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RESUMO

O trabalho consiste em projetar uma rotina Matlab que simule o escoamento ao
redor de asas com base na teoria do escoamento potencial utilizando o método
dos painéis utilizando uma distribuicdo de vortices como elemento de
singularidade. Inicialmente, pretende-se estudar e aplicar o método para o caso
bidimensional, estudando as propriedades do escoamento ao redor de perfis de
asas, calculando a distribuicdo de circulacdo e de coeficiente de pressao.
Posteriormente, o método serd aplicado para o caso tridimensional,
comparando-se 0s resultados do método dos painéis com resultados
conhecidos da Teoria da Linha de Sustentacdo para uma distribuicdo eliptica
de corda com o objetivo de validar o método. Uma vez validado, o cédigo seré
aplicado para outras forma em planta de asa e, assim, podemos estudar a
influéncia de fatores geomeétricos como distribuicdo de corda, enflechamento,

etc.

Palavras-chave: Aerodinamica, Método dos Painéis, Distribuicdo de Vortices,

Escoamento potencial, Linha de sustentacédo, Engenharia Mecanica.
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1 Estudo da Teoriada Linha de Sustentacao

Para o projeto de asas utilizando o método dos painéis, sdo utilizados
conceitos referentes ao escoamento potencial, onde os efeitos de
compressibilidade do escoamento sdo desprezados. No método dos painéis,

séo satisfeitas, basicamente, trés equagoes:

72¢p =0 1)
V2P =0 2)
y(TE) = 0 (3)

Onde:
®: Funcao velocidade potencial;
Y: Funcéo linha de corrente;

y(TE): Circulacédo no bordo de fuga da secéo da asa.

No decorrer deste trabalho, também serdo impostas as condicbes de
impenetrabilidade (W:n = V¢ -n, onde n é o versor normal) e de escoamento

nao perturbado no infinito (V¢|, = 0).

Como as equacdes utilizadas na teoria do escoamento potencial sdo lineares,
podemos utilizar o principio da superposicdo para gerar um escoamento
resultante. Assim, 0os escoamentos gerados em cada painel sdo superpostos
ao escoamento ao longe do bordo de ataque. Dessa forma, é possivel calcular
os esfor¢os presentes na asa como sustentacéo, arrasto induzido, momento e

downwash.

Com objetivo de validar os calculos acima, podemos compara-los com
resultados previamente obtidos de teorias classicas como a Teoria da Linha de
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Sustentacdo. Dessa forma, sera realizado aqui um estudo preliminar desta

teoria.

A teoria da linha de sustentacdo tem como objetivo, adicionar os efeitos
presentes na asa finita nos céalculos da asa bidimensional (onde os calculos
partem do principio que a asa € infinita). Dessa forma, como a circulacéo e,
consequentemente, a sustentacdo na ponta da asa é nula, aparecem alguns

efeitos como arrasto induzido e downwash.

Inicialmente, consideremos uma asa finita de envergadura b representada por
uma linha de vortices (bound vortex) como esta representado na figura 1. Pela
lei de Kutta Joukowski, existe uma forca perpendicular a direcdo do

escoamento dada pela relagéo:

L= pV,T (4)

Entretanto, pelas leis dos vértices de Helmholtz, sabemos que uma linha de
voértices nao pode terminar nas pontas da asa, mas a mesma deve formar um
circuito fechado. Assim, é necessaria a presenca de um vortice de inicio de
mesma intensidade e sentido oposto no bordo de ataque representado pelo
segmento CD. Os segmentos BD e AC sao acrescentados para terminar o
circuito fechado. Na figura abaixo, pode-se observar uma representacdo da
linha de sustentacdo considerando que a intensidade da circulacdo é constante

ao longo da envergadura.



13

Bound
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Figura 1: Configuracao de vdrtices apds o inicio do escoamento ao redor de AB. Reproducgéo
de [3]

Esta configuragédo se encontra apenas no inicio do escoamento. Com o tempo,
admitindo uma configuracédo estacionéria, a linha de vortice de inicio (CD) se
encontrara muito distante da linha de vortice AB. Assim, a asa assume uma
configuracdo na qual cada secdo da mesma possui uma intensidade de
circulacdo variando de zero (na ponta da asa) até um valor maximo (no plano
de simetria da asa) e com o0s vortices se estendendo até o infinito, como

representado na figura 2.

Spanwise distribution
of circulation I'(y)

Downwash
velocity

Figura 2: Configuracdo em um estado estacionario. Reproducao de [3]
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Na figura acima, também é possivel observar a presenca de uma velocidade de
“‘downwash” resultante da diferenca de pressdes na parte superior e inferior na

ponta da asa.

Pela figura, notamos que:

w
@(y) = arctg - )

Pela lei de Kutta-Joukowski, sabemos que a forca geu atua na linha de vértice

tem intensidade pVTI e é normal a V. Assim:

L' = pVIcosa; (6)

D'; = —pVIsina; @)

Como o angulo de ataque induzido é pequeno temos que:

tga; = sina; = q; (8)
w
a; = K (9)
L'(y) = pVol (10)
D';= —L'% = —pwrl (11)

A velocidade induzida (downwash) pode ser determinada através da lei de Biot-

Savart e a sua expressao esta determinada abaixo:
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_dr_1 (12)
ATy, — y

Wyoy =

Onde w,, , € a velocidade induzida na posicdo y, da asa por um elemento
infinitesimal na posicédo y e dI' é a circulacéo infinitesimal de um filamento de
vortice de largura dy e comprimento infinito. Assim, integrando a equacao

acima ao longo da asa temos:

ar
dy

dar =( ) dy (13)

asa

(14)

dy

dar
1 b/2 (dy)asa
a;(yo) = —

4'T[Voo -b/2 Yo — )Y

Para encontrarmos a circulacdo ao longo da envergadura de uma asa,

precisamos definir a seguinte relagéo:
Qg = Oy — A = @ — Ao (15)

Onde a, é o angulo de ataque absoluto, «; € o0 angulo de ataque induzido e a,

€ 0 angulo de ataque efetivo. A relacdo acima esta representada na figura 3:

/ b Chord line
«@

8 ¥ \f/\ ,7

—_—

Y
Flight path

Figura 3: Fundamental diagrama da teoria da asa finita. Reproducao de [3]

Sabendo-se que o éangulo de ataque em uma dada secdo da asa de

comprimento de corda ¢ pode ser dada por:

2r (16)
moVeC

a, =
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Onde m, é a inclinag¢do da curva C;, x a.

Substituindo a equacao (16) e (14) na equacao (15) temos:

o2 (35

2 1 Adv/asa

(Vo) = ( ) + f Lol (17)
moVeC Yo 4mVeo J_pya Yo — ¥

Para desenvolver a equacéo acima iremos propor a seguinte transformacéao de

I b
variaveis: y = (E) cos6.

Assim, utilizaremos uma distribuicdo de circulacao representada pela série de
Fourier abaixo (que obedece as condi¢des de Kutta):

1 [ee]
I = EmocsVoo z A, sinnf (18)

n=1

Onde ¢, é a corda no plano de simetriada asae y = (g) cosf.
Substituindo a equacao (18) na equacao (17) e apos diferenciacdo e integracao
chegamos a:

[ee]

Mo<C - Mo<C sinnf
aa(9)= T(;ls s E Ansinn9+ 4025 E nAnm (19)
0
n=1

n=1

Na equacado acima, percebemos, através de uma comparagdo com a equacao
(15), que a primeira parcela se refere ao angulo de ataque efetivo e a segunda

parcelo se refere ao angulo de ataque induzido com sinal negativo.

Podemos calcular facilmente os coeficientes de sustentagao e arrasto induzido

ao longo da asa pela substituicdo direta das equacdes (18) e (19). Assim:

V.I' mysC -
c = P = OCS SZAn sinné (20)

c
oo n=1

m2.c? = _ - sin k6
Cdi = —qa; = Y Z An sinn@ Z kAk sin 6 (21)
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Para encontrarmos as condicfes do escoamento ao longo de uma asa de
geometria qualquer, devemos utilizar a equacéo (19), estabelecendo os valores
de a,(0) e encontrando os coeficientes da série que satisfazem a equacéo.

Assim, precisaremos resolver a seguinte equacéo matricial:

[ClaxnlAlnx: = [alpx (22)

Onde:
C: matriz correspondente as parcelas em 6;
A: matriz dos coeficientes;

a: matriz dos angulos;

1.1 Simulacgéo dateoria dalinha de sustentagéo

Dessa forma, elaborou-se uma rotina em Matlab para a obtencdo dos
coeficientes. Para esta simulacdo, utilizou-se uma asa eliptica plana (sem

torcao) com 0S seguintes parametros:

v, = 1031km; b = 30m; RA (razéo de aspecto) = 6; a = 4°, p = iﬂ'n = 30

3 )
(numero de coeficientes utilizados). Os resultados obtidos estdo demonstrados

nas figuras abaixo:
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Figura 4: Distribuicdo de circulacdo
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Figura 5: Distribuic&do de sustentagéo
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2 O método dos painéis bidimensional

Neste ponto do trabalho, ser4 apresentada a metodologia utilizada nos

conceitos do método dos painéis.

Inicialmente, considere a figura 1, em que um corpo com uma geometria
conhecida Sy estad imerso em um escoamento potencial. O escoamento de
interesse esta localizado na regido externa V, onde a equac¢éo da continuidade

afirma que:

Vip* =0 (23)

Body
coordinates

Wake

Figura 7: Escoamento potencial ao redor de um corpo fechado. Reproducao de [2]

Pela identidade de Green [2], nés podemos construir uma solucdo geral para a
equacado acima através da soma de uma distribuicdo de fonte (o) e dipolo (i)
colocados na superficie do corpo emergido no escoamento potencial. Assim,

solucao geral é:

1 1

o (x,y,2z) = i f [a (;) —un-V (%)] ds + &, (24)
Sp

Fica claro que a equacédo acima possui varias solucdes. Assim, para obtermos
uma solucdo unica para o método dos painéis 2D, devemos selecionar uma
escolha adequada de distribuicdo de fontes e dipolos e aplicar a condicao de
contorno de ndo haver escoamento na direcdo normal (direcdo do vetor n) e a

condicao de Kuta.
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Vale destacar que para o caso 3D (que serdo objetos de estudos posteriores
neste projeto), outras condicdes de contorno deverdo ser introduzidas para
garantir a unicidade da solucdo. Essas condi¢cbes tratam do correto modelo do
escoamento na esteira no bordo de fuga da asa que, neste projeto, podendo

ser modelado como um painel de vortices ou de dipolos.

Assim, podemos reescrever a equagao (24) da seguinte forma:

1 1 1 1
o (x,y,z) = —f un - V(—) ds — —f 0(—) ds+ @, (25)
4 corpo+esteira r 4m corpo r

Para a escolha da condicdo de contorno, podemos escolher, basicamente,
entre a condicdo de contorno de Neumman e a condicdo de contorno de
Dirichlet.

A condicdo de contorno de Neumman requer que ndo haja escoamento na
direcdo normal & superficie apontando para dentro da mesma. Em termos
matematicos, temos d®*/dn = 0. Aplicando esta condicdo na equacado (25)

temos:

{1j v[a(l)]ds ! V(l)d5+ Vo } 0 (26)
y- A e G -0 oV|- o (TN =
4 corpo+esteira on\r 4m r

corpo

A condicdo de contorno segundo Dirichlet permite obter o escoamento
potencial no interior do corpo, estabelecendo a perturbacdo potencial ® (soma
das duas integrais da equacao (23)) ao redor da superficie Sg. Isto pode ser
feito através da equacao (24), escolhendo uma determinada distribuicdo dos

elementos de singularidade. Assim, obtemos:
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®:(x,y,7) 1f g (1)dS 1f <1>dS+ o, (27)
i\X%y,z2) = -— ==\~ . o= oo
4m corpo+wake on\r 4 r

corpo

Nota-se que, para que a condi¢do de que o escoamento na direcdo normal a

superficie seja zero, devemos ter:
®; = constante (28)

Assim, podemos igualar a equacédo (26) a determinados valores constantes e,

dessa forma, encontrar a solugao para o escoamento ao redor do corpo.

Entretanto, como foi dito anteriormente, é necessaria a criagdo de um modelo
para o escoamento no bordo de fuga da asa para tornar a solucéo Unica para a
andlise tridimensional. Para isso, vamos analisar a figura 8 onde, por
simplicidade, a sustentacdo esta representada por uma linha de vértice de
intensidade I'. Segundo o teorema de Helmholtz [2], uma linha de vortice ndo

pode iniciar em um fluido. Assim, podemos escrever:

9,
at lower point

Figura 8: Vértices criados por uma asa finita em véo estacionario. Reproducéo de [2]

(29)

No caso particular da figura 8, a equacao (29) se reduz a:
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r= flq-dl (30)

Onde os pontos 1 e 2 estdo, respectivamente, abaixo e acima do escoamento
no bordo de fuga. No caso de uma asa com circulacdo constante I', a

descontinuidade proxima ao bordo de fuga é:
d)z - <p1 = F (31)

Para modelar a esteira, inicialmente vamos determinar a sua intensidade. O
modo mais facil para contornar este problema é a através da condicdo de Kutta
[2] onde:

Yre =0 (32)

Para o caso bidimensional, temos que du(x)/dx = —y(x) [2], onde u é a
intensidade do dipolo. Utilizando esta expresséo e a equacao (32), concluimos
que u é constante no bordo de fuga e igual ao ser valor no escoamento além

do bordo de fuga. Assim:
Ur.g = constante = u,, (33)
By — iy — pw =0 (34)

Onde uy e u; sao, respectivamente, as intensidades dos dipolos nas

superficies superior e inferior do bordo de fuga (figura 3).
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Figura 9: Implementacéo da condicdo de Kutta usando uma distribuicéo de dipolos.

