4

ESCOAMENTO INCOMPRESSIVEL
EM
PERFIS ALARES



4.1. Introducao

Necessidade de compreender o comportamento
aerodinamico das superficies sustentadoras.

Prandtl mostrou que a ac¢do aerodinamica das asas pode
ser dividida em duas partes:

— Estudo da sec¢do da asa — perfil alar;

— Modificagdo das propriedades do perfil para representar a asa finita
completa.

Neste capitulo vamos estudar os perfis em escoamento
incompressivel e inviscido (ndo viscoso).

O objectivo deste capitulo €, entao, apresentar métodos
para calcular as propriedades dos perfis alares.



Uma vez que o escoamento € inviscido nao € possivel
prever o arrasto do perfil.

No entanto, a sustentacao € o momento do perfil sdo
dependentes, principalmente, da distribui¢ao de pressao
que, antes da perda, ¢ ditada pelo escoamento nao viscoso.

O que ¢ um perfil alar?

A qualquer seccado da asa cortada por um plano paralelo ao
plano xz chama-se perfil alar.
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4.2. Nomenclatura do Perfil
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Perfis NACA — definidos matematicamente:
— Série 4 (4 digitos) - 1930:
» 1 —percentagem de arqueamento;
» 2 —posicao do arqueamento maximo (1 corresponde a 10 %);
* 34 —percentagem de espessura (espessura relativa).
— Série 5 (5 digitos) - 1930:
* 1 —C, de méaxima eficiéncia (1 corresponde a 0,15);
* 23 —posicdo do arqueamento maximo (10 corresponde a 5 %);
» 45 — percentagem de espessura (espessura relativa).
— Série 6 (6 digitos) — perfis laminares (WW II):
o 1 —série;
* 2 —posi¢do de pressdo minima (1 corresponde a 10 %);
* 3 —semi-largura do balde (1 corresponde a 0,1);
4 — C, no centro do balde (1 corresponde a 0,1);
56 — percentagem de espessura (espessura relativa).
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4.3. Caracteristicas dos Pertfis

» A variagao tipica do coeficiente de sustentagdo com o
angulo de ataque esta representada na figura:

Stall due to
flow separation

€l max

P i
T d(“a
= ag = —= = lift slope




Para dngulos de ataque pequenos € moderados C, varia
linearmente com a.

O declive desta linha recta chama-se declive de
sustentagcdo € escreve-se a,.

Para angulos de ataque elevados existe separacao e o perfil
entra em perda.

O valor maximo de C,, que ocorre imediatamente antes da
perda, escreve-se C;...

C, cresce linearmente com 0O até a separagdo exercer o seu
efeito.

A curva torna-se nao linear nesta altura.

O valor de a para o qual a sustentacdo ¢ nula chama-se
angulo de sustentagdo nula e escreve-se Q.

A teoria do perfil em escoamento inviscido permite prever
a, € a, para um dado perfil.



Na figura abaixo sao mostrados dados experimentais para
o perfil NACA 2412 para dois Re diferentes.
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O declive de sustentacio a, nao ¢ influenciado pelo Re.
O C,..« € dependente do Re.

O C,... € governado pelos efeitos viscosos € 0 Re € um
parametro de similaridade que relaciona as forgas de

inércia com as forcas viscosas no escoamento.

O coeficiente de momento também ¢ independente do Re
excepto para a elevados.

Apesar da teoria que vai ser estudada nao ser capaz de
prever o arrasto do perfil ¢ interessante ver, tambeém, dados
de C,.



* Na figura abaixo sdao mostrados dados experimentais do C,
para o perfil NACA 2412 para dois Re diferentes.
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A origem deste arrasto ¢ a fric¢do na superficie (arrasto de
friccao) e a pressao devido a separacdao do escoamento
(arrasto de forma).

A soma destes dois componentes forma o arrasto parasita.
O C, ¢ dependente do Re.
Tanto a friccdo como a separagao sao efeitos viscosos.

O coeficiente de momento em torno do centro
aerodinamico C, .. € constante com a variagao de a.



4.4. Folha de Vortice

« A figura mostra uma linha de vortice com intensidade .




e O escoamento induzido em qualquer plano perpendicular a
linha recta de vortice, devido a propria linha, € 1déntico ao
induzido por um ponto de vortice de intensidade I'.

* Os escoamentos nos planos perpendiculares a linha de
vortice nos pontos O ¢ O’ sdo 1dénticos.



* Imagine-se, agora, uma infinidade de linhas de voértice lado
a lado em que a intensidade de cada linha ¢
infinitesimamente pequena.

» Estas linhas de vortice lado a lado formam uma folha de
vortice.
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Define-se s como a distancia medida ao longo da folha de
vortice.

Define-se y= Ks) como a intensidade da superficie de
vortice por unidade de comprimento ao longo de s.

Entao, a intensidade de uma porc¢ao da folha & .

Esta pequena por¢ao da folha de vortice pode ser tratada
como um vortice distinto de intensidade ).

Considere-se um ponto P(x,z) no escoamento a uma
distancia » de ds.

A pequena porcao da folha de vortice com intensidade Wis
induz uma velocidade dV no ponto P.

A direccao de dV € perpendicular a r:

dV = —@
27



A velocidade em P, induzida pela folha de vortice
completa, ¢ a soma de dV desde a ate b.

dV muda de direccdao no ponto P a medida que se soma de
a ate b.

As velocidades induzidas em P por diferentes partes da
folha de vortice t€ém que ser somadas vectorialmente.

Por esta razdo, ¢ conveniente usar o potencial de
velocidade:

O potencial de velocidade devido a folha de vortice deste a
ate b ¢:

Ax.z) = -5 [’ Gyds



A circulagao em torno de um ponto de vortice € 1gual a
intensidade do vortice.

Da mesma forma, a circulacdo de uma folha de vortice ¢ a
soma das intensidades dos vortices elementares:

r :f}ds

Numa folha de vortice existe uma descontinuidade na
componente de velocidade tangencial atraves da folha.

A componente de velocidade normal mantém-se através da
folha.

Esta variacao na velocidade tangencial atraves da folha
estad relacionada com a intensidade da folha de vortice.



Na figura abaixo esta representada uma folha de vortice.

Considere-se o rectangulo que engloba uma sec¢ao da
folha com comprimento ds e altura dn.

As componentes de velocidade tangencial aos lados
superior € inferior sao u, € u,, respectivamente.

