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RESUMO

O presente relatério tem como objetivo o desenvolvimento de uma rotina
computacional para a implementacdo do Método dos Painéis, como obijetivo
principal o projeto aerodindmico de asas. Nesse trabalho serd utilizado o dipolo
como elemento de singularidade, e serdo elaborados cédigos para os métodos bi e
tridimensional. Para a validacéo do codigo, comparar-se-ao os resultados do referido

método com os resultados previstos pela Teoria da Linha de Sustentacéo.

Desse modo, serao feitas consideragbes sobre a Teoria da Linha de Sustentacgéao,
escoamento potencial, Método dos Painéis, sendo possivel obter expressdes para o
célculo de propriedades de asas tais como sustentacdo, arrasto, arrasto induzido,

momentos de arfagem (pitch), distribuicdo de presséo e circulagao.

No presente estudo sera considerado o caso incompressivel.

Palavras-chave: Engenharia, Engenharia Mecénica, Aerodindmica, Método dos Painéis, Teoria da

Linha de Sustentacdo, Escoamento Potencial, Teoria da Asa Finita
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1 Teoria da Linha de Sustentacao e Asa Finita

O estudo inicia-se com uma abordagem e consideracOes sobre a teoria
classica da linha de sustentacdo e da asa finita, que permitem a obtencéo e
analise de propriedades de asas (esforcos, velocidade de escoamento, entre
outros) que sao de interesse para o projeto aerodindmico das mesmas.

O presente estudo visa implementar um método computacional (Método dos
Painéis) para o projeto de asas. Para a implementacdo do referido método, o

escoamento em torno da asa deverd satisfazer as seguintes equacdes:

V29 =0 (1)
Vi) =0 (2)
Ylre =0 3)
V. Tilpareae = U-Tilparede (4)
Vol =0 (5)

Onde:
e ¢ = funcéo potencial do escoamento;
e 1 =fungdo linha de corrente do escoamento;
e y|rg = circulagdo no bordo de fuga (trailing edge) — Condicéo de Kutta,
e ¢ = potencial de perturbacao;

O método dos painéis parte da teoria dos escoamentos potenciais, que sao
aplicados para escoamentos em que a compressibilidade do fluido de estudo
pode ser desprezada. Para o escoamento potencial bidimensional, vale lembrar

gue, entre as funcdes potencial e linha de corrente, valem as relacoes:
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99 _ oY (6)
ox dy
99 _ ¥ (7)
dy  0x

Como as equacdes utilizadas na teoria do escoamento potencial séo lineares
pode-se utilizar o conceito da superposicdo de escoamentos pra gerar outro

escoamento caracteristico. Dessa forma, partindo da superposicdao do

escoamento uniforme caracterizado pela velocidade ao longe com a

superposicao de varios painéis de fontes, sorvedouros ou vértices, pode-se,

através de calculos numeéricos, gerar a superficie da asa desejada.

Com a geometria da asa em maos, € possivel calcular os parametros
necessarios para se avaliar as caracteristicas da asa e compara-los com 0s
mesmos se parametros tivessem sido calculados por teorias classicas da
aerodinamica, como a Teoria da Linha de Sustentacdo. Para tal, serdo feitas

algumas consideracdes sobre a Teoria da Linha de Sustentacédo de Asa Finita.

A Teoria de Asa Finita visa incluir no estudo de aerofélios efeitos de
velocidades induzidas bem como os efeitos da distribuicdo vortical ao longo do
aerofdlio. O principal objetivo dessa teoria € determinar a distribuicdo de
esforcos ao longo de um perfil de asa, sob certas condicbes. Para isso,
assume-se que a esteira de vortices que se forma na direcdo do aerofélio
permanece constante, e que 0 escoamento pode ser assumido como
bidimensional. Para tal, deve-se respeitar o Teorema de Helmotz, no qual um
vortice se estende até a fronteira do sistema, garantindo que a circulacao total
no elemento seja nula. Para isso € inserido um segmento de vortice no final da

esteira. Essas condicfes podem ser vistas na Figura 1.
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Bound
vortex B _ " D

Figura 1 - Distribuicao de vortices e circulacdo em asa finita. Reproducao de [3]

A existéncia de voértices, causara no aerofélio os efeitos de downwash e de
arrasto induzido. Tao importante quanto quantifica-los, é determinar sua

interferéncia nas forcas de arrasto e sustentacdo, como € possivel observar na

Figura 2
Spanwise distribution
of circulation I'(y)
(
Nl
Yy
+b/2
A
w(yp) e
Downwash

velocity

Figura 2 - Distribuicdo de esforgos em asa finita. Reproducao de [3]

A velocidade do escoamento em cada ponto da envergadura, e a velocidade do

escoamento ao longe determinam um angulo de ataque induzido «;, dado por:

) = aretg (1) ©
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Onde
e w = velocidade de downwash em cada ponto da asa;
e V., =velocidade do escoamento em torno da asa, ao longe;

Como a sustentacdo é normal a velocidade absoluta do escoamento, V, a nova
forca de sustentacdo, ja incluindo os efeitos de downwash é dada por

L=p.V.lcosa; =p.V,.I 9)
E o arrasto induzido é dado por:
D;=—p.V.[sina; = —p.w.T (10)

Todos os esfor¢os sdo calculador por unidade de envergadura da asa, e I'é a

circulacdo sobre a asa.

Para determinar a distribuicdo de circulacdo sobre uma asa finita, recorre-se as
equacdes fundamentais da Teoria da Asa Finita, que relacionam trés angulos:
angulo absoluto de ataque «,, angulo efetivo de ataque «, e angulo de ataque
induzido a;. O primeiro € o angulo entre a direcdo do escoamento para
sustentacao nula e a linha de sustentacéo, o segundo. Com isso, a relacéo fica

dada por:
Ag = Ao — (11)

Para os estudos, sera admitida uma distribuicdo de circulacdo arbitraria, que
sera expressa em termos de uma série infinita. Uma representacdo para a
circulacdo na forma de uma séria de Fourier, envolvendo todas as variaveis

relevantes € expressa por:

= (12)
I'=m.cVy. Z A,.sinnf
n=1
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Na equacdo (12) e nas subsequentes, o indice “s” representa variaveis

tomadas no plano de simetria da asa.

Para o seguimento do tratamento matematico da equacao (12), propde-se a

seguinte mudanca de coordenadas, vista na Figura 3, fazendo y = b.cos 6 /2.

-b/2 0 y b/2

Figura 3 — Representacao do angulo 6 e da mudanca de coordenadas

Para a asa finita, € conhecido seu diagrama fundamental, no qual estdo

representados todos os angulos de interesse, conforme exibidos na Figura 4:

/ "y Chord line
a

—_— 14 «; v
—

Flight path T = N

Figura 4 — Diagrama fundamental da asa finita. Reproducéo de [3]

Baseando-se na Figura 4, é possivel calcular o angulo absoluto de ataque «,, 0
angulo entre a linha de sustentacdo nula (Z.L.L.) e a velocidade do escoamento
ao longe. Sendo «, o angulo efetivo de ataque e a; o angulo de ataque

induzido:

Qg = Ao — @; (13)
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De [1], sabe-se que:

r (14)

E também:

(15)

b
_ 1 fi 1 (dF) J
T Ty, b yo—y \dy Y

- asa

Como a circulacdo I' é conhecida da equacédo (11), substituindo-se a equacao
(12) na equacao (15) e posteriormente as equacdes (15) e (14) em (13)
realizadas as devidas derivacdes e integracdes, chega-se na expressao para o

calculo do angulo efetivo de ataque:

(0)_05 iA 1nf + 1 A sinn@ (16)
a, =z n-Sinn T RA’ n.A,. Sin g
n=1 n=1
Onde
e ¢, = comprimento de corda no plano de simetria da asa;
e ¢ =comprimento de corda da asa;
e RA =razao de aspecto da asa;
e 6 = angulo de um determinado ponto na superficie da asa;

e A, = coeficientes da série infinita;

Estruturando-se o problema dessa forma, chega-se a um sistema linear para

encontrar os coeficientes de influéncia:

[Claxn-[Alnx1 = lalnxs (17)
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1.1Simulac¢é&o da Teoria da Linha de Sustentagé&o

Equacionando-se dessa forma, desenvolveu-se uma rotina em Matlab que
possibilita a obtencédo da distribuicdo de circulagdo, downwash e sustentagéo
em um aerofélio. A seguir, resultados para uma asa eliptica tridimensional. O

cédigo de simulacao encontra-se no Anexo 1.

Circulagio
20 ;
B ettt e L e L T e .
1B —
141 n
120 -
] OO OO OOt OO PSP O OO0 PP OO P OO PO OO PO S U OO PO POO PR TUUOTUSOOOS SOTOPROOPRORPO 4
£
£
(&)
gl |
5L _
e e L L L e -
P 4
i | | | i
15 10 5 ] 5 10 15
bi(m}

Figura 5 -Distribuicdo de circulacéo

Sustentagio
T T T

700

LV

Figura 6 - Distribuicdo de sustentacéo
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Arrasto Induzido

-0.3232

-0.3232

-0.3232

-0.3232

-0.3232

-0.3232

-0.3232

-0.3232

-0.3232

-0.3232

Figura 7 - Distribuicdo de arrasto induzido

Yelocidade de Downwash

Figura 8 - Distribuicdo da velocidade de downwash sobre o aerofélio
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2 Método dos Painéis — Caso Bidimensional

Ap6s o0 estudo prévio da teoria da linha de sustentacdo, tem-se um
embasamento tedrico que permite a compreensdo do conceito do Método dos
Painéis para o projeto aerodindmico de asas, que sera apresentado nessa

sesséo.
Inicialmente, a equacédo a ser satisfeita é:
V2p* =0 (18)

Sendo @* o escoamento potencial ao redor de um corpo com superficie de

contorno conhecida como na Figura 9.