Reproducéo de [2]

Para modelarmos a forma da esteira, partimos do pressuposto de que o
escoamento nesta regido ndo deve promover sustentacdo. Assim, pelo

teorema de Kuta temos:

AF =pq Xy, =0 (35)

Assim, concluimos que:

Ywlla (36)

Dessa forma, quando trabalhamos com o método dos painéis , devemos impor
gue os elementos de singularidade deixem o bordo de fuga paralelamente ao

escoamento ao longe da asa.

2.1 Metodologia para a solucdo do problema

Para solucionar um problema utilizando o método dos painéis, a superficie do
corpo sera dividia em N painéis e N, painéis para o escoamento na parte
posterior no bordo de fuga (ver figura 10) e a condicdo de contorno sera

especificada para cada painel em um ponto chamado ponto de colocacéo.
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Collocation points, P

Surface panel

Figura 10: Aproximacéo da superficie do corpo pelo método dos painéis. Reproducéo de [2]

Utilizando a condicdo de contorno de Dirichlet para cada painel, podemos

escrever a equagéao (26) da seguinte forma (onde foi adotado @ = @,,).

N
1 1
Z —f un -V <—) ds
k=1 4m painel do corpo r
Ny N
+ Z ! J V(l) das ! j <1> ds=0 (37)
A un - = - - ol|l— =
1=1 A p r fr 4m painel do corpo r

ainel do wake 1

Segundo a equacdo acima, calculamos a influencia de cada um dos k painéis
no painel cujo ponto de colocacdo € P. Aplicando a equacdo acima assumindo
um elemento de singularidade de intensidade constante u, a influéncia de um

painel retangular k no ponto P é:

N (1) ds = ¢, (38)
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E para uma distribuicdo de fontes com intensidade constante:

1 1

R - = 39
41t 1,234 (r) ds By (39)

Onde 1,2,3,4 sao os pontos dos cantos do painel retangular k e, portanto, a
integral acima € calculada sobre a area do painel. Assim, para cada ponto de
colocacao P, podemos transformar a equacao (37) na seguinte expressao:

N Ny N
z Crety + z Gy + z Byoy =0 (40)
k=1 =1 k=1

Como foi dito anteriormente, segundo a condicdo de Kutta, podemos escrever
os dipolos que formam a esteira em funcéo dos dipolos que formam o bordo de
fuga como u; = u, — us (onde, os subscritos r e s representam os painéis do
dorso superior do bordo de fuga e do dorso inferior do bordo de fuga,
respectivamente e o subscrito t representa o painel da esteira). Assim,

aplicando os coeficientes de influencia temos:

Cepte = Ce(pyr — ps) (41)

Podemos substituir a expresséo acima em:
A, = C, caso o painel ndo esteja no bordo de fuga

A, = C, £ C; caso o painel esteja no bordo de fuga
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Onde os sinais de + dependem se o painel esta na superficie superior ou

inferior do bordo de fuga.

Adotando-se a condi¢ao de contorno de Dirichlet, pode-se escrever que [1]:
oc=n-Q, (42)

Assim, podemos passar 0s termos B,o;, da equacao (40) para o lado direito.

Dessa forma:

N N
z A = — Z By oy (43)
k=1 k=1

Passando para a forma matricial temos:

all cee alN 'ul b11 cee blN 0'1
<s s)(s>:_<s )() (44)
ayi -t ann/ \U2 byi -+ byn/ \02

Dessa forma, temos um sistema linear de N equacdes e N incognitas y, e, com
isso, 0 problema resume-se a resolver esse conjunto de equacgoes,
encontrando as intensidades dos dipolos correspondentes a cada painel que

fornecem a solugéo para o escoamento em questao.

Com o que foi exposto acima, 0os passos para a resolucdo do problema seréo

0S seguintes:
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Selecionar os elementos de singularidade: aqui devera ser escolhido
qual elemento serd utilizado para a resolucdo do problema (fontes,
dipolos ou vortices) e como serd a distribuicio do mesmo no painel
(elementos pontuais, intensidade constante, lineares, parabdlicos, etc.);
Discretizacdo da superficie estudada: escolha da geometria do painel,
definindo os limites de cada painel bem como os pontos de controle do
mesmo (Figura 11);

f 08 5
.. ,@"’6_“—@—*_@“’{‘{&&;
X \/ ¢

Collocation points

Panel
comner
o ’_:’f’,’ points
,

Collocation
peint under
surface

(b

Figura 11: Discretizagdo de (a) geometria de um aerofélio delgado usando vértice discreto

como elemento e de (b) um corpo tridimensional utilizando uma superficie de fontes e dipolos

com intensidade constante. Reproducao de [2]

Calculo dos coeficientes de influencia: aqui sera definida uma rotina
computacional para calcular os coeficientes de influencia através das
equacoes (38) e (39);

Estabelecer o lado direito do sistema linear: esta etapa sera realizada
atraves das equacdes (43) e (44);

Resolucdo do sistema linear: sera realizada uma rotina computacional
para encontrar a intensidade dos elementos de singularidade para cada
painel,
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e Calculo das cargas aerodinamicas: uma vez conhecida a intensidade
dos elementos de singularidade em cada painel, pode-se calcular as
cargas aerodinamicas em cada painel bem como a carga resultante em
toda a superficie.

2.2 Implementacdo numérica

Para a implementagdo dos métodos descritos anteriormente, utilizaremos
vértice como elemento de singularidade. Para a primeira simulacéo, iremos

utilizar vortices discretos.

Para esta configuracdo, temos as seguintes equacfes, que calculam as
velocidades em um ponto (x,y) induzidas por um vortice discreto de intensidade

I; localizado no ponto (x;,y;):

(w) = zf?rjz (—01 (1)) (2 - 2) (45)

Onder? = (x — x)* + (z— z)>.

Inicialmente, o método dos painéis sera implementado na linha de
arqueamento de um aerofolio. Assim, a discretizacdo sera realizada de tal
modo que a linha de arqueamento do aerofdlio seja dividida em N painéis de
comprimento iguais. Logo, os vetores normais serdao posicionados nos pontos

de controle dados pela seguinte relagéo (ver Figura 12).
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Zh

n; = (sin @, cos a,)

nix)

3

t, = (cos a;, — sin a;)

a;

o
> ol
X

Figura 12: Esquema utilizado na definicdo das coordenadas dos pontos de controle no painel.
Reproducéo de [2]

(0n/0x,1) .
n, = = (sina;, cos a;)

\/(an/ax)z +1

(46)

Para o calculo dos coeficientes de influencia, sera imposta a condicdo de nao

existir escoamento na direcdo normal & superficie. Assim:

Ou

(ww) n + (UsyW,) n=0  (47)

Onde, o primeiro termo corresponde as velocidades induzidas pelos vortices
discretos de intensidade unitaria e, o segundo termo, corresponde ao

escoamento ao longe da superficie em estudo.

Os coeficientes de influencia a;; seréo calculados como:

a;j = (u,w);; - n; (48)
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Como U, eW, séo conhecidos, o segundo termo da equacédo (47) sera

passado para o lado direito. Assim temos:
RHSL = _(UOO! Woo) " (49)

Dessa forma, basta resolver o seguinte sistema linear:

N

j=1

E, com os valores dos [; conhecidos, podemos calcular as seguintes cargas

aerodinamicas:

AL; = pQul; (51)
L 52
Bpj = pQe 7 (52)

Realizando o procedimento descrito para uma linha de arqueamento de um
félio simétrico, (sem arqueamento) para um angulo de ataque de 9° temos 0s

seguintes resultados:
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-2

x/c

Figura 14: Variac&o do coeficiente de pressao

Circulacao
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Figura 13: Distribuicdo de circulagdo nos painéis
Variagao do coeficiente de presséo
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Pela equacdo (52), vemos que a variacdo de pressao € proporcional a
circulacdo. Assim, conforme apresentado na figura 14, como a variacdo do
coeficiente de pressdo no bordo de fuga € zero, temos que a circulacdo

também deve ser zero.

Executando os mesmos procedimentos para uma linha de arqueamento

parabdlica cuja fungéo é:

n(x) = 4%[1 . %] (53)

Assim, foi realizada uma simulacéo utilizando como parametros c=1m, e = 0.1 e

angulo de atague a = 9°. Com estes dados temos 0s seguintes resultados:

0.1 = it

0.09 = L

0.08 £

0.07 =

0.06 =

0.05 = o

0.04 P

0.03 =

0.02 +

0.01 T

Figura 15: Discretizagdo de uma linha de arqueamento parabdlica
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Circulagéo
l
\\
\\
\\
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
x/c
Figura 16: Distribuicdo de circulacdo
Variacao do coeficiente de presséo
-9
-8
-7
-6
-5 \
-4
-3
2 \\\\
_ —
~—
-1
0
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

x/c

Figura 17: Variacédo do coeficiente de pressao
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2.3 Vortice como elemento de singularidade

A seguir, o método dos vortices discreto sera aplica para um aerofdlio
simétrico, NACA0012. Utilizando esta geometria, temos o0s seguintes

resultados aplicando um angulo de ataque de 9°.

0.1

3 aa

0.05 ettt R

i

-0.05 Srep S ol

i T T

Figura 18: Discretizacdo do aerofdlio NACA0012 mostrando os pontos de vortices (vermelho) e

0s pontos de controle (verde)

Sustentagdo
0.02

0.018 / \

0.016 /

0.014

0.012

0.01

0.008

Forca de sustentacao [N]

0.006

0.004

0.002
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

x/c

Figura 19: Distribuicdo da for¢ca de sustentagéo
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Coeficiente de pressao
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Coeficiente de pressao na superficie superior (verde) e inferior (vermelho)

Variac&o do coeficiente de presséo

x/c

Figura 21: Variacdo do coeficiente de presséo

36



37

Circulagdo resultante

2.5

15

0.5

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
x/c

Figura 22: Circulagéo resultante

Podemos observar pelos resultados acima, que a variacdo do coeficiente de
pressdo (figura 21) € semelhante a variacdo do coeficiente de pressao para
uma placa plana (figura 14) a menos no bordo de ataque. Também pode-se

observar pela figura 22 a circulagéo nula no bordo de fuga.

O préximo passo, foi a implementacdo do método dos painéis utilizando uma
distribuicAo de voértices continuos com intensidade constante, como

esquematizado na figura abaixo.

zh

P(x, 2)

y(x) = const.

—CCCEEECEE—

X X2

Figura 23: Distribuicdo constante de vortices. Reproducéo de [2]
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Para este tipo de distribuicdo, as velocidades induzidas sao:

Uy = ZL [atan (Z — ZZ) — atan (Z — Zl)] (54)

s X — Xy X — X

Y, (x=x)? 4+ (z—zy)?
Y T M )t (- z)? (53)

Como os resultados acima estdo nas coordenadas no painel, € necessario
fazer uma transformacdo de coordenadas para as coordenadas globais do

sistema (figura 24).

““Giobal’’ coordinate

z A P(x, 2)
“*Panel’’ coordinate
zp r|

ra

(x1, 21) 8,
a; 92
(x2, 23} Xp

n{x)

o
X
Figura 24: Transformacédo de coordenadas. Reproducéo de [2]
(u) _ ( cosa; sinai) (up) 56
w/  \—sina; cosa;)\Wp (56)

Entretanto, como os pontos de controle para esta discretizacdo sao colocados
no centro do painel, aparece o efeito indesejado de a velocidade no centro de

um painel de vértices constantes induzida por si mesmo ser nula. Para corrigir
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este efeito, deve ser feita uma correcdo das condi¢des de contorno baseada na

equacao (23) [1].

Segundo esta equacao, temos que a variagdo do potencial de velocidades na
regido interna ao corpo deve ser nula. Assim, as derivadas parciais tanto na

direcdo normal como na direcédo tangencial devem ser ambas iguais a zero:

00° 9"

= 57
on ol &7

Dessa forma, as condi¢Oes de contorno de velocidade tangencial nula serao
especificadas em cada ponto de controle (que estardo no centro do painel e

levemente dentro do corpo).

Com esta nova condicdo de controle temos que, no centro do painel, a

velocidade auto-induzida torna-se:

=+
N[=

Uy (x,0+) = (58)

wy(x,01+) = 0 (59)

Apés a construcdo da matriz dos coeficientes de influéncia, é necessario

acrescentar a condicéo de Kutta no bordo de fuga que, neste caso, é:

Yityn=0 (60)
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Entretanto, ao acrescentar a condicdo acima, teremos um sistema de N+1
equacbes e N incOgnitas. Sendo assim, uma das equacdes de
impenetrabilidade tera que ser substituida pela condicdo de Kutta.