As componentes de velocidade tangencial aos lados
esquerdo e direito sdo v, € v,, respectivamente.
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Da definicao de circulacao tem-se:

M =—(v.dn—uds—vdn+u,ds)
M =(u —u,)ds+(v, —v,)dn

Mas, uma vez que a intensidade da por¢ao da folha de
vortice dentro do rectangulo ¢ Ws, entao:

[ = Wds
Logo
yeds = (u, —u, )ds +(v, =, )dn

Se os lados superior € inferior do rectangulo aproximarem-
se da folha de vortice tem-sedn - 0.



* No limite, u, e u, tornam-se as componentes de velocidade
tangencial a folha de vortice imediatamente acima e abaixo
da folha, respectivamente.

* Assim
s = (u, —u, )ds
y = ul _u2

» Esta equagdao mostra que o incremento local da velocidade
tangencial através da folha de vortice é igual a intensidade

local da folha.



Filosofia das Soluc¢des para
Escoamento em Perfis

* O conceito da folha de vortice € fundamental para a analise
das caracteristicas de baixa velocidade de perfis alares.

* Considere-se o perfil de forma e espessura arbitraria num
escoamento com velocidade V_ da figura abaixo.

Y(s)

Airfoil of
arbitrary shape
and thickness
e

N



Substitui-se a superficie do perfil por uma folha de vortice
de intensidade variavel Ks).

Calcula-se a variacao de ycomo funcao de s por forma a
que o campo de velocidades induzida pela folha de vortice
quando adicioanda a V_, torna a superficie uma linha de
corrente do escoamento.

A circulacdo em torno do perfil ¢ dada por
[ = f Wis

O integral ¢ calculado em torno da superficie completa do
perfil.

A sustentagao resultante ¢ dada pelo teorema de Kutta-
Joukowski:

L'=pVr



« Esta filosofia ndo ¢ nova, mas como nao existe uma
solucdo analitica geral para )= Ks) fo1 necessario esperar
pelo aparecimnto dos computadores para obter uma
solucao numérica.

» Esta filosofia € a base para o método dos painéis.

* Imagine-se um perfil muito fino.

Vortex sheet on
camber line

Voo Voo
N e
Thin airfoil

[ ’ Y(s)



Ao observar-se este perfil de uma grande distancia o
extradorso e o intradorso parecem coincidentes.

Isto sugere que se aproxime o perfil por uma unica folha
de vortice distribuida na sua linha de arqueamento.

A 1tensidade da folha de vortice Ks) ¢ calculada de forma
que, em combinac¢do com o escoamento livre, a linha de
arqueamento se torna uma linha de corrente.

Apesar deste método ser aproximado, tem a vantagem de
fornecer uma solucao analitica.



4.5. Condicao de Kutta

 Em escoamnto potencial existem infinitas solu¢oes teoricas
que correspondem a infinitos valores de [ para um dado
perfil com uma dado angulo de ataque.

« A figura mostra dois escoamentos diferentes em torno do
mesmo perfil com o mesmo angulo de ataque mas com
diferentes intensidades de I'.

I



Sabe-se da experiéncia que um dado perfil com um dado
angulo de ataque produz um valor tnico de sustentagao.

Entao, apesar de haver uma infinidade de solugoes
possivels, a natureza sabe escolher uma em particular.

A filosofia apresentada anteriormente nao esta completa.

E necessario uma condi¢do adicional para fixar [' para um
dado perfil com um dado angulo de ataque.

Pode saber-se que condigdo € esta observando as seguintes
imagens que mostram um perfil que ¢ colocado em
movimento a partir do repouso.



(a)

)

c

(



Observando os dois conjuntos de figuras anteriores pode
concluir-se que a circulagao ¢ tal que o escoamento deixa o
bordo de fuga suavemente (I ,).

Este facto fo1 observado pela primeira vez por M. Wilhelm
Kutta em 1902 e tornou-se conhecido pela condigdo de
Kutta.

Para aplicar esta condigdo numa analise tedrica ¢ preciso
considerar o escoamento no bordo de fuga.

A figura abaixo mostra um bordo de fuga com angulo
finito e outro com angulo nulo.

Finite angle Cusp

L
% "'-\ /
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At pointa. V, =V, =0 At pointa: V, =V, #0



V, e V, sdo as velocidades ao longo do extradorso e
intradorso, respectivamente.

V| € paralela ao extradorso no ponto a € V, € paralela ao
intradorso no ponto a.

Para o angulo do bordo de fuga finito se as velocidades
fossem finitas no ponto a ter-se-iam duas velocidades com
duas direccoes diferentes no mesmo ponto.

Como esta situagao € fisicamente impossivel a unica
solucdo ¢ as duas velocidades serem nulas nesse ponto.

Para um bordo de fuga com angulo finito o ponto a ¢ um
ponto de estagnacdo, V, =V, =0.

No caso do bordo de fuga com angulo nulo as duas
velocidades tém a mesma direc¢ao no ponto a por 1sso V; €
V, podem ser finitas.



A pressao no ponto a, p,, € unica.

Aplicando a equacao de Bernoulli no extradorso e
intradorso no ponto a tem-se

1 1

V.=V

1 2

V, e V, neste caso t€ém o mesmo valor e a mesma direc¢do
no bordo de fuga.

Pode resumir-se a condi¢ao de Kutta da seguinte forma:

— Para um dado perfil com um dado angulo de ataque, o valorde I ¢
tal que o escoamento deixa o bordo de fuga suavemente;

— Se o angulo do bordo de fuga for finito, entdo o bordo de fuga ¢
um ponto de estagnacio;

— Se o angulo do bordo de fuga for nulo, entdo as velocidades que
deixam o extradorso € o intradorso t€ém a mesma magnitude ¢ a
mesma direccao.



Voltando a filosofia do perfil com a folha de vortice tem-se
que a intensidade da folha de vortice € variavel e € Ks).

No bordo de fuga tem-se

y(TE)=yla)=V,-V.

2

No entanto, para o angulo finito, V', =V, =0, logo ATE) =
0.
Para o angulo nulo, V, =V, #0, logo KTE) = 0.

Entdo, a condi¢do de Kutta expressa em termos da
intensidade da folha de vortice €

y(TE)=0



4.6. Teorema da Circulacao de
Kelvin e o Vortice Inicial

A condicao de Kutta introduz uma dificuldade.
Como ¢ que a natureza gera a circulagao adequada?
E a circulacdo conservada no campo do escoamento?