Body
coordinates

Wake

Figura 9 - Escoamento potencial ao redor de um corpo fechado. Reproducéo de [2]

Pela identidade de Green [1], pode-se obter uma solucao geral para a equacao
(18) somando-se uma distribuicdo de fonte e dipolo colocados na superficie do

corpo emergido no escoamento potencial. Com isso:
D = o= [ o) m-v(D]as +o )
OV 2= T 7\r i r «
Sp

Onde o € a intensidade da fonte e u a intensidade do dipolo. A equacgéo acima
possui mais de uma solucdo. Assim, para obter uma solucédo adequada e Unica
para o método dos painéis bidimensional, deve-se escolher adequadamente a
distribuicdo de fontes e dipolos e aplicar a condicdo de contorno de nao haver

escoamento na dire¢ao normal (direcédo do vetor n).



18

Vale destacar que para o caso tridimensional, outras condigcbes de contorno
deverdo ser introduzidas para garantir a unicidade da solugdo. Essas
condicdes tratam do correto modelo do escoamento no bordo de fuga da asa.

Assim, pode-se reescrever a equacao (18) da seguinte forma:

1
o*(x,y,2z) = Ef

corpo+wake

v(l)ds 1] (1)d5+ ® 20
i r 4 Corpoa r @ (20)

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

A condicdo de contorno de Neumman requer que ndo haja escoamento na
direcdo normal a superficie apontando para dentro da mesma. Em termos
matematicos, temos d®*/dn = 0. Como a expressao para o ¢ é conhecida,
pode-se escrever a condicdo de contorno de Neumman substituindo na mesma

a expressao do potencial. Ambas estdo expressas ha equacgao (21).

Vo.n =0

{1f V[a<1>]d5 ! V(1>d5+ V(D} n=20
- AV vl -0 oV|~- o ("=
4m corpo+wake on\r 4m r

corpo

(21)

A condicdo de contorno segundo Dirichlet permite obter o escoamento
potencial no interior do corpo, estabelecendo a perturbacdo potencial @ (da
equacao (20)) ao redor da superficie Sz;. Faz-se isso escolhendo uma

distribuicdo de elementos de singularidade na equacéo (20). Sendo assim:

1 d /1 1

1
o (x,y,2) = — i \7)aS <_)ds P 22
L (x y Z) 4m corpo+wake : on (T> 4m corpo ’ r i ( )

Nota-se que, para que a condicdo de que o escoamento na direcdo normal a

superficie seja zero, devemos ter:

®; = constante (23)
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Igualando-se (21) a determinados valores, encontra-se a solugcdo para o

escoamento ao redor do corpo.

Entretanto, é necessaria a criacdo de um modelo para o escoamento no bordo
de fuga da asa para tornar a solugdo Unica para a andlise tridimensional. Para
isso, analisar-se-4 a Figura 10 onde, por simplicidade, a sustentacdo esta
representada por uma linha de vértice de intensidade I'. Segundo o Teorema

de Helmholtz [2], uma linha de vértice ndo pode iniciar em um fluido. Assim:

Wing

9,
at lower point

Figura 10 - Vértices criado por uma asa finita em v6o estacionario. Reproducéo de [2]

oI or,
—x_ Y 24
0x dy (24)
No caso particular da Figura 10, a equacao (24) se reduz a:
2
r= f q-dl (25)
1

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:
¢2 - d)l = r (26)

Para modelar o wake, inicialmente vamos determina-se a sua intensidade,

utilizando-se a condicao de Kutta (equacao (3) )
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Ylre =0 (3

Para o caso bidimensional pode-se encontrar uma distribuicdo de dipolos
equivalente a uma distribuicdo de vortices, sendo respeitada a relacdo
ou(x)/dx = —y(x) [2], onde u(x) é a intensidade da distribuicdo de dipolos e
y(x) a intensidade da distribuicdo de voértices. Utilizando esta expresséo e a
equacéo (3), conclui-se 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, (27)
e
Hy — U — My =0 (28)

Onde puy; e u; sao, respectivamente, as intensidades dos dipolos nas
superficies superior e inferior do bordo de fuga, conforme pode ser visto na

Figura 11.

Figura 11 - Implementacéo da condi¢cdo de Kutta usando uma distribuicédo de dipolos.

Reproducéo de [2]

Para modelar a forma do wake, adota-se a hipotese de que este escoamento

nao deve promover sustentacdo. Assim, pelo teorema de Kutta temos:

AF = pq Xy, =0 (29)
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Para que nao haja forcas na esteira, deve-se satisfazer a seguinte condicao:

Ywlld (30)

Dessa forma, ao trabalhar com o método dos painéis, deve-se considerar que
os elementos de singularidade deixem o bordo de fuga paralelamente ao
escoamento ao longe da asa.

2.1Esquema de Solucgéo

Para solucionar um problema utilizando o método dos painéis, a superficie do
corpo sera dividia em N painéis e N, painéis para 0 escoamento na parte
posterior no bordo de fuga, vide Figura 12, e a condicdo de contorno sera

especificada para cada painel em um ponto chamado ponto de colocacao.

Collocation points, P

Surface panel

Figura 12 - Aproximagéo da superficie do corpo pelo método dos painéis. Reproducéo de [2]

Utilizando a condicdo de contorno de Dirichlet para cada painel, pode-se

escrever a equacao (22) da seguinte forma (onde foi adotado @; = @,,).
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N
D) (5)as
— Mn- —_—
4 painel do corpo r
Nyy
sy
s 4 J,

un-V (%) ds (31)

ainel do wake

1 1
— f o (—) ds=0
4 painel do corpo r

N
k=1

Com a equacédo (28), calcula-se a influéncia de cada um dos k painéis no
painel cujo ponto de colocacéo é P, ou seja, o quanto um painel interfere no
painel posto no ponto P. Como os coeficientes de intensidade py e o sao
constantes, os mesmos podem ser fatorados nas integrais. Com a mesma
equacao e adotando um elemento de singularidade de intensidade constante u,

a influéncia de um painel retangular k no ponto P é:

1 d /1
41 1234 on\r

E para uma distribuicdo de fontes com intensidade constante:

! (1>d5| =B (33)
- - k = Dg
A ) 554 \T
Onde 1,2,3,4 sdo os pontos dos cantos do painel retangular k. Assim, para

cada ponto de colocacédo P, pode-se reescrever a equacao (28):

N Nw N
z Ck,uk + Z Cl,u,l + Z BkO'k =0 (34)
k=1 =1 k=1

Onde C, e B, sdo obtidos através das equacdes (31) e (32), ja fatoradas as
intensidades o, das fontes e u; dos dipolos. Conforme visto, segundo a
condicdo de Kutta, € possivel escrever os dipolos que formam o wake em
funcdo dos dipolos que formam o bordo de fuga como u; = u, — us. Assim,

aplicando os coeficientes de influéncia temos:
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Cepte = Colpy — ps) (35)

Onde os sinais de + referem-se a posi¢cdo do painel: superficie superior ou

inferior do bordo de fuga.

Adotando-se a condi¢ao de contorno de Dirichlet, pode-se escrever que:
oc=n-Q4, (36)

Manipula-se os termos B0, da equacéo (30), chega-se a:

N N
z Al = — Z By.oy (37)
k=1 k=1

Fazendo a seguinte transformacao em (31):
A, = C, caso o painel ndo esteja no bordo de fuga
A, = C, = C, caso o painel esteja no bordo de fuga

Escreve-se na forma matricial:

aj;r vt An\ [/t bi1 -+ by /01
SRR | A P A | (38)
a1 - ann/ \l byi -+ byy/ \02

Dessa forma, obtém-se um sistema linear de N equacdes e N incognitas u; €,
com isso, o problema resume-se a resolver esse conjunto de equacdes
encontrando as intensidades dos dipolos correspondentes a cada painel que

fornecem a solucéo para o escoamento em questao.

7

De posse desse embasamento matematico, € possivel listar 0s passos

necessarios para a resolucédo do problema do método dos painéis:
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e Selecionar os elementos de singularidade: aqui devera ser escolhido
qgual elemento sera utilizado para a resolucdo do problema (fontes,
dipolos ou vortices) e como sera a distribuicio do mesmo no painel

(elementos pontuais, intensidade constante, lineares, parabdlicos, etc.);

Discretizacao da superficie estudada: escolha da geometria do painel,
definindo os limites de cada painel bem como os pontos de colocagéo do

mesmo, conforme pode ser visto na Figura 13;

o2 B o,
t
B,
o ’@x’ ‘@ﬁ: .@L;
‘{ﬁ'_ \/ *
() Collocation points

Collocation
peint under
surface

d
i
i

¢
&
¢
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o

()
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N
3

&
\

&
X
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X
2
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3
Q
.:h.:
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o,

</
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7
08

78
2
X
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b

Figura 13 - Discretizacdo 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]

e Calculo dos coeficientes de influencia: aqui sera definida uma rotina

computacional para calcular os coeficientes de influencia através das

equacdes (32) e (33);

Estabelecer o lado direito do sistema linear: esta etapa sera realizada

atraveés das equacoes (34) e (35);
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e Resolucéo do sistema linear: sera realizada uma rotina computacional
para encontrar a intensidade dos elementos de singularidade para cada

painel;

e Célculo 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.

2.2Implementagdo Numérica

Inicialmente, foi feito um teste utilizando os procedimentos descritos acima,
utilizando um aerofdlio de arqueamento parabdlico, vortices discretos como
elementos de singularidade e pontos de colocacédo colocados sobre a linha de

arqueamento do aerofdlio.

Os vortices discretos possuem as seguintes velocidades:

()= 5% DG 7)

w/ 2mrf\=1 0/\27~ % (39)
Onder? = (x — x)* + (z— z)2.