Vale ressaltar que nado foi necessario explicitar a condicdo de Kutta no método
dos vortices discretos, ja que este método é baseada justamente nesta

condigao [1].

O célculo dos termos independentes do sistema fica:

RHS; = —(Uw, W,,) - (cosa;, —sina;) (61)

Assim, podemos calcular o coeficiente de pressdo através da expressao:

Qu cos(a + a;) +v;/2] (62)
Qo

C,=1-

A formulacéo acima foi implementada para o aerofdlio NACA0012 utilizando um

angulo de ataque de 9°.

0.1

I T
| T
0 —
L
N //
S T
0.05 e et
0.1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 05 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Figura 25: Discretizagdo do félio com os pontos de controle
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Coeficiente de pressao
-2.5 r
-2
-1.5
-1  —— — ——
-0.5
0
[
J
0.5
ﬂ
1
15
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
xlc

Figura 26: Distribuicdo dos coeficientes de pressédo na superficie superior (verde) e inferior
(vermelho)

Variagdo do coeficiente de presséo
-4
-3.5
-3
-2.5
&
8 2
-1.5
-1
-0.5 —
\\
0
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
xlc

Figura 27: Distribuicao da variacdo do coeficiente de pressao
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Circulagéo resultante

3.5

]
o

0.5

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
xlc

Figura 28: Distribuicdo da circulag&o resultante

Podemos observar nos resultados acima a presenca de um ponto deslocado.
Este ponto corresponde a equacédo deletada para o acréscimo da condi¢cdo de
Kutta.

A condicdo de Kutta pode ser observada nos resultados acima através das

figuras 27 e 28.

Pode—se observar que os resultados acima demonstram melhores resultados
tanto no bordo de fuga como no bordo de ataque do que os apresentados pelo

método dos vortices discretos.

Embora ndo seja o objeto principal deste estudo, foi implementada uma
simulacdo utilizando uma distribuicdo de dipolos constantes, mostrada na

distribuicdo de coeficiente de pressdes abaixo.
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Coeficiente de presséo

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
xlc

Figura 29: Distribuicdo dos coeficientes de pressédo na superficie superior (verde) e inferior

(vermelho)

Coeficiente de presséo

-dCp
o

\\

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
x/c

Figura 30: Distribuicao da variacdo do coeficiente de pressao

No anexo 1 encontram-se as simulacdes utilizadas neste trabalho.
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3 Método dos Painéis — Caso Tridimensional

Com o meétodo bidimensional solucionado e com as solucdes obtidas, a
proxima etapa é implementar o0 mesmo método para o caso tridimensional. A
metodologia € analoga as secdes anteriores. No aspecto teoérico e na
modelagem matemética, apenas as condi¢des de contorno relativas a esteira e
ao bordo de fuga (Condicdo de Kutta tridimensional) necessitardo de um

tratamento diferenciado.

Neste caso a etapa mais complicada consiste em modelar a geometria da asa
em trés dimensodes, principalmente quando se deseja utilizar uma geometria

pré-determinada.

3.1 Solucao pelo Método do Vortice Ferradura

Essa sec¢édo visa apresentar um método para célculo tridimensional de esforgos
em asas. Esse método emprega o vortice ferradura como elemento de
singularidade. Esse elemento consiste em um segmento de vortice para
modelar as propriedades de sustentacdo, e dois vértices semi-infinitos para
modelar a esteira. Nesse caso, deve-se respeitar o Teorema de Helmotz, que
afirma que um segmento de vortice ndo possa simplesmente terminar no
interior de um fluido, mas deve estender-se até a fronteira do sistema ou ainda
se fechar formando um anel. E a intensidade do vortice deve ser constante por

toda a sua extensdo. Na figura 31 é possivel ver um vortice ferradura:

Figura 31: Modelo de vortice ferradura. Reproducéo de [2]
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Nessa situacdo, a esteira deve ser paralela a velocidade do escoamento ao
longe, o que acarreta em algumas dificuldades de modelagem. Posto isso, ha
duas possibilidades para que isso ocorra, que estdo expostas na figura 32.
Entretanto, uma vez que a linha de sustentacédo adota como hipotese pequenos
angulos de ataque, os painéis de vortices podem ser colocados no plano da

asa.

Figura 32: Possibilidades de modelagem utilizando o vortice ferradura. Reproducéo de [2]

Dessa forma, pode-se estruturar o método para simulacéo. Na figura 33 pode-
se ver a representacdo espacial da discretizacdo da superficie. Baseado na
teoria para o método bidimensional, ja descrita nesse trabalho, coloca-se o
segmento de vortice na linha de quarto de corda e assume-se a intensidade do

vortice como sendo constante.
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Figura 33: Superficie da asa discretizada com vértices ferradura. Reproducao de [2]

Na figura 34, tem-se o elemento de vortice ferradura completo com seus pontos

principais.

e Pl v 2)

Collocation point

Figura 34: Pontos principais do vdrtice ferradura. Reproducéo de [2]

Para o calculo das velocidades induzidas, pode-se excluir o trecho AD por estar

localizado em uma regido distante da asa.

Dessa forma, pode-se calcular a velocidade induzida por cada trecho de

vortice, cujo campo de velocidade V é dado por:
(ug, vy, wy) = f(x, V:)Z,X4,YA,24,XB) VB> ZB) F)
(uZ’UZ’WZ) = f(x' y' Z,Xpg, yB'ZB,xC' yC'ZC'F) (63)

(uz, v3,w3) = f(x, Y, z, xC'yC'ZC,xD'yD'ZDrF)

Onde os subscritos 1, 2 e 3 representam, respectivamente, as velocidades

induzidas pelos segmentos AB, BC e CD.

Com isso, a velocidade induzida pelos trés segmentos de vortice que compdem

o vortice ferradura é dada por:

(u,v,w) = (ug,v1,wq) + (Up, V2, wy) + (U3, V3, W3) (64)
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E interessante guardar a velocidade induzida apenas pelos segmentos laterais

para o célculo do arrasto induzido. Assim:
(u,v,w)* = (uqg, v, wy) + (us, v3, wW3) (65)

Com a asa discretizada em N painéis, como mostrados na figura 33, obtém-se

0s vetores normais para cada painel de indice |, cuja expresséao é dada por:

n; = (sen aj, cos ;) (66)

Aplicando-se a equacao abaixo para os pontos de colocagédo de cada painel,
atendem-se todas as condi¢cOes de contorno:

Wb+Wi+Qoo-a=0 (67)

Com as expressdes para calculo das velocidades induzidas pelos vortices
ferradura conhecidas, tem-se, por exemplo, aplicando as condi¢cdes de
contorno, a soma das componentes normais das velocidades induzidas pelos N
paineis no primeiro ponto de controle com a componente normal do

escoamento ao longe deve ser nula:

[(w,v,w);1[; + (W, v,w) 1,0 + -+ (U, v,w) nIy + (Ue, Voo, Weo ).y = 0 (68)

Na expressdo acima, as intensidades da circulacdo s&o desconhecidas.

Sabendo-se que os coeficientes de influéncia sao dados por:

a;; = (u, v, W)ij.ni (69)
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Onde os indices i e j indicam a velocidade induzida do j-ésimo painel no i-ésimo

ponto de controle.
Obtém-se o sesguinte sistema linear:
N
j=1
Onde:

RHSl = —(Um,Voo,Woo).ni (71)

Com as circulacdes de cada painel obtidas, pode-se calcular os esfor¢cos de

sustentacao e arrasto induzido, dados por:
AL; = pQol}Ay; (72)

ADj = —pWing,I;Ay; (73)

3.2 Solugao por Anéis de Vortices

O segundo modo de solucédo para o caso tridimensional utiliza anéis de vortice
como elementos de singularidade. A grande vantagem em relacdo ao método
apresentado na sec¢éo anterior € a simplicidade em termos de programagao.
Aqui as condi¢cbes de contorno serdo satisfeitas também com a presenca de

argueamento na asa e com diferentes geometrias.

A condig&o de contorno a ser satisfeita inicialmente é:

V(d+d,)n=0 (74)
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Com a formulacéo linearizada da superficie de sustentacdo, essa condicdo de
contorno, expressa em termos de uma superficie (n) discretizada por uma

distribuigdo de vortices é dada por:

1 Yy (x = x0) + V(¥ = yo) an
T an 2 ° - - 5 d%edYo = Qoo (6_ - 05) (75)
T Jasa+esteira [(X — xO)Z + (y — yo)z + ZZ]Q x

Para a solucédo utilizando esse método, divide-se a asa em painéis de acordo

com a figura 35:

Wing L.E.

(&
-

Collocation point

Normal vector n
Wing T.E.

Bound vortices ' ' Q

“Free" wake vortices

Pre =Ty

Figura 35: Anéis de voértice descrevendo a superficie de uma asa. Reproducao de [2]

O segmento principal do vortice é colocado no ponto de quarto de corda do
painel, e os outros trés segmentos sdo agrupados com os dos painéis
adjacentes. O vetor normal é posicionado no ponto de trés quartos de corda.

Do ponto de vista numérico, 0os anéis de vortice sdo agrupados em pacotes
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indexados e nomeados conforme a figura 36, e arranjados conforme a figura
37.

Figura 36: Nomenclatura para os elementos do anel de vortice. Reproducéo de [2]

.
Px, v, 2)

i+1 i+2 \_‘-——‘\b Y
Figura 37: Arranjo dos anéis de vortice de forma retangular. Reproducéo de [2]

Calculando-se as velocidades induzidas para cada segmento do anel de

vortices, obtém-se uma expressdo que é funcdo do ponto onde se deseja
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calcular a velocidade induzida, dos cantos do painel e da intensidade do vértice

no painel, conforme equacéo 76.

(uy, v, w1) = f(%, 9,2, % j, Vi j, Zi j X1 jo1r Vi ja1 Zijars i)

(Uz, V2, W2) = F(0, Y, 2, X ja1, Vijj+1 Zij41,Xir1,j+ 1 Yiet,j+1 Zis1,j+10 i j)

(us, v3,w3) = f(x» V2, Xig1,j+1 Vit 1,j+ 1 Zi+1,j+1,%Xi+1,j Vi+1,jr Zi+1,j> Fi,j) (76)
(Ugy Vg Wy) = f(x: Y, Z, xi+1,j:3’i+1,j'Zi+1,j,xi,j3’i,j'Zi,j'n.j)

(w,v,w) = (ug, vy, wy) + (Uy, V3, Wy) + (Us, V3, W3) + (Uy, Vg, Wy)

Uma circulagdo positiva é definida segundo a regra da méo direita conforme a
figura 36. Para o calculo da distribuicdo de pressfes, € necessario conhecer a
circulacdo, que para os painéis do inicio da asa, € igual a circulacdo inicial, e
para os subsequentes € igual a diferenca da circulacdo do referido painel com

a do painel anterior.

Ao colocar-se 0 segmento principal de anéis de voértice na linha de quarto de
corda, a condicdo de Kutta bidimensional é satisfeita. E no bordo de fuga da
asa, cancelam-se os vortices dessa fileira, para satisfazer a condicdo de

contorno correspondente ao borde de fuga tridimensional

Ylre =0 (77)

Para a solucdo do problema, cada painel tem um indice i e j, e um indice Kk,
para efeitos de simulacdo e formulagdo matematica. Com isso, toda a
superficie esta discretizada em painéis e totalmente indexada, como pode ser
visto nas figuras 38 e 39. Na figura 39 esta representado o vetor normal de

cada painel, dado por:
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_ Ag ABg

" = A A Bl 79

Onde os vetores Ak e By estao representados na figura 39.

o Wake points

Figura 38: Painéis com seus pontos de colocacéo (x) e pontos de fronteira (. ). Reproducéo de

(2]

Figura 39: Definicdo do vetor normal do painel. Reproducéo de [2]
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Para a determinacdo dos coeficientes de influéncia, deve-se estabelecer uma

sequéncia de verificacdo dos pontos de colocacao, mostrada na figura 40.

i — -
T o  m e w—

Lj - ¥
Start K counter
i

Figura 40: Sequéncia de verificacdo dos painéis, utilizando o contador K. Reproduc¢éo de [2]

Sabendo-se que a velocidade induzida pelo primeiro anel de vértice é funcdo
de:

(ui, v, w1 = f(x%,y,2,1,j,T) (79)
E , em caso da asa ser simétrica, a da sua imagem, do outro lado da asa:
(uii' Viis Wii)ll = f(xr =Y,z,L], F) (80)

E a velocidade induzida pela circulagdo I; e sua imagem, no ponto de

colocacao 1 é dada por

(w,v,w)11 = (W + uy, vy — vy, wi +wy;) (81)
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O indice ( )11 representa a influéncia do primeiro vortice no primeiro ponto de
colocacdo e ambos 0os numeros variam de 1 a M x N. Com isso, o coeficiente

de influéncia é dado por:

a1 = (U, v,w)11.1y (82)

Para percorrer todos os anéis de vortice que influenciam esse ponto, utiliza-se
um contador L = 1 -> N x M. Ou seja, enquanto o contador K esta no ponto 1, o
contador L percorre todos os vortices sobre a superficie da asa, e todos os

coeficientes de influéncia alL sdo computados:

a;p = (Wv,w).nyg (83)

Quando um anel de vortice estiver no bordo de fuga, uma “esteira livre” de anel
de vortice de mesma intensidade é adicionada para cancelar essa linha de
vortices e satisfazer a condicdo de contorno para o bordo de fuga. Isso pode

ser visto na figura 34.

