Proceedings of the 11" Brazilian Congress of Thermal Sciences and Engineering -- ENCIT 2006
Braz. Soc. of Mechanical Sciences and Engineering -- ABCM, Curitiba, Brazl, Dec. 5=8, 2006

Paper CIT06-0317

APLICACAO DO METODO DA ESTEIRA DE VORTICES
GENERALIZADO A UM AEROFOLI0 SUJEITO A RAJADASE
MOVIMENTO HARMONICO

Fabiano Hernandes

Instituto Tecnol égico de Aeronautica
12228-900 S&o José dos Campos - SP
f_hernandes@bol.com.br

Paulo Afonso de Oliveira Soviero
Instituto Tecnol égico de Aeronautica
12228-900 S&o José dos Campos - SP
soviero@ita.br

Resumo. SA0 estudados os efeitos aerodindmicos (coeficientes de pressio e sustentacdo) em um perfil fino penetrando
em rajadas discretas dos tipos um-menos-cosseno e senoidal, e também cargas devido movimento harmdnico de
trandacdo lateral. Analises aeroelasticas de resposta a rajada requerem um modelo aerodindmico para aeronave a
medida que esta penetra numa rajada atmosférica. Tradicionalmente dois métodos sdo usados para calculo das
cargas aerodinamicas. os de dominio no tempo e os de dominio na frequéncia. O presente trabalho usa uma
abordagem numérica, no dominio do tempo, baseada na singularidade vértice.Os resultados hoje disponiveis na
literatura sdo baseados em equagBes exponenciais aproximadas ou célculados via Dinamica do Fluidos
Computacional (CFD). Assim, o método proposto pretende um calculo mais acurado em relagdo aos que utilizam
equacdes aproximadas e bem mais rapido do que aqueles feitos via CFD. Resultados sdo obtidos para escoamento em
um meio compressivel subsdnico e supersonico.

Palavras chave: rajada um-menos-cosseno, rajada senoidal, movimento harménico, singularidade vortice,
escoamento nao permanente.

1. Introducéo

Ao longo da década passada 0 Método de Rede Turbilhonar Generalizado (Generalized Vortex Lattice Method) foi
desenvolvido para 0 caso ndo estaciondrio, inicialmente no regime subsdnico (Soviero, 1993) e posteriormente nos
regimes supersdnico (Soviero e Ribeiro, 1995) e transdnico (Soviero e Pinto, 2001). Em todos os casos anteriores o
movimento do perfil, tanto em trandagdo lateral como em movimento angular de arfagem, é restrito a0 movimento
harmdnico e, deste modo, o calculo é efetuado no dominio da freqiiéncia e ndo do tempo.

Se 0 objeto de estudo for a previsdo de cargas aerodinamicas devidas a movimentos arbitrérios a Unica maneira
prética de obté-las é, segundo Bisplinghoff et al. (1955), através da superposi¢do de integrais de Fourier dos resultados
obtidos para movimentos harmodnicos. No entanto, tal metodologia ndo é adequada para movimentos bruscos os quais
podem ocorrer durante manobras de avies de alto desempenho, rgjadas ou deflexBes répidas de superficies de
comando, tais como os ailerons, pois nestes casos 0 nimero de termos da série a serem empregados pode se tornar
proibitivamente elevados em fun¢do da lenta convergéncia da resposta ao movimento estudada.

No regime incompressivel sdo cléssicos os estudos de Wagner (1925) e Kiissner (1936) que obtiveram a evolugdo
com o tempo da sustentacdo em perfis finos para a variagdo instanténea do angulo de atague e da penetracdo do perfil
em uma rajada de canto vivo; ambas, de fato, respostas indiciais. No regime compressivel tanto subsdnico quanto
supersdnico uma série de respostas indiciais sdo apresentadas por Bisplinghoff et al. (1955) em fungdo do nimero de
Mach para perfis finos. No entanto a obtencdo analitica destas respostas indiciais € longa e tediosa sugerindo a busca
por solucBes numeéricas suficientemente rapidas e gerais.