A discretizacdo sera realizada de tal modo que a linha de arqueamento do
aerofdlio sera dividida em N painéis de comprimento iguais. Assim, 0s vetores
normais serdo posicionados nos pontos de colocacdo dados pela seguinte

relacdo vista na Figura 14.
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zjh

n, = (sin e, cos a,)

nix)

t, = (cos a;, — sina;)

ai

-
* o
X

Figura 14 - Nomenclatura utilizada na definicdo da geometria dos pontos de colocacdo no
painel. Reproducéo de [2]

(dn/0x, 1)

\[(an/ax)z +1

= (sin a;, cos a;)

(40)

Para o calculo dos coeficientes de influencia, sera imposta a condicdo de néo
existir escoamento na direcdo normal a superficie e utiliza-se intensidades

unitarias de circulacdo. Assim:
q-n=0 (41)
Ou ainda:
(uw).n+ Uy, W,).n=0 (42)

Onde, o primeiro termo corresponde as velocidades induzidas e o segundo

termo corresponde ao escoamento ao longe da superficie em estudo.
Os coeficientes de influencia a;; serdo calculados como:
a;j = (u,w); - n; (43)

Como U, e W, s&o conhecidos, o segundo termo da equacdo (38) sera

passado para o lado direito. Assim tem-se:

RHSL = _(Uoo: Woo) " (44)
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Dessa forma, basta resolver o seguinte sistema linear:

a;l; = RHS; (45)

'

Jj=1

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

aerodindmicas:

AL = pQuolj (46)
r 47
Ap; = onoA—’C (47)

Para uma linha de arqueamento parabdlica:
X X
n(x) = 46; [1 - E] (48)

2.3Resultados

Para o teste do codigo, foi realizada uma simulagdo utilizando como
parametros c=1m, € = 0.1, velocidade ao longe V=1m/s, angulo de ataque a =
10°, densidade do ar p = 1.2 kg/m3 e 20 painéis. Com estes dados temos 0s

seguintes resultados, nas Figura 15, Figura 16 e Figura 17.

Sustentagdo [N]

[
k2
=
o=
[ux)
oF-----
—
3]
i
—
o
[ux)

20
painel

Figura 15 - Distribuicdo da for¢a de sustentacdo em cada painel
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Figura 16 - Distribuicdo da intensidade de circulacéo por painel
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3 Introducéo do Dipolo como Elemento de Singularidade

O problema da resolucéo de superficies de sustentacdo pode ser resolvido por
meio de soluc¢des analiticas ou numeéricas. Tal problema envolve célculos como
a distribuicdo de pressao, distribuicdo de circulacdo, calculo da sustentagéo e

do momento.

Para as solucgdes analitica e numérica, as seguintes condicdes de contorno

deverao ser satisfeitas:
Vo -n=0 (49)

Vb, oo = Vb, (50)

Basicamente, as duas solucdes de contorno impdem que 0 escoamento na
direcdo normal ao corpo deve ser zero, e que a velocidade para um ponto

distante ao do corpo deve ser igual a velocidade do escoamento ao longe.

Entretanto, com apenas estas duas condi¢cdes, ha mais de uma solucdo
possivel para o escoamento. Logo, devera ser imposta mais uma condicao
para tornar a solucdo Unica. Esta condicdo de contorno devera ser a condi¢cao
de Kutta, que determina que a circulacdo no bordo de fuga deva ser igual a

zero (equacao (3)).

Neste projeto, iremos propor uma solucdo numérica baseada no método dos
painéis que satisfacam as condi¢des de contorno impostas acima. Este método
consiste em substituir a superficie do corpo por painéis que possuam algum
elemento de singularidade que gere sustentacdo e, pelo principio da
superposicao, calcular as velocidades e as cargas aerodinamicas em pontos
especificos dos painéis denominados pontos de controle. Um exemplo de uma

superficie bidimensional dividida em painéis esta exibida na Figura 18:
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Figura 18 - Superficie de uma asa dividida em painéis. Reproducéo de [2]

3.1Modelo Matematico

A modelagem matematica do método dos painéis pode ser representada

através da solucéo geral mostrada na equacéo (19).

Sendo n € o vetor normal a superficie do corpo conforme visto na Figura 19:

Body
coordinates

Wake

Figura 19 - Escoamento ao redor de um corpo. Reproducéo de [2]

Dessa forma, deve ser feita uma escolha adequada de elementos de
singularidade de acordo com o estudo desejado. Por exemplo, para a
simulacdo do efeito da espessura, uma distribuicdo de fontes pode ser
utilizada, enquanto que para o estudo da sustentag&o, deve ser utilizada uma

distribuicdo antissimétrica, que pode ser de vortices ou dipolos.
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No presente estudo, serd utilizada uma distribuicdo constante de dipolo para o

estudo do caso bidimensional de uma asa simétrica.

No caso de dipolos pontuais tem-se, a velocidade potencial, para um

determinado sistema de coordenadas, conforme visto na Figura 20, fica:

|

M = const.

X X X

Figura 20 - Sistema de coordenadas para uma distribuicdo constante de dipolo. Reproducéo de

(2]

_‘Ll X2 VA
000 = 30 | Gt 51)

Assim, as componentes da velocidade nas direcdes x e z na forma integral séao,

respectivamente:

o0 u (2 (x—x)z
S T E-Ll (x — x0)% + 22 dxo (52)
0P uo[*2(x —x9)? — 22
W=z T _Ef (x — x0)2 + 22 dxo (3)

X1

Desenvolvendo-se as integrais, temos:

_6<15_ z A

U
 9x  2m [(x —x1)2+ 22 (x—x,)%+ 22 (54)
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09 X — X X — X, (54)
W= %9z Tom (x —x)%2+22 (x—2x,)2+ 22

Entretanto, as equagfOes acima utilizam as coordenadas do painel, sendo
necessaria uma transformacdo de coordenadas para a utilizacdo das

coordenadas do corpo. Assim temos:
uy cosa; sena; up
(w) - (—Senal- cosai) (Wp) (55)

Impondo a condicdo de contorno de Neumann [2], ou seja, 0 escoamento na

direcdo normal ao corpo deve ser nulo temos:
(ww) n + (UyW,)-n=0 (56)

Deslocando o segundo termo da igualdade da equacéo (52) para o outro lado,
transformamos o problema em um conjunto de equacdes lineares, cujas

incognitas sao as intensidades dos dipolos em cada painel.

A discretizacdo de um félio para uma distribuicdo de dipolos ficara como na

Figura 21 abaixo:

X =oe

Hy = Hy + 4y =0

Figura 21 - Discretizacdo de uma geometria para uma distribuigdo de dipolos. Reprodugéo de

(2]
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A especificacdo das condicdes de contorno para cada um dos pontos de
controle (colocados no centro de cada painel) resulta em um conjunto de N
equacbes com N incognitas. Entretanto, a representacdo de um vortice
equivalente (figura 3) revela que a intensidade do vortice no bordo de fuga é de
-I' = p; — uy. Como a condicdo de Kutta requer que a circulagéo no bordo de

fuga seja zero, é necessario modelar a esteira através de um painel tal que:

(U — ) +pyy =0 (57)

O acréscimo da condicdo acima leva o sistema a um conjunto de N+1

equacoes e N+1 incognitas.
3.2Resultados e Andlises

Inicialmente, foi implementado o método dos painéis para uma distribuicdo de
vortices discretos em uma asa do tipo NACA 0012, cuja distribuicdo do
coeficiente de pressoes real pode ser vista na Figura 22. A rotina encontra-se

disponivel no Anexo 2.

Figura 22 - Distribuicdo do coeficiente de pressdes. Reproducao de [2]

Para a rotina, foram utilizados 98 pontos (49 na superficie superior e 49 na
superficie inferior) resultando em uma quantidade de 96 painéis. Na Figura 23,

esta representado o perfil da asa utilizado nas simulagdes:



Altura da asa

Figura 23 - Perfil da asa NACAO0012 utilizada nas simula¢des
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Para a simulacao, utiliza-se uma velocidade de escoamento de 1m/s, e angulo

de ataque de 5°. Lanca-se mao de apenas da condicdo de impenetrabilidade

através do folio temos a seguinte distribuicdo de coeficiente de pressao, visto

na Figura 24:

Cp

Coeficiente de Pressio

i i i i ; i i i i
0 01 0.2 03 04 05 0B 07 0 09 1
Carda relativa

Figura 24 - Distribuicdo do coeficiente de pressao
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No grafico acima, a curva verde representa o coeficiente de pressdo na parte
superior do félio e a curva vermelha, na superficie inferior do folio. De posse
dos valores do coeficiente de presséo, € possivel obter a diferenca de presséo
para cada um dos painéis da asa. Tal propriedade € importante para o estudo
da sustentacdo da asa. Na Figura 25, esta representada essa distribui¢ao:

Diferenga de Presséo

Delta Cp

Figura 25 - Diferenca de presséao por painel

Como é possivel notar, a pressao € maior na parte inferior do aerofdlio, o que
garante a sustentacdo da asa. Como a diferenca de presséo no bordo de fuga
€ nula, a consequéncia disso € que a circulacdo no bordo de fuga também seja

nula, o que garante a condicdo de Kutta, que € premissa para esse meétodo

(equacéo (3)).
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4 Método dos Painéis — Caso Tridimensional

Com o método bidimensional solucionado e com as solucbes obtidas, a
préxima etapa € implementar o0 mesmo método para o caso tridimensional. A
metodologia € andloga as secdes anteriores. No aspecto tedrico e na
modelagem matematica, apenas as condi¢cfes de contorno relativas a esteira e
ao bordo de fuga (Condicdo de Kutta tridimensional) necessitardo um

tratamento diferenciado.

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

pré-determinada.
4.1Solugéo pelo Método do Vortice Ferradura

Essa secao visa apresentar um metodo para calculo tridimensional de esforgcos
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 sustentacédo, e dois vortices 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 26 é possivel ver um voértice ferradura:

Figura 26 — Modelo de vortice ferradura. Reproducéo de [2]

Nessa situacdo, a esteira deve ser paralela a velocidade do escoamento ao

longe, 0 que acarreta em algumas dificuldades de modelagem. Posto isso, ha
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duas possibilidades para que isso ocorra. Para um valor de a« <« 1 ambas as

possibilidades se confundem. Essa situagcéo estéa exposta na Figura 27.

