVOOZCZn(a + 26) Eq. 2.40

Obtemos entdo uma expressao para a circulacaorticevém termos de angulo de

atague e de curvatura:
I' =nVyc(a + 26) Eq. 2.41

Substituindo/” da equacédo 2.41 na equacdo 2.39, e satisfazewdodicdo de

fronteira enx = b:

%ﬁ? =45[1-2(2)] -« Eq. 2.42

Para que a condicao seja verificada pa@arbitrarios, os coeficientes tem que ser

iguais:

1 (L) =1 Eq. 2.43

(ﬁ) =4 [1 N 2%] Eq. 2.44

Faz se a resolucdo pasae parab. a primeira relacdo pode ser resolvida para
(b —a):

c
(b—a) = . Eq. 2.45
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E portanto, obtemos os mesmos resultados obtidosgawgalidando a precedente
analise(r = c¢/2).

Agora reescrevendo a segunda equacao:

= _9bl — Eq. 2.46
c=4|1-22|(b-a) q
Ou,
bl c
—c—4[1—2;]5 Eq. 2.47
Obtendo-se,
b 3 Eq. 2.48
c 4
E, como,
2 _a_ 1 Eq. 2.49
; =
Temos,
a 1
2 Eqg. 2.50

Logo, o vortice é localizado a 1/4 do ponto da aprel 0 ponto de colocagéo é
localizado a 3/4 do ponto da corda.

2.2.Solucdo da superficie sustentadora ndo permanente

O método que usa escoamentos dependentes do tasgarbs nas solucdes

numeéricas é descrito esquematicamente na fig.2.5
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Definigio da geometria

Informagdes sobre a trajectonia do voo

Xo(£). Zo(£). UCE)

8(£), 8(1), ete.

1

Calculo dos coeficientes de mfluénaoa

1

Calculo dos wvectores EHS de momento

.|

Solucio da matnz

1

Caleulo das Pressbes, Componentes da velocidade,
Cargas, etc.

|

Eollup da esteira

Figura 2.5 Fluxograma para a solu¢do numérica de urproblema de asas ndo permanentes.

Neste exemplo, modelamos a circulacdo da frontErasa e a esteira de vortice
pelos elementos dos anéis de vortices. Tambénge agsmplo numérico, as condi¢cdes
de fronteira estdo especificadas na actual supmerfla asa, onde se pode ter
arqueamento e varias formas geométricas.

A solucdo é baseada na técnica do time-steppingp énicio do movimento,
somente 0s anéis de vortices da asa existem (feaqugnerior da fig.2.9). Nota-se que o
segmento fechado dos elementos do vortice no ldoga na fig.2.9 ird representar o
vortice de partida. Consequentemente, durante mepo intervalo de tempo, nao
havera painéis na esteira e se a asa é represepad&’s anéis de vortices
desconhecidos (K=8 na fig.2.9) entdo, especificaadeondicdo de fronteira do
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escoamento da normal zero nos K pontos de colocagfa solugdo em = At é

possivel.

1 = Ar

First time
step

Caollocation point X )
/ po Distance covered during:
LE. / second time step

first time step

fr = 2 Af
Second time
step
Bound
vortices
Wak>\
vortices

Figura 2.6 Modelo do anel de voértice para superfies sustentadoras nao permanentes durante o primeiro
passo de tempo (1° figura) e durante o segundo pasie tempo (2° figura).

Durante o segundo intervalo de tempo, a asa € m@odongo da sua trajectéria
de voo e cada painel de vértice espalha um pamekteira com intensidade de vortice
igual a sua circulacdo no intervalo de tempo amte(parte inferior da fig.2.9).
Também, durante este segundo intervalo de tempardasomente uma coluna de
vortices de esteira, mas com intensidade conheemiéanto, os vortices limitados K da
asa podem ser igualmente calculados para estevdltede tempo especificando a
condicdo de fronteira no mesmo ponto de colocacidesta metodologia do time-
stepping pode ser mantida para qualquer trajeaiériaoo e em cada intervalo de tempo
0S pontos nos cantos da esteira do vortice podem®éados pela velocidade local, de

modo que o rollup da esteira pode ser simulado.
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2.3.0 programa XFOIL

A andlise aerodinamica € efectuada em dois pas¥u®eiro, os coeficientes
aerodindmicos de dimensédo 2D sdo funcdes do ardpilataque e o numero de
Reynolds numa determinada seccdo da asa ao longoveegadura é obtida usando a
solucédo do codigo XFOIL.

No codigo XFOIL, as equacdes permanentes de Ealésrma integral sdo usadas
para representar o escoamento inviscido, e um métotbgral de dissipacdo
compressivel com atrasos é usada para representansdas limites e a esteira. Os
escoamentos Vviscosos e inviscidos estdo completamacoplados através da
substituicdo da espessura.

A formulacdo inviscida do XFOIL € uma funcdo do odét dos painéis de
escoamento de vorticidade linear simples. A espasda base de um segmento de
vortice € modelada com o painel fonte. As equas@esproximas com uma condi¢cdo
explicita de Kutta. O calculo inviscido de altaotasdo com 160 painéis requer
fraccdes de segundos para ser executado num PC.

O arrasto é determinado a partir da espessura dwento da esteira a jusante.

O XFOIL calcula os coeficientes de sustentacdo endenento,Cl e Cm, pela

integracdo da pressao da superficie directa.
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3. Estudo Computacional

Neste capitulo, irdo ser apresentados os variaegimentos que foram realizados
no programa FORTRAN até se obter o programa fihata se chegar a este fim, as
rotinas geometria e arrasto parasita foram impléadas antes de se fazer a analise

aerodindmica no préximo cpitulo.

3.1.Implementacado para varias geometrias

Baseamos 0 nosso estudo computacional a partirndgorograma FORTRAN
desenvolvido por Katz e Plotkin [1]. Este programescreve um cédigo 3-D para asas
com geometria rectangular (com efeito de solo) silolas ao movimento né&o-
estacionario usando o método VLM.

]
Y -

o

Ia’.‘c
c

F 3
Y

<

&
Y

Figura 3.1 Planta da asa com envergadura b e cordadefinida por 52 painéis.

Uma nova subrotina foi criada de forma a se poti&grauma asa com geometria
variavel, isto é, uma asa com vérias incidénciasps enflechamentos e vérios diedros

definidos para varias estacoes.
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3.2.Construcao da planta da asa

3.2.1. Interpolacdo das novas coordenadas

Foi criado um ficheiro de leitura onde se vai pddeio numero de estacdes da asa
n, as coordenadas dos pontos para cada estacaalseguwixo das ordenadas, as
coordenadas dos pontos para cada estacdo seguredwo odas abcissag,, as
coordenadas dos pontos para cada estagdo segunéi@oodas cotasz,, 0S
comprimentos das cordag para cada estagao e as coordenadas dos pontdsfonesn
0s varios angulos de incidéncizeta,, para cada estagdo. Iremos ler também os painéis
ao longo da envergadujtae os painéis ao longo da corba

A partir do referencialX, y, 3, define-se os pontos que vao formar a plantasda a
Comecamos por introduzir os pontos que irdo dedimicoordenadas segundo o eixo das

ordenaday.

L 4

. . - ——— — -»
Y9 V2 ¥y Vie+1 ¥y

Figura 3.2 Implementagéo dos pontos segundo o eidas ordenadas y.