Assim, 0 estudo e desenvolvimento de um método numérico que permita a obtencdo das forgas e momentos
aerodinadmicos para um perfil em movimento arbitrério so atrativos. A fim de preencher essa lacuna foi desenvolvida
(Hernandes e Soviero, 2004) uma metodol ogia baseada na singularidade vortice para obtencéo das forcas aerodindmicas
para um movimento qualquer. Neste trabalho, Hernandes e Soviero calcularam as chamadas respostas indiciais do
perfil, sendo elas a funcéo degrau unitério e a rgjada de canto vivo. Posteriormente (Hernandes e Soviero, 2005),
utilizando mesma metodologia, foram estudados os efeitos aerodindmicos de um perfil fino penetrando em uma rgjada
de canto vivo (para diversas razdes de velocidades de rajada) e também estudado a interagdo do perfil com um vortice
livre que passa sob o perfil — fenémeno conhecido naliteratura como AVI (Airfoil-Vortex Interaction).

No presente trabalho € utilizada a mesma metodologia (Hernandes e Soviero, 2004) com adequagdes nas condigdes
de contorno aplicadas. Condicfes de contorno séo estabelecidas para 0s movimentos das rajadas discretas um-menos-
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COSSeN0 e menos-seno, e também para movimento harmdnico de trandagdo lateral. S&o resultados os coeficientes de
pressdo e sustentacdo ao longo do tempo.

Até a década de 50 o critério para clculo de cargas devido a presencga de rajadas em aeronaves (ou perfis) era
baseado no modelo de rajada de canto vivo, ou segja, a aeronave abruptamente sofre um acréscimo de velocidade vertical
com intensidade definida. Com a evolucgéo das aeronaves, crescimento das dimensdes e aumento das vel ocidades, ficou
evidente a necessidade de considerar uma resposta dinémica-estrutural. Foi definido um perfil mais adequado de rajada
discreta (representando melhor as rajadas existentes na atmosfera) para andlises de corpo rigido e dindmica-estrutural. O
perfil definido foi o chamado um-menos-cosseno, que € o perfil agui estudado. Alguns autores também estudam o perfil
menos-seno, e este também € aqui calculado. Noback (1986), Pratt e Walker (1954), Flomenhoft (1994) e Fuller (1995)
s80 boas referéncias da evolugao histérica dos perfis de rajada utilizados nos projetos de aeronaves.

Ainda no presente trabalho € estudado o movimento harmdnico de translagéo lateral, isto € um perfil fino rigido
submetido, sem variagdo de seu angulo de ataque, a um movimento harménico. No presente trabalho foi calculada
somente a parcelareal dos coeficientes aerodinamicos. Estudos est&o sendo realizados para completar os resultados com
a parcela imagindria, visto que a maior parte dos métodos no dominio da freqiiéncia e resultados disponiveis na
literatura calculam ambas parcelas: real e imaginaria. Resultados existentes na literatura para o assunto sdo os cléssicos
Theodorsen (1935) e Bisplinghoff et al. (1955).

2. Rajadas Discretas
2.1. Rajada um-menos-cosseno (1-cos)

Considere um perfil fino, com angulo de incidéncia nulo, imerso num meio com velocidade uniforme U . O perfil
entdo é submetido a uma rgjada de intensidade, U,_..(S), conforme perfil chamado um-menos-cosseno. O perfil da
rajada discreta um-menos-cosseno é definido como:

Yves ) of 25 0<s<2H
2 2H

Uicos(8) = ()

0 , $>2H

Onde s denota a disténcia adimensional de penetracéo darajada, s=Ut/c. A intensidade da rajada é definida por