Figura 27 — Possibilidades de modelagem utilizando o vértice ferradura. Reproducao de [2]

Dessa forma, pode-se estruturar o método para simulacéo. Na Figura 28 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.

Figura 28 — Superficie da asa discretizada com vértices ferradura. Reproducéo de [2]
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Na Figura 29, tem-se o elemento de vortice ferradura completo com seus

pontos principais.

e Plx. v, 2}

Collocation point

Figura 29 — Pontos principais do vértice ferradura. Reproducéao de [2]

Dessa forma, pode-se calcular a velocidade induzida por cada trecho de
vortice, cujo campo de velocidade V é funcao de: (As equacdes explicitas do
referido campo de velocidade bem como suas demonstracdes, estdo expostas

no Apéndice A).
(ull V1, Wl) = f(x; V,Z,Xa, yAiZA,xBJ yB'ZB'F)
(Uz, Vo, W) = f(X,¥,2,X5, Y8, 28, Xc) Yoo Zc, ) (58)

(U,3, V3, W3) = f(xiyJZJxCin!ZC,xD!yD'ZD'F)

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

o voértice ferradura é dada por:

(w,v,w) = (uy, vy, wy) + (Uy, v3, wy) + (U3, v3,W3) (59)
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Para calcular a velocidade induzida pelo trecho das esteiras, omite-se a parte
concernente ao trecho AD do vortice, pois sua influéncia é pequena uma vez
gue ele esta longe da asa. Essa velocidade sera utilizada no célculo do arrasto
induzido sobre o aerofdlio. A velocidade induzida esti4 expressa na equacao
(60):

(u,v,w)* = (uy, vy, wy) + (uz, v3,ws) (60)

Com a asa discretizada em N painéis, como mostrados na Figura 28, obtém-se

0s vetores normais para cada painel de indice j, cuja expressao € dada por:

n; = (sen aj, cos @;) (61)

Aplicando-se a equacao abaixo para os pontos de colocacédo de cada painel,

atendem-se todas as condi¢ces de contorno:

Wy +Ww; + Qp.a =0 (62)

Com as expressdes para calculo das velocidades induzidas pelos vortices

ferradura conhecidas, tem-se, aplicando as condicdes de contorno:
[(u,v, Wi + W, v,w)il; + -+ (wv,w)yly + (Uoo,Voo,Woo)]-nl =0 (63)

Na expressdo acima, as intensidades da circulacdo sdo desconhecidas.
Sabendo-se que os coeficientes de influéncia, que representam a influéncia do
vortice ferradura de indice i, no vortice de indice j. Para o calculo de tais
coeficientes utiliza-se circulacdo unitaria no calculo das velocidades. Os

coeficientes sdo dados por:

aij = (u, D, W)l'j.nl' (64)



Da equacéo (63), chega-se em N equagdes com N termos cada uma:
ay [y + agl; +agslz + -
ax [y + azl; +azslz + -

as: i + asyl; +azsl; + -

a1l + ayal; +aysl; + -+

+ aleN = _(UOO,VOO, Woo)nl
+ aZNFN = _(Uoo, Voo: Woo)nz

+ a3NFN = _(Uoo, Voo: Woo) n3

+ aNNFN = _(Uoo: Voo: Woo) nN

Que pode ser escrito na forma de um sistema linear:

N
z al-jl} = RHSl

Jj=1

Onde:

RHS; = —(Us, Viy, Wio). 1;
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(65)

(66)

(67)

Com as circulacdes de cada painel obtidas, pode-se calcular os esforcos de

sustentacao e arrasto induzido, dados por:

AL; = pQul;Ay;

AD; = _pWindj[]"ij

(68)

(69)
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4.2Solucéo por Anéis de Vortice

O segundo modo de solucao para o caso tridimensional utiliza anéis de vortice
como elementos. A grande vantagem em relacdo ao método apresentado na
secao anterior é a simplicidade em termos de programacao. Aqui as condicdes
de contorno serdo satisfeitas também com a presenca de arqueamento na asa

e com diferentes geometrias.
A condicdo de contorno a ser satisfeita inicialmente é:

V(®+d,).n=0 (70)

Com a formulacgéo linearizada da superficie de sustentacdo, essa condi¢cao de
contorno, expressa em termos de uma superficie discretizada por uma

distribuicdo de vortices € dada por:

1 Yy (= x0) + ¥ (y = ¥o) an
T an z - - - 3dxodyo = Qu (6_ - a) (71)
T Jasa+esteira [(x — xO)Z + (y — yO)Z + ZZ]§ x

A equacao (71) relaciona as intensidades de uma distribuicdo de vortices de
intensidade y , com a geometria da secdo da asa, expressa pela funcao n,

respeitando a condicdo de contorno da equacéao (70).

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

com a Figura 30:
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Wing L.E.

£
y

Collocation point

Normal vector n
Wing T.E.

Bound vortices : ' Q

““Free” wake vortices

Pre =Ty

Figura 30 — Anéis de vortice descrevendo a superficie de uma asa. Reproducéo de [2]

O segmento principal do vértice € colocado no ponto de quarto de corda do
painel, e o vetor normal € posicionado no ponto de trés quartos de corda. Os
outros trés segmentos do anel de vortice sdo agrupados com os dos painéis
adjacentes. Do ponto de vista numérico, os anéis de vortice sdo agrupados em
pacotes indexados e nomeados conforme a Figura 31, e arranjados conforme a

Figura 32.



Figura 31 — Nomenclatura para os elementos do anel de vértice. Reproducao de [2]

L ]
Px, v, 2)

i+ 1 .
’+2—~‘_\_'b.\'

Figura 32 — Arranjo dos anéis de vortice de forma retangular. Reprodugéo de [2]

43



44

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

vortices, obtém-se:

(ug, vy, wy) = f(x' Y, Z, xi,j;Yi,j;Zi,j,xi,j+1;yl',j+1:Zi,j+1:Fi,j)

(Uz, V2, w3) = f(X,,2, xi,j+1»Yi,j+1»Zi,j+1,xi+1,j+1»Yi+1,j+1:Zi+1,j+1rFi,j)

(us, v3,ws) = f(x; Y, Z, Xi+1,j+1»3’i+1,j+1»Zi+1,j+1,xi+1,jJ’i+1,j:Zi+1,j,Fi,j) (72)
(Ug) Vg, Wy) = f(x; Yz, xi+1,j:Yi+1,j:Zi+1,j,xi,jyi,jrzi,jrFi,j)

(u; v, W) = (ub vl) Wl) + (uZJ le WZ) + (u31 v31 W3) + (u4l v4l W4)

Uma circulagcédo positiva é definida no bordo de ataque da asa. Para o calculo
da distribuicdo de pressfes € necessario que se conheca a circulacao.
Circulacéo essa que € igual a circulacao inicial nos painéis do bordo de ataque,
ou igual a diferenca entre circulacdes de dois painéis subsequentes, para os

demais painéis.

Coloca-se 0 segmento principal de anéis de vortice na linha de quarto de corda,
para satisfazer a condicdo de Kutta. Porém, para que essa condicdo seja
totalmente satisfeita os vortices do bordo de fuga da asa devem ser cancelados

garantindo circulacéo nula no bordo de fuga, ou seja:

Ylre. =0 (73)

Para a solucdo do problema, cada painel tem um indice i e j, e um indice k,
para efeitos de simulacdo e formulacdo matemética. Com isso, toda a
superficie esta discretizada em painéis e totalmente indexada, como pode ser
visto nas Figuras 33 e 34. Na Figura 34 esta representado o vetor normal de

cada painel, dado por:
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= ZKR Tk (74)
|Ax A Bk

. _ o Wake points
j=3[ /¢ . \

—
]
I
4
L
x
T—
T
x
e

-
i
—
[
-

Figura 33 — Painéis com seus pontos de colocacédo (x) e pontos de fronteira (. ). Reproducao
de [2]

Figura 34 — Defini¢&do do vetor normal do painel. Reproducao de [2]

Onde A, e B, sdo os vetores relativos as diagonais de cada painel. Para a
determinacdo dos coeficientes de influéncia, deve-se estabelecer

uma
sequéncia de verificacdo dos pontos de coloca¢do, mostrada na Figura 35.
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T / T k-uxw
/ /

K=1

Start K counter U

Figura 35 — Sequéncia de verificacdo dos painéis, utilizando o contador K. Reproducéo de [2]
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Sabendo-se que a velocidade induzida pelo primeiro anel de vortice € funcao
de:

(uilvilwi)ll = f(xl Yz, i;j; F) (75)

Considerando um painel pertencente a superficie da asa contida no primeiro

octante (conforme Figura 30), o painel simétrico em relagdo ao eixo x tera sua
velocidade dada por:

(Wit Vi, Wii)11 = f(x, =y, 2,1,j,T) (76)

E a velocidade induzida pela circulagdo I; e sua imagem, no ponto de
colocacéo 1 é dada por

(W, v,w)y1 = (U + Uy, v — vy, w; +wy) (77)

O indice ( )11 representa a influéncia do primeiro vortice no primeiro ponto de

colocacgdo e ambos os numeros variam de 1 a M x N. Com isso o coeficiente de
influéncia é dado por:
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a1 = (W,v,w).nyg (78)

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:
ay, = (U, v,w).ny (79)

Quando um anel de vortice estiver no bordo de fuga, uma “esteira livre” de
aneéis vorticais 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 36.

Zero-strength
vortex line

Figura 36 — Insercé@o de um voértice no bordo de fuga para satisfazer a condi¢cdo de Kutta.
Reproducéo de [2]
Com isso, todos os coeficientes akx, sao calculados.