Zero-strength
vortex line

Figura 41: Insercdo de um vortice no bordo de fuga para satisfazer a condicéo de Kutta.

Reproducéo de [2]

Com isso, todos os coeficientes ak. sao calculados.



Sendo:
RHS; = —Qq. 1y

Chega-se no seguinte sistema linear:

m
Z akjl;- = RHSk

j=1
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(84)

(85)

Onde K é o contador vertical para pontos de colocacdo e L € o contador

horizontal de anéis de vortice. O sistema tem dimensdom =M x N

Com o sistema resolvido pode-se calcular os esforgos para cada painel:

AL;j = ono(Fij - Fi—l.j)Ayif

AD;j = —PWindi,-(Fij — [y ;) Ay;
Onde o célculo das velocidades induzidas de downwash séo dadas por

m
Wind,, = z by 1}
j=1

Onde

by, = (w,v,w)i. "y

E séo calculados de forma analoga a ax.. E também:

(u, v, w)* = (Uy, V3, Wy) + (Uy, Vg, Wy)

(86)

(87)

(88)

(89)

(90)
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Que corresponde a velocidade induzida somente pelos segmentos de vértice

paralelos ao escoamento.
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4 Método de Primeira Ordem — O Dipolo como Elemento

Nessa secdo, sera descrito o método dos painéis tridimensional de primeira
ordem no qual sera utilizado o dipolo como elemento de singularidade. A
estruturagcdo do método é andloga para o caso bidimensional, apresentando
diferengcas em algumas formulagdes mateméticas e no célculo dos coeficientes

de influéncia, que seréo vistos a seguir.

A condicdo de contorno que sera utilizada é a de Dirichlet, que determina:

N Ny, N
z Crtre + Z Gy + Z Byox =0 (91)
k=1 =1 k=1

Onde:
! g (1> ds|, = C 92)
41 1'2'3'4611 T lie = Ci
1 <1>dS = B (93)
41 )1 234 \T e = B

E os pontos 1,2,3 e 4 se referem aos cantos do painel.

Para a implementacdo do método, a superficie ja esta dividida em painéis,
como na figura 42 bem como os pontos de colocacédo, pontos de aplicacdo do
vetor normal. Para efeitos matematicos e de simulagdo, serd utilizado um

contador k para verificar os painéis, como pode ser visto na figura 43.
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Trailing edge
(upper side}

Trailing edge
(lower side)

Figura 43: Método de armazenamento de painéis. Reproducéo de [2]

Sabe-se que o potencial em cada ponto de colocagéo é influenciado por todos
os outros N painéis e pode-se derivar a equacdo 91. Considera-se um painel
na esteira e dois painéis ao seu lado, um superior com contador | e um inferior

com contador m, como mostrados na figura 44.
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Wake made of
constant-strength doublets

Figura 44: Painéis na fronteira, na parte superior e inferior da asa. Reproducao de [2]

Para o primeiro ponto de colocagéo tem-se:

Ny N
Ciapty + -+ Cypyy + -+ Copln + -+ Ciyun + Z Ciptyp +Z Bixor, =0  (94)
p=1 k=1
E também:
Ny
Clp.up = Clp (M — Hm) (95)
p=1

O contador p, percorre todos os painéis da esteira. Aplicando a condicdo de

Kutta, para o primeiro ponto de colocacdo, obtém-se:

Ciipg + -+ (Cy + C1p)ﬂl + -+ (G — Clp):um + o+ Civpy

d (96)
+ Z Blko-k = 0
k=1

Finalmente, essa equacéo pode ser simplificada para a forma:
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z Al = — Z Bk oy (97)

A equacao fica dada por:

all, alz, (L] alN
a21, azz, ey aZN

ek [T -

Com isso
a11,A12; - Q1N RHS;
A21,A32, -+, AN RH52
an1, N2, NN/ \HN RHSy

Resolvendo-se o0 sistema, encontra-se as intensidades dos dipolos. Com isso,
calcula-se as perturbactes de velocidades nas direcdes tangenciais (I e m) e

normais (n):

ou

=— 100
a EY (100)
ou
=— 101
qn =0 (102)
Baseado na figura 44, pode-se calcular as perturbacdes da seguinte forma:
1
q1 = 577 (v — Hi-1) (103)

241
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A velocidade total no ponto de colocacao k é dada por:

Qk = (Qool’ Qoom’ Qoon)k + (ql' dm, qn)k (104)

Onde lk, mk, nk sdo as direcbes das coordenadas de cada painel, vistas na
figura 44. Por fim, o coeficiente de presséo é obtido por:

2
k
G =1-07 (105)
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5 Resultados — Caso Tridimensional

ApOs a analise tedrica dos métodos estudados, foram implementadas
simulacées computacionais cujos resultados estdo demonstrados nesta secao.
Foram utilizadas solugdes utilizando os métodos de vértice ferradura e anéis de
vortices. Entretando, nao foi possivel validar os resultados para o ultimo caso

e, dessa forma, seus resultados nao serdo exibidos.

5.1 Validacdo do método

Inicialmente, foi utilizada uma asa com distribuicdo eliptica de corda com o
objetivo de validar o método computacional implementado, comparando-o com

os resultados obtidos pela teoria da linha de sustentacdo. Na figura 45, pode-se

visualizar uma asa eliptica com um perfil do tipo NACAQ0012.

Iy

Figura 45: Perfil NACA0012 com distribuicéo eliptica de corda
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Uma vez que o meétodo voértice ferradura € baseado na teoria da linha de
sustentacao, a espessura da asa nao é levada em conta. Assim, as simulacdes
foram realizadas com base na forma da asa em planta, como visto na figura
abaixo, onde os pontos verdes representam os pontos de um quarto de corda e

0s pontos vermelhos representam os pontos de controle.

Forma plana da asa

-10 -5 0 5 10 15
Envergadura(m)

Figura 46: Forma em planta de uma asa com distribuicao eliptica de corda.

Utilizando esta distribuicdo de corda, foi realizada uma simulagcédo utilizando
uma asa com 30 metros de envergadura, razdo de aspecto igual a 10,
velocidade do escoamento de 100km/h, e um angulo de ataque de 4°. Os
resultados podem ser vistos nas figuras abaixo, onde a linha vermelha
representa os resultados utilizando o método dos painéis e a linha pontilhada

azul representa os resultados utilizando a linha de sustentagéo.
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Circulagao(m3/s)

20

Distribui¢éo de Circulagéo
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18

~Método dos Painéis

Linha de Sustentacéo

16

14

12

10

700

-10

0
Envergadura(m)

Figura 47: Distribuigdo de circulagédo

Distribui¢do de Sustentacao

10

15

600

/‘“———“

—

Método dos Painéis

----- Linha de Sustentagéo

500

N
o
o

AN

300

200

100

-10

0
Envergadura(m)

Figura 48: Distribuicdo de Sustentacao
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Velocidade Downwash (m/s)

Arrasto Induzido(N)

Velocidade de Downwash
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1
0.5

0
-0.5

-1
-1.5

-15 -10 0 15

Envergadura(m)
Figura 49: Distribuicdo de downwash
Distribuicéo de Arrasto Induzido
8 T
Método dos Painéis
----- Linha de Sustentagédo
7 it e
. e .
4
3
2
1
0
-15 -10 0 10 15
Envergadura(m)

Figura 50: Distribuicdo de Arrasto Induzido
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Através da analise dos resultados acima, verifica-se que 0 método dos painéis
apresenta um erro relativo menor do que 0,5% em relacdo a solugdo obtida
pela teoria da linha de sustentacdo. Também se observa a distribuicéo eliptica
de carregamentos obtida pelo método dos painéis, resultado esperado segundo
a teoria da linha de sustentacdo, além a distribuicdo constante da velocidade

de downwash.

5.2 Resultados para outros tipos de asa

Apoés a validacdo do método dos painéis, podemos realizar a simulacdo para
outros formatos de asas em planta. Assim, o método foi implementado para
uma asa tipo trapezoidal com um kink no centro, utilizando-se diferentes
angulos de enflechamento. Nas figuras abaixo, pode-se visualizar as
distribuicdes de circulacdo, sustentacdo, downwash e arrasto induzido para

uma asa com enflechamento de 15°.

Forma plana da asa

-10 -8 -6 -4 -2 (¢} 2 4 6 8 10
Envergadura(m)

Figura 51: Asa trapezoidal com um kink com 15° de enflechamento



Circulagao(m?3/s)

Sustentacao(N)

Distribuigéo de Circulacédo

10¢

0 I I
-10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8
Envergadura(m)

Figura 52: Distribuicdo de Circulacdo para um enflechamento de 15°

Distribuicdo de Sustentagao

350¢
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200

il N

100 \

50 |
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Figura 53: Distribuicdo de Sustentacao para um enflechamento de 15°
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Figura 54: Distribuicdo de downwash para um enflechamento de 15°

Distribuicdo de Arrasto Induzido
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Figura 55: Distribuicdo de arrasto induzido para um enflechamento de 15°
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A seguir serdo exibidos os resultados para um angulo de enflechamento de

30°.

Corda(m)

Forma plana da asa

7
% *
6+ £y
¥ 4
++ P {bﬁu
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5 L o
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0® 1l
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I T
2 G 5
& 7
T 1+
1 = N
Tt
0 I I !
-10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8 10
Envergadura(m)
Figura 56: Asa trapezoidal com 30° de enflechamento com kink
Distribuicao de Circulagéo
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Figura 57: Distribuicdo de circulacdo para uma asa com enflechamento de 30°
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Figura 58: Distribuicdo de Sustentacdo para uma asa com enflechamento de 30°

Velocidade de Downwash
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Figura 59: Distribuicdo de downwash com 30° de enflechamento

70



Distribuigdo de Arrasto Induzido
8

/
6 /
/ \
/ \
/ \
/ \
/ \
= 4 ] { 7
\ | \ /
3 \\\ | \ /
| \ /
S | \ /
_g \ ," \\ /J
2 f |
£ \ ‘ | /
= \
8 | x
<o : \
- s \
s/‘ \\
/ \
2 V V
-4 r
-10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8 10
Envergadura(m)

Figura 60: Distribuicio de arrasto induzido para um enflechamento de 30°

Em seguida, serdo exibidos os resultados obtidos para um angulo de
enflechamento de 45°.

Forma plana da asa
12¢ r
E=d
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%.
&
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e
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Enwvergadura(m)

Figura 61: Asa trapezoidal com 45° de enflechamento com kink
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Figura 62: Distribuicdo de circulacdo para um enflechamento de 45°
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Figura 63: Distribuicdo de sustentacdo para um enflechamento de 45°
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Figura 64: Distribuicdo de downwash para um enflechamento de 45°
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Figura 65: Distribuicdo de arrasto induzido para um enflechamento de 45°
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Observando os resultados acima, podemos observar uma diminuicdo no valor
da circulacéo e, consequentemente, da sustentacdo, com o aumento do angulo
de enflechaemento. Além de observarmos também uma queda no valor

méaximo da velocidade de downwash.
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6 Conclusdes e Comentarios

O presente projeto teve como objetivo a implementacdo de um método
computacional utilizando-se o0 método dos painéis, possibilitando o calculo de
esforcos em asas bem como a analise do desempenho aerodinamico de perfis.
Para isso, o0 método foi simulado e aplicado para os casos bi e tridimensional.

Para o caso bidimensional foi possivel verificar a validacdo do método através
da comparacdo dos resultados obtidos com resultados ja conhecidos, bem
como a satisfacdo da condicdo de Kuta. Ja para o caso tridimensional, as
comparacdes foram realizadas através dos resultados obtidos com a Teoria da
Linha de Sustentacdo, utilizando distribuicbes com resultados ja conhecidos
como a asa eliptica. Uma vez validade o método, foi possivel a implementacao
do mesmo para asa com diferentes formas planas, sendo utilizada, neste
projeto, uma asa trapezoidal com kink. Com o método dos painéis, foi possivel
estudar a influéncia variacdo do angulo de enflechamento da asa no
desempenho da mesma. Entretanto, outros parametros poderiam ser

estudados, como a envergadura, corda na raiz, corda ha ponta da asa, etc.

Como sugestdo de melhoria, poderia ser introduzido o fator de correcdo de
Prandtl-Glauert, possibilitando o estudo para velocidades cujos efeitos de

compressibilidade ndo podem ser desprezados.

Infelizmente, ndo foi possivel validar os demais codigos para 0 caso
tridimensional. Mas, ao menos, foi realizado um estudo tedrico sobre eles
ficando, entdo, como sugestdo a implementacéo e validacdo destes métodos

para trabalhos futuros.
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Apéndice A — Deducéo do calculo da velocidade induzida por
um segmento de vortice

Dado um segmento de vortice (ver figura 66) podemos calcular o vetor
velocidade induzido (Aq) no ponto P como segue:

dl
r 2

%ﬁlz- Y. 22)

(X, v2)

ep
(Xp, ¥pe Zp)

Figura 66: Representacdo de um segmento de vortice: Reproducao de [2]

I'dlxr
Aq = — 106
9= -3 (106)
Se 0 segmento comeca no pontol e vai até o ponto2 temos:
I' rXr, r; r2>
Az = AT |1y X 152 To <r1 T, (107)

Onde r; e r, sdo os vetores 1P e 2P, respectivamente e r, € 0 vetor 12.