U 1-c0s, Sendo no presente trabalho adotado U =U 1-cs. EM projetos de aeronave essa intensidade tem valores da ordem
de 30 ft/s a350 ft/s. H denota o gradiente de rajada, ou sgja, a distancia paralela ao eixo de deslocamento da rajada
onde ocorre a intensidade maxima da rajada, e possui no presente estudo a mesma dimensao da corda do perfil, ¢. Em
projetos deve-se usar um nimero significativo de valores de H , de forma a determinar valores criticos que maximizam
a carga no perfil (ou aeronave). Nos problemas aqui estudados ser8o usados valores de 2H =5 e 2H =25. Os
resultados sGo comparados com dados obtidos por Raveh e Zaide (2005) onde foram obtidos resultados para rajada um-
menos-cosseno a partir de um processo de convolucdo de dados obtidos por CFD (dindmica dos fluidos computacional)
pararagjada de canto vivo. A Fig. 1 ilustra o problema da rajada um-menos-cosseno.

— U U
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Figura 1. Rajada um-menos-cosseno.

2.1. Rajada menos-seno (-sen)

Analogamente a rajada um-menos-cosseno segja um perfil fino, com angulo de incidéncia nulo, imerso num meio
com velocidade uniforme U . O perfil entdo é submetido a uma rajada de intensidade, U__,(s), conforme perfil

chamado menos-seno. O perfil darajada discreta menos-seno € definido como:
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U_g(9) = 2

0 , S>2H

Onde s denota a distncia adimensional de penetracdo da rajada, s=Ut/c. A intensidade da rajada é definida

porU -«n, sendo no presente trabalho adotadoU =U -« . H denota o gradiente de rajada, e possui a mesma dimenséo
da corda do perfil, c. Nos problemas agqui estudados serdo usados valores de 2H =5 e 2H =25. Os valores
calculados sdo novamente comparados com dados obtidos por Raveh e Zaide (2005). A Fig. 2 ilustra o problema da
rajada um-menos-cosseno.
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Figura 2. Rajada menos-seno.

2. Movimento Har moénico

Estuda-se 0 movimento harmdnico de trandacdo de um perfil fino, num meio com velocidade uniforme U , que
oscila verticalmente, sem angulo de ataque, segundo afungdo h(t) definida como segue:

h(t) = hgsen(wt) ©)

A freguéncia de oscilag8o € definida por w=2k,.U /c, sendo k, afreqliéncia reduzida de oscilacéo. No presente
trabalho adotou-se hy =U /2e k, = 77/5 (adotado este valor apenas como referéncia, visto implicar num periodo igual
dargada menos-seno). A Fig. 3 ilustrao movimento harmdnico de transagéo.
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Figura 3. Movimento harménico de translagéo.
4. M odelo Numérico

Utiliza-se 0 modelo desenvolvido por Hernandes e Soviero (2004) sujeito as condi¢des de contorno descritas para
os problemas de rajada de canto vivo com velocidade varidvel e AVI.

S&o hipoteses do modelo o fluido n&o viscoso, portanto as forgas atuam normais a superficie (ndo existindo forgas
tangenciais); o escoamento ser irrotacional; e admite-se 0 conceito de pequenas perturbacées (u',V,w <<U ). O estudo

entdo é restrito a equacdo do potencial de velocidades, ¢, pararegime ndo permanente:

@ +Vg, +U%g, =a’0%p (4
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Onde a é avelocidade do som. O perfil € dividido em um nimero conveniente de n painéis. A medida que o
perfil esta sujeito a condigdo de contorno (U, #0) surge sobre o perfil (nos painéis onde a condi¢do U, #0 é
preenchida) um salto potencial de perturbaggo, d¢ , associado a cada painel, que pode ser determinado através da Teoria

do Pistéo (Bisplinghoff et a., 1955). Num instante imediatamente seguinte esses salto sdo substituidos por pares de
vortices contra-rotativos de intensidades I' e - (onde I' é numericamente igua a dq ).

A velocidade U, ap6s a condigéo inicial, é congtituida da condi¢do de contorno inicial somado as velocidades

normais induzidas pel os vortices emitidos nos instantes anteriores. Os vortices que sdo introduzidos em substituicdo aos
saltos de potencia sdo definidos em dois tipos: os vortices ligados ao perfil e os vortices livres (que se deslocam com a
velocidade do escoamento ndo perturbado).