Para completar a forma da asa, recorre-se a itaedm linear que ir4 definir os
novos pontos das abcissas, das cotas, assim queascordas e incidéncias para cada

jb+1 seccdes. A interpolacéo linear consiste na segragta:

y1(n1—D+[y1((n1-1D+1)-y1(n1-1)] Eq. 3.1
[x1((n1—1)+1)—x1 (N1 —D]*[x(n)—x1 (n1-1)]

y(n) =

Onde:

* n,; - N°de pontos da série

* x;(ny) - Abcissas da série

* y,(n,) - Ordenadas da série

» n- N° de pontos da nova série

* x(n)- Abcissa do ponto a interpolar

* y(n)- Ordenada interpolada
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Para definir os pontos segundo a abckssa

yi(n) »{y(b+1)

n jb+1
{xl(n) x(jb + 1)

Definindo os novos pontos da cata

yi(m) ->{y(Gb+1)

n jb+1
{zl(n) z(jb + 1)

Definindo os novos pontos de incidénttiata

ynm - y(b+1)

{ n jb+1
theta,(n) theta(jb + 1)

Definindo as novas cordas

yi(m) ->{y(Gb+1)

n jb+1
{cl(n) c(jb + 1)

3.2.2.  Geracéo dos painéis

Os painéis que irdo formar a asa sdo cada um defpelos seus 4 vértices que

compdem o rectangulo. Em cada vértice vai corredgronm ponto de coordenadas

(xp, Vp» zp).
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z_i, jH i, j+2 i, jHjb+1) Y
LjT "
i+1,]

i+2,

i+ib+1), j

i+{ib+1), j+{jb+1)

Figura 3.3 Paneis definidos pelos seus quatro vegés.

Iremos colocar a asa de maneira a que 0 eixo aBhadasy coincide com o
quarto da corda da planta da asa em relacdo ao derataque, como é mostrado na

figura Fig.3.4.

XY

Figura 3.4 Deslocamento da asa de 1/4 da corda parena.

Do pontoi = 1 até ao ultimo ponto= ib+ 1 ao longo da corda, e do pofte 1 até
ao Ultimo pontoj = jb+1 ao longo da envergadura; os pontos dos vértiees d

coordenadas,, y, €z, sdo dadas pelas seguintes equacoes:

xp(0,j) =x(j) — 025X c(j) + (i — 1) x dx
v (@J) = y()
z,(i,j) = z(j) + 0.25 X c(j) x tan(theta(j)) —(i—1)xdxx tan(theta(j))

Eq. 3.2
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A seguir, mostra-se um exemplo de como a asa vangéementada consoante as

coordenadas que impusermos no ficheiro de leitura.

Os dados de leitura séao o seguinte:

n = 3 estacOes

0.0
" x,310.5
1.0
0.0
= y,11.0
2.0
0.0
= 7,30.0
0.0
1.0
" ¢,311.0
0.5

0.0
theta, 10.0
0.0

Iremos obter a planta da asa como segue na fiparaca

\

8]

VA

[~
=
.
]
T

[,
™)
™)
™)
)

[
[
[
s

LSS S

[
)
)
]
e

[,
[
[
[
]

e

Figura 3.5 Planta da asa com enflechamento positivo

Analise aerodinamica de Asas Usando o Método VLM Aplado ao Programa XFOIL
21



3.3.Implementacéo dos perfis

Como é sabido, o perfil de uma asa é usualmeniaid®fpelos pontos que o
compde. O numero de pontos do perfil pode variasgante o tipo de perfil que ja foi
estudado, por isso ha que ter bem em conta esterfacconstrucéo dos perfis na qual
se vai sequir.

Sem esquecer que o método VLM s6 admite perfis @spessura quase
desprezavel, iremos determinar a média dos pontesfogrmam o extradorso e o
intradorso do perfil no intuito de se obter umahdincurva (ou recta, se o perfil for

simétrico) a fim de se poder prosseguir com o estidcaso do método VLM.

Tal como foi feito aguando da construcdo da pldatasa, criou-se um ficheiro de
leitura onde o utilizador pode ler os pontos refese a um determinado perfil
escolhido. Os dados dos pontos do perfil correspondo nosso caso as coordenadas
X, €z, que sao respectivamente, a abcissa e a cota elerefal do planox( 2 do
perfil. Como j& foi referido, o programa vai tereqpermitir ler um nimero de pontos
arbitrarios referente a um determinado perfil. &@mplo, o programa que |é o peffil
SELIG SG 6042 vai ter que conseguir ler os 140 gwule coordenadas.( z.) que
compdem o perfil. Acontece que iogontos que um ficheiro de leitura contém, acabam
por ser demasiados porque o varrimento do pernfileg@ com o ponto que corresponde
ao bordo de ataque coincidente com o eixo dassasxspercorrendo todos os pontos
do extradorso até chegar ao ponto do bordo de dugercorrendo todos os pontos do
intradorso até chegar novamente ao ponto do barddatjue. Em suma, acabamos por
ler duas vezes o ponto do bordo de ataque. Ao mimerpontos que define um
determinado perfil, iremos chamapontos e teremos de ter em atencao gpentos =
=i—1.

A cada estacao da asa, pode corresponder um dedelonperfil que o utilizador
possa escolher, por isso, as coordenadgasz( dependem também do numero de
estacdes; ou seja, pode-se dizer qugn, npontoy e quez.(n, npontok

Comecamos por definir os pontos do extradorso sporadentes as coordenadas
(xce, zce) € 0S pontos do intradorso que correspondem asi@oadas X.;, z.;) do
perfil. Para um perfil qualquer, impés-se uma coadique permite obter o nimero de

pontosn, que definem o extradorso e consequentemente aoahl@on saber também o
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namero de pontos; que definem o intradorso. Sendo que para o exsadoemos
obter mais um ponto que se situa no bordo de aaperfil.

A etapa a seguir € a interpolacao linear que dadoéneero de pontos de um dado
perfil, a abcissa dos pontos do perfil e a suanade, iremos obter a nova ordenada
correspondente adb+1 pontos e aos pontos de coordenaglague implementamos

para a construcao da planta da asa.
Da equacao 3.1 e seguindo o mesmo raciocinio patarpolacao linear, temos:

Definindo os novos pontos da catano extradorso:

Xce(Me) —{x,(jb + 1)

{ Ne jb+1
Zee(Ne) Z,(jb + 1)

Definindo os novos pontos da catano intradorso:

Xei(ni) - <{x,(jb+ 1)
zei(n;) z;(jb + 1)

{ n; ]b +1
Obtemos assim, as coordenadgs 4,) € (x,, z;) que definem os perfis coyh + 1
pontos.
O método VLM s6 admite asas com perfis com espasguase desprezavel, por
iss0o, procedeu-se no seguinte: a média dos pootimmngo da corda de cotae de cota

z, vao dar os pontos ao longo da corda de zgtportanto pela equacgao 3.3:

zi + 2z, Eqg. 3.3
=Z
2 a

Na figura abaixo, mostra-se um exemplo de um pBRACA 0010 onde se pode
ver o perfil e a consequente linha a preto queesgmta a média dos pontos que
definem o extradorso e o intradorso. Repara-seadu#ha € recta pelo facto do perfil

ser simeétrico; se o perfil apresentasse curvaauliaha também seria curva.
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Figura 3.6 A linha a preto é simplesmente a médiaod pontos do extradorso e do intradorso do perfil.