Sendo:

RHSL = —Qoo.nk (80)



Chega-se no seguinte sistema linear:

Z ak]'[]" = RHSk

m
j=1
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(81)

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

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

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

AL;j = PQoo(Fij - Fi—l,i)AyU

ADl'j = —,DWindij(Fij - Fi_l'j)ij

Onde o calculo das velocidades induzidas de downwash s&o dadas por

m
Wing, = Z by 1}
j=1

Onde

by, = (u,v,w)i,. Ny

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

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

(82)

(83)

(84)

(85)

(86)

Que corresponde a velocidade induzida somente pelos segmentos de vortice

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

Nessa sec¢do, serd descrito o método dos painéis tridimensional de primeira
ordem no qual sera utilizado o dipolo como elemento de singularidade. A
estruturacdo do método é anéloga para o caso bidimensional, apresentando
diferencas em algumas formulagées matematicas e no célculo dos coeficientes

de influéncia, que serao vistos a seguir.

A condicao de contorno que serd utilizada € a de Dirichlet, que determina:

N Ny N
Z Circlt + Z Cay + z Bixor =0 (87)
k=1 =1 =1

Onde o calculo dos coeficientes C;, , B, sdo dados pelas equacdes (32) e (33).

Para a implementacdo do método, a superficie ja esta dividida em painéis,
como na Figura 37 bem como os pontos de colocacéo, pontos de aplicacdo do
vetor normal. Para efeitos matematicos e de simulacdo, sera utlizado um

contador k para verificar os painéis, como pode ser visto na Figura 38.

Figura 37 — Exemplo de superficie discretizada em painéis. Reproducao de [2]
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Trailing edge
(upper side}

Trailing edge
(lower side)

Figura 38 — Método de armazenamento de painéis. Reproducao de [2]

Sabe-se que o potencial em cada ponto de colocacéo é influenciado por todos
os outros N painéis e pode-se derivar a equacao 82. 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 39.

Wake made of
constant-strength doubiets

Figura 39 — Painéis na fronteira, na parte superior e inferior da asa. Reproducgéo de [2]
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Para o primeiro ponto de colocagéao tem-se:

Ny N
Ciapy + o+ Cypy + -+ Gty + -+ Gy + Z Cipttp + z Bixor, =0  (88)
p=1 k=1

Considerando um painel na esteira que tem como painéis adjacentes um painel
com contador | acima e um painel com contador m abaixo, e baseado na
equacao (88), pode-se calcular a influéncia desse painel em particular no ponto

1, dada por:

NW
Z Clp.up = Clp (.ul - .u'm) (89)
p=1

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

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

Cippg + -+ (Cy + Cipdpy + -+ (Crp — Cip)hm + - + Cinlin

J (90)
+ z Blko-k = 0
k=1

Finalmente, essa equacéao pode ser simplificada para a forma:

N N
Z Ay = — Z Bk 0oy (91)
p=1 p=1

Onde:
A, = Cy, caso o painel ndo esteja no bordo de fuga

Ay = Cyx = C, caso o painel esteja no bordo de fuga
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A equacao fica dada por:
all, alz, ey alN
a21, azz, ey aZN

| \| |/ \| (92)
o) J

~
S
2
~
S
2
[:) -

Com isso

A1, A9, ) A1 Uq RHS;

Ay1, A, weey Ao Uz RHSZ
| ) (93)
\aNl;aNz;-- aNN/ \HN/ \RHSN/

Resolvendo-se o sistema, encontra-se as intensidades dos dipolos. Com isso

calcula-se as perturbacbes de velocidades nas direcfes tangenciais (I e m) e
normais (n):

ou
= 94
q al (94)
ou
— 95
qn =20

(96)

Baseado na Figura 39, pode-se calcular as perturbacdes da seguinte forma

q = E(MHl — Ui—1) (97)
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A velocidade total no ponto de colocacéo k é dada por:

Qr = (Qool' QoomJ Qoon)k + (90 Gmo Gk (98)

Onde Ik, mk, nk sdo as direcbes das coordenadas de cada painel, vistas na

Figura 39. Por fim, o coeficiente de pressao é obtido por:

c, =1-—% (99)
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6 Implementacdo Numérica — Solugao Tridimensional

Nesta etapa, sdo apresentados resultados para o Método do Vértice Ferradura.
Foram escritos codigos computacionais para o Método de Anéis de Vortice,
porém seus resultados ndo foram devidamente validados para serem
apresentados e analisados. Face a isso, apresentar-se-80 somente O0s
resultados da solucédo por Vértice Ferradura.

6.1Validacdo do Cédigo

Apos a elaboragéo do codigo para o referido método, espera-se que 0 mesmo
apresente resultados validos. Para isso, simulou-se para uma asa eliptica, com
distribuicdo em torno da linha de quarto de corda, cujos resultados sao
conhecidos e ja foram apresentados na sec¢do 1.1. Abaixo, na Figura 40, é

possivel visualizar a superficie da asa utilizada nas simulacdes.

Figura 40 — Asa com perfil NACA0012, com distribuicéo eliptica de corda

Visto que o Método do Vértice Ferradura ndo considera a espessura da asa,
utiliza-se sua forma plana, em seu plano de simetria. A forma plana pode ser

vista na Figura 41.
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Forma plana da asa

’ ! .
sl : i
O NS S S S _
4 T _
= * ok
%2 : *****
87 LAt e e e s e s S o cR S SR S (R o che S S + Bl e e +++++++++++++++"
O . - -
P SN S S S S _
2k . -
e . i
4 \ \ i | |
-15 -10 5 0 5 10 15
Envergadura(m)

A

Figura 41 — Forma plana da asa eliptica

seguir, nas Figuras 42,43,44 e 45, serdo apresentados os resultados da

simulacdo, para a forma plana de asa apresentada acima. Na simulacéo

utilizou-se angulo de ataque de 4° e velocidade do escoamento igual a 100

km/h. Em azul tracejado, os resultados provenientes da Teoria da Linha de

Sustentacédo e em vermelho os resultados para o Método dos Painéis. O codigo

de

Circulagdo(m®s)

simulacao encontra-se no Anexo 3.

Distribuigdo de Circulagédo

] T

: : — ——Linha de Sustentagio
18 : : : : Método dos Painéis

B

4

2

a i i i I I

-15 -10 k) 0 i 10 15
Envergadura(m)

Figura 42 — Distribui¢édo de Circulagao
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Distribuigdo de Sustentacdo

700 I

Sustentagio(i)

0 i I I | i
-15 -10 -5 o =1 10 15
Ervergadura(rm)

Figura 43 — Distribuicdo de sustentacdo

“elocidade de Downwash

T T T T
05~ —
&
e e e e e e e e e e e, _
=
G
]
=
£
=
s
a
o
= : : :
11 TN SO PP PP PP TR D]
o : : : :
]
>
A -
"5 i I I i i
-15 -10 5 0 5 10 15
Envergadura(m)

Figura 44 — Distribuic&do de velocidade de downwash
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Distribuigio de Arrasto Induzido
T

: : Método dos Painéis
4 PR T Ty TP NP VPR UPT PP PPN — — —Linha de Sustentagdo

Arrasto [nduzida(M)
=

Ervergadura(m)

Figura 45 — Distribuig&o de arrasto induzido

Analisando os graficos, verifica-se que o cédigo esta validado, pois apresentou
resultados préximos aos obtidos através da Teoria da Linha de Sustentacao
(erro inferior a 0,5%). Verifica-se ainda que as distribuicbes de esforcos
apresentam formato eliptico, conforme esperado para uma asa de mesmo
formato, e que nos bordos de ataque e fuga tais esforcos sdo nulos. Nota-se
também a distribuicdo constante da velocidade de downwash conforme

esperado para uma asa eliptica.

6.2Resultados para outras formas planas de asas

Sabendo que o cédigo esta correto, é possivel obter resultados para outras
formas planas de asas. A seguir, serdo exibidos resultados para uma forma
plana de asa trapezoidal, com envergadura igual a 10m e diferentes angulos de
enflechamento. Na Figura 46 pode-se ver a forma plana da asa para um angulo
de enflechamento de 30°. Nas Figuras 47, 48, 49 e 50 estdo exibidas as
distribuicbes de circulacdo, sustentacdo, velocidade de downwash e arrasto

induzido.



Farma plana da asa
T T T

Enwergadura(m)

a ]
A |
4 i i i I i i i i I
Bl -4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4 g
Cordafrm)
Figura 46 — Forma plana de asa com enflechamento de 30°
Distribuicdo de Circulagéio

Circulagéo

Circulagaofm¥s)

Envergadura(m)

Figura 47 — Distribui¢c&o de circulacé@o para asa com enflechamento de 30°
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Distribuig4o de Sustentagéo
T T T T T T

300

Sustentagéo

Sustentagao()

Envergadura(m)

Figura 48 — Distribuicdo de sustentacdo para asa com enflechamento de 30°

Welocidade de Downwash

02 T T T T T

Welocidade de Downwash

Velocidade Downwash (m/s)

Envergadura(m)

Figura 49 — Distribui¢c&o da velocidade de downwash para as com enflechamento de 30°
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Distribuigéo de Arrasto Induzido
T T T T T

Arrasto Induzida

Arrasto InduzidaiN)

Envergadura(m)

Figura 50 — Distribui¢&o de arrasto induzido para asa com enflechamento de 30°

A seguir serdo exibidos resultados para uma asa com forma plana igual a
anterior, mesma envergadura mas com angulo de enflechamento igual a 45°,

exibida na Figura 51. As distribuicdes de esforcos estado exibidas nas Figuras
52, 53, 54 e 55.