A figura abaixo representa um escoamento inviscido €
incompressivel arbitrario.
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No instante #, a circulagdo em torno da curva C, €

E=—LVBB

No 1nstante ¢, a circulagdo em torno da curva C, €

D:—kVBk

Uma vez que estamos a seguir um conjunto especifico de
elementos do fluido, pode dizer-se que a circulagdo em
torno de uma curva fechada mantém-se constante a medida
que os elementos de fluido se movem no escoamento.

Assim, a taxa de variacdo da circulacao em torno de uma
curva fechada consistindo dos mesmos elementos de fuido
¢ Zero:

DI

—=0
Dt



« Esta equacao ¢ a respectiva discussao sao o teorema da
circulacdo de Kelvin.

« Uma consequéncia deste teorema ¢ que uma superficie de
corrente que ¢ uma folha de vortice num determinado
instante de tempo mantém-se uma folha de vortice sempre.

« Este teorema ajuda a explicar a formacgao de circulacao em
torno de um perfil.

A figura abaixo mostra um perfil num fluido em repouso
(a) e em movimento (b).

'k r =0

K
= /

- --J’\ Starting
3 vortex

(a) Fluid at rest relative to the airfoil (b} Picture some moments after the start of the flow



Uma vez que V' = 0 entlo a circulagao em torno da curva
C, ¢€ zero.

Colocando o fluido em movimento, ele vai tender,
inicialmente, a enrolar no bordo de fuga.

Teoricamente a velocidade no bordo de fuga torna-se
infinita, mas na pratica ela tende para um valor muito
elevado.

Nos instantes iniciais do movimento forma-se esta regiao
com grandes gradientes de velocidade, logo com grande
vorticidade.

Esta regido esta fixa num conjunto de elementos de fluido,
pelo que se desloca para jusante a medida que o fluido se
desloca.

Esta folha de grande vorticidade € instavel e torna-se
semelhante a um ponto de vortice.



Este vortice chama-se o vortice inicial.

Depois do escoamento atingir uma condic¢ao de
permanéncia em torno do perfil em que o fluido deixa o
bordo de fuga suavemente ja nao se gera vorticidade no
bordo de fuga (condi¢ao de Kutta).

O vortice 1nicial ja se formou e desloca-se para jusante
indefinidamente.

Da figura pode ver-se que os elementos de fluido
deslocaram-se para jusante e formaram a curva C..

Dividindo esta curva em duas partes C; e C,, temos uma
circulagao ', em torno do perfil e uma circulagao I'; em
torno do vortice inicial.

Assim, temos que

L +0, =T,



* Segundo o teorema da circulacao de Kelvin [, =T, =0.

e Entao

* A circulagdo em torno de um perfil é igual e oposta a
circulacdo em torno do vortice inicial.



4.7. Teoria Classica do Perfil Fino

As equacoes necessarias para calcular a sustentacao e o
momento do perfil vao ser obtidas, aplicadas a perfis
sImetricos.

Por enquanto vao estudar-se pertfis finos.

Neste caso, o perfil pode ser simulado como uma folha de
vortice colocada na linha de arqueamento.

O objectivo € obter a variagdo de )/ s) por forma que a linha
de arqueamento se torne uma linha de corrente € que a
condicao de Kutta seja satisfeita no bordo de fuga.

Sabendo Ks), a circulagdo total ' € obtida integrando Ks)
desde o bordo de ataque até ao bordo de fuga.

No final a sustentacdo obtém-se do teorema de Kutta-
Joukowski.



A figura abaixo mostra uma folha de vortice na linha de
arqueamento do perfil.
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(b) Vortex sheet on the chord line



A velocidade do escoamento livre € V_, e o angulo de
ataque do pertil € Q.

A distancia ao longo da linha de arqueamento € s € a linha
de arqueamento ¢ dada por z = z(x).

A componente da velocidade normal a linha de
arqueamento ¢ W’ = w’(s).
Ja se tinha visto que, para um perfil fino visto a distancia,

o perfil podia ser aproximado a uma folha de vortice no
arqueamento.

Indo mais longe, se o perfil ¢ fino, a linha de arqueamento
¢ proxima da linha de corda e a distancia ambas parecem
coincidentes.

Pode, entao, colocar-se a folha de vortice na linha de
corda, = Kx).



A intensidade da folha de vortice €, no entanto, calculada
para que a linha de arqueamento seja uma linha de
corrente.

Para que a linha de arqueamento seja uma linha de
corrente, a componente da velocidade normal ao
arqueamento tem que ser nula em todos os pontos.

A velocidade em qualquer ponto do escoamento ¢ a soma
da velocidade do escoamento livre mais a velocidade
induzida pela folha de vortice.

Se V,,,, for a componente da velocidade do escoamento

livre normal a linha de corda, entao
V. +w (S) =0



Da figura abaixo pode obter-se a componente normal do
escoamento livre.

Em qualquer ponto P na linha de arqueamento, onde o
declive do arqueamento ¢ dz/dx, tem-se

V. = Vmsen[a + tgl(— %ﬂ
x

z )




Para um perfil fino com angulo de ataque pequeno, tanto @
como tg-!(-dz/dx) sdo valores pequenos.

Usando a aproximagao senf =tg@ = @para fpequeno,
entao

.= (a-%)

dx

Voltando a figura inicial, w(x) ¢ a componente de
velocidade normal a linha de corda induzida pela folha de
vortice.

Pode, para perfis finos, fazer-se a seguinte aproximagao

w(s)=w(x)

E necessario, agora, obter uma expressao para w(x).



A figura abaixo representa uma folha de vortice na linha de
corda.

* A velocidade dw no ponto x induzida pelo vortice
elementar /¢ no ponto ¢ ¢ dado por

__ Y&)aé
dw 27{x—&)
e Assim, a velocidade w(x) induzida por todos os vortices

elementares ao longo da corda ¢ obtida integrando dw
desde =0 até £=c

w(x) = [ y(&)aé
"271(x = ¢)

_’ﬂl-‘éOOCCC;A'.E

~ \

.




* Entao tem-se
dz\ _ - y(&)dé
Via-=|- =0
m(a dx) ! 277(x—f)
» Esta equacao ¢ a equacdo fundamental da teoria do perfil
fino.
y(€)dé _ (G_@)
e :

dx

1 IC

21"

« Ela diz, ssmplesmente, que a linha de arqueamento ¢ uma
linha de corrente do escoamento.

« Nesta expressdo todos os valores sao conhecidos excepto

K).



Pertil Simétrico

O arqueamento ¢ coincidente com a corda num perfil
simetrico.
Entao dz/dx = 0 e a expressao anterior fica

1 ry(f)df
2" x—

=V.a

Pode concluir-se que, na teoria do perfil fino, o perfil
simétrico € tratado como uma placa plana uma vez que a
distribuicdo de espessura nao ¢ tida em consideracao.