A sequéncia de eventos pode ser entendida na Fig. 4. Tem-se sobre os painéis, num instante qualquer, os saltos
gerados pela condicdo de contorno daquele instante somado aos vortices emitidos em todos os passos de tempo
anteriores. Na juncdo dos painéis é feito um balango entre os vortices emitidos resultando num somatério nas
extremidades esquerdas de cada painel. Os saltos de potencia estdo intimamente relacionados a parcela impulsiva do
movimento e a vorticidade gerada a parcela circulatéria.

A seqliéncia de eventos para escoamento supersonico € and oga ao subsonico diferindo apenas que ndo ha emissao
de vortices criados impulsivamente pelo bordo de fuga, sendo todos os vértices ligados ao perfil, visto que a esteira ndo
influenciaria o escoamento sobre o perfil. Os vOrtices contrarotativos originérios dos saltos de potenciais de perturbagéo
de velocidade para 0 escoamento supersonico sdo todos eles ligados ao perfil, pois a condicdo de Kutta ndo necessita ser

respeitada neste regime. Para 0 escoamento subsbnico o voértice do bordo de fuga do perfil (de intensidade -
localizado na extremidade direita do painel j =1) €, por imposi¢cdo do modelo, livre para criar automaticamente uma
esteira e satisfazer o teorema de Kelvin.
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Figura4. Modelo numérico

A solugéo do problema se da atraves da solugdo de um sistema linear onde temos uma matriz [A] de coeficientes
tal que multiplicada pela matriz dos saltos de potenciais [6(p]k para o instante k considerado resulta na matriz da

condig&o de contorno [W]k (velocidade normal sobre os painéis).

(Ao = [w]* (5)

A matriz [A] esta associada a influéncia dos vortices gerados num dado instante k e suainfluéncia no proprio
instante. Devemos ainda somar aos elementos da diagonal principal a parcela referente a impulsdo do préprio painel,
dadapor 1/(2adt) .

Para escoamento subsonico a matriz das velocidades [W]k ¢ fungdo da velocidade normal ao perfil devido ao
movimento (Ua ) somado as velocidades induzidas pelos vOrtices emitidos nos instantes anteriores ao considerado.
Para o correto funcionamento do método no regime supersbnico é essencial considerar o elemento fundamental do
método — a singularidade vortice. No regime subsdnico € possivel calcular a velocidade induzida pelo vortice em
qualquer ponto da area afetada por ele. Ja para o regime supersdnico o ponto de origem do vértice é singular ndo sendo
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possivel calcular a velocidade induzida neste ponto. Deste modo é necessario definir a contribuicdo da singularidade
para o campo de velocidade. Esse conceito € explorado por Miranda et a. (1977). A parcela relativa a velocidade
induzida devido a singularidade é definida a partir da velocidade induzida no regime permanente.

A partir da solugéo do sistema (matriz [6(p]k ) podemos calcular os coeficientes aerodinamicos.
5. Resultados

S0 apresentados os coeficientes aerodindmicos de um perfil sujeito as rajadas um-menos-cosseno e Menos-seno
bem como um perfil sujeito a um movimento harménico de transagdo, calculados numericamente, para ambos regimes,
subsdnico e supersdnico. Os resultados numeéricos das rajadas sdo comparados com solugdes disponiveis na literatura.
Para o estudo de rajadas os resultados sdo comparados com Raveh e Zaide (2005) no regime subsdnico; no regime
supersdnico ndo foi encontrada referéncia para comparacdo. As comparactes dos resultados obtidos para 0 movimento
harménico lateral sfo deixadas como estudo futuro - uma boa referéncia é Timman et al. (1951).

A Fig. 5 apresenta os resultados das rajadas comparadas com Raveh e Zaide (2005). Observa-se boa concordéancia
dos resultados. Nessas rgjadas especificamente foi considerado um gradiente dergjadade 2H = 25.
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Figura5. Comparativo com referéncia. Esg.: rajada um-menos-cosseno. Dir.: rajada menos-seno.