Forma plana da asa
T T T T

Enwergadura(m)

Figura 51 - Forma plana de asa com enflechamento de 45°



Distribuigo de Circulagéo
T T

Envergadura(m)

Figura 52 — Distribui¢&o de circulagé@o para asa com enflechamento de 45°

Distribuigéo de Sustentagéa
0 T T T T T

Sustentacio

Sustentagao(N)

Envergadura(m)

Figura 53 — Distribui¢cdo de sustentagdo para asa com enflechamento de 45°
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Velocidade de Downwash

elocidade Dowrash (m/s)

2 i i 1 I i i i 1 I
-5 -4 -3 -2 -1 ) 1 2 3 4 5
Envergadura(m)

Figura 54 — Distribui¢&o da velocidade de downwash para asa com enflechamento de 45°

Distribuigao de Arrasto Induzido
T T T T T T

Arasto Induzido{N)

Envergadurar)

Figura 55 — Distribui¢&o de arrasto induzido para asa com enflechamento de 45°

A seguir serdo exibidos os resultados para uma asa com enflechamento de

60°, exibida na Figura 56. Nas Figuras 57, 58, 59 e 60, estdo exibidas as
distribuicdes de esforcos.



Farma plana da 353
12 T T T T

Enwergadura(m)

5 4 -3 2 1 0 1 2 I“i Ji g
Cordafrm)
Figura 56 - Forma plana de asa com enflechamento de 60°
Distribuicdo de Circulagéio
& T T T T T

Circulagéo

Circulagaofm¥s)

Envergadura(m)

Figura 57 — Distribui¢c&o de circulacé@o para asa com enflechamento de 60°
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Distribuig4o de Sustentagéo
T T

Sustentagéo

Sustentagao()

Envergadura(m)

Figura 58 — Distribuicdo de sustentacdo para asa com enflechamento de 60°

Velocidade de Downvrash
1
T T T T T

Welocidade de Downwash

Welocidade Downwash (rn/s)

2 i | | | | i | | I

5 ) 3 E] 4 0 1 2 3
Envergadurar)

Figura 59 — Distribui¢c&o da velocidade de downwash para asa com enflechamento de 60°
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Distribuigdo de Arrasta Induzido

Arrasto Induzida

Arrasto Induzido(N)

Envergadura(m)

Figura 60 — Distribui¢&o de arrasto induzido para asa com enflechamento de 60°

Analisando os resultados para diferentes angulos de enflechamento é possivel
observar que com o0 aumento do angulo ha uma queda nos valores maximos de
circulacdo e por consequéncia na sustentacao da asa. A velocidade maxima de
downwash aumenta juntamente com o angulo, enquanto que seu valor minimo
permanece constante. Por fim, os valores maximos de arrasto induzido

diminuem com o aumento do angulo de enflechamento.
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7 Conclusdes e Comentarios

O objetivo deste trabalho consistiu em elaborar um cédigo de simulacdo
computacional para implementagcédo do Método dos Painéis. Para isso, realizou-
se um estudo do referido método para os casos bi e tridimensional e em

seguida efetuou-se a validagcédo dos codigos elaborados.

Com isso, pode-se concluir que o objetivo principal foi atingido, pois o cddigo
foi validado. Para tal, o cAdigo foi utilizado para calcular os esfor¢os para uma
asa com distribuicdo eliptica de corda, cujo resultado jA era previamente
conhecido da Teoria da Linha de Sustentacdo. Para as mesmas condi¢des de
simulacao, o erro maximo encontrado foi de 0,5%, o que torna o codigo valido e
aplicavel para outros perfis de asa, podendo apresentar angulo de
enflechamento, presenga ou ndo de kink, entre outras variagdes de perfil. No
presente trabalho foi possivel estudar a variacdo de esforcos sobre a asa com
variacdes no angulo de enflechamento de uma asa trapeizodal, concluindo que

a sustentacao diminui com o aumento do angulo de enflechamento.

No presente trabalho foram realizados estudos tedricos sobre os métodos
tridimensionais para Anel de Vortice e Método de Primeira Ordem, porém as
respectivas rotinas de simulacdo nao foram validadas e portanto ndo utilizadas
para analisar outras formas planas de asa, nem em comparacdes com o

Método do Vortice Ferradura.

Como sugestdo de melhoria do presente estudo, poderia ser introduzida a
correcao de Prandtl-Glauert, para correcdo de geometria das asas levando em
consideracao efeitos de compressibilidade (para Ma < 1). Poderia ainda ser
aperfeicoado o cédigo para o Método dos Anéis de Vortice (disponivel no
Anexo 4) e elaboracdo do codigo para o Método de Primeira Ordem que utiliza
o dipolo como elemento de singularidade. Com esses c6digos comparar-se-ia
os resultados com a Teoria da Linha de Sustentacdo, bem como o Método de

Vortice Ferradura.
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Apéndice A - Demonstracao das EquacOes de

Velocidade do Segmento de Vortice
Para um segmento de vortice dado pela figura A.1

r dl

2
%‘z-}'z-lz)
(x ¥ T1)
z
¥
ep

(X,. ¥p. 2p)

Figura A. 1 — Segmento de Vortice entre os pontos 1 e 2. Reproducao de [2]

A velocidade induzida pelo vértice no ponto P, € dada por:

' riAr, T T
D2 = g AT 2O (E - E> (A1)
E as componentes do produto vetorial sdo:
s AT3)y = (v = 1) (2 — 22) = (2, — 21) (9 = 72)
(riATy)y = —(xp - xl)(zp — Zz) = (2p — z1) (xp — X3) (A2)
(riAry), = (xp - xl)(yp - 3’2) = — Y1) (xp — x2)
Com isso, o campo de velocidades fica estabelecido da seguinte forma:
u=K@r;Ar,),
v=K@rATy), (A3)

w = K(Tl /\rz)z
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Sendo:

r (ro.r1 ro.rz)
Alry Ary|2\ 1y T,

T2 = \[(xp - x1/2)2 + ()’p - 3’1/2)2 + (Zp - Z1/2)2 (A4)
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Anexo 1 — Rotina em Matlab para Simulag&o da Teoria

da Linha de Sustentacéo

clear
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1.2;

V=100

RA

alpha = 4;
rho

30;
n=300

4



alpha = alpha*pi/180;

y = [-b/2:0.01:b/2];

envergadura (m)

cs = 2*b/ (pi*RA);

de simetria

teta2 = pi/(2*n);
resolucdo do sistema
teta = acos(2*y/b);

posicdo na ST da asa

% Montagem da Matriz

for i = 1:n
c = cs*sin(teta2?);

for j = 1l:n
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Passagem do angulo para radianos

o°

o)

o

o

o

o

o

Vetor posigcdo ao longo da

Comprimento de corda no plano

o)

% Angulo inicial usado na

o)

% Angulo que caracteriza a

Auxiliares para somatdrios

C(i,3) = (cs*sin(j*teta2)) /c +
j*sin(j*teta2)/ (4*RA*sin(teta2));
end
teta2 = teta2 + pi/(2*n);
end
% Vetor resultado = adngulo de ataque alpha
for i = 1:n
B(i,1) = alpha;

end



% Obtencdo do vetor dos coeficientes

z = 1lsglin(C,B);

o)

% Calculo da circulacéo

for i=1:n
X = z(1i)*sin(i*teta);
gama = gama + X;

end

% Célculo do adngulo de arrasto induzido

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

end

alpha ind=alpha ind* (90)/RA; $%ANGULO EM GRAUS

% Célculo da velocidade de downwash

wd=V*alpha ind*pi/180;

% Calculo da circulacéo

gama = gama*pi*cs*V;

% Calculo da sustentacéo

L = rho*V*gama;

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

Q

% Plotagem dos graficos



figure (1)

plot(y,wd, 'r-")

title ('Velocidade de Downwash')
xlabel ("b(m) ")

ylabel ('w(m/s) ")

grid

figure (2)
plot(y,gama, 'g-")
title('Circulacao')
xlabel ("b(m) ")
ylabel ('Gama (m3/s) ")

grid

figure (3)

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

grid

figure (4)

plot(y,Di, "k-")

title ('Arrasto Induzido')
xlabel ('"b(m) ")
ylabel ('Di (N) ")

grid
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Anexo 2 — Programa para simulacdo do Método dos

Painéis
clear all

%Painel de vdértice constante para uma asa NACA0012
Wingaux=textread ('NACA.txt'");
b

size (Wingaux) ;
b(1l);
n = N-2;

N

v=1;

c=1;

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 1i=1:49
Wing(i,1l) = Wingaux(99-i,1);
Wing (i, 2) = Wingaux(99-i,2);
Wing (i, 3) = Wingaux(99-i,3);

end

1i=50;

for j=2:49
Wing(i,1l) = Wingaux(j,1):;
Wing (i, 2) = Wingaux(j,2):;
Wing (i, 3) = Wingaux(j,3):;
i=1+1;

end

for i=1:n

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



end

for

end

for

end

for

PT2(i,1) = Wing(i+1,1);
PT1(i,2) = Wing(i,2);
PT2(i,2) = Wing(i+1,2);
i=l:n
DZ = PT2(i,2) - PT1(4i,2);
DX = PT2(i,1) - PT1(i,1);
TETA (i) = atan2 (DZ,DX);
i=l:n
Co(i,1) = (PT2(i,1) - PT1(i,1))/2 + PT1(i,1);
CO(i,2) = (PT2(i,2) - PT1(i,2))/2 + PT1(i,2);
1=1:n
for j=1:n
X2T = PT2(j,1) - PT1(3,1);
Zz2T = PT2(3,2) - PT1(3,2);
XT = CO(i,1) - PT1(3,1);
ZT = CO(i,2) - PT1(3,2);

X2 = X2T*cos (TETA(Jj)) + Z2T*sin(TETA(J));
72 = 0;

X = XT*cos(TETA(])) + ZT*sin(TETA(]));

Z = =XT*sin (TETA(j)) + ZT*cos (TETA(]));
if i==

DL(J) = X2;
end

Rl = sgrt ((X"2) + (272));

R2 = sqgrt (((X-X2)"2) + (Z272));
if i==j
UL = 0;
WL = -1/ (pi*X);
else
UL = 0.15916*(Z2/(R172)-2Z/(R2"2));
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WL =

end
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-0.15916* (X/ (R1"2) = (X-X2)/ (R2"2)) ;