A equacdo acima ¢ a solu¢ao exacta do escoamento
inviscido e incompressivel sobre uma placa plana com um
dado angulo de ataque.



Por forma a resolver o integral transforma-se £ em fcom a
seguinte transformacao

qf:%(l—cosH)

Como x ¢ um ponto fixo na equacgao anterior pode
€SCrever-se

C
=(1-cos@
x 2( cosé,)
Derivando ¢

C
df=§sen6b’6’

Sabendo que os novos limites de integracao sao =0 no
bordo de ataque (¢ =0) e &= 7o bordo de fuga (= ¢),
obtém-se



y(B)sen@if _

cos@ —cosb,

=V.a

[oe]

I

A solucao deste integral €, usando a teoria matematica das
equagoOes integrais,

V(B):ZG’V 1+cosd

sen@

No bordo de fuga, com 8= 7z tem-se
y(m)=2av. v
0
Esta forma ¢ indeterminada, mas usando a regra de
L’Hopital

y(m)=2av.

—Ssen’i

=0
COS 71

Logo a condicao de Kutta ¢ satisfeita.



Agora, pode calcular-se o coeficiente de sustentagdo para
um perfil fino e simétrico.

A circulagao total em torno do perfil ¢
r=[Néué

Ou

= % ["Y(O)ena6

Substituindo a expressao da intensidade da folha de vortice
nesta expressao obtém-se

M =acV,["(1+cos8)dl = macV,

Usando o teorema de Kutta-Joukowski a sustentagao por
unidade de envergadura ¢



L'=p VI =mcplV’

O coeficiente de sustentacao ¢

C = L' _ mepV,;
" a.S L pp)

Logo

C =2

E

a, =27

Estes dois resultados sdao importantes.

O coeficiente de sustentagdo € directamente proporcional
ao angulo de ataque e o seu declive é 2 7rrad-!.



» A figura abaixo mostra dados experimentais do perfil
NACA 0012.

* O declive de sustentagdo ¢ proximo de 277numa gama
grande de angulos de ataque.
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O momento em torno do bordo de ataque também pode ser
calculado.

A figura abaixo mostra um vortice elementar de
intensidade K ¢&) localizado a uma distancia ¢ do bordo de
ataque.

A circulacao associada a este vortice elementar € dl =
U$)ds.

O incremento de sustentacdo devido a cada vortice
elementar ¢ dL = p, V . dl .

) dL

Leading edge /\ dl = ~(§) dt
b eee
\& \L«ds*-l

g ]




Este incremento de sustentacao cria um momento em torno
do bordo de ataque dM = -&dL.

O momento total em torno do bordo de ataque devido a
folha de vortice completa €

M, ==[édL=~pV. [ &()dé

Transformando ¢ em &, usando a transformacao anterior, €
integrando obtém-se

7
M —-qgc—
1. 2

LE

O coeficiente de momento &
M’ M' T

—_ LE = LE —

- q.Sc - g.c’ 2

mLE



Mas da equacao do coeficiente de sustentacdo 77a= C,/2,
logo

Sabendo que o momento em torno do quarto da corda ¢

C..=C,+%
4

Conclui-se que

c .=0

mc/4

O centro de pressao € o ponto em torno do qual o momento
¢ Z€ero.

Esta equacao mostra o resultado tedrico que o centro de
pressao esta a um quarto da corda num perfil simétrico.



Por defini¢do o ponto onde o momento ¢ independente do
angulo de ataque chama-se centro aerodinamico.

Para um perfil simétrico, o resultado tedrico mostra que, o
ponto a um quarto da corda ¢ simultaneamente o centro de
pressdo € o centro acrodinamico.

O grafico anterior mostra que C, ., = 0 e constante numa
grande gama de @, apoiando a teoria.

Resumindo:
- C,=2mna
— ay, =27t
— O centro de pressao € o centro acrodinamico estdo a um quarto da
corda.



4.8. Perfil Arqueado

A teoria do perfil fino aplicada a um perfil arqueado € uma
generalizagao do método do perfil simétrico apresentado
anteriormente.

Assim, considera-se a seguinte equagao:

L pAE Vw(a_ @)

dx

Para um perfil arqueado dz/dx ¢ finito.
Utilizando a transformacao de variavel anterior tem-se

I y(B)sen@il _ Vw("‘%j

cos@—cosb, dx

E necessario obter ) 8) sujeito a condicdo de Kutta, ) 73=0.



Esta solucdo vai tornar a linha de arqueamento uma linha
de corrente do escoamento.

Procedendo a derivacao dessa solucdo obtém-se

y(0) = ZVOO(AO I+cosd + iAnsenn 6’)

sen@

Esta solu¢ao consiste num termo muito parecido com a
expressao para o perfil simétrico mais uma série de Fourier
com seno ¢ coetficientes 4.

Os valores de 4, dependem da forma da linha de
arqueamento, dz/dx, e A, depende de dz/dx e de a, como se
val ver.

Os coeficientes A, e 4, (n =1, 2, 3, ...) tém que ser valores
especificos para que a linha de arqueamento seja uma linha
de corrente.



Para obter estes valores especificos usam-se as duas
equacoes anteriores, obtendo

1 nAO(l—cosH)dH_l_l < nAnsennﬁsenéb’H_a_dz

I_TIO cosf@ —cosb, 7_'[21: ) cosd —cosb, dx

O primeiro integral pode ser resolvido pela relacao padrao
[ cosndf _ rsennf,

"cos@-cosl, send,

Os 1ntegrais restantes podem ser obtidos pela relagao
padrdo
[ sennsen i & = —1zosn6,

cosf—cosb,

Assim, usando estas duas relacdes, a equacao de cima fica

A, —iAncosnﬁo =qa _dz
= dx



Ou
dz

= =(a —AO)+iAncoan0
dx =]

Nesta equacdo dz/dx e 8, correspondem ao mesmo ponto x
na linha de corda.

Esta equacao tem a forma de uma série de Fourier com
coseno para a funcao dz/dx.

Em geral, a representacao de uma func¢ao f{6) com uma
série de Fourier com coseno, no intervalo 0 < @< 77 é dada
por

f(@)=B + iBncoan

Os coeficientes B, € B, sdo obtidos da analise de Fourier



_ 1
Bo _;Io f(e)de

B = %jonf(é’)cosn&lﬁ

Comparando as duas equagdes anteriores, com f{ &) =
dz/dx, obtem-se

A =a —ljo”%dﬁo
717 dx

A :zjf@cosnﬁodé’o
717 dx

Convém lembrar que dz/dx ¢ uma fungao de 6, onde x =
(c/2)(1-cos ).