A fim de se obter um novo perfil para cada estagada asa efectuou-se a

interpolacao linear ao longo da envergadura daRasanto da equacao 3.1, obtemos:
Definindo os novos pontos da catg, parajb + 1 pontos:

n jb+1
y1() = { y(Gb+1)
Za (1) Za1(jb + 1)

Mas sabendo, que também a asa pode ter corda elaeidv cada seccgod + 1,
temos que definir a seguinte equacao:

.. .. . Eq. 3.4
Zasa(lr]) = Zal(lr]) X C(])

Ondei representa os pontos ao longo da cord#atk e j representa 0s pontos ao
longo da envergadura gheér1.

Para finalizar a parte da geometria da asa, falsaexpressar as novas equacoes
que contém as coordenadas dos pontos dos vérteesoardenadas,, y, € z,
adicionados as novas coordenaglagg dos pontos do perfil multiplicados pelos pontos
que definem a incidéncia para cada sec¢ao do.pesfsles novos pontos irdo ter como

coordenadas,, y, €z,. Temos portanto que:

Xo(1, ) = x,(I,j) + Zgsq (i, j) X sintheta(j)
vo(i,)) = (i, ))
2o(i,j) = 2, (i,J) + Zgsq (i, j) X cos theta(j)

Eq. 3.5
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Neste momento, podemos afirmar que a geometriasdaeata completa. O
utilizador podera dai em diante modificar a suamggtda, isto é, a sua incidéncia, o seu
enflechamento e o seu diedro, bem como aplicar enfil diferente para cada estacéo
que ele definiu. O programa |Ihe permitira tambérfindteo nimero de painéis que

compdem a asa na envergadura e na corda.

3.4.Implementacéo dos pontos aerodinamicos para oétodo VLM

Como foi visto no capitulo 2.1, o método VLM némdiona se nao definirmos
correctamente os pontos onde as forcas aerodin@nactuam. Portanto, neste
subcapitulo iremos detalhar o modo de implemerggromtos de colocacgéo, os vortices

de ferradura bem como a esteira que é formadango ldo escoamento.

3.4.1. Implementacao dos pontos de colocagao

Os pontos de colocacdo de coordenadgsyf, z;) sdo pontos que se situam ao
longo dedx a trés quartos da frente do painel definidos psbos verticesxg, yo, zo) €
situando-se a meio do painel ao longo da envergadur

As figuras abaixo mostram mais claramente a colardesses pontos.

.. xo(ij+ 1) v
X1, ol 4
'}[ "0 F Y F Y =
3 .
—ax
.. dx
x (1
| AR — *
. - Y
xoli+ 1) . . N
LV i+ 1L+ 1)

Figura 3.7 Representagéo do ponto de colocacig.
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¥o (1) Y(hji+1) Y
& F Y h

dx

w(i+1j) Y
Y

wli+lLj+1)

Figura 3.8 Representacdo do ponto de colocacg.

-

.~
gt +1.7) i+ 1,j+1)

Figura 3.9 Representagdo do ponto de colocagzg.

Portanto, as equacdes que determinam os ponto®ldeacdo de coordenadas

(xq,¥q,2q) SA0 expressas da seguinte forma.

xq(i,)) = 0.5 % (x0(i,/) + x0(i,j + 1)) + 0.75 X [0.5 X (xo(i + 1,/) +
+xo(i + 1,7 + 1)) — 0.5 X (xo(i, ) + x0(i,j + 1))]

Ya(i,)) = 0.5 (i, )) + yp(i,j + 1)) Eq. 3.6

2q(6,j) = 0.5 % (zo(i,/) + zo(i,j + 1)) + 0.75 X [0.5 X (zo(i + 1,) +
+zo(i+ 1,7 + 1)) — 0.5 x (2(i,)) + 2zo(i,j + 1))]
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3.4.2. Implementacéo para a localizacdo dos vortices dadlira

Os vdrtices de ferradura de coordenadasy, zc) sdo vortices que se situam ao

longo dedx a um quarto da frente do painel definidos pelos sérticesxX,, y,, o).

%o (1 ) xp(i.j +1) ¥
‘ L
%ai':c
xp(i. )
dx
xpli+ 1.5 Y
oG+ 1.7) ot 4+ 1j+1)
r ¥

Figura 3.10 Representagéo do vortice de ferradura;.

Yo (i) Yo(bj+1)y
i >

1

;ﬂr.‘f

¥ i)
ax
Yol(i +1.5) L wli+lj+1)
rY

Figura 3.11 Representagéo do vortice de ferradurgy.

(i +1) p

-
e

¢ (L]) d.~

B+ 1j+1)

Figura 3.12 Representagédo do vdrtice de ferraduray.
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Logo, as coordenadas dos vortices de ferradufayd z;) sdo dadas pelas

seguintes expressoes,

xf(i'j) = xO(i'j) + 0.25 X (xO(i + 1']) - xO(ilj))

o o Eq. 3.7
yr(@,7) = yo(i,))

Zf(i'j) = ZO(i'j) + 0.25 X (ZO(i + 1']) - ZO(i'j))

3.5.Influéncia da esteira a partir do bordo de fuga

Em asas com trés dimensdes, a influéncia da esteiram peso maior do que para
asas em duas dimensdes e as suas geometrias aémectgrande parte a solucéao final.
Na maior partes dos casos, assumimos que a ed&xa o bordo de fuga com um

angulo médio dé; /2 [1], como se mostra na figura abaixo.

Figura 3.13 Representacdo da esteinyy .

E uma condicdo que se vai portanto assumir pargkinentacio da geometria da

esteira da asa e a sua forma € representada pptassbes seguintes:
xe(ib +1,j) = xo(ib + 1,)) + dxw(j) X cos [atan(zy(ib + 1,j) —

—2o(ih,J))/ (o (ib +1,)) — x,(ib, )]
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Yf(lb + 1']) = YO(lb'])
Eqg. 3.8
ze(ib + 1,j) = zy(ib + 1,j) + dxw(j) X sin [atan(zy(ib + 1,j) —
—2o(ib, j))/ (%o (ib + 1, ) — x,(ib, j))]

Onde:dxw(j) = 0.3 X vt X dt, vt é a velocidade do escoamento e

dt = vt Xib x 10

x(ib+1,5) *

Figura 3.14 Representagdo do ponto de coordenadag(yy, zf)

3.6.Rotacao dos pontos devido ao angulo de ataque

Finalmente, falta definirmos os pontos da asa quassta € submetida a um
determinado angulo de atacaléa.

Representamos em seguida as expressdes que defimenovos pontos de
colocacéo de coordenadas y,,z41) € as expressdes que definem os novos vortices

de ferradura de coordenadasg,(y, zr;) sob a influéncia do angulo de atagife.

Xp1(6,)) = x¢(i,)) X cos(—alfa) — z¢(i,]) X sin(—alfa)
zp1 (1, ) = x¢(i,j) X sin(—alfa) + z¢(i,j) X cos(—alfa) Eq. 3.9
Xq1(L,J) = x4(i,j) X cos(=alfa) — z,(i,j) X sin(—alfa)
2q1(i,)) = z4(i,)) X sin(—alfa) + z,(i,j) X cos(—alfa)
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3.7.Estimativa do arrasto parasita

Tendo somente calculado o valor do coeficienterdest induzido no programa
VLM e a fim de se obter o coeficiente de arrastaliaisa-se o codigo XFOIL que
calcula o arrasto parasita dos perfis em cada sea;dbngo da envergadura da asa.