U = UL*cos (-TETA(j)) + WL*sin (-TETA(J));

W = -UL*sin (-TETA(]j)) + WL*cos (-TETA(]))

A(lrj) =
B(lrj) =

-U*sin (TETA (1)) + W*cos (TETA (1)) :;

U*cos (TETA(i)) + W*sin (TETA(i));

R = sgrt((CO(1i,1)-PT2(n,1))"2 + (CO(1i,2)-PT2(n,2))"2);
U = 0.15916*(CO(1,2)/(R"2));

W = -0.15916*(CO(i,1)-PT2(n,1))/ (R*2);
A(i,n+l) = -U*sin (TETA (i))+W*cos (TETA (1)) ;
B(i,n+1l) = U*cos (TETA(i))+W*sin (TETA (1)) ;

RHS (i, 1)

= cos (alpha) *sin (TETA (1)) -

sin(alpha) *cos (TETA (1)) ;

end

for j=1l:n+1

A(n+1l,3) = 0;
end
A(n+l,1) = -1;
A(n+l,n) = 1;
A(n+l,n+l1) = -1;
RHS (n+1,1) = 0;

G = inv (A) *RHS;
CL = 0;
for i=1l:n

TEMP = 0;

for j=1l:n+l

TEMP = TEMP + B(i,j)*G(j);

end

if (i~=1) & (i~=n)

R = sgrt((CO(i+1,1)-CO(i-1,1))"2 + (CO(i+1l,2)-CO(i-

1,2))7°2);

VLOC = (G

(i+1)-G(i-1)) /R;



else 1f i==

s

R = sgqrt ((CO(2,1)-CO(1,1))"2+(CO(2,2)~-

CO(1,2))"2);
VLOC = (G(2)-G(1))/R;

else 1f i==n

R = sgrt ((CO(n,1)-CO(n-1,1))"2+(CO(n,2)-
CO(n-1,2))"2);
VLOC = (G(n)-G(n-1))/R;
end
end
end
VEL (i) = VLOC/2 + TEMP + cos(alpha)*cos(TETA(1)) +

sin(alpha) *sin (TETA (1)) ;
CP(i) =1 - (VEL(i)/V)"2;
end

for i=1:n/2

cpu (1) CP((n/2)+1i);

cpl (1) CP((n/2)+1-1i);
end

for i=1:(n/2)

GamaU (i) = G((n/2)+1); %circulacao na superficie
superior

GamaL (i) = G((n/2)+1-1i); %circulacao na superficie
inferior

cr(i) = CO((n/2)+1,1)/c;

end
for i=1:(n/2)
decp(i) = cpl(i) - cpu(i);
end
$plot (x,vy,xc,yc, '+g'")
%grid
$figure (2)

plot (cr,GamaUl, 'g',cr,Gamal)
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grid

title('Intensidade dos dipolos')
xlabel ('Corda (m) ")

ylabel ('Intensidade")

figure (2)

plot(cr,cpu, 'g',cr,cpl,'r")
grid

set (gca, 'ydir', 'reverse')
title('Coeficiente de Pressédo')
xlabel ('Corda relativa')

ylabel ('Cp')

figure (3)

plot (-dcp)

grid

set (gca, '"ydir', 'reverse')
title('Diferenca de Pressédo')
xlabel ('Corda relativa')

ylabel ('Delta Cp'")
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Anexo 3 — Rotina em Matlab para Simulacdo do Método

do Vortice Ferradura
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$IMPLEMENTACAO DO METODO DOS PAINEIS - TRIDIMENSIONAL

Por:

Jodo de S& Brasil Lima

%

oo

Ernani V. Volpe

Prof.Dr.

Orientador:

%

$SEPUSP/2011
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o
o
o
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o\
o
o
o
o
o
o
o
o
o
o
o\

if Wp==1

= CR;

CT

LAMB = CT/CR;

BG = SA*pi/180;

(S~2) /swW;

RA

elseif WP==2

CR/3;

CK

0.8*CK;

CT

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 = (S"2)/SW;

elseif WP==3
S = 30;
RA=10;
CS = 4*S/ (pi*RA);
SW = (S"2)/RA;
else
error ('unknown form of planform');

end

N = 80; %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); sComponentes da
escoamento

WINF = QINF*sin (ALFA);

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

1f WP==
for I=1:N+1
if Y (I)<O0

velocidade

80

do



81

X(I,1l) = -Y(I)*tan (BG);
X(I,2) = CR - ((S/2)*tan(BG)+CT-CR)*Y(I)/(S/2);

else

X(I,1) = 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

sPontos 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);
ZD(I) = ZA(I);

end

Q

% Vetor Posicéo

for I=1:N
yc(I) = YA(I)+((YC(I)-YB(I))/2);
X1 = X(I,1) + 0.75*C(I);
X2 = X(I+1,1) + 0.75*C(I+1);
xc(I) = (X14+X2)/2;
zc (I)=0;

end
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% Calculo das velocidades dos segmentos de vdrtice

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

%$Segmento AB

CROSSPRODX = (yc(I)=-YA(J))*(zc(I)-2Z2B(J))-(zc(I)-
ZA(J)) * (yc(I)-YB(J));

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

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

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

R1 - sqrt (((xc(I)-XA(J)) " 2)+((yc(I)~-
YA(J))"2)+((2zc(I)-2ZA(J))"2));

R2 - sqrt (((xc(I)=-XB(J))"2)+ ((yc(I)-
YB(J))"2)+((zc(I)-2B(J))"2));

DOTPROD1 = (XB(J)-XA(J)) *(xc(I)-XA(J))+(¥YB(J)-
YA(J)) * (yc(I)-YA(J))+(ZzB(J)-2A(J))*(zc(I)-ZA(J));

DOTPROD2 = (XB(J)-XA(J)) *(xc(I)-XB(J))+(YB(J)-
YA (J)) * (yc(I)-YB(J))+(ZB(J)-2A(J)) *(zc(I)-2B(J));

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

if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
Ul = 0;
vl = 0;
Wl = 0;

else

Ul = K*CROSSPRODX;
V1l = K*CROSSPRODY;
Wl = K*CROSSPRODZ;

end



84

%Segmento BC

CROSSPRODX = (yc(I)-YB(J))*(zc(I)-2C(J))-(zc(I)-
ZB(J)) * (yc(I)-YC(J)) s

CROSSPRODY = -—(xc(I)-XB(J))*(zc(I)-ZC(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) ;

R1 = sqgrt (((xc (I)-XB(J))"2)+ ((yc(I)~-
YB(J))"2)+((zc(I)=-2ZB(J))"2));

R2 = sqgrt (((xc(I)-XC(J))"2)+ ((yc(I)~-
YC(J))"2)+((zc(I)=-2C(J))"2));

DOTPROD1 = (XC(J)-XB(J)) *(xc(I)-XB(J))+(YC(J)-
YB (J)) * (yc(I)-YB(J))+(2C(J)-ZB(J)) *(zc(I)-ZB(J));

DOTPROD2 = (XC(J)-XB(J)) *(xc(I)-XC(J))+(YC(J)-
YB (J)) * (yc (I)-YC(J))+(2C(J)-ZB(J)) *(zc(I)-2C(J));

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

if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
U2 = 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)-2D(J))-(zc(I)~-
ZC(J)) *(yc(I)-YD(J));
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CROSSPRODY = - (xc(I)-XC(J))* (zc(I)-2D(J))+(zc(I)-
ZC(J)) *(xc(I)-XD(J));

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(T)=-XC(J))"2)+((yc(T)-
YC(J))"2)+((zc(I)=-2C(J))"2));

R2 = sqrt (((xc (I)=XD(J)) " 2)+((yc(I)-
YD(J))"2)+((zc(I)=-2D(J))"2));

DOTPROD1 = (XD (J) =XC (J) ) * (xc (I)=XC (J) )+ (YD (J) -
YC(J)) * (yc(I)=-YC(J))+(ZD(J)-2C(J)) *(zc(I)=-2C(J));

DOTPROD2 = (XD (J) =XC (J) ) * (xc (I) =XD(J) )+ (YD (J) -
YC(J)) *(yc(I)=YD(J))+(ZD(J)-2C(J)) *(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(Ir,J) = Ul + U2 + U3;
V(I,J) =Vl + V2 + V3;
W(I,J) = Wl + W2 + W3;
Uast(I,J) = Ul + U3;
Vast (I,J) = V1 + V3;
Wast (I,J) = Wl + W3;

end
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end

sComponentes dos vetores normais

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

$Coeficientes de influéncia

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

Q

% Vetor Solucdo do Sistema Linear
for I=1:N
RHS(I,1) = - (UINF*NX(I) + WINF*NZ(I)):
end
% Circulacéao

GAMA = A\RHS;

%$Velocidades induzidas

w=B*GAMA;



87

%Calculo da forca de sustentacédo

1 = 0;
for I=1:N
L(I) = RHO*QINF*GAMA (I);

1 = 1+L(I)*(YC(I)-YB(I));
end
% Céalculo das forcas para a Teoria da Linha de Sustentacéo
CL = 1/(0.5*RHO* (QINF"2) *SW) ;
gamal = 2*S*QINF*CL/ (pi*RA) ;
DOWN=-gama0/ (2*S) ;

if Wp==
for I=1:N
w (I)=DOWN;
end
end

¢}

% Célculo do Arrasto Induzido
d=0;

for I=1:N

D(I)= -RHO*w(I)*GAMA(I)

d =d +D(I)*(YC(I)-YB(I));

end

for I=1:N+1
CIRC(I) = gamaO*sqgrt (1-((2*Y(I)/S)"2));
end
LIFT=RHO*QINF*CIRC;
DRAG=-RHO*DOWN*CIRC;