A Fig. 6 mostra os resultados obtidos, para o coeficiente de sustentagcdo, da rajada um-menos-cosseno para regime
subsbnico considerando-se um gradiente de rgjada de 2H =5. De maneira andoga na Fig. 7 sdo apresentados os
resultados no regime supersdnico. Os resultados esté@o divididos em partes circulatéria e impulsiva. As mesmas também
s80 chamadas de permanente e ndo-permanente respectivamente. A parcela permanente estd associada a circulagdo total
presente sobre o perfil no momento considerado e a parcela ndo-permanente esté associado a parcela ndo-circulatdria,
ou sgja, que surge imediata a presenca de um potencial de perturbacdo de velocidade sobre o perfil. Nota-se que a
parcelaimpulsiva € aresponsavel para que ndo tarde o surgimento de sustentacdo sobre o perfil, ja que a circulagéo leva
um tempo para se desenvolver - é percebida uma defasagem entre a sustentacdo total e a sustentagdo circulatdria (esta
estd atrasada da total). Percebe-se também uma diferenca de fase entre parcelas circulatéria e impulsiva. 1sso também se
observa nos outros movimentos agqui estudados e serd discutida a frente. Uma observagdo se faz com relacdo ao
movimento supersdnico, onde a sustentacdo retorna a seu valor de origem (no caso nula@), ja no escoamento subsdnico
esse retorno é assintético sendo, portanto, os efeitos da rajada no regime supersonico finitos.

5 M=0,3 5 M=0,8
7 2H=5 7 2H=5
—— Numeérico —— Numérico
44 —— Parc. circulatéria 44 —— Parc. circulatéria
—— Parc. impulsiva —— Parc. impulsiva
34 34
el =]
S 5
S S
o] ug
g 5]
g 19 £ 1
[} [}
2 2
] 0 ] 0+
-14 -1
_2 T T T T T T T T T 1 _2 T T T T T T T T T 1
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

cordas percorridas, Ut/c cordas percorridas, Ut/c



Proceedings of ENCIT 2006 -- ABCM, Curitiba, Brazl, Dec. 3-8, 2006, Paper CIT06-0317

Figura 6. Rajada um-menos-cosseno. Escoamento subsdnico.
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Figura 7. Rajada um-menos-cosseno. Escoamento supersdnico.

A Figuras 8 e 9 mostram os resultados obtidos, para o coeficiente de sustentacdo, da rajada menos-seno para
regime subsbnico e supersdnico respectivamente, considerando-se um gradiente de rgjada de 2H =5. Novamente, os
resultados estéo divididos em partes circulatdria e impulsiva. As mesmas observacdes com relagdo a defasagem das
parcelas e comportamento finito do regime supersonico verificadas na rajada um-menos-cosseno so aqui verificadas.
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Figura 8. Rajada menos-seno. Escoamento subsonico.
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Figura 9. Rajada menos-seno. Escoamento supersdnico.

Resultados comparativos de ambas rajadas para vérias velocidades sdo mostrados na Fig. 10. Verifica-se que
ambos regi mes (subsdnico e supersdnico) que quanto mais proxima a vel ocidade darajada estiver da velocidade do som
mais lento se da o retorno ao valor de sustentagéo de origem.
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2H=5 2H=5

sustentacéo, Cla
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cordas percorridas, Ut/c cordas percorridas, Ut/c
Figura 10. Resultado para vérias velocidades de rgjada. Esq.: rajada um-menos-cosseno. Dir.: rgjada menos-seno.