Se dz/dx = 0 a equagdo para K 6) reduz para a equacao do
perfil simétrico.

O perfil simétrico €, entao, um caso particular do perfil
arqueado.



Pode, agora, obter-se expressoes para os coeficientes
aerodinamicos dum perfil arqueado.

A circulacao total devido a folha de vortice completa,
desde o bordo de ataque até ao bordo de fuga, ¢

M= [AEME =" [ VOkenar6
Substituindo nesta equacgao a expressao para g(q) obtém-se
[=cV. \_AO ["(1+cos8)d6 + i A [ sennGen&d HJ

Sabendo que

["(1+cos@)dl=r

- 71/2 para =1
X senn@sen&m:{ /2P "
para n#l



Entao
r :ch(mo +EAlj
2
A sustentagao por unidade de envergadura €
, : 71
L=pVIi=pV c(i‘ﬂo +5A1j

Por sua vez o coeficiente de sustentacao ¢

LI
C, = =724, + 4
! % poonzc(l) ]T( 0 1)

Lembrando os valores de 4, e 4, tem-se, finalmente,

C = 2/7[0’ + lj:% (cosg, - l)dﬁ}
T dx

a, =27



Estas equacoes sao importantes.

Da teoria do perfil fino conclui-se que o declive de
sustentagdo € 27z para qualquer forma de perfil.

No entanto, o coeficiente de sustentacao ¢ diferente para
um perfil simetrico ou para um perfil arqueado.

A diferenca esta no integral da equacao do C..

Da figura abaixo pode ver-se que

Cz —da, (O' - 0’0)

Stall due to
flow separation

] (o} %»

@
g S c,
AN = —q  lift slope
/'a!_ B} o




Ou
C =2n(a-a,)

Comparando esta equacdao com a equacao do coeficiente
de sustentacao do perfil fino arqueado vé-se que o integral
¢ o negativo do angulo de sustentacdo nula

a, = —%joﬂj—i (cosg, —1)d6

A teoria do perfil fino permite estimar o angulo de
sustentacao nula.

Pode ver-se que, para um perfil simétrico, a, = 0.

Tambeém se observa que quanto mais arqueado for o perfil
mais negativo sera o angulo de sustentacao nula.



O momento em torno do bordo de ataque pode ser
calculado substituindo ) 6) na equacao

M, =-pV.[ &y(&)dé = —ipmeczjoﬂ(l —cos8)senBy(8)d O

O resultado para o coeficiente de momento ¢

C LE = _E(Ao +A1 _é)
! 2 2

Sabendo que 4, = C/(27)-A4,/2, tem-se
Cur = 474 -4)

4 4

O momento em torno do quarto da corda ¢

C _n
C..=C,+"'="(4-4
mc/4 mLE 4 4( 2 1)



Ao contrario do perfil simétrico o coeficiente de momento
em torno do quarto da corda nao ¢ nulo.

Logo, o quarto da corda nao € o centro de pressao num
perfil arqueado.

Por outro lado, 4, e 4,, dependem apenas na forma do
arqueamento.

Entdo, C, ., € independente do angulo de ataque.

Isto quer dizer que o ponto a quarto da corda € a posi¢ao
tedrica do centro aecrodinamico dum perfil arqueado.

A posicao do centro de pressao ¢ dado por

_— M[iE —_— CmLEC
X =——F=-
v L C
Ou seja,

, :E[I+E(A1—Az)}
» T4l C

/



Esta equagdao mostra que a posi¢ao do centro de pressao,
num perfil arqueado, varia com o coeficiente de
sustentacao.

Assim, a medida que o angulo de ataque varia também a
posi¢ao do centro de pressao varia.

Pode ver-se que a medida que C, tende para zero x,_, tende
para infinito.

Por esta razao o centro de pressao ndao € um ponto
conveniente para aplicar o sistema de forgas.

E preferivel usar o centro aerodinamico.



4.9. Método dos Painéis de Vortice

A teoria do pertil fino, como 0 nome indica, so € aplicavel
a perfis finos com angulos de ataque pequenos.

A vantagem da teoria do perfil fino ¢ a a existéncia de uma
solugdo analitica para os coeficientes acrodinamicos.

Por outro lado, os resultados comparam bem com dados
experimentais de perfis com espessuras relativas até 12 %.

No entanto, os perfis de muitos avides de baixa velocidade
tém espessuras superiores.

Também existe interesse em angulos de ataque elevados,
tal como os encontrados na descolagem e aterragem.

Para além de perfis também tambeém ¢ necessario estudar
outros corpos que gerem sustentacgao.



e Nesta sec¢ao ¢ apresentado um método que permite
calcular as caracteristicas aerodinamicas de corpos com
forma, espessura e orientacao arbitraria.

« Este método ¢ o método dos painéis de vortice, que € um

meétodo numérico em uso desde o 1nicio da década de
1970.

» A superficie do corpo ¢ susbstituida por um folha de
vortice por forma que aquela seja uma linha de corrente do
escoamento.

Y(s)

Airfoil of
arbitrary shape
and thickness
e

N



« Agora a folha de vortice € substituida por uma série de
paingis rectos, como mostra a figura abaixo.

* A intensidade do vortice por unidade de comprimento }is)
¢ constante ao longo dum dado painel, mas varia de painel
para painel.

« Para os n pain¢is, a intensidade dos painéis de vortice por
unidade de comprimento sao ), ¥, ..., Voo ooes W

3 e
Ve

Boundary
points

Cont_rol
points



Estas intensidade t€m um valor tal que a superficie do
perfil ¢ uma linha de corrente € a condi¢ao de Kutta ¢
satisfeita no bordo de ataque.

O ponto médio de cada painel € o ponto de controlo onde a
condi¢ao de fronteira ¢ imposta (a componente normal da
velocidade ¢ nula).

P ¢ um ponto no escoamento nas coordenadas (x,y) e r,; ¢ a
distancia de qualquer ponto no painel j até P.

O raio r,, forma o angulo 6, em relagdo ao eixo x.
O potencial de velocidade induzido em P devido ao painel
7A@, ¢

1

Ap =———|0 yds
qu 272L pjyj of

Nesta equagéo )/ ¢ constante em todo o painel j e o integral
¢ calculado apenas para o painel ;.



