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RESUMO

Este trabalho de iniciação científica se insere no projeto de pesquisa denominado Método de Vórtices Discretos Aplicado à Análise de Escoamentos em Torno de Corpos Rombudos e Aerodinâmicos e objetiva implementar rotinas numéricas baseadas no Método dos Painéis para o cálculo do escoamento potencial em torno de corpos rombudos e aerodinâmicos. Estas rotinas compreendem uma das etapas do Método de Vórtices a ser implementado para a simulação de escoamentos bidimensionais, incompressíveis, não-permanentes e de alto número de Reynolds em torno desses corpos. Este trabalho se propõe a implementar, testar e comparar rotinas numéricas em linguagem FORTRAN utilizando uma distribuição de vórtices como a singularidade básica para a construção da solução potencial de escoamentos em torno de aerofólios.

Escoamentos de alto número de Reynolds em torno de corpos aerodinâmicos e rombudos se caracterizam pela existência de três regiões bem distintas em natureza: a camada limite; a esteira que se desenvolve a jusante do corpo; e uma região externa, irrotacional, que envolve as duas anteriores. O escoamento na camada limite e na esteira é rotacional e dependente da viscosidade do fluido, e o regime do escoamento pode ser laminar ou turbulento, dependendo do valor do número de Reynolds. Além disso, no caso de corpos rombudos e corpos aerodinâmicos imersos em um escoamento uniforme que incide sobre o corpo com um ângulo de ataque alto, o escoamento se caracteriza pela ocorrência do fenômeno de separação. A separação gera uma esteira de grandes extensões transversais e causa valores elevados da força de arrasto sobre o corpo, definida como a força na direção do escoamento. No caso de corpos aerodinâmicos imersos num escoamento uniforme que incide sobre o corpo com baixos ângulos de ataque, este sofre também uma força na direção normal ao escoamento, denominada força de sustentação. Copos aerodinâmicos também sofrem um grande momento de arfagem, definido como aquele que tende a levantar o nariz (ou bordo de ataque) do corpo.

O Método dos Painéis ,Katz e Plotkin (1991), é utilizado para o cálculo do escoamento potencial que circunda regiões rotacionais do escoamento. Ele se origina da segunda identidade de Green, a qual relaciona uma integral de superfície com uma integral de contorno (no caso bidimensional). Neste método, o contorno do corpo é discretizado em pequenos elementos, denominados painéis, sobre os quais são distribuídas singularidades matemáticas, tais como fontes, dipolos e vórtices. 

Estas singularidades são soluções elementares da equação de Laplace, e suas intensidades são determinadas de tal forma a satisfazer à condição de contorno de impenetrabilidade (e/ou não-escorregamento) na superfície do corpo. Devido à linearidade do problema, estas soluções podem ser superpostas para compor a solução final. A equação integral obtida a partir das condições de contorno se reduz a um sistema de equações algébricas lineares que pode ser resolvido numericamente. Foram desenvolvidas rotinas Fortran com dois tipos de distribuição de vórtices: vórtices com distribuição constante de vorticidade sobre os painéis e vórtices com distribuição linear de vorticidade sobre os painéis. Foram desenvolvidas também rotinas usando as singularidades fonte e dipolo constantes e linear, para servirem de fonte de comparação de resultados. As rotinas desenvolvidas são testadas para escoamentos em torno do aerofólio NACA 0018 comumente utilizado na literatura, Moran (1984),e que possui solução analítica e dados experimentais usados para comparação.   

Os resultados obtidos encontram-se apresentados nas Figuras 01 e 02 que mostram a distribuição de pressão na superfície dos aerofólios, e Figura 03 para a variação do coeficiente de sustentação com o ângulo de ataque.
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Fig. 01                                Fig. 02
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A partir desses resultados pode-se tirar três conclusões importantes: o melhor método para se calcular a distribuição de pressão na superfície de um aerofólio é o que usa vórtices com distribuição linear de vorticidade sobre os painéis; um número de painéis igual a 120 produz resultados suficientemente bons; os gráficos do coeficiente de sustentação em função do ângulo de ataque obtidos com o programa apresentam o comportamento linear esperado, mas não mostra a ocorrência de estol observada nos gráficos experimentais. 
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Singularidade: Vórtice Linear  ( = 0o
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Azul - 30 panéis


Rosa – 60 painéis


Verde – 120 painéis


( - âng. de ataque
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Azul: vórtice linear


Rosa: dados experimentais 


          para aerofólio 


          NACA 0018


          Re = 3,0 x 106





Coeficiente de sustentação em função do ângulo de ataque
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