A Fig. 11 mostra os resultados obtidos, para o coeficiente de sustentacéo, do perfil sujeito a movimento harmoénico
de translacdo, considerando-se um gradiente de rgjada de 2H =5. De maneira andloga na Fig. 12 sdo apresentados 0s
resultados no regime supersdnico. Aqui € nitida a defasagem entre parcelas circulatoria e impulsiva. Essa caracteristica
foi mostrada por Theodorsen (1935), onde se verifica a parcela circulatéria ser uma fun¢do da primeira derivada no
tempo da fungéo, e a parcelaimpulsiva (ndo-circulatoria) ser funcdo da segunda derivada no tempo. Observa-se também
um pico da parcela impulsiva no inicio do movimento. Esse comportamento de deve ao fato que o perfil parte do
repouso e instantaneamente inicia 0 movimento oscilatério. Essa caracteristica, de existir um sato inicia de
sustentacdo, se observa na funcéo degrau (Hernandes e Soviero, 2004).
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Figura 11. Movimento harménico. Regime subsbnico.
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Figura12. Movimento harmdnico. Regime supersdnico.



Proceedings of ENCIT 2006 -- ABCM, Curitiba, Brazl, Dec. 3-8, 2006, Paper CIT06-0317

A Fig. 13 apresenta os resultados do movimento harmdnico para vérios nimeros de Mach.

k=215
—— M=0,3
——M=0,5
——M=0,8
34 —e—M=1,2
——M=2,0

sustentacao, Cla

'
N

cordas percorridas, Ut/c

Figura 13. Escoamento harménico. Varios nimeros de Mach.

Asfiguras 14 a 16 mostram a evolugéo da distribui¢cdo do salto do coeficiente de pressdo sobre o perfil em fungéo
do tempo adimensional.

. 4

Figura 15. Distribuicéo do salto do coeficiente de pressdo Rajada menos-seno. Esqg.: M=0,8. Dir.: M=1,2.
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Figura 16. Distribuic&o do salto do coeficiente de pressdo Movimento harménico. Esg.: M=0,8. Dir.: M=1,2.

6. Conclusbes

Foram obtidas numericamente as forcas aerodindmicas para um perfil sujeito a rajadas discretas, de perfis um-
MEeN0S-CoSSeno € menos-seno, e forgas resultante do movimento harmdnico de trandagdo de um perfil. O método
proposto abrange todo regime compressivel, excetuando a faixa transonica onde as hipéteses que levam a linearizacéo
da Eqg. (4) ndo sdo mais vélidas. Comparagdes com a literatura foram realizadas a fim de validar os resultados e mostrar
a precisdo do método utilizado. Os resultados mostram os efeitos da compressibilidade nesses problemas, bem como
esses movimentos sdo afetados pela velocidade de propagacéo dargjada. O estudo de rajadas discretas é fundamenta no
projeto de aeronaves modernas, sendo o método pela sua velocidade (aproximadamente 10000 vezes mais répido que
CFD) uma excelente ferramenta no projeto preliminar de aeronaves. A evolugdo natural do método é sua extensdo ao
tridimensional, de modo a permitir calculos com modelos simplificados de aeronaves, que é a atual metodologia
utilizada em projetos. Estudos futuros devem ser feitos visando completar os resultados obtidos para 0 movimento
harmdnico com sua parcelaimaginaria permitindo comparagdo com estudos disponiveis na literatura.
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Abstract

Aerodynamic effects are studied (lift and pressure coefficients), on a thin profile penetrating into a one-minus-
cosine gust and sinusoidal gust, and also oscillating airfoil.. Such predictions are mainly relevant in modern aircrafts.
Aeroelastic gust-response analysis requires an aerodynamic model of the unsteady forces that develop on the aircraft as
it travel through atmospheric gust. Tradiotionally, two methods are used for the aerodynamic loads: time-domain and
frequency-domain. The present work uses a time-domain numerical approach based on vortex singularity. The results
now avaiablein literature are based on approximated exponential equations, or computed via Computational Fluid
Dynamics (CFD). Thus, the method intends a more accurate computation compared to those of approximated equations,
and quite faster than those done via CFD. Results are obtained for subsonic and supersonic compressible flows.

Keywords: one-minus-cosine gust, sinusoidal gust, harmonic motion, vortex singularity, unsteady flow.