Assim, temos:
(1 X 12)x = (Vo = 1)(2p — 22) = (2p — 21) O — ¥2)
(1 X 13)y = —(xp — x1)(2p — 22) + (2p — 21) (xp — x3) (108)
(11 X 1), = (2 = x1) (Vo = ¥2) = (¥p — 1) (p — x2)
O mébdulo do produto vetorial fica entao:
Ity X2 = (g X))+ (1 X1)s + (1 X1,); (109)

Calculando os médulos dos vetores ry e r, temos:



r = J(xp — X%+ (= Y12 + (2p — 22)?

(110)
T, = J(xp —x2)% 4+ (Vp —¥2)* + (2, — 23)?
Calculando os produtos escalares:
ro 1 = (X — xl)(xp - x1) + (2 — 3’1)(3’;; - 3’1) + (2, — Z1)(Zp — 71)
(111)

ry Iy = (X — xl)(xp - xz) + (v, — J’1)(3’p - }’2) + (22 — 21)(zp — 2)
Assim, podemos calcular os componentes da velocidade induzida como:
u=K(r, Xry),
v=K(r X rz)y (112)
w=K(r Xr,),

Onde:

r (ro ' Io- rz) (113)

CAmin X 1,2\ 1y T,
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Anexol — Rotinas Computacionais implementadas em Matlab
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x = 0; % Auxiliares para somatdrios
t=0;

% Montagem da Matriz

for 1 = 1:n
c = cs*sin(teta2);
for 3 = 1:n
C(i,j) = (cs*sin(j*teta2))/c +
J*2*pi*cs*sin(j*teta?)/ (4*b*sin(teta2));
end
teta2 = teta2 + pi/(2*n);
end

[}

% Vetor resultado = &ngulo de ataque alpha

for 1 = 1:n
B(i,1) = alpha;
end

[}

% Obtencdo do vetor dos coeficientes

z = 1sglin(C,B);

o)

% Calculo da circulacéo

for i=1:n

X = z(i)*sin(i*teta);
gama = gama + Xx;

end

o)

% Célculo do angulo de arrasto induzido

for i=1:n
t=z (i) *i*sin(i*teta) ./sin (teta);
alpha ind=alpha ind-t;

end

%alphaiind=alpha7ind*(90)/RA; $ANGULO EM GRAUS
% Calculo da velocidade de downwash
wd=(2*pi*cs/ (4*b)) *V*alpha ind;

% Calculo da circulacéo
gama = gama*pi*cs*V;

% Calculo da sustentacéo
L = rho*V*gama;

% Calculo do Arrasto Induzido
Di = -rho*wd.*gama;

% Plotagem dos graficos

figure (1)

plot(y,wd, 'r-")

title ('Velocidade de Downwash')
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xlabel ("b(m) ")
ylabel ("w(m/s)")
grid

figure (2)

plot (y,gama, "g-")
title('Circulacao'")
xlabel ("b(m) ")
ylabel ('Gama (m*/s) ")
grid

figure (3)

plot (y,L, 'b-")
title('Sustentacao')
xlabel ('b(m) ")
ylabel ("L (N) ")

grid

figure (4)

plot (y,Di, "k-")
title('Arrasto Induzido')
xlabel ('b(m) ")
ylabel ('"Di (N) ")

grid

clear all

$Painel de voértice constante para uma asa NACA0012
Wingaux=textread ('NACA.txt"');

= size (Wingaux) ;

= b(l);

N-2;

Q< =z0
==l

alphal=9;
alpha=alphal*pi/180;
Uinf=cos (alpha) *V;
Winf=sin (alpha) *V;
rho=1.2;

$Ler os pontos da asa no sentido horario
for i=1:(N/2)

Wing(i,1) = Wingaux (N+1-i,1);
Wing (i, 2) = Wingaux (N+1-i,2);
Wing (i, 3) = Wingaux (N+1-i,3);

end

i=(N/2)+1;

for §=2:(N/2)
Wing(i,1) = Wingaux(j,1);
Wing(i,2) = Wingaux(j,2);
Wing (i,3) = Wingaux(j,3);

end
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$Ler os cantos do painel
for i=1l:n

PT1(i,1) = Wing(i,1);

PT2(i,1) = Wing(1+l 1)

PT1(i,2) = Wing(i,2);

PT2(i,2) = Wing(1+1 2);
end

$Ler angulo dos painéis
for i=1l:n

DZ = PT2(i,2) - PT1(i,2);

DX = PT2(i,1) - PT1(i,1);

TETA (1) = atan2(DZ,DX);
end

$Discretizacdo da geometria
for i=1l:n

d = sqrt (((Wing(i+1,1)-Wing(i,1))"2)+ ((Wing(i+1,2)-Wing(i,2))"2));
du(i) = d;
m(i) = (Wing(i+1,2)-Wing(i,2))/ (Wing(i+1,1)-Wing(i,1));
if 1 >= ((n/2)+1)
cosseno = (Wing(i+1l,1)-Wing(i,1))/d;
xc (1)=Wing(i,1)+0.75*d*cosseno;
xv (1i)=Wing(i,1)+0.25*d*cosseno;
else
cosseno = (Wing(i,1l)-Wing(i+1,1))/d;
xc (1)=Wing (i+1,1)+0.75*d*cosseno;
xv (1)=Wing (i+1,1)+0.25*d*cosseno;
end
yc (1)=Wing (i,2)+m (i) * (xc(i)-Wing(i,1));
yv (1)=Wing (i,2)+m (i) * (xv(i)-Wing(i,1));
end

%Calcula os coeficientes de influéncia

$A(i,j)é o componente da velocidade normal no iésimo ponto
%de controle induzida pelo jésimo vértice

for i=l:n

for j=1:n
rg=((xc(i)-xv(J))"2)+((yc(i)-yv(J))"2);
u = (yc(i)-yv(3))/(2*pi*rq);
w = —(xc(i)-xv(3))/(2*pi*rq);
A(i,j) = u*sin(TETA(i)) - w*cos(TETA(i));
end
end
for i=1:n
RHS (i,1) = -Uinf*sin(TETA (i))+Winf*cos (TETA (1))
end
%$Resolver o sistema linear
Gama = inv (A) *RHS;
for i=1:(n/2)
GamaU (i) = Gama((n/2)+1); $circulacao na superficie superior
GamalL (i) = Gama((n/2)+1-1); %circulacao na superficie inferior

end

%Calculo da forca de sustentacao
for i=1:(n/2)

L(i) = rho*V*GamaU(i) + rho*V*GamaL (i)
end



%Calculo da velocidade devido ao escoamento ao longe
for i=1l:n

Qtinf (i) = Uinf*cos(TETA (1)) - Winf*sin (TETA (1)) ;
end
%$Céalculo dos coeficientes de pressdes
for i=1:(n/2)

cpu(i) = -GamaU (1) /(du((n/2)+1i)*V);
cpl(i) = GamaL(i)/ (du((n/2)+1-1i)*V);
cr(i) = xc((n/2)+1i)/c;

end

for i=1:(n/2)
dep (i) = cpl(i) - cpu(i);
end

%$Célculo da circulacdo resultante
for i=1:(n/2)

dgama (1) = GamaU(i)/du((n/2)+1i) + GamaL(i)/du((n/2)+1-1i);
end

$Plotagem dos graficos

plot (Wing(:,1),Wing(:,2),xc,yc, 'tg',xv,yv, "+r")
grid

figure (2)

plot (L)

title ('Sustentacdo'")

ylabel ('Forca de sustentacdo [N]')
xlabel ('x/c")

grid

figure (3)

plot (cr,cpu, 'g+-',cr,cpl, "'r+-")
title('Coeficiente de pressédo')
xlabel ('x/c")

grid

set(gca, 'ydir', 'reverse')
figure (4)

plot (-dcp)

title('Variacdo do coeficiente de pressdo')
xlabel ('x/c")

grid

set(gca, 'ydir', 'reverse')

figure (5)

plot (dgama)

title('Circulacédo resultante')
xlabel ('x/c")

grid

clear all

$Painel de voértice constante para uma asa NACA0012
Wingaux=textread ('NACA.txt');

b = size (Wingaux) ;

N = b(l);
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alpha=alphal*pi/180;
Uinf=cos (alpha) *V;
Winf=sin (alpha) *V;

rho=1.2;

$Ler os pontos da asa no sentido horario
for i=1:(N/2)

Wing(i,1l) = Wingaux (N+1-i,1);
Wing (i, 2) = Wingaux (N+1-i,2);
Wing (i, 3) = Wingaux (N+1-i,3);

end

1=(N/2)+1;

for j=2:(N/2)
Wing(i,1) = Wingaux(j,1l);
Wing (i, 2) = Wingaux(3j,2);
Wing (i, 3) = Wingaux(3j,3);
i=i+1;

end

end

n

(i,1) = Wing(i,1);
(i,1) = Wing(i+1,1);
(i,2) = Wing(i,2);
(i,2) = Wing(i+1,2);

$Angulos dos painéis
for i=1l:n

end

DZ = PT2(i,2) - PT1(i,2);
DX = PT2(i,1) - PT1(i,1);
TETA (1) = atan2 (DZ,DX);

%Pontos de controle
for i=1:n
co(i,1) = (PT2(i,1) - PT1(i,1))/2 + PT1(4i,1);

end

CO(1i,2)

(PT2(1i,2) - PT1(i,2))/2 + PT1(i,2);

for i=1l:n
for j=1:n

$Calculo dos cantos do painel e pontos de controle
%nas coordenadas do painel

X2T = PT2(5,1) - PTL1(3,1);
22T = PT2(3,2) - PT1(3,2);
XT = CO(i,1) - PTL1(j,1);
ZT = CO(i,2) - PT1(3,2);

X2 = X2T*cos (TETA(])) + Z2T*sin(TETA(]));
22 = 0;
)

X = XT*cos (TETA(J)) + ZT*sin (TETA(J));
Z = —-XT*sin(TETA(]j)) + ZT*cos(TETA(]));
if i==
DL(j) = X2;
end
Rl = sqgrt ((X"2) + (Z272));
R2 = sqgrt (((X=-X2)"2) + (Z2"2));
TH1 = atan2(%Z,X);

14

84



85

TH2 = atan2(Z,X-X2);
if i==7
UL = -0.5;
WL = 0;
else
UL
WL
end
%$Transfomacdo de coordenadas
= UL*cos (-TETA(Jj)) + WL*sin (-TETA(]J));
= -UL*sin (-TETA(j)) + WL*cos (-TETA(J));
Matriz dos coeficientes de influencia
serd utilizada a matriz B (componente tangencial das
velocidades induzidas
(i,3) = -U*sin(TETA(i)) + W*cos (TETA(i));
(1,73 ))

0.15916* (TH2-TH1) ;
0.15916*1log (R2/R1) ;

o P o0 0o o0 = O o

j) = U*cos (TETA(1)) + W*sin (TETA (1
end
RHS(i,1) = -V*cos(alpha)*cos(TETA(1i)) - V*sin(alpha)*sin(TETA (1))
end

$Implementacdo da condicdo de Kutta no bordo de fuga

for j=1:n
B((n/4),3) = 0;

end

B(n/4,1) = 1;

B(n/4,n) = 1;

RHS(n/4,1) = 0;

G = inv (B) *RHS;

$Calculo das velocidades tangenciais
for i=1:n

TEMP = 0;
for j=1:n
TEMP = TEMP + B(i,3)*G(J);
end
VEL (i) = TEMP + cos(alpha)*cos(TETA(i)) + sin(alpha) *sin (TETA(i));

end

for i=1:(n/2)

GamaU (1) = G((n/2)+1); %circulacao na superficie superior
GamaL (i) = G((n/2)+1-1i); %circulacao na superficie inferior
cr(i) = CO((n/2)+i,1)/c;

end

$Calculo dos coeficientes de pressdes
for i=1:n/2
cpu (1)
cpl (1)
end

-GamaU (1) /V;
Gamal (1) /V;

%$Céalculo da variacédo do coeficiente de presséo
for i=1:(n/2)

dep(i) = cpl(i) - cpu(i);
end

%$Célculo da circulacdo resultante
for i=1:(n/2)

gama (i) = GamaU(i) + GamaL (i)
end



%$Plotagem dos graficos

plot (Wing(:,1),Wing(:,2),CO(:,1),CO(:

grid

figure (2)

plot(cr,cpu, 'g',cr,cpl, 'c")
title('Coeficiente de pressao')
xlabel ('x/c")

grid

set (gca, 'ydir', 'reverse')
figure (3)

plot (-dcp)

12)1'*‘9')

title('Variacdo do coeficiente de pressdo')

xlabel ('x/c")

ylabel ('-dCp")

grid

set (gca, 'ydir', 'reverse')
figure (4)

plot (cr,gama)
title('Circulacdo resultante')
xlabel ('x/c")

grid

O o
O o
o)
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O o
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O o
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g o
> o
H o
Z o