Foi fornecido os dados de uma determinada aeromawe os coeficientes
aerodinamicos que caracterizam um determinadd penffuncdo do angulo de ataque.
A semi-envergadura da asa desta aeronave € dimdquatro estacGes, onde séo
fornecidos 95 dados de teste referentes aos car@ksi aerodinAmicos medidos com o
respectivo angulo de ataque, ou seja, sdo dadasdiios de ataque indo de -5° até aos
13.8°, 95 coeficientes de sustentacdo indo de &03.5, 95 coeficientes de arrasto
indo de 0.04669 até 0.0446, e 95 coeficientes dmento do quarto da corda indo de -
0.0803 até -0.0089. Portanto de 1 matgontos e de 1 até, estacdes, temos o vector
alpha(nn,) que corresponde a um angulo de ataque. De igudt @i¢n, n,.),Cd(n,n,)

e Cml/4(nn,) que correspondem ao coeficiente de sustentacdaoeficiente de
arrasto e ao coeficiente de momento em 1/4 da coslpectivamente

Para saber quantos pontos serdo necessarios gamXfOIL interpola os varios
perfis, averigua-se se o primeiro dado referentmewor angulo de ataqaépha(l,1)é
maior que o angulalphamin — 15°.

Como ja vemos a partida que sim, iremos passama pontos e sao:

ny =n+ (alpha(1,1) - alphan;,)/(alpha(1,2) — alpha(1,1)) =9 319

A seguir usa-se a interpolacéo linear para enaoagraovas abcissas as novas
cotasz, as novas cordas as novas incidéncidbeta,os novos coeficientes de maxima
sustentacadl,,,,, 0S novos angulos minimespha,,;,€ 0S novos angulos maximos
alpha,,,, correspondentes as ordenagtgsara cada nova sec¢gb+1)/2 a partir das
secc¢Oes de ordenaglafornecidas juntamente com os dados da aeronave.

Sdo também fornecidas,, z;, c¢,, theta,, Cl,,,,, que sdo as coordenadas dos
pontos da abcissa, da cota, da corda, da incidémailp coeficiente de maxima

sustentacao respectivamente. Usando a regra, olitemo
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Y1 (b+1)/2
{ny -<y((jb+1)/2)
X x(Ub+1)/2)
Y1 Ub+1)/2
{ny - {1y((Ub +1)/2)
Z z((Gb +1)/2)
" (b +1)/2
{ny -><y((jb+1)/2)
C1 c(Ub+1)/2)
Y1 Ub+1)/2
{ Ny -4 y((b+1)/2)
theta, theta((jb + 1)/2)

Y1 (b +1)/2
{ My =9 y(Ub+1)/2)
cl Clinax(Gb + 1)/2)

Y1 Ub+1)/2
{ My - { y((b+1)/2)
alpha(:,1) alphapin((Gb +1)/2)
Y1 (b+1)/2
{ Ny - y((b+1)/2)
alpha(:,n,) alpha,q, ((Gb + 1)/2)

Finalmente, extraindo o novo coeficiente de suat@d, Cl,,,,, a partir do
coeficiente de sustentacao do VLB, , obtendo assim o correspondente angulo de
ataquealpha,,,,, CONsegue-se ter o coeficiente de arrasto paggita

Para isso, efectua-se as interpolacdes linearemses)
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ty =3 y((b+1)/2)

Y1 Ub+1)/2
{CIVLM Clnovo ((]b + 1)/2)

Parai = 1 atén,,

Ny =3 y(b+1)/2)

Y1 (Gb+1)/2
{Cll(il :) Cllnovo((jb + 1)/2)

y -4 yWUb+1)/2)

Y1 (b +1)/2
{Cdl (i, :) Cdlnovo((ib + 1)/2)

N, 1
{Cllnovo (lr : ) i {CITLOUO (l’ : )
alpha(i,:) alphanopo

Parak = 1 até(jb + 1) /2

Ny 1
{ alpha(k,:) - {Clnovo @)
Cdlnovo (k' : ) CdO (k)

Chegou-se assim, aquilo que se queria que € obtEfiwiente de arrasttd,,.
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4. Discussao de resultados

4.1.Validacéo dos resultados

O cdbdigo 3-D para asas com geometria rectangularque nos baseamos tem os

seguintes dados de input:

ib =4, onde ib € o nUmero de painéis ao longerdergadura da asa.
e jb =13, onde jb € o nUmero de painéis ao longoodda da asa.

* nsteps =50, onde nsteps € o numero de passospe.te

* nw =5, onde nw é o nimero de elementos deformadiaresteira.

e pay = 3.141592654, onde pay é o nimero pi.

* ro=1.0, onde ro é a densidade do ar.

* bh =0.0, onde bh € a amplitude das oscilagées.

« om = 0.0, onde om € a oscilagdo da arfagem.

* vt=50.0, onde vt € a velocidade do escoamento.

* ¢ =1.0, onde c € o comprimento da corda do perfil.

* b=6.0, onde b é a meia envergadura da asa.

» dx = cl/ib, onde dx é o comprimento de cada paioébago da corda.

» dy = b/jb, onde dy é o comprimento de cada paiodébago da envergadura.

e ch =10000.0 *c, onde ch é o ground clearance.

alfa = 5.0, onde alfa € 0 angulo de ataque mediugraus.

Tendo como valores obtidos em output no quadroisegu

L [N] C. Cpi Cm L/Le I/
t=0.0[s] | 3339.2314 0.4452 0.0097 0.1170 0.9473 0.889

==

t=0.20 [s] | 3317.6084 0.4423 0.0063 0.1091 0.9412 0.941

Ot

A%

t=0.60 [s] | 3334.5935 0.4446 0.0060 0.1093 0.9460 0.949

3
1
t=0.40[s] | 3330.4365 0.4441 0.0060 0.1092 0.9448 0.9480
5
1

t=0.80[s] | 3336.2534 0.4448 0.0059 0.1093 0.9465 0.950
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As coordenadas lidas no ficheiro de leitura sdo:

n = 3 estacbes

0.0
" Xx,30.0
0.0
0.0
" y,13.0
6.0
0.0
= 7,30.0
0.0
1.0
" ¢,311.0
1.0

0.0
» theta, 0.0
0.0

As tabelas que se seguem, ddo-nos uma visualizbggioesultados obtidos dos
pontos de colocacéo, dos vortices e dos pontostdaaecalculados na nova rotina da

geometria da asa.