O angulo g, ¢ dado por

V7Y,
X=X,

€ =tan

2

O potencial de velocidade induzido em P devido a todos os
paingis €

0 Y
P)= ==> "2 10 ds
Ar)=$g=-57 16,6

Uma vez que o ponto P € um ponto arbitrario no
escoamento pode colocar-se P no ponto de controlo do
painel J.

As coordenadas deste ponto sdo (x;,);) € as equacdes acima
ficam

Vi =V,

X —X.
i J

6 =tan”

y




Ax.v)=-3 2 [6,ds,

=27

Esta equagdo representa, fisicamente, a contribuicao de
todos os painéis para o potencial de velocidade no ponto de
controlo do painel i.

Nos pontos de controlo a componente de velocidade
normal ¢ nula.

Esta velocidade ¢ a soma da velocidade uniforme do
escoamento com a velocidade induzida por todos os
pain¢is de vortice.

A componente normal de V_ no painel i €

V. =V_ cosf



A componente de velocidade normal induzida em (x,,y;)
pelos paineis de vortice €

v :aim[w(xf,yi)]

Combinando a equacao de @com a de V, obtém-se

"y .06,
yo=-3 2%

= 2TT jani g

A condi¢ao de fronteira no ponto de controlo i €
V. +V =0

O que resulta em

12 69
V. ds =0
OSB3 o ©

Esta ¢quacao ¢ o pilar do metodo dos painéis de vortice.



Os valores dentro do integral dependem apenas da
geometria do painel, pelo que se pode fazer a seguinte
simplificacao

V. cosf —Zn: Y,

=1 271

J =0

l,]

Esta equacao representa um sistema de equagoes lineares
com 7 incognitas, J, Vs, ..., V.

Ela representa a condi¢do de fronteira no ponto de controlo
L.

Aplicando esta equagao aos pontos de controlo de todos os
pain¢is, obtém-se um sistema linear de n equagdes em n
Incognitas.

E necessario, agora, aplicar a condi¢ao de Kutta.



A figura abaixo mostra um detalhe da distribuicdo de
pain¢is de vortice no bordo de fuga.

As dimensoes dos painéis podem ser diferentes.

Considerando os painéis i € i-1 muito pequenos a condigao
de Kutta ¢ aplicada com ATE) =0, ou seja

yi:_yi—l

As intensidades dos dois painéis cancelam-se onde estes se
tocam: no bordo de fuga.




Agora tem-se um sistema de equagdes sobredeterminado:
n+1 equacoes em n Incognitas.

Para se obter um sistema determinado, a equagao das
condi¢oes de fronteira ndo € calculada num ponto de
controlo do corpo.

Com este sistema de n equagoes lineares algébricas em n
incognitas obtém-se os valores de ), ), ..., ), que tornam a
superficie um linha de corrente e satisfsem a condigao de
Kutta.

Agora, as velocidades tangentes a superficie podem ser
calculadas.

SO o escoamento fora do perfil € na sua superficie tem
interesse.



A figura abaixo mostra um perfil em que a velocidade em
todos os pontos dentro do corpo ¢ nula.

Em particular, a velocidade imediatamente dentro da folha
de vortice, mas na superficie, € nula, ou seja u, = 0.

Entao a velocidade imediatamente fora da folha de votice é
y :ul _uZ :ul _O:ul

Assim, na figura, V= ) no ponto a ¢ V', = J4, no ponto b.

As velocidades locais tangentes a superficie sdo iguais aos
valores locais de ).

Vy

b
=0

Voo
Inside airfoil, V




A pressao local pode ser obtida com a equacao de
Bernoulli.

A circulacao total e a sustentacao resultante podem ser
calculados facilmente.

Sendo s; 0 comprimento do painel j, entdo a circulagao
devido ao painel j € ys,.
A circulacdo devido a todos os painéis €

=2y,
Logo, a sustentacdo por unidade de envergadura ¢
E:@King

A descricao apresentada introduz de forma geral o método
dos painéis de vortice.



Existem, actualmente, muitas variacoes do método.

O método dos painéis de vortice apresentado ¢ de primeira
ordem, porque assume )constante ao longo de um dado
painel.

Apesar do método ser simples a implementa¢do numérica
tem que ser cuidadosa.

Por exemplo, os resultados dependem do niumero de
paing¢is utilizados, das suas dimensoes diversas e da forma
como sao distribuidos na superficie.

Normalmente, ¢ vantajoso usar muitos pain€is de dimensao
pequena nos bordos de ataque e de fuga e usar menos
pain¢is de dimensdes maiores no centro.

Por outro lado, ao 1gnorar-se um ponto de controlo para se
ter um sistema determinado, o resultado numérico também
vai ser afectado.



Qual ponto de controlo deve ser ignorado?

As distribuigdes numéricas de ypodem ter oscilacoes em
vez de serem suaves, afectando o resultado.

Existem varias formas de minorar estas imprecisdes no
resultado numérico.

Uma forma, ¢ usar um método de segunda ordem em que a
distribuicao de y¢ linear ao longo do painel, como mostra
a figura abaixo.

Aqui, os ynos pontos de fronteira sao iguais entre paineis
contiguos.
71

Y2
Y4

Control point Boundary points



* Os valores ), V5, ..., ¥, nos pontos de fronteira sdo as
Incognitas a determinar.

» A condicao de fronteira continua a ser aplicada nos pontos
de controlo.

* A figura abaixo mostra a distribui¢ao de C, obtida com
um metodo de segunda ordem e com experimentacao.

' NACA 0012 airfoil
NG o

a=19
90
_ O Upper surface } 2 order

panel

O Lower surface method

== C(lassical solution

1] (from Ref. 11)




e QOutras técnicas usam uma combinacao de painéis de fonte
¢ pain¢is de vortice aplicados a corpos sustentadores.

* Os painés de fonte representam, com precisao, a espessura
do corpo, enquanto que os pain¢is de vortice fornecem a
circulacao.



4.10. Perfis de Baixa Velocidade
Modernos

Durante a década de 1970 a NASA desenvolveu perfis de
baixa velocidade com desempenho superior ao dos perfis
NACA.

Ao contrario dos perfis NACA, os novos perfis NASA
foram projectados com uma técnica numerica com pain€is
de fonte e painéis de vortice € com previsoes do
comportamento viscoso.

Ensaios em tinel de vento foram realizados para validar o
projecto numerico € obter as caracteristicas finais.

Deste trabalho surgiu o perfil GA(W)-1 para aviagao geral
que mais tarde fo1 redesignado LS(1)-0417.



A figura abaixo mostra o perfil.