=
H
n

WP = 3;
if WP==
S= 10;
CR = 2;
CT = CR;
LAMB = CT/CR;
SW = (CR+CT)*S/2;
SA = 30;
BG = SA*pi/180;
RA = (S"2)/SW;
elseif WP==
S = 20;
CR = 3;
CK = CR/3;
CT = 0.8*CK;
SK = S/4;
LAMB1 = CK/CR;
LAMB2 = CK/CT;
SW = ((CR+CK) *SK+ (CK+CT) * (S-SK) ) /2;
SA = 30;
BG = SA*pi/180;
RA = (S72)/SW;
elseif WP==

S = 30;
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RA=10;

CS = 4*S/ (pi*RA);

SW = (S72)/RA;
else

error ('unknown form of planform');
end

N = 48; $Numero de painéis
alfa = 4; %Angulo de ataque
RHO = 1.2; %Densidade do ar
QINF = 100/3.6; %Velocidade do escoamento

ALFA = alfa*pi/180;

EPS=0.0000005; %Erro de Truncamento

UINF = QINF*cos (ALFA); %Componentes da velocidade do escoamento
WINF = QINF*sin (ALFA) ;

%Pontos de controle
TETA=0:pi/N:pi;
Y=-S/2:S/N:S/2;

if WpP==
for I=1:N+1
if Y (I)<O
X(I,1) = =-Y(I)*tan(BG);
X(I,2) = CR - ((S/2)*tan(BG)+CT-CR)*Y(I)/(S/2);
else
X(I,1l) = Y(I)*tan(BG);
X(I,2) = CR + ((S/2)*tan(BG)+CT-CR)*Y (I)/(S/2);
end
C(I) = X(I,2)-X(I,1);
end

elseif WP==2
for I=1:N+1

if Y(I)<O0
X(I,1) = -Y(I)*tan(BG);
if Y(I)<-SK/2
X(I,2) = (S/2)*tan(BG)+CT - (((S/2)*tan (BG)+CT-
(SK/2)*tan (BG) —=CK) / ((S-SK) /2))* (Y (I)+(S/2));
else
X(I,2) = CR + (CR-(SK/2)*tan (BG)-CK)*Y(I)/(SK/2);
end
else
X(I,1) = Y(I)*tan(BG);
if Y(I)<SK/2
X(I,2) = CR - (CR-(SK/2)*tan (BG)-CK)*Y(I)/(SK/2);
else
X(I,2) = (S/2)*tan(BG) + CT + (((S/2)*tan(BG)+CT-
(SK/2) *tan (BG) —-CK) / ((S-SK) /2) ) *(Y(I)-(S/2));
end
end
C(I) = X(I,2)-X(I,1);
end
else
for I=1:N+1
X(I,1)=-(CS/4)*sin(TETA(I)) + CS/4;
X(I,2)=X(I,1) + CS*sin(TETA(I)):;
C(I) = X(I,2) - X(I,1);
end
Y = -(S/2) *cos (TETA) ;

end
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$Pontos do painel

for I=1:N
XA(I) = X(1,2) + 20*S;
YA(I) = Y(I);
ZA(I) = XA(I)*sin (ALFA);
XB(I) = X(I,1) + 0.25*C(I);
YB(I) = YA(I);
ZB(I) = 0;
XC(I) = X(I+1,1) + 0.25*C(I+1);
YC(I) = Y(I+1);
ZC(I) = 0;
XD(I) = XA(I);
YD(I) = YC(I);
Z2D(I) = ZA(I);

end

o)

% Vetor Posicéao

for I=1:N
yc(I) = YA(I)+((YC(I)-YB(I))/2);
X1l = X(I,1) + 0.75*C(I);
X2 = X(I+1,1) + 0.75*C(I+1);
c(I) = (X1+X2)/2;
c(I)=0;
end

% Célculo das velocidades dos segmentos de vértice

for I=1:N
for J=1:N

%$Segmento AB

CROSSPRODX = (yc(I)-YA(J))*(zc(I)-ZB(J))-(zc(I)-ZA(J))*(yc(I)-
YB(J))

CROSSPRODY = —(xc(I)-XA(J))*(zc(I)-ZB(J))+(zc(I)-
ZA(J)) * (xc(I) - J));

CROSSPRODZ = (xc(I)-XA(J))*(yc(I)-YB(J))-(yc(I)-YA(J))*(xc(I)-
XB(J)) s

ABSVALUE = (CROSSPRODX"2)+ (CROSSPRODY"2)+ (CROSSPRODZ"2) ;

Rl = sqrt(((xc(I)-XA(J))"2)+((yc(I)-YA(J))"2)+((zc(I)~-
ZA(J))"2))

R2 = sqgrt (((xc(I)=-XB(J))"2)+ ((yc(I)-YB(J))"2)+((zc(I)~-
ZB(J))"2)):

DOTPRODI = (XB(J)-XA(J))*(xc(I)-XA(J))+(YB(J)-YA(J))*(yc(I)-
YA(J) )+ (2B (J)-2A(J)) *(zc (I)-ZA(J));
DOTPRODZ = (XB(J)-XA(J))*(xc(I)-XB(J))+(YB(J)-YA(T))*(yc(I)-
YB(J))+(ZB(J) - ZA(J))*(ZC(I)—ZB(J));
K = (l/(4*pi*ABSVALUE))*((DOTPRODl/Rl)—(DOTPRODZ/RZ));
if Rl < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
Ul = 0;
vl = 0;
Wl = 0;
else

Ul = K*CROSSPRODX;

V1l = K*CROSSPRODY;

W1l = K*CROSSPRODZ;
end

$Segmento BC
CROSSPRODX = (yc (I)-YB(J))*(zc(I)-2C(J))—-(zc(I)-ZB(J))*(yc(I)-
YC(J));



CROSSPRODY = - (xc(I)-XB(J))*(zc(I)-2C(J))+(zc(I)-
ZB(J)) * (xc(I)-XC(J));
CROSSPRODZ = (xc(I)-XB(J))*(yc(I)-YC(J))-(yc(I)-YB(J))*(xc(I)-
XC(J))
ABSVALUE = (CROSSPRODX"2)+ (CROSSPRODY"2)+ (CROSSPRODZ"2) ;
Rl = sgrt (((xc(I)-XB(J))"2)+((yc(I)=-YB(J))"2)+((zc(I)~-
ZB(J))"2));
R2 = sqrt (((xc(I)-XC(J))"2)+((yc(I)-YC(J))"2)+((zc(I)-
ZzC(J))"2));
DOTPROD1 = (XC(J)-XB(J))*(xc(I)-XB(J))+(YC(J)-YB(J))*(yc(I)-
YB(J))+(2C(J)-2Z2B(J)) *(zc(I)-ZB(J));
DOTPROD2 = (XC(J)-XB(J))*(xc(I)-XC(J))+(YC(J)-YB(J))*(yc(I)-
YC(J))+(ZC(J)—ZB(J)) (zc(I)-2C(J));
K = (1/(4*pi*ABSVALUE) ) * ( (DOTPROD1/R1) - (DOTPROD2/R2)) ;
if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
Uz = 0;
v2 = 0;
w2 = 0;
else
U2 = K*CROSSPRODX;
V2 = K*CROSSPRODY;
W2 = K*CROSSPRODZ;
end
%$Segmento CD
CROSSPRODX = (yc (I)-YC(J))*(zc(I)-2ZD(J))-(zc(I)-2C(J))*(yc(I)~-
YD(J))
CROSSPRODY = —(xCc(I)-XC(J))*(zc(I)-2ZD(J))+(zc(I)~-
ZC(J)) * (xc(I) - J)) i
CROSSPRODZ = (xc(I)-XC(J))*(yc(I)-YD(J))-(yc(I)-YC(J))*(xc(I)-
XD (J));
ABSVALUE = (CROSSPRODX"2)+ (CROSSPRODY"2)+ (CROSSPRODZ"2) ;
R1 = sqrt (((xc(I)-XC(J))"2)+((yc(I)-YC(J))"2)+((zc(I)-
ZC(J))"2));
R2 = sqgrt (((xc(I)-XD(J))"2)+((yc(I)=-YD(J))"2)+((zc(I)~-
ZD(J))"2));
DOTPROD1 = (XD(J)-XC(J))*(xc(I)-XC(J))+(YD(J)-YC(J))*(yc(I)-
YC(J))+(2D(J)-2C(J)) *(zc(I)-ZC(J));
DOTPROD2 = (XD (J)-XC(J))* (xc(I)=-XD(J))+(YD(J)-YC(J))* (yc(I)-
YD(J))+(ZD(J)-ZC( ))*(zc(I)-2D(J));
K = (1/(4*pi*ABSVALUE) ) * ( (DOTPROD1/R1) - (DOTPROD2/R2) )
if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
U3 = 0;
V3 = 0;
W3 = 0;
else

U3 = K*CROSSPRODX;
V3 = K*CROSSPRODY;
W3 = K*CROSSPRODZ;

end

U(r,J) = Ul + U2 + U3;
vV(I,J) = V1l + V2 + V3;
W(I,J) = Wl + W2 + W3;
Uast (I,J) = Ul + U3;
Vast (I,J) = V1 + V3;
Wast(I,J) = Wl + W3;

end
end



%$Componentes dos vetores normais

for I=1:N
NX(I) = 0;
NZ(I) = 1;
Y (I) 0;
end

%$Coeficientes de influéncia

for I=1:N
for J=1:N
VEL = [U(I,J) V(I,J) W(I,Jd)];
VEL ind = [Uast(I,J) Vast(I,J) Wast(I,J)];
NORM = [NX(I) NY(I) NZ(I)];
A(I,J) = dot(VEL,NORM) ;
B(I,J) = dot(VEL_ind,NORM);
end
end

[}

% Vetor Solucdo do Sistema Linear
for I=1:N

RHS(I,1) = - (UINF*NX(I) + WINF*NZ(I));
end

o

% Circulacéao
GAMA = A\RHS;

%$Velocidades induzidas
w=B*GAMA;

%$Calculo da forca de sustentacéo

1 = 0;
for I=1:N
L(I) = RHO*QINF*GAMA (I);
1 = 1+L(I)*(YC(I)-YB(I));
end

% Cédlculo das forcas para a Teoria da Linha de Sustentacdo
CL = 1/(0.5*RHO* (QINF"2) *SW) ;

gamaQ = 2*S*QINF*CL/ (pi*RA);

DOWN=-gama0/ (2*3) ;

% Calculo do Arrasto Induzido
d=0;
for I=1:N
D(I)= -RHO*w (I )*GAMA( )
d = d +D(I)*(YC(I)-YB(I));
end

for I=1:N+1
CIRC(I) = gamaO*sqrt(1-((2*Y(I)/S)"2));
end

LIFT=RHO*QINE*CIRC;
DRAG=-RHO*DOWN*CIRC;

% Variacdo da Razdo de Aspecto

RA var=0.1:0.1:2;



Ar var=(S"2)./(RA_var);
CL var = 1./(0.5*RHO* (QINF"2) *Ar var);
gama0_var = (2*S* (QINF.*CL var)) ./ (pi*RA var);

% CIRCULACAO

figure (1)
plot(yc,GAMA, 'g',Y,CIRC, '--b', 'LineWidth',1)
title('Distribuicdo de Circulacéo')

xlabel ('Envergadura (m) ")

ylabel ('Circulacao (m*/s) ")

hold on

grid on

$ SUSTENTACAO

figure (2)
plot(yc,L,'g',Y,LIFT, " '--b', "LineWidth', 1)
title('Distribuicdo de Sustentacdo')
xlabel ('"Envergadura (m) ")

ylabel ('Sustentacédo (N) ")

hold on

grid on

% DOWNWASH

figure (3)
plot(yc,w, 'r', 'LineWidth', 1)
title('Velocidade de Downwash')
xlabel ('Envergadura (m) ")

ylabel ('Velocidade Downwash (m/s) ')
hold on

grid on

% ASA

figure (4)
plot(Y,X,'b',yc,xc, "*r',YB,XB, '+tg',¥YC,XC, "+g')
Saxis ([-15 15 -4 71)

title('Forma plana da asa')

xlabel ('Envergadura (m) ")

ylabel ('Corda (m) ")

hold on

grid on

% ARRASTO INDUZIDO

figure (5)

plot(yc,D, 'r', "LineWidth', 1)
title('Distribuicdo de Arrasto Induzido')
xlabel ('Envergadura (m) ")

ylabel ("Arrasto Induzido (N) ")

hold on

grid on

% VARIACAO DE CL COM RA

figure (6)

plot (RA var,CL_var)

title('Variacdo do Coeficiente de Sustentacdo')
xlabel ("RA")

ylabel ('Cl")
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clear all

%$Painel de vértice constante para uma asa NACAQ012
n = 20;
V = 100/3.6;

S = 30;

RA=10;

CS = 4*S/ (pi*RA);
N = 45;

T=0.12;

alpha = 4;

ALPHA = alpha*pi/180;
UINF = cos (ALPHA) *V;
WINF = sin (ALPHA) *V;
RHO = 1.2;
EPS=0.00005;