4.1.1. Pontos obtidos para os vortices de ferradura

Apresenta-se na tabela 1, as coordenadas dosesodie ferraduraxg, yr, zs).
Como se pode ver, € efectuado um varrimento da® gioentos de coordenada ao
longo da corda para cada ponto de coordenadao longo da envergadura. Como
temos 14 pontos ao longo da envergadura, acabaaroerpno total 70 pontos. Os
pontos de coordenadg sao sempre nulos porque as coordenaglag theta,do

ficheiro de leitura tém valor zero.
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Tabela 1

Xf Yr Zy
-0.1875000 0.0000000E+00 0.0000000E+00
6.2500000E-02 0.0000000E+00 0.0000000E+Q0
0.3125000 0.0000000E+00 0.0000000E+00
0.5625000 0.0000000E+00 -3.9999970E-05
3.750000 0.0000000E+00 -2.0799984E-03
-0.1875000 0.3846154 0.0000000E+00
6.2500000E-02 0.3846154 0.0000000E+0P
0.3125000 0.3846154 0.0000000E+00
0.5625000 0.3846154 -3.9999970E-0b
3.750000 0.3846154 -2.0799984E-03
-0.1875000 0.7692308 0.0000000E+00
6.2500000E-02 0.7692308 0.0000000E+0D
0.3125000 0.7692308 0.0000000E+00
0.5625000 0.7692308 -3.9999970E-0b
3.750000 0.7692308 -2.0799984E-03
-0.1875000 1.153846 0.0000000E+00
6.2500000E-02 1.153846 0.0000000E+00
0.3125000 1.153846 0.0000000E+00
0.5625000 1.153846 -3.9999970E-0b
3.750000 1.153846 -2.0799984E-03
-0.1875000 1.538462 0.0000000E+00
6.2500000E-02 1.538462 0.0000000E+00
0.3125000 1.538462 0.0000000E+00
0.5625000 1.538462 -3.9999970E-0%
3.750000 1.538462 -2.0799984E-03
-0.1875000 1.923077 0.0000000E+00
6.2500000E-02 1.923077 0.0000000E+00
0.3125000 1.923077 0.0000000E+00
0.5625000 1.923077 -3.9999970E-0b
3.750000 1.923077 -2.0799984E-03
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-0.1875000 2.307692 0.0000000E+00
6.2500000E-02 2.307692 0.0000000E+0
0.3125000 2.307692 0.0000000E+00
0.5625000 2.307692 -3.9999970E-0}
3.750000 2.307692 -2.0799984E-03
-0.1875000 2.692308 0.0000000E+00
6.2500000E-02 2.692308 0.0000000E+0
0.3125000 2.692308 0.0000000E+00
0.5625000 2.692308 -3.9999970E-0}
3.750000 2.692308 -2.0799984E-03
-0.1875000 3.076923 0.0000000E+00
6.2500000E-02 3.076923 0.0000000E+0
0.3125000 3.076923 0.0000000E+00
0.5625000 3.076923 -3.9999970E-0}
3.750000 3.076923 -2.0799984E-03
-0.1875000 3.461539 0.0000000E+00
6.2500000E-02 3.461539 0.0000000E+0
0.3125000 3.461539 0.0000000E+00
0.5625000 3.461539 -3.9999970E-0}
3.750000 3.461539 -2.0799984E-03
-0.1875000 3.846154 0.0000000E+00
6.2500000E-02 3.846154 0.0000000E+0
0.3125000 3.846154 0.0000000E+00
0.5625000 3.846154 -3.9999970E-0}
3.750000 3.846154 -2.0799984E-03
-0.1875000 4.230769 0.0000000E+00
6.2500000E-02 4.230769 0.0000000E+0
0.3125000 4.230769 0.0000000E+00
0.5625000 4.230769 -3.9999970E-0}
3.750000 4.230769 -2.0799984E-03
-0.1875000 4.615385 0.0000000E+00
6.2500000E-02 4.615385 0.0000000E+0
0.3125000 4.615385 0.0000000E+00
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0.5625000 4.615385 -3.9999970E-0%
3.750000 4.615385 -2.0799984E-03
-0.1875000 5.000000 0.0000000E+00

6.2500000E-02 5.000000 0.0000000E+0D
0.3125000 5.000000 0.0000000E+00

0.5625000 5.000000 -3.9999970E-05
3.750000 5.000000 -2.0799984E-03

4.1.2. Valores obtidos para os pontos de colocacao

Na tabela 2 sdo mostradas as coordenadas dos pentasocacdo de coordenadas
(xq,¥q,2q)- Um varrimento € feito nos quatro pontos de ceoadlax, ao longo da
corda para cada ponto de coordenggdaao longo da envergadura. Dos 13 pontos
definidos ao longo da envergadura, acabamos pawléotal 52 pontos. Os pontos de

coordenadaz, sao sempre nulos porque as coordenagae theta,do ficheiro de

leitura tém valor zero.

Tabela 2

Xq Yq Zq
-6.2500000E-02 0.1923077 0.0000000E+00
0.1875000 0.1923077 0.0000000E+00
0.4375000 0.1923077 0.0000000E+00
0.6875000 0.1923077 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 0.5769231 0.0000000E+00
0.1875000 0.5769231 0.0000000E+00
0.4375000 0.5769231 0.0000000E+00
0.6875000 0.5769231 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 0.9615384 0.0000000E+00
0.1875000 0.9615384 0.0000000E+00
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0.4375000 0.9615384 0.0000000E+00
0.6875000 0.9615384 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 1.346154 0.0000000E+00
0.1875000 1.346154 0.0000000E+0(
0.4375000 1.346154 0.0000000E+00
0.6875000 1.346154 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 1.730769 0.0000000E+00
0.1875000 1.730769 0.0000000E+0(
0.4375000 1.730769 0.0000000E+00
0.6875000 1.730769 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 2.115385 0.0000000E+00
0.1875000 2.115385 0.0000000E+0(
0.4375000 2.115385 0.0000000E+00
0.6875000 2.115385 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 2.500000 0.0000000E+00
0.1875000 2.500000 0.0000000E+0(
0.4375000 2.500000 0.0000000E+00
0.6875000 2.500000 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 2.884615 0.0000000E+00
0.1875000 2.884615 0.0000000E+0(
0.4375000 2.884615 0.0000000E+00
0.6875000 2.884615 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 3.269231 0.0000000E+00
0.1875000 3.269231 0.0000000E+0(
0.4375000 3.269231 0.0000000E+00
0.6875000 3.269231 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 3.653846 0.0000000E+00
0.1875000 3.653846 0.0000000E+0(
0.4375000 3.653846 0.0000000E+00
0.6875000 3.653846 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 4.038462 0.0000000E+00
0.1875000 4.038462 0.0000000E+0(
0.4375000 4.038462 0.0000000E+00
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0.6875000 4.038462 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 4.423077 0.0000000E+00
0.1875000 4.423077 0.0000000E+00
0.4375000 4.423077 0.0000000E+00
0.6875000 4.423077 -1.1999991E-04
-6.2500000E-02 4.807693 0.0000000E+00
0.1875000 4.807693 0.0000000E+00
0.4375000 4.807693 0.0000000E+00
0.6875000 4.807693 -1.1999991E-04

4.1.3. Valores obtidos para os pontos da esteira

Os pontos da esteira de coordenadgs, ,, ¥5,.,, Zs,,,) €stdo representados na

tabela 3. Os ponto da esteira de coordengdgs

S0 Yfuer Zfpe,) SA0 COlocados nos

pontos coincidentes com o bordo de fuga de coodierg, = 3.75. E efectuada uma
leitura dos pontos de coordenada,, em cada ponto de coordenaggs,, ao longo
da envergadura da asa. Como temos 13 pontos defimid longo da envergadura,

iremos ler também no total 13 pontos de coorden@gas, , yr, .., Zf,, ,)-

Tabela 3

Xfbr1 Vi1 Zfy
3.75 0.0000000E+00 -2.0799984E-03
3.75 0.3846154 -2.0799984E-03
3.75 0.7692308 -2.0799984E-03
3.75 1.153846 -2.0799984E-03
3.75 1.923077 -2.0799984E-03
3.75 2.307692 -2.0799984E-03
3.75 2.692308 -2.0799984E-03
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3.75 3.076923 -2.0799984E-03
3.75 3.461539 -2.0799984E-03
3.75 3.846154 -2.0799984E-03
3.75 4.230769 -2.0799984E-03
3.75 4.615385 -2.0799984E-03
3.75 5.000000 -2.0799984E-03