O bordo de ataque deste perfil tem um raio grande (0,08¢
comparado com 0,02¢ dos perfis NACA) para reduzir o
pico do coeficiente de pressao no nariz.

A forma do intradorso préximo bordo de fuga aumenta o
arqueamento € consequentemente o carregamento
aecrodinamico nessa zona.

Estas duas caracteristicas atrasam a separag¢ao no
extradorso em angulos de ataque elevados, proporcionando
um coeficiente de sustentacdo maximo superior.

—

/




Dados experimentais do perfil NASA LS(1)-0417 e do
perfil NACA 2412 estdo representados na figura abaixo.

® NASA LS(1)0417 (ref. 16), Re = 6.3 X 10°
@ NACA 2412 (ref. 11), Re =5.7 X 10%
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Pode ver-se que o C, ., deste novo perfil €
consideravelmente superior ao do perfil NACA 2412.

Um revés deste beneficio € o aumento do coeficiente de
momento.

O perfil NASA LS(1)-0417 tem uma espessura relativa de
17 % e um C, de projecto de 0.4.

Existem outros perfis desta familia, em que a linha de

arqueamento ¢ comum, mas a espessura varia (NASA
LS(1)-0409 e NASA LS(1)-0413).

Comparando os perfis NASA LS(1)-04xx com os perfis
NACA de espessura igual pode concluir-se que os
primeiros tém:

o Clmax

— 50 % de aumento em L/D para C, = 1,0. Este aspecto resulta num
melhor desempenho da aeronave, especialmente na subida.

cerca de 30 % superior;



e Muitos outros perfis t€m sido desenvolvidos com a ajuda
de ferramentas computacionais.

* Os sectores emergentes da aviacao ligeira e dos UAV
(unmanned air vehicle) tém impulsionado o
desenvolvimento de perfis de baixa velocidade e de baixo
Reynolds.



4.11. Escoamento num Perfil Real

Foi estudado, neste capitulo, o escoamento inviscido €
incompressivel em torno de perfis.

Quando comparados com dados de sustentagao € momento
experimentais em perfis de baixa velocidade, os resultados
tedricos baseados no pressuposto de escoamento inviscido
sao bastante bons.

Existe, no entanto, uma excepg¢ao: no escoamento real
ocorre a separacao no extradorso do perfil quando o angulo
de ataque ultrapassa determinado valor.

Este efeito € de origem viscosa e resulta num C,,_ ., para
um angulo de ataque de perda.

Acima deste angulo de ataque o C, cau.



Os resultados desta teoria sdo, portanto, validos para
pequenos angulos de ataque.

Nesta seccao vao examinar-se as caracteristicas fisicas do
escoamento real em torno de perfis, em que a separacao faz
parte desse escoamento real.

A figura seguinte mostra as linhas de corrente, obtidas
experimentalmente, em torno do perfil NACA 4412 para
angulos de ataque crescentes.

Estes dados foram medidos para Re = 2,1x105e V_ =8
m/s.






Inicialmente as linhas de corrente sao pouco distorcidas.

A medida que o angulo de ataque aumenta as linhas de
corrente sao mais distorcidas para cima para contornar o
bordo de ataque e para baixo quando deixam o bordo de
fuga.

O ponto de estagnacdao no bordo de ataque recua no
intradorso com o aumento de @.

Quando @ atinge um valor ligeiramente abaixo de 15° as
linhas de corrente estao muito distorcidas, mas o
escoamento permanece colado ao extradorso.

Quando @ ultrapassa ligeiramente os 15° existe uma
separa¢do abrupta do escoamento € o C, reduz
drasticamente.

Este tipo de comportamento de perda chama-se perda do
bordo de ataque.



» Ele ¢ caracteristico de perfis relativamente finos com
espessuras relativas de 10 a 16 %.

* O escoamento separa abruptamente ao longo de todo o
extradorso com origem no bordo de ataque.

A figura abaixo mostra uma reduc¢do rapida do C, na perda.

Cl max

9]




* O segundo tipo de perda ¢ a perda do bordo de fuga.

* Este comportamento ¢ tipico de perfis mais espessos, como
¢ 0 caso do NACA 4421.

c= 1.35

I e SR S e
=06 m
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|

(@ (c)

] ﬁ PY a=22.soy’ﬁ//’:‘\ =07
a=10 N %\

b) d)



* Neste caso observa-se um movimento gradual do ponto de
separacao no extradorso a partir do bordo de fuga, a
medida que @ aumenta.

« Na figura abaixo sao comparadas curvas de sustentagao

com 0s dois tipos
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Existe um terceiro tipo de perda associado a espessura do
perfil muito baixa.

Este tipo de perda € conhecido por perda do perfil fino.

Um bom exemplo deste tipo de perda observa-se numa
placa plana.

— [ | 0B

(a) (c)

€= 0.7

(b) (d)



A figura anterior ilustra as linhas de corrente em torno de
uma placa plana com o aumento do angulo de ataque.

A espessura relativa desta placa plana ¢ de 2 %.

A teoria mnviscida e incompressivel mostra que num vértice
a velocidade torna-se infinitamente grande.

E esta situacdo que ocorre no bordo de ataque da placa
plana com determinado angulo de ataque.

No escoamento real este problema ¢ contornado com a
separagao no bordo de ataque mesmo para angulos de
ataque pequenos.

Este escoamento separado torna a colar de novo a
superficie um pouco mais a jusante, criando uma zona de
escoamento separado, chamado bolha de separacgao, perto
do bordo de ataque.



A medida que o angulo de ataque aumenta o ponto de
colagem move-se na direc¢ao do bordo de fuga, tornando a
bolha de separa¢ao maior.

Para um angulo de ataque de 9° a bolha de separacao
extende-se por quase toda a placa.

Ao analizar-se a curva de sustentacao pode ver-se que a
sua linearidade estende-se apenas até aos 3°, altura em que
se 1nicia a formacao da bolha de separacao.

Pode concluir-se que a espessura influencia o valor do
Clmax'

Para perfis espessos a espessura influencia o tipo de perda,
tendo os perfis mais espessos um C,, .. inferior.



* NA figura abaixo esta representada a variacao de C, ., de
perfis NACA 63-2XX em funcao da espessura relativa.

* A medida que #/c aumenta C,_, ., iInicialmente, também
aumenta, atinge um amaximo para #/c = 0,12 e depois
diminui para #/c maiores.
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Para um dado perfil, C, ., € uma func¢ao de Re, sendo que
valores mais elevados de C,_ ., correspondem a Re mais
elevados.