TETA = (179*pi/180):-(178*pi/ (180*N)) :pi/180;
C = CS*sin (TETA) ;
YP = (S/2)*cos (TETA) ;

for J=1:N+1
for I=1:2*n
v (I,J)=(S/2)*cos (TETA(J)) ;
end
end
teta=0:pi/n:pi;
for I=1:(n+1)
for J=1:N+1
XP=(C(J)/2)* (1l-cos (teta)):;
X(I,J)=XP(I)-(C(J)/4)+(CS/4);
X(n+1+I,J)=X(1,J);
Z(I,J)=(T*C(J)/0.2)*(0.2969*sgrt (XP(I)/C(J))~-

0.1260* (XP(I)/C(J))-0.3516* ((XP(I)/C(J))"2)+0.2843* ((XP(I)/C(J))"3)~-

0.1036* ((XP(I)/C(J))"4));

if I==n+1

Z(I,J)=0;
end
Z(n+1+I,J)=-2(I,J);

end
end
$Ler os pontos do perfil da asa no sentido horéario
D=size (X);
R=D(1);
P=R-2;
for I=1:(R/2)

for J=1:N+1

WINGX (I,J) = X(R/2+1-I,J);
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WINGZ (I,J) =
end
end
=(R/2)+1
for J=2:(R/2)
for M=1:N+1
WINGX (I,M)
WINGZ (I,M) =
end
I=I+1;
end

Z(R/2+1-1,0);

X(J,M);
Z(R/2+3,M);

$Discretizacdo da geometria
%Calcular coordenadas dos painéis no plano

for I=1:(2*n)

for J=1:N
XPT1(I,J) = WINGX(I,J):;
YPT1(I,J) = YP(J);
ZPT1(I,J) = WINGZ(I,J);
XPT2 (I,J) = WINGX (I+1,J);
YPT2(I,J) = YPT1(I,J);
ZPT2(I,J) = WINGZ (I+1,J);
XPT3(I,Jd) = WINGX(I+1,J+1);
YPT3(I,J) = YP(J+1);
ZPT3(I,J) = WINGZ (I+1,J+1);
XPT4 (I,J) = WINGX(I,J+1);
YPT4(I,J) = YPT3(I,J);
7ZPT4 (I,J) = WINGZ(I,J+1);
end
end
for I=1:(2*n)
for J=1:N
if I < (R/2)
DIST1 = sqgrt (((XPT2(I,J)-XPT1(I,J))"2)+ ((ZPT2(I
ZPT1(I,J))"2));
DIST2 = sqrt (((XPT3(I,J)-XPT4(I,J))"2)+((ZPT3(I
ZPT4 (I,J))"2));
TAN1 = (ZPT2(I,J)-ZPT1(I,J))/ (XPT2(I,J)-XPTL (I
TAN2 = (ZPT3(I,J)-ZPT4(I,J))/ (XPT3(I,J)-XPT4 (I
COS1 = (XPT1(I,J)-XPT2(I,J))/DIST1;
C0S2 = (XPT4(I,J)-XPT3(I,J))/DIST2;
XC1(I,J) XPT1(I,J)- O.25*DIST1*COSl;
XC2(I,J) = XPT4(I,J)-0. 25*DIST2*COSZ;
XC(I,J) = (XC1l(I,J)+XC2( Y/2;
ZC1(I,J) = ZPTl(I,J)+TANl*(XCl( ,J)=XPT1(I,J));
zC2(1,J) = ZPT4 (I, J)+TAN2*(XC2( ,J)-XPT4(I,J));
ZC(I,J) = (ZC1(I,J)+Z2C2( J))/2;
if I ==
XV1(I,J) = XPTL1(I,J);
XV4(I,J) = XPT4(I,J);
ZVv1(I,J) = ZPT1(I,J);
zv4 (1,J) = Z2PT4(I,J);
else
XV1(I,J) = XV2(I-1,3);
XV4(I,J) = XV3(I-1,J);
ZVv1(I,J) = Z2v2(I1-1,J);
Zzv4(1,J) = Z2Vv3(1-1,J);
end
XV2(I,J) = XPT1(I,J)-0.75*DIST1*COS1;

J) -

J) -

J))
J))
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I,J))"2)+ ((ZPT2(3*n+1-1,J)-ZPT1

I,J))"2)+((ZPT3(3*n+1-I,J)-ZPT4
(ZPT2 (3*n+1-I,J)-2ZPT1 (3*n+1-I,J))/ (XPT2 (3*n+1-1I,J)-

XV3(I,J)

ZV2(I1,J) = ZPT1(

ZV3(I,J) = ZPT3(
else

DIST1 =

DIST2

TAN1

XPT1(3*n+1-I,J));

TAN2

XPT4 (3*n+1-I,J));

Cos1
Cos2
XC1l(3*n+1-I,J)
XC2(3*n+1-1I,J)
XC(3*n+1-I,J)
ZCl (3*n+1-1I,J)

XPT1(3*n+1-I,J));

ZC2 (3*n+1-1I,J)

XPT4 (3*n+1-I,J));

ZC(3*n+1-1I,J)
if I n+1

3*n+1-1I,
3*n+1-1I,
3*n+1-1I,
3*n+1-1I,

XV1 (
XV4 (
ZV1 (
ZV4 (
else
XV1
XV4
ZV1
AV

3*n+1-1,
3*n+1-1,
3*n+1-1,
3*n+1-1,

—~ o~ o~ —~

end

XV2 (3*n+1-1I,J)
XV3(3*n+1-1I,J)
ZV2 (3*n+1-1,J)

XPT1(3*n+1-1I,J));

ZV3 (3*n+1-1I,J)

XPT3(3*n+1-I,J));

end

CONTA_PONTO

for

end
YPT1 (I, J)

YV1(I,Jd);

)
) =
)
)

YV3(I,J);

end

F=1:(2*n)
for H=1:N
CONTA_PAINEL
for I=1:(2*n)
for J=1:N
% Segmento 1
CROSSPRODX

1;

CROSSPRODY

I,J)
I,J)

( )
(3*n+1-1,J))"
( )
( )

3*n+1-1,J))"

= XPT4(I,J)-0.75*DIST2*C0OS2;
+ TAN1* (XV2(I,J)-XPT1(I,Jd));
+ TAN2* (XV3(I,J)-XPT3(I,d));

sqgrt ( ((XPT2 (3*n+1-I,J)-XPT1(3*n+1-

2));

sgqrt ( ((XPT3(3*n+1-I,J)-XPT4 (3*n+1-

2));

(XPT2 (3*n+1-I,J)-XPT1 (3*n+1-I,J))/DIST1;
(XPT3(3*n+1-I,J)-XPT4 (3*n+1-I,J))/DIST2;

XPT1 (3*n+1-I,J)+0.75*DIST1*COS1;

= XPT4(3*n+1-I,J)+0.75*DIST2*C0OS2;

(XC1 (3*n+1-I,J)+XC2(3*n+1-1,J))/2;
ZPT1 (3*n+1-I,J)+TANL1* (XC1l (3*n+1-1,J)-

ZPT4 (3*n+1-I,J)+TAN2* (XC2 (3*n+1-I,J)-

(zC1(3*n+1-I,J)+2C2(3*n+1-1,J))/2;

J) = XPT2(3*n+1-I,J
J) = XPT3(3*n+1-I,J
J) = ZPT2(3*n+1-I,J
J) = ZPT3(3*n+1-I,J
J) = XV2(3*n+2-I,J)
J) = XV3(3*n+2-I,J)
J) = ZV2(3*n+2-I,J)
J) = 2ZV3(3*n+2-I,J)
XPT2 (3*n+1-1,J)-0.
XPT3 (3*n+1-1,J)-0.
ZPT1 (3*n+1-1,J) +
ZPT3 (3*n+1-1I,J) +

+

= YPT1(I,J);

YPT3(I,J);

-2

’

’

’

)
)i
)
)

’
’

’

’

75*DIST1*COS1;
75*DIST2*C0OS2;
TAN1* (XV2 (3*n+1-I,J) -

TAN2* (XV3 (3*n+1-I,J) -

(YPT4 (I, J)-YPT1(I,J))/2;

(YC (F,H)-YV1(I,J))* (2C(F,H)-2V2(I,J))-
(ZC(F,H)-2V1(I,J))* (YC(F,H)-YV2(I,J));
- (XC(F,H)-XV1(I,J))* (2C(F,H)-
ZV2(I,J))+(ZC(F,H)-2V1(I,J))* (XC(F,H)-XV2(I,J));
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CROSSPRODZ
J) ) *(XC(F,H)
ABSVALUE
(CROSSPRODY"2) +
R1 sgrt ((
((2C(F,H)-2V1(I,J))"2)
R2 sgrt ( ( (XC(F,H)
((Z2C(F,H)-2V2(1,J))"2))
DOTPROD1 (XV2(I,J)-XV1
(YV2 (I, J)-YV1(I,J))* (YC(F,H)
(zC(F,H)-2V1(I,J));

DOTPROD2 (XV2(I,J)-XV1
(YV2(I,J)-YV1(I,J))* (YC(F,H)
(zC(F,H)-2v2(1,J));

K (1/ (4*pi*ABSVALUE) ) *

if Rl < EPS || R2 < EPS
Ul = 0;
V1 0;
Wl 0;
else
Ul
V1
Wl
end

(XC(F, H)

(YC(F,H)-YV1(I, -XV2(I,J));

(CROSSPRODX"2) +

(XC(F, H) -XV1 (I

YV1(I,J))"2)+ )

YV2(I,J))"2)+

XV1 (I,
Zv1 (I,

J))+
J))*

XV2 (I,
Zv1 (I,

J)) +
J))*

K*CROSSPRODX;
K*CROSSPRODY;
= K*CROSSPRODZ;

% Segmento 2-3
CROSSPRODX (YC (F, H)
)) * (YC(F,H)-YV3(I,J));
CROSSPRODY (XC(
(ZC(F,H)-2ZV2 ( F H
CROSSPRODZ
)) * (XC(F,H)
ABSVALUE
(CROSSPRODY"2) +
R1 sqgrt ( ((XC(F,H) -
((ZC(F,H)-2ZV2(1,J))"2)
R2 sqrt ( ( (XC(F,H)
((Z2C(F,H)-2ZV3(I,J))"2));
DOTPROD1 (XV3(I,J)-XV2
(YV3(I,J)-YV2(I,J))* (YC(F,H)
(ZC(F,H)-2v2(I,J));

DOTPROD2 (XV3(I,J)-XV2
(YV3(I,J)-YV2(I,J))*(YC(F,H)
(ZC(F,H)-2V3(I,J));

K (1/ (4*pi*ABSVALUE) ) *

if R1 < EPS || R2 < EPS
U2 = 0;
V2 0;
W2 0;
else
U2
V2
W2
end

(zZC (F,H)-2V2(I,J

ZV3(I,J))+ J))*
= ( H)
XV3 )),

-XV

(YC (F,H)-YV2(I,J

(CROSSPRODX"2) +

-XV2 (
) ;

YV2 (I,

J))"2)+

YV3(I,J))"2)+

XV2 (I,
Zv2 (I,

J)) +
J))*

XV3 (I,
Zv2 (I,

J))+
J))=*

K*CROSSPRODX;
K*CROSSPRODY;
= K*CROSSPRODZ;

% Segmento 3-4
CROSSPRODX (YC(F,H)
J)) * (YC(F,H) -YV4 (I, J));
CROSSPRODY - (XC(F,H)
(ZC (F,H)-2ZV3 (I, J)) * (XC(F,H)

(zC (F, H) -2V3 (I,

Zv4(I,J))+

-XV1 (I,
(CROSSPRODZ"2) ;
—%VZ(I,
-YV1 (I,

-YV2 (I,

-YV2 (I,

; -XV2(I,J)
) XV3(

(CROSSPRODZ 2);
-XV3 (I,
-YV2 (I,

-YV3 (I,

-YV3 (I,

-XV3(I,J)
-XV4(I,J));

J)) * (YC(F,H) -YV2(I,J)) -

J))"2) + ((YC(F,H) -

J))"2)+ ((YC(F, H) -
(I,3))* (XC(F,

J))+

H) -
(zv2(I,J)-
(I,J))* (XC(F,
J)) +

H) -

(Zv2(1,J) -

( (DOTPROD1/R1) - (DOTPROD2/R2) ) ;
| | ABSVALUE < EPS

J)) *(zC(F,H) -2V3(I,J)) -

*(ZC(F,H) -

))
J))

)
I *(YC(F,H)-YV3(I,J))~-

J))"2)+ ((YC(F,H) -

J)) "2y + ((YC(F, H) -
(I,J))* (XC(F,

J))+

H) -
(ZV3(I,J)-
(I,J))* (XC(F,
J))+

H) -
(ZV3(I,J)-

( (DOTPROD1/R1) - (DOTPROD2/R2) )
|| ABSVALUE < EPS

J)) *(zC(F,H)-2v4(I,Jd)) -

) * (ZC(F, H) -
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CROSSPRODZ = (XC(F,H)-XV3(I,J))*(YC(F,H)-YV4(I,J))-
(YC(F,H)-YV3(I,J))* (XC(F,H)-XV4(I,J));

ABSVALUE =
(CROSSPRODX"2) 4+ (CROSSPRODY"2) + (CROSSPRODZ"2) ;

R1 = sqrt (((XC(F,H)-XV3(I,J))"2)+ ((YC(F,H)-
YV3(I,J))"2)+((ZC(F,H)-2V3(I,J))"2));