4.1.4. Valores dos pontos dos vortices e dos pontos decamlao
rodados pelo angulo alfa.

Na tabela 4, obtemos os pontos de coordenagasyf, zr;) que representam os
pontos de coordenadas(ys, zr) rodados pelo angulo de atacaiéa. Nota-se neste
caso que os unicos pontos que rodam, sé@o os pd&tosordenadasc;, zs;) obtendo
cinco pontos distintos de coordenagia para cada ponto de coordenaga ao longo

da corda e 70 pontos no total definidos na asaante

Tabela 4
xf1 Yr Zf1
-0.1867865 0.0000000E+00 1.6341701E-02
6.2262170E-02 0.0000000E+00 -5.4472340E-03
0.3113109 0.0000000E+00 -2.7236171E-02
0.5603560 0.0000000E+00 -4.9064953E-02
3.735548 0.0000000E+00 -0.3289061
-0.1867865 0.3846154 1.6341701E-02
6.2262170E-02 0.3846154 -5.4472340E-03
0.3113109 0.3846154 -2.7236171E-02
0.5603560 0.3846154 -4.9064953E-02
3.735548 0.3846154 -0.3289061
-0.1867865 0.7692308 1.6341701E-02
6.2262170E-02 0.7692308 -5.4472340E-03
0.3113109 0.7692308 -2.7236171E-02
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0.5603560 0.7692308 -4.9064953E-02
3.735548 0.7692308 -0.3289061
-0.1867865 1.153846 1.6341701E-02
6.2262170E-02 1.153846 -5.4472340E-03
0.3113109 1.153846 -2.7236171E-02
0.5603560 1.153846 -4.9064953E-02
3.735548 1.153846 -0.3289061
-0.1867865 1.538462 1.6341701E-02
6.2262170E-02 1.538462 -5.4472340E-03
0.3113109 1.538462 -2.7236171E-02
0.5603560 1.538462 -4.9064953E-02
3.735548 1.538462 -0.3289061
-0.1867865 1.923077 1.6341701E-02
6.2262170E-02 1.923077 -5.4472340E-03
0.3113109 1.923077 -2.7236171E-02
0.5603560 1.923077 -4.9064953E-02
3.735548 1.923077 -0.3289061
-0.1867865 2.307692 1.6341701E-02
6.2262170E-02 2.307692 -5.4472340E-03
0.3113109 2.307692 -2.7236171E-02
0.5603560 2.307692 -4.9064953E-02
3.735548 2.307692 -0.3289061
-0.1867865 2.692308 1.6341701E-02
6.2262170E-02 2.692308 -5.4472340E-03
0.3113109 2.692308 -2.7236171E-02
0.5603560 2.692308 -4.9064953E-02
3.735548 2.692308 -0.3289061
-0.1867865 3.076923 1.6341701E-02
6.2262170E-02 3.076923 -5.4472340E-03
0.3113109 3.076923 -2.7236171E-02
0.5603560 3.076923 -4.9064953E-02
3.735548 3.076923 -0.3289061
-0.1867865 3.461539 1.6341701E-02
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6.2262170E-02 3.461539 -5.4472340E-03
0.3113109 3.461539 -2.7236171E-02
0.5603560 3.461539 -4.9064953E-02
3.735548 3.461539 -0.3289061
-0.1867865 3.846154 1.6341701E-02
6.2262170E-02 3.846154 -5.4472340E-03
0.3113109 3.846154 -2.7236171E-02
0.5603560 3.846154 -4.9064953E-02
3.735548 3.846154 -0.3289061
-0.1867865 4.230769 1.6341701E-02
6.2262170E-02 4.230769 -5.4472340E-03
0.3113109 4.230769 -2.7236171E-02
0.5603560 4.230769 -4.9064953E-02
3.735548 4.230769 -0.3289061
-0.1867865 4.615385 1.6341701E-02
6.2262170E-02 4.615385 -5.4472340E-03
0.3113109 4.615385 -2.7236171E-02
0.5603560 4.615385 -4.9064953E-02
3.735548 4.615385 -0.3289061
-0.1867865 5.000000 1.6341701E-02
6.2262170E-02 5.000000 -5.4472340E-03
0.3113109 5.000000 -2.7236171E-02
0.5603560 5.000000 -4.9064953E-02
3.735548 5.000000 -0.3289061

Os pontos de coordenadas,z,;) da tabela 5 representam os pontos de
coordenadasx(, z,) rodados como para o caso dos vortices de feaguklo angulo de

ataguealfa. Nota-se neste caso que 0s Unicos pontos que rogfomos pontos de

coordenadasx(;, z4;) obtendo quatro pontos distintos de coordenadgara cada
ponto de coordenada,; ao longo da corda, ficando com 52 pontos no tqts
definem assim a asa toda.
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Tabela 5

Xq1 Yq Zq
-6.2262170E-02 0.1923077 5.4472340E-03
0.1867865 0.1923077 -1.6341701E-02
0.4358352 0.1923077 -3.8130637E-02
0.6848734 0.1923077 -6.0039118E-07
-6.2262170E-02 0.5769231 5.4472340E-03
0.1867865 0.5769231 -1.6341701E-02
0.4358352 0.5769231 -3.8130637E-02
0.6848734 0.5769231 -6.0039118E-02
-6.2262170E-02 0.9615384 5.4472340E-03
0.1867865 0.9615384 -1.6341701E-02
0.4358352 0.9615384 -3.8130637E-02
0.6848734 0.9615384 -6.0039118E-02
-6.2262170E-02 1.346154 5.4472340E-03
0.1867865 1.346154 -1.6341701E-02
0.4358352 1.346154 -3.8130637E-02
0.6848734 1.346154 -6.0039118E-02
-6.2262170E-02 1.730769 5.4472340E-03
0.1867865 1.730769 -1.6341701E-02
0.4358352 1.730769 -3.8130637E-02
0.6848734 1.730769 -6.0039118E-02
-6.2262170E-02 2.115385 5.4472340E-03
0.1867865 2.115385 -1.6341701E-02
0.4358352 2.115385 -3.8130637E-02
0.6848734 2.115385 -6.0039118E-02
-6.2262170E-02 2.500000 5.4472340E-03
0.1867865 2.500000 -1.6341701E-02
0.4358352 2.500000 -3.8130637E-02
0.6848734 2.500000 -6.0039118E-02
-6.2262170E-02 2.884615 5.4472340E-03
0.1867865 2.884615 -1.6341701E-02
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0.4358352 2.884615 -3.8130637E-02
0.6848734 2.884615 -6.0039118E-02
-6.2262170E-02 3.269231 5.4472340E-03
0.1867865 3.269231 -1.6341701E-02
0.4358352 3.269231 -3.8130637E-02
0.6848734 3.269231 -6.0039118E-07
-6.2262170E-02 3.653846 5.4472340E-03
0.1867865 3.653846 -1.6341701E-02
0.4358352 3.653846 -3.8130637E-02
0.6848734 3.653846 -6.0039118E-07
-6.2262170E-02 4.038462 5.4472340E-03
0.1867865 4.038462 -1.6341701E-02
0.4358352 4.038462 -3.8130637E-02
0.6848734 4.038462 -6.0039118E-02
-6.2262170E-02 4.423077 5.4472340E-03
0.1867865 4.423077 -1.6341701E-07
0.4358352 4.423077 -3.8130637E-02
0.6848734 4.423077 -6.0039118E-07
-6.2262170E-02 4.807693 5.4472340E-03
0.1867865 4.807693 -1.6341701E-02
0.4358352 4.807693 -3.8130637E-02
0.6848734 4.807693 -6.0039118E-07