Uma vez que a separagao ¢ um efeito viscoso € os
fenomenos viscosos sao governados pelo Re, € normal que
o C,..x S€ja sensivel ao Re.

max
Quando se projecta um perfil a primeira preocupacao nao ¢
a producao de sustentagao.

Existem duas figuras de mérito que sao usadas para
apreciar a qualidade dum perfil:

— A razdo de planeio, L/D. Um perfil eficiente produz sustentagao
com um minimo de arrasto;

— O coeficiente de sustentacdo maximo, C,

- O perfil eficaz produz
um valor elevado de C, ...



« Num veiculo voador completo, o coeficiente de
sustentacao maximo, determina a velocidade de perda do
aviao.

* Pode ver-se 1sto considerando o equilibrio em voo
nivelado, em que a sustentacao € 1gual ao peso:

L=W = %pmVjSCL

yo= |
P.5C,

e Assim, a velocidade mais baixa possivel, a velocidade de
perda, ocorre quando o coeficiente de sustentagdo ¢
maximo:

v = 2W
IOooSCLmax




Existe uma necessidade de aumentar o C, .. de um perfil
para obter uma velocidade de perda baixa ou para
aumentar a carga util para a mesma velocidade.

A manobrabilidade de um avido depende do C,_ .. (0 raio
de volta mais pequeno possivel e a taxa de volta mais
rapida possivel).

Por outro lado, para um dado perfil num dado Re, o valor
de C, .. €, principalmente, uma funcao da sua forma.

Para aumentar o C,,, para além desse valor € preciso
tomar medidas especiais.

Estas medidas incluem o uso de flaps e slats para aumentar
o C,.... do perfil de referéncia.

Estes dispositivos chamam-se dispositivos
hipersustentadores ou dispositivos de alta sustentacdo.



O flap de bordo de fuga ¢ simplesmente uma por¢ao do
bordo de fuga que ¢ articulada para poder deflectir para
cima ou para baixo.

Quando o flap ¢ deflectido para baixo o coeficiente de
sustentacao aumenta.

Este aumento deve-se a um aumento do arqueamento do
perfil com a deflexao do flap.

A teoria do perfil fino apresentada mostra que o angulo de
sustentacao nula ¢ uma funcao do arqueamento: torna-se
mais negativo a medida que o arqueamnto aumenta.

- - T .+6



Para um perfil simétrico a linha de sustentagdo sem
deflexao do flap passa pela origem.
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Quando o flap ¢ deflectido para baixo, a curva de
sustentacao desloca-se para a esquerda porque o angulo de
sustentacao nula torna-se mais negativo.

Por outro lado, para um dado angulo de ataque, o
coeficiente de sustentacdo aumenta num incremento AC,
devido a deflexdo do flap.

O C, ... também aumenta, mas ocorre a um angulo de
ataque inferior.

Na figura anterior pode observar-se a forma das linhas de
corrente, sem € com deflexdo do flape.

Quando o flap ¢ deflectido o escoamento deixa de ser
simétrico: as linhas de corrente sao deflectidas para cima
no bordo de ataque e para baixo no bordo de fuga.

O ponto de estagnacdao também se desloca para jusante no
intradorso.



No bordo de ataque tambeém podem ser aplicados
dispositivos de alta sustentagao, como mostra a figura
abaixo.

Estes podem ser slats, droops ou flaps do bordo de ataque.

O slat € uma superficie fina e curva que ¢ extendida em
frente do bordo de ataque.

Neste caso, para além do escoamento primario, forma-se
um escoamento secundario através da fenda que se forma
entre o slat e o bordo de ataque do perfil.

LEslaa - =
LEdroop N =

Kruger flap F —




Este escoamento secundario modifica a distribuicdo de
pressao no extradorso.

O gradiente de pressao adversa existente em grande
extensao do extradorso € reduzida por este escoamento
secundario.

O resultado ¢ um atraso na separacdao do escoamento no
extradorso.

Entao, o slat no bordo de ataque aumenta o angulo de
ataque de perda e, consequentemente, o coeficiente de
sustentacao maximo.

A funcao do slat ¢ diferente da do flap.



No caso do slat ndo existe variagao no @, mas a curva de
sustentagdo € extendida até um @ superior com um
aumento correspondente no C,
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A figura abaixo mostra as linhas de corrente em torno de
um perfil NACA 4412 com um stat extendido.

ﬂ
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O angulo de perda do perfil NACA 4412 sem dispositivos
do bordo de ataque anda a volta de 15°.

Com o slat extendido este valor aumenta para cerca de 30°.
Para a=10° e a= 25° o escoamento mantém colado.
Esta situacao mantém-se quase até aos 30°.

Para um angulo de ataque pouco superior a 30° ocorre a
separacao no extradorso € o perfil entra em perda.

Os dispositivos de alta sustentagdo usados nos avides de
alto desempenho sao combinacdes de slats de bordo de
ataque (ou flaps) e flaps de bordo de fuga de superficies
multiplas.



« A figura abaixo mostra um perfil com configuracoes
tipicas de dispositivos de alta sustentacao.

[m

A: Cruise configuration

B: Takeoff configuration

C: Landing configuration



» As trés configuracoes apresentadas sao usadas em
situacoes diferentes do voo:
— A — dispositivos recolhidos para o cruzeiro;

— B — dispositivos de bordo de ataque e de bordo de fuga
parcialmente deflectidos para a descolagem;

— C — dispositivos de bordo de ataque e de bordo de fuga totalmente
deflectidos para a descolagem.
e Na situacao C existem fendas entre o slat e o bordo de
ataque e entre o flap e o bordo de fuga, bem como entre os
varios elementos do flap.



« Na figura abaixo estdo representadas as linhas de corrente
em torno deste pertfil na configuracao C para a = 25°.

« Pode observar-se que, apesar de o escoamento principal no
extradorso estar separado, o escoamento local através das

fendas do flap esta localmente colado ao extradorso do
flap.

 Devido a este escoamento local colado o coeficiente de
sustentacdo ¢ ainda elevado: cerca de 4,5.




 Em conclusao pode inumerar-se o seguinte:

— Para angulos de ataque elevados o escoamento real ¢ dominado
pela separagao — este fendomeno nao ¢ modelado adequadamente
pelas teorias inviscidas;

— Para angulos de ataque pequenos — cruzeiro — as teorias inviscidas
prevém adequadamente a sustentagao € o momento de perfis;

— A espessura do perfil ¢ de grande importancia para o angulo de
ataque em que a separacao ocorre, logo afecta o coeficiente de
sustentacao maximo.
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