R2 = sqrt (((XC(F,H)-XV4(I,J))"2)+((YC(F,H)-
YV4(I,Jd))"2)+((ZC(F,H)-2V4(I,d))"2));

DOTPROD1 = (XV4(I,J)-XV3(I,J))* (XC(F,H)-
XV3(I,J))+(YV4(I,JT)-YV3(I,J))* (YC(F,H)-YV3(I,J))+(2V4(I,J)~-
ZV3(I,J))*(2C(F,H)-2V3(I,J));

DOTPROD2 = (XV4(I,J)-XV3(I,J))*(XC(F,H)-

XV4A (I, J))+(YV4(I,JT)-YV3(I,J))* (YC(F,H)-YV4(I,J))+(2V4(I,T)-
ZV3(I,J))*(ZC(F,H)-2V4(I,J));
K = (1/ (4*pi*ABSVALUE) ) * ( (DOTPROD1/R1) - (DOTPROD2/R2)) ;
if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
U3 = 0;
V3 = 0;
W3 = 0;
else
U3 = K*CROSSPRODX;
V3 = K*CROSSPRODY;
W3 = K*CROSSPRODZ;
end

% Segmento 4-1

CROSSPRODX = (YC(F,H)-YV4(I,J))*(ZC(F,H)-2V1(I,J))-
(ZC(F,H)-2Vv4(I,J))*(YC(F,H)-YV1(I,J));

CROSSPRODY = (XC( H)-XV4 (I,J))*(ZzC(F,H) -
ZV1(I,J))+(ZC(F,H)-2V4(I,J))* F H) XVl( )),

CROSSPRODZ = ( H) -XV I J))*(YC(F,H)-YV1(I,Jd))-
(YC(F,H)-YV4 (I,J))*(XC(F,H) XVl )),

ABSVALUE =

(CROSSPRODX"2) +
Yvi4 (1,
YV1 (I,

XVa (I,
Zva (I,

XV1 (I,
7v4 (I,

(CROSSPRODY"2) + (CROSSPRO

DZ"2) ;
J))*2)+ ((YC(F,H) -

R1 = sqgrt (((XC(F,H)-XV4 (
J))"2)+((2C(F,H)-2V4(I,d))"2));

R2 = sqgrt (((XC(F,H)-XV1(I,J))"2)+ ((YC(F,H)-
J))"2)+((2C(F,H)-ZV1(I,J))"2));

DOTPROD1 = (XV1(I,J)-XV4(I,J))* (XC(F,H)-
J))+(YV1I(I,J)-YV4(I,T))*(YC(F,H)-YV4(I,J))+(ZV1(I,JT)-
J)) * (2C(F,H)-2V4(1,Jd));

DOTPROD2 = (XV1(I,J)-XV4(I,J))*(XC(F,H)-
J))+(YV1(I,J)-YV4(I,J))* (YC(F,H)-YV1(I,J))+(ZV1(I,J)~-
J))*(2C(F,H)-2V1(I,Jd));

K = (1/(4*pi*ABSVALUE) ) * ( (DOTPROD1/R1) - (DOTPROD2/R2) )

if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
U4 = 0;
vd = 0;
w4 = 0;
else
U4 = K*CROSSPRODX;
V4 = K*CROSSPRODY;
W4 = K*CROSSPRODZ;
end

if I==1 || I==(n*2)

XWV1 = WINGX (I, J);
YWV = YP(J);

ZWV1 = WINGZ (I, J);
XWV2 = WINGX (I,J+1);
YWV2 = YP(J+1);



(ZC(F,H)-zZWwv1l) *

ZWV2)+ (ZC(F,H)

(YC(F,H)-YWV1) *

(CROSSPRODX"2) +

YWV1)"*2)+ ((ZC(F

YWV2)~2)+ ((ZC(F

YWV1) * (YC(F,H)

YWV1)* (YC(F,H)

(DOTPROD2/R2) ) ;

(ZC (F, H) —ZWV2) *

ZWV3)+ (ZC (F,H)

(YC (F, H) -YWV2) *
(CROSSPRODX"2) +
YWV2) ~2) + ( (ZC (F

YWV3)"2)+ ((ZC(F

YWV2) * (YC (F, H)
YWV2) * (YC (F, H)

(DOTPROD2/R2))

ZWV2
XWV3
YWV3
ZWV3
XWv4
Ywv4
ZWv4
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= WINGZ (I, J+1);
CS + 30*S;
YWV2;

0;

= XWV3;

YWV1;

= 0;

$Segmento 1-2 do painel da esteira

els

CROSSPRODX = (YC(F,H)-YWV1)* (ZC(F,H)-ZWV2) -
(YC(F,H)-YWV2) ;
CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XWV1l)* (ZC(F,H) -
-ZWV1) * (XC (F, H) -XWV2) ;
CROSSPRODZ = (XC(F,H)-XWV1)* (YC(F,H)-YWV2)-
(XC(F,H)-XWV2) ;
ABSVALUE =
(CROSSPRODYAZ)+(CROSSPRODZ 2);
Rl = sgrt (((XC(F,H)-XWV1)"2)+ ((YC(F,H)-
H)-zZwvl)"2));
R2 = sqgrt (((XC(F,H)-XWV2)"2)+ ((YC(F,H) -
H)-zwv2)"2));
DOTPROD1 = (XWV2-XWV1) * (XC(F,H)-XWV1l)+ (YWV2-
-YWV1)+ (ZWV2-ZWV1) * (ZC(F,H) —ZWV1) ;
DOTPROD2 = (XWV2-XWV1) * (XC(F,H)-XWV2)+ (YWV2-

=YWV2) + (ZWV2-ZWV1) * (ZC (F,H) —ZWV2) ;

K = (1/ (4*pi*ABSVALUE)) * ( (DOTPROD1/R1) -
if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
UWl = 0;
VWl = 0;
Wwl = 0;
else
UWl = K*CROSSPRODX;
VW1l = K*CROSSPRODY;
WW1l = K*CROSSPRODZ;
end
$Segmento 2-3 do painel da esteira
CROSSPRODX = (YC(F,H)-YWV2)* (ZC(F,H)-ZWV3) -
(YC (F,H) -YWV3) ;
CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XWv2)* (zC(F,H) -
—ZWV2) * (XC (F, H) -XWV3) ;
CROSSPRODZ = (XC(F,H)-XWV2)* (YC(F,H)-YWV3) -
(XC (F,H) -XWV3) ;
ABSVALUE =
(CROSSPRODYA2)+(CROSSPRODZ 2);
Rl = sqrt (((XC(F,H)-XWV2)"2)+((YC(F,H)-
H) -ZWv2)"2)) ;
R2 = sqrt (((XC(F,H)-XWV3)"2)+((YC(F,H)-
H) -ZWVv3)"2));
DOTPROD1 = (XWV3-XWV2)* (XC(F,H)-XWV2)+ (YWV3-
~YWV2) + (ZWV3-ZWV2) * (2C (F, H) —ZWV2) ;
DOTPROD2 = (XWV3-XWV2)* (XC (F,H)-XWV3)+ (YWV3-
-YWV3) + (ZWV3-ZWV2) * (ZC (F, H) —ZWV3) ;
K = (1/ (4*pi*ABSVALUE) ) * ( (DOTPROD1/R1) -
if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
UwW2 = 0;
Vw2 = 0;
WWw2 = 0;

e
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UW2 = K*CROSSPRODX;

VW2 K*CROSSPRODY;

WW2 = K*CROSSPRODZ;
end

$Segmento 4-1 do painel da esteira

CROSSPRODX = (YC(F,H)-YWV4)* (ZC(F,H)-ZWV1) -
(ZC (F, H) —=ZWV4) * (YC (F, H) —=YWV1) ;

CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XWV4)* (Z2C(F,H) -
ZWV1)+ (ZC(F,H) -ZWV4) * (XC (F,H) -XWV1) ;

CROSSPRODZ = (XC(F,H)-XWV4)* (YC(F,H)-YWV1) -
(YC (F, H) =YWV4) * (XC (F, H) ~XWV1) ;

ABSVALUE =
(CROSSPRODX"2) + (CROSSPRODY"2) + (CROSSPRODZ"2) ;

(

R1 = sqgrt (((XC(F,H)-XWV4)"2)+ ((YC(F,H)-
YWV4)~2)+ ((ZC(F,H)-ZWV4)~2));
R2 = sqrt (((XC(F,H)-XWV1)"2)+ ((YC(F,H)-
YWV1) "2)+ ((ZC(F,H) —-ZWV1)"2));
DOTPROD1 = (XWV1-XWV4)* (XC(F,H)-XWV4)+ (YWV1-
YWV4)* (YC(F,H)-YWV4) + (ZWV1-ZWV4) * (ZC (F,H) —Z2WV4) ;
DOTPROD2 = (XWV1-XWV4)* (XC(F,H)-XWV1)+ (YWV1-
YWV4) * (YC(F,H) -YWV1)+ (ZWV1-2ZWV4) * (ZC (F, H) —-ZWV1) ;
K = (1/ (4*pi*ABSVALUE) ) * ( (DOTPROD1/R1) -
(DOTPROD2/R2)) ;
if Rl < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
Uw3 = 0;
VW3 = 0;
WW3 = 0;
else
UW3 = K*CROSSPRODX;
VW3 = K*CROSSPRODY;
WW3 = K*CROSSPRODZ;
end
end
U(CONTA_PONTO,CONTA_PAINEL) = Ul + U2 + U3 + U4;
V(CONTA_PONTO,CONTA_PAINEL) = V1l + V2 + V3 + V4;
W(CONTA_PONTO,CONTA_PAINEL) = Wl + W2 + W3 + W4;
UiIND(CONTAfPONTO,CONTAfPAINEL) = Ul + U3;
ViIND(CONTAfPONTO,CONTAfPAINEL) = V1l + V3;
W_IND(CONTA_PONTO,CONTA_PAINEL) = Wl + W3;

if I== | ==(n*2)
U (CONTA_ PONTO, CONTA PAINEL) =
U (CONTA PONTO, CONTA PAINEL) + UWl + UW2 + UW3;
V (CONTA PONTO, CONTA PAINEL) =
V (CONTA PONTO, CONTA PAINEL) + VWl + VW2 + VW3;
W (CONTA PONTO, CONTA PAINEL)
U (CONTA PONTO, CONTA PAINEL) + WWl + WW2 + WW3;

U_IND(CONTA_PONTO,CONTA_PAINEL)
U_IND(CONTA_PONTO,CONTA_PAINEL) + UW2 + UW3;
V_IND(CONTA_PONTO,CONTA_PAINEL)
V_IND (CONTA PONTO, CONTA PAINEL) + VW2 + VW3;
W _IND (CONTA PONTO,CONTA PAINEL) =
U_IND(CONTA_PONTO,CONTA_PAINEL) + WW2 + WW3;
end



CONTA PAINEL = CONTA PAINEL+1;

end
end
CONTA PONTO = CONTA_ PONTO+1;
end
end

%$Calcula vetores normais
CONTA_VETOR=1;
for I=1:2*n

r
VETZ2=7ZPT4 (1,J)-ZPT2(1,J);
VET1 [VETX1 VETY1 VETZ1];
VET2 [VETX2 VETY2 VETZ2]
PERP = cross (VET2,VET1) ;
NORMAL = PERP/norm (PERP) ;
NX(CONTA_VETOR)=NORMAL(l);
NY(CONTA_VETOR)=NORMAL(2);
NZ(CONTA_VETOR)=NORMAL(3)
CONTA_VETOR=CONTA_VETOR+l;

for J=1:N
VETX1=XPT3 (I, J)-XPT1(I,J);
VETY1=YPT3(I,J)-YPT1(I,Jd);
VETZ1=ZPT3(I,J)-ZPT1(I,J);
VETX2=XPT4 (I,J)-XPT2(I1,J);
VETY2=YPT4 (I,J)-YPT2(I,J);
)

’

’

end
end
PONTO=1;
for F=1:(2*n)
for H=1:N
PAINEL=1;
for I=1:(2*n)
for J=1:N
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A (PONTO, PAINEL) =U (PONTO, PAINEL) *NX (PONTO) +V (PONTO, PAINEL) *NY (PONTO) +W (

PONTO, PAINEL) *NZ (PONTO) ;

B (PONTO, PAINEL)=U_IND (PONTO, PAINEL) *NX (PONTO) +V_IND (PONTO, PAINEL) *NY (P

ONTO) +W_IND (PONTO, PAINEL) *NZ (PONTO) ;
PAINEL=PAINEL+1;

end
end
RHS (PONTO, 1) = - (UINEF*NX (PONTO)+WINEF*NZ (PONTOQ) ) ;
PONTO=PONTO+1;
end
end
GAMA=A\RHS;

CONTA CIRC=1;
for I=1:(2*n)
for J=1:N
circ(I,J):GAMA(CONTA_CIRC);
CONTAfCIRC=CONTAfCIRC+l;
end
end
for I=1:N
CIRC_TOTAL(I) = 0;
end
for I=1:n
for J=1:N
CIRC(I,J)=circ(I,J)+circ(2*n+1-1I,J);

CIRC _TOTAL(J) = CIRC TOTAL(J)+CIRC(I,J);
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end
end
figure (1)
plot (YC, CIRC_TOTAL)
grid