4.1.5. Comparacao dos parametros aerodinamicos obtidos osndo
programa inicial.

Depois de se ter implementado a nova geometrigaladafinindo assim os pontos
que vao formar a planta da asa, assim como os$dstoolocacao e os vortices de
ferradura que vao permitir calcular as forcas aaévdicas e 0s seus respectivos

coeficientes, obtivemos os resultados no quadrsgsegue.
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L [N] C. Coi Cm L/Le I/
t=0.0[s] | 3339.2314 0.4452 0.0097 0.1170 0.9473 0.8893
t=0.20[s]| 3317.6084 0.4423 0.0063 0.1091 0.9412 0.9414
t=0.40 [s] | 3330.4365 0.4441 0.0060 0.1092 0.9444 0.948D
t=0.60 [s]| 3334.5935 0.4446 0.0060 0.1093 0.9460 0.9495
t=0.80 [s] | 3336.2534 0.4448 0.0059 0.1093 0.9465 0.95011
- 1 - 1 [ 1
t=1.0[s] | 3128.4905 0.4171 0.0069 0.1012 0.8876 0.894p
t=2.0[s] | 3123.133]1 0.4164 0.0072 0.1015 0.8860 0.8894
t=3.0[s] | 3122.6982 0.4164 0.0072 0.1015 0.8859 0.8898
t=4.0(s] | 3122.6172 0.4163 0.0072 0.1015 0.8859 0.8898
t=5.0(s] | 3122.5928 0.4163 0.0072 0.1014 0.8859 0.8893
t=6.0[s] | 3122.5820) 0.4163 0.0072 0.1014 0.8859 0.8898
t=7.0(s] | 31225771 0.4163 0.0072 0.1014 0.8859 0.8898
t=8.0[s] | 3122.5762 0.4163 0.0072 0.1014 0.8859 0.8893
t=9.0[s] | 3122.5752 0.4163 0.0072 0.1014 0.8859 0.8898
t=9.80[s]| 3122571 0.4163 0.0072 0.1014 0.88%9 .889B

Da visualizacdo dos resultados obtidos no quadrosae comparativamente aos

valores de output verificados no programa inigiademos afirmar que os valores dos

parametros aerodindmicos como a sustentacdo, dcieogd de sustentacdo, o

coeficiente de arrasto induzido, bem como o caaitei de momento séo perfeitamente

idénticos. Podemos ver também que os valores do&mp#&ros aerodinamicos

estabilizam-se a partir de t = 7.0 s, variandoréirpdeste tempo apenas por milésimas

de segundo.

4.2 .Visualizacdo dos graficos e das plantas das asa

Escolha-se o perfil SELIG SG 6210 para o estudaedadinamica de uma asa com

uma semi-envergadura de 1.25 m, angulo de ataq6é, dem 10 painéis ao longo da

corda e 11 painéis ao longo da semi-envergadurzeldcidade do escoamento € de

10.75 m/s, o numero de passos ao longo do tempd € & niumero de elementos
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deformadores da esteira € 5. A asa é dividida emr@estacfes onde vamos proceder
as variagbes das coordenadas no sentido de obssreaeficientes aerodindmicos e a
representacdo geomeétrica de cada uma delas. Preeedeariacdo da geometria da asa
onde iremos estudar trés casos: asa rectangukarcams enflechamento e asa com
diedro.

Um programa do método Lifting Line j& implementadd, servir de base para a
comparacao dos gréaficos nos exemplos a seguiruA&g obtidas do método VLM
serdo comparadas com as curvas do meétodo Liftimg lnas mesmas condicdes

anteriormente referidas.

1° Caso: asa rectangular.

1° Estacdo: x =0.0; ¢ =0.25; z = 0.0, theta = 0.0
2° Estagao: x =0.0; ¢ =0.25; z = 0.0, theta = 0.0
3° Estacao: x =0.0; ¢ =0.25; z = 0.0, theta = 0.0
4° Estacdo: x =0.0; ¢ =0.25; z=0.0, theta=0.0

1,20E+00

1,00E+00

8,00E-01

6,00E-01 ——C| (VLM w5y

—l—Cl (Lifting Line)vsy
4,00E-01

2,00E-01

0,00E+00 T T 1
0,00E+00 2,00E-01 1,00E+00 1,20E+00

Figura 4.1 Gréfico de CI(VLM) e de CI(Lifting Line) em funcéo de y no caso de a asa ser rectangular.
A partir do grafico da figura 4.1, podemos obseae as curvas dos coeficientes

de sustentacao de Cl (VLM) vs y e de CI (Liftingne) vs y seguem a mesma tendéncia,
diminuindo gradualmente até chegar ao valor nulparda da asa.
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6,00E-02 1,60E-03

- 00E-02 1,40E-03

1,20E-03
4,00E-02 L 00E-03
3,00E-02 8,00E-04 n—t-""/

2 00E-02 6,00E-04
4,00E-04
1,00E-02 2,00E-04
0,00E+00 . — 0,00E+00 . . + .
0,00E+00 5,00E-01 1,00E+00 1,50E+00 0,00E+00 5,00E-01 1,00E+00  1,50E+00

Figura 4.2 O Gréfico da esquerda representa a curvde Cdi (Lifting Line) vs y e o gréafico da direita nostra a
curva de Cdi(VLM) vs y no caso de a asa ser rectanlgr.

Da visualizacao dos graficos da figura 4.2, amizasuavas apresentam a mesma
evolucao, aumentando gradualmente desde a ra@iaglr um pico para depois chegar
ao valor nulo na ponta da asa.

2,50E-02

2,00E-02

1,50E-02

—#—Cd0 (Lifting Line) vs y
1,00E-02 ——Cd0 (VLM) vs y

5,00E-03

0,00E+00 T T 1
0,00E+00 5.00E-01 1,00E+00 1,50E+00

Figura 4.3 Curvas dos gréaficos de CdO(LiftingLine) ele CdO(VLM) em funcéo de y.
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No gréfico anterior, sdo representadas as curv&ddgqVLM) e de CdO (Lifting
Line) em funcdo de y. Apesar de ambas apresentssana evolucao, a curva de Cd0
(VLM) aumenta mais rapidamente do que a curva de(Cidting Line).

Figura 4.4 Representacdo da planta da asa com gednerectangular.

Observa-se na figura 4.4 a planta a vermelho eawra&sepresentada a azul a
partir do bordo de fuga. Os pontos de colocacaoasamtercessdes dos vértices em

cada painel a verde e 0s vortices nos diferentegiggambém a azul.

2° Caso: asa com enflechamento positivo.

1° Estagéo: x = 0.0; ¢ = 0.25; z = 0.0, theta = 0.0
2° Estacao: x =0.0; ¢ =0.25; z=0.0, theta=0.0
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3° Estacdo: x =0.03; ¢c=0.2; z=0.0, theta=0.0
4° Estacao: x = 0.05; ¢ = 0.15; z = 0.0, thetaO= 0.

1,20E+00

1,00E+00 - T— g

8,00E-01

E,00E-01 ——Cl (VLM) vs v

4,008-01 M

2,00E-01

0,00E+00 T T 1
0,00E+00 2,00E-01 1,00E+00 1,50E+00

——Cl (Lifting Line)vsy

Figura 4.5 Curvas dos graficos de Cl(LiftingLine) e @ CI(VLM) em func¢édo de y.

Na figura 4.5, podemos visualizar que ambas asaswsgguem a mesma tendéncia,

atingindo um pico a terceira estagdo da asa e dindo para zero chegando a ponta da

asa.
5,00E-02 1,40E-03
4 50E-02
1,20E-03
4,00E-02 f /IW
3 50E-02 j 1,00E-03
3,00E-02 M/A }' 8,00E-04 Fﬁ‘.—-o-ﬂ&\_//
2,50E-02
2 00E-02 4 \v/ 6,00E-04
1,50E-02 4 00E-04
1,00E-02
5 00E-03 2,00E-04
0,00E+00 T T 1 Q,00E4+00 T T l 1
0,00E+00 5,00E-01 1,00E+00 1,50E+00 0,00E+00 5,00E-01 1,00E+00 1,50E+00

Figura 4.6 O Grafico da esquerda representa a curvde CI (Lifting Line) vs y e o grafico da direita mosra a
curva de CI(VLM) vsy no caso de a asa ter enflech@nto.

Podemos observar nos graficos da figura acima queas as curvas seguem o

mesmo percurso, aumentando lentamente da raizadatdschegar & um maximo no
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meio da semi-envergadura, diminuindo depois atgiatum minimo na terceira estacao

para voltar a aumentar até atingir um pico e chagasalor nulo na ponta da asa.

2,50E-02

2,00E-02

1,50E-02

—#—Cd0 (Lifting Line) vs y

1,00E-02 ——CdO (VLM] vs y

5,00E-03

0,00E+00 T T 1
0,00E+00 5,00E-01 1,00E+00 1,50E+00

Figura 4.7 Curvas dos gréficos de CdO(LiftingLine) ele CdO(VLM) em funcéo de y.

Na figura 4.7, da visualizacdo do grafico, poderdzer que as curvas de CdO
(VLM) e de CdO (Lifting Line) seguem a mesma terui@&n
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Figura 4.8 Representacao da planta da asa com erdffmento positivo.

3° Caso: asa com diedro positivo.

1° Estacdo: x =0.0; ¢ =0.25; z =0.1; theta = 0.0
2° Estagao: x = 0.0; ¢ = 0.25; z = 0.15; thetaG= 0.
3° Estacao: x =0.0; ¢ =0.25; z =0.2; theta = 0.0
4° Estacao: x = 0.0; ¢ = 0.25; z = 0.25; thetaG= 0.
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1,20E+00

1,00E+00

&,00E-01

6,00E-01 —4—Cl{VLM) vs v

—— Cl (Lifting Line)vs y
4 00E-01

2,00E-01

0,00E+00 T T 1
0,00E+00 5,00E-01 1,00E+00 1,50E+00

Figura 4.9 Grafico de Cl em funcéo de y e cm em fgéo de y no caso de a asa ter diedro posit ivo.

No caso de a asa ter diedro positivo, as curvagafwo acima de Cl (VLM) vsy e
de CI (Lifting Line) vs y seguem a mesma evolugdiopinuindo progressivamente
desde a raiz até chegar ao valor nulo na pontaala a

6,00E-02 1,60E-03

5,00E-02 - 1,40E-03
/ 1,20E-03
4,00E-02 _,A""

/ 1,00E-03
3,00€-02 8,00E-04 _._,_.—g\./
4
_‘/ 6,00E-04

200602 gt

4 ,00E-04
1,00E-02
2,00E-04
0,00E+00 T T 1 0,00E+00 T T 1
0,00E+00 5,00E-01 1,00E+00 1,50E+00 0,00E+00 5,00E-01 1,00E+00 1,50E+00

Figura 4.10 O Gréfico da esquerda representa a cuavde Cl (Lifting Line) vs y e o gréafico da direita matra a
curva de CI(VLM) vsy no caso de a asa ter diedro.

No grafico 4.10, séo apresentadas as curvas daftid Line) e de CI(VLM) em
funcdo da semi-envergadura da asa. Ambas as cau@sntam até atingir um maximo
para depois se anular na ponta da asa. E de nearacaso da curva de CI(VLM), ha

uma pequena diminuigdo proximo do meio da asa.
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2,50E-02

2,00E-02

1,50E-02

——Col0 (VLM vs y

1,00E-02 —l—Cd0 (Lifting Line) vs y

5,00E-03

0,00E+00 T T 1
0,00E4+00 5,00E-01 1,00E4+00 1,50E400

Figura 4.11 Curvas dos gréaficos de CdO(LiftingLine) ele CdO(VLM) em funcdo de y.

No gréafico 4.11, as curvas de CdO (VLM) e de Cdidtifig Line) apresentam a
mesma evolucdo apesar de se verificar um maior r@onu&a curva de CdO (VLM) ao

longo da semi-envergadura da asa.
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Figura 4.12 Representagdo da planta da asa com geetnia com diedro positivo.

Na figura 4.12, podemos ver que a asa tem dienBibiyo e que a esteira como
seria de esperar, segue a trajectéria do bordogde f
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5. Conclusdes

Foi desenvolvido um programa numeérico capaz dezegalariacbes na geometria

da asa, podendo ter enflechamento, diedro e torg¢ao.

A implementacdo dos pontos que formam a geomedriasd, assim que 0S pontos
de colocagcdo e os vortices de ferradura teve besgltados visto que no final os
parametros aerodinamicos obtidos sdo absolutamdétgicos aos dos parametros

aerodinamicos de referéncia do programa inicial.

Esse programa numeérico acoplado ao XFOIL, consegresalores do coeficiente
de arrasto parasita e portanto, do programa dodo&tbM que nos da o coeficiente de

arrasto induzido, conseguimos tirar o valor do icteite de arrasto total.

Foi estudado varios casos na variacdo da geondet@ga: asa rectangular, asa com
enflechamento e asa com diedro, onde os coefisiel@sustentacdo, os coeficientes de
arrasto e os coeficientes de arrasto induzido foamadisados e comparados com o

método Lifting Line.

Notou se que na maioria dos casos, as curvas adgientes aerodinamicos do
método VLM e do método Lifting Line apresentam asma tendéncia ao longo da

semi-envergadura da asa.

Devidas as discrepancias que se verifiguem entreesadtados dos coeficientes
aerodindmicos obtidos pelo programa inicial e pelasres tedricos da aerodindmica
subsoénica incompressivel, ndo se pode concluir tma a certeza que os valores

obtidos pelo método VLM estejam de acordo com adgylle se esperava.
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