Q

% Variacdo da Razdo de Aspecto

RA var=0.1:0.1:2;
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Ar var=(S"2)./(RA var);
CL var = 1./(0.5*RHO* (QINF~2) *Ar var);
gamal var = (2*S* (QINF.*CL var))./(pi*RA var);

00000000000000000000000000000O0

P e B i R e e T B e

% CIRCULACAO

figure (1)

splot (Y,CIRC, '--b',yc,GAMA, 'r'")
plot (yc,GAMA, 'r')
title('Distribuicdo de Circulacéado')
xlabel ("Envergadura (m) ")

ylabel ('Circulacdo(m3®/s) ")

hold on

grid on

\

% SUSTENTACAO

figure (2)

plot (Y,LIFT,'--b',yc,L, 'r', 'LineWidth', 1)
plot(yc,L,'r")

title('Distribuicdo de Sustentacédo')
xlabel ('"Envergadura (m) ')

ylabel ('Sustentacao (N) ')

hold on

grid on

\

% DOWNWASH

figure (3)

splot(yc,w, 'r',Y,DOWN, '--b")
plot(yc,w, 'r")
title('Velocidade de Downwash')
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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, 'tg')
axis([-5 5 -2 121)

title('Forma plana da asa')

xlabel ('Corda (m) ")

ylabel ('Envergadura (m) ")

hold on

grid on

\

% ARRASTO INDUZIDO

figure(5)
$plot (yc,D,'r',Y,DRAG, '--b")

plot(yc,D,'r")

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 ('C1l")
hold on

grid on
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Anexo 4 — Rotina em Matlab para Simulacédo do Método

do Anel de Vortice

S S

% Por:

% Jodo de S& Brasil Lima

o°

% Orientador: Prof.Dr. Ernani V. Volpe

P B B e i R R e g B R B g e S 1

clear all

%$Painel de vértice constante para uma asa NACA0012

n = 20;

vV = 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) ;
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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+l+I,J)=X(I,J);
Z(I,J)=(T*C(J)/0.2)*(0.2969*sqgrt (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+1l
72(I,J)=0;
end
Z(n+l+I,J)=-Z(I,J);
end
end
%Ler os pontos do perfil da asa no sentido horario
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+1-1,3J);
WINGZ (I,J) = Z(R/2+1-1,3J);
end
end

I=(R/2)+1;



for J=2:(R/2)
for M=1:N+1
WINGX (I, M)

WINGZ (I, M)
end
I=T+1;

end

%Discretizacdo da ge

%Calcular coordenada

for I=1:(2*n)
for J=1:N
XPT1(I,J) =
YPT1(I,J) =
ZPT1(I,J) =
XPT2(I,J) =
YPT2(I,J) =
ZPT2(I,J) =
XPT3(I,J) =
YPT3(I,J) =
ZPT3(I,J) =
XPT4(I,J) =
YPT4(I,J) =
ZPT4(I,J) =
end

end

for I=1:(2*n)
for J=1:N

if I < (R/2)

DIST1

XPT1(I,J))"2)+((ZPT2

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

ometria

s dos painéis no plano x-z

WINGX (I, J);

YP (J);
WINGZ (I, J);
WINGX (I+1,J);
YPT1 (I,J);
WINGZ (I+1,J) ;
WINGX (I+1,J+1);
YP (J+1) ;

WINGZ (I+1,J+1);
WINGX (I, J+1);
YPT3(I,J);
WINGZ (I, J+1);

= sqrt ( ( (XPT2 (I,

(I,J)-2PT1(I,J))"2));
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J) -



XPT4 (I,

XPT1(I,J));

XPT4(I,J)):

XPT1(I,J));

XPT3(I,d)):;

else

DIST2

TAN1

TANZ2

Cos1
COS2
XC1 (
XC2 (
XC(I
ZC1 (
ZC2 (
ZC (I
if I

else

end
XV2 (
XV 3 (
ZV2 (

ZV3 (

J))"2)+((zZPT3(I,J)-2PT4 (I,
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sqrt ( ( (XPT3(I,J) -
J))"2));

= (ZPT2 (I,J)-2ZPT1(I,J))/ (XPT2(I,J)-
= (ZPT3(I,J)-2ZPT4(I,J))/ (XPT3(I,J)-

= (XPT1(I,J)-XPT2(I,J))/DISTL;

= (XPT4(I,J)-XPT3(I,J))/DIST2;

I,J) = XPT1(I,J)-0.25*DIST1*COS1;

I,J) = XPT4(I,J)-0.25*DIST2*COS2;

,J) = (XC1(I,J)+XC2(I,J))/2;

I,J) = ZPT1(I,J)+TANL* (XC1(I,J)-XPT1(I,J));

I,J) = ZPT4(I,J)+TAN2* (XC2(I,J)-XPT4(I,J));

,J) = (ZC1(I,J)+ZC2(1,J))/2;

XV1(I,J) = XPT1(I,J);

XV4(I,J) = XPT4(I,J);

zZv1(I,J) = ZPT1(I,J);

ZV4(I,J) = ZPT4(I,J);

XV1(I,J) = XV2(I-1,J);

XV4(I,J) = XV3(I-1,J);

Zv1l(I,J) = zZv2(I-1,J);

Zv4 (1,J) = zZV3(I-1,J);

I,J) = XPT1(I,J)-0.75*DIST1*COS1;

I,J) = XPT4(I,J)-0.75*DIST2*C0OS2;

I,J) = ZPT1 (I, J) + TAN1* (XV2(I,J) -

I,J) = ZPT3 (I, J) + TAN2* (XV3 (I, J) -
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DIST1 = sqrt ( ((XPT2 (3*n+1-1I,J)-XPT1 (3*n+1-
I,J))72)+((ZPT2(3*n+1-1,J)-2PT1(3*n+1-1I,J))"2));

DISTZ2 = sgrt ( ((XPT3(3*n+1-I,J)-XPT4 (3*n+1-
I,J))"2)+((ZPT3(3*n+1-I,J)-ZPT4 (3*n+1-I,J))"2));

TAN1 = (ZPT2 (3*n+1-I,J)-ZPT1 (3*n+1-
I,J))/ (XPT2(3*n+1-I,J)-XPT1 (3*n+1-I,J));

TAN2 = (ZPT3(3*n+1-I,J)-ZPT4 (3*n+1-
I,J))/ (XPT3(3*n+1-I,J)-XPT4 (3*n+1-I,J));

COS1 = (XPT2(3*n+1-I,J)-XPT1(3*n+1-I,J))/DISTL;
CO0S2 = (XPT3(3*n+1-I,J)-XPT4 (3*n+1-I,J))/DIST2;
XC1l(3*n+1-I,J) = XPT1 (3*n+1-

I,J)+0.75*DIST1*C0OS1;

XC2 (3*n+1-I,J) = XPT4 (3*n+1-
I,J)+0.75*DIST2*C0S2;

XC(3*n+1-1I,J) = (XC1(3*n+1-I,J)+XC2(3*n+1-
I,3))/2;

ZC1l(3*n+1-1,J) = ZPT1 (3*n+1-
I,J)+TANL* (XC1l (3*n+1-I,J)-XPT1 (3*n+1-1I,J));

ZC2(3*n+1-1,J) = ZPT4 (3*n+1-
I,J)+TAN2* (XC2 (3*n+1-I,J)-XPT4 (3*n+1-1I,J));

ZC(3*n+1-1,J) = (ZC1(3*n+1-I,J)+Z2C2(3*n+1-
1,3))/2;

if T == n+t+l
XV1 (3*n+1-I,J) = XPT2(3*n+1-I,J);
XV4 (3*n+1-I,J) = XPT3(3*n+1-I,J);
7Vl (3*n+1-I,J) = ZPT2(3*n+1-I,J);
ZVv4 (3*n+1-1I,J) = ZPT3(3*n+1-1I,J);

else
XV1(3*n+1-I,J) = XV2(3*n+2-I1,J);
XV4 (3*n+1-I,J) = XV3(3*n+2-I,J);
ZV1 (3*n+1-I,J) = zZV2(3*n+2-1I,J);
ZV4 (3*n+1-I,J) = zZV3(3*n+2-1I,J);

end
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XV2 (3*n+1-1,J) = XPT2 (3*n+1-1,J) -
0.75*DIST1*COS1;

XV3(3*n+1-1,J) = XPT3(3*n+1-1,J) -
0.75*DIST2*C0OS2;

ZV2 (3*n+1-1,J) = ZPT1 (3*n+1-1,J) +
TAN1* (XV2 (3*n+1-1I,J)-XPT1 (3*n+1-1,J));

ZV3(3*n+1-I,J) = ZPT3(3*n+1-1,J) +
TAN2* (XV3 (3*n+1-1I,J)-XPT3(3*n+1-1,J));

end

YC(I,J) = YPT1(I,J) + (YPT4(I,J)-YPT1(I,J))/2;
YV1(I,J) = YPT1(I,J);

YV2(I,Jd) = YV1(I,Jd);

YV3(I,J) = YPT3(I,J);

YV4(I,J) = YV3(I,Jd);

end

end

CONTA PONTO = 1;

for F=1:(2*n)
for H=1:N
CONTA PAINEL = 1;
for I=1:(2*n)
for J=1:N

o)

% Segmento 1-2

CROSSPRODX = (YC(F,H)-YVI(I,J))* (ZC(F,H)-
ZV2(I1,J))-(Z2C(F,H)-ZV1(I,J))*(YC(F,H)-YV2(I,d));
CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XV1(I,J))* (ZC(F,H)-

ZV2(I1,J))+(Z2C(F,H)-Z2V1(I,J))*(XC(F,H)-XV2(I,d));

CROSSPRODZ = (XC(F,H)-XV1(I,J))*(YC(F,H)-
YV2(I,J))-(YC(F,H)-YV1(I,J))*(XC(F,H)-XV2(I,J)):
ABSVALUE =

(CROSSPRODX"2) + (CROSSPRODY"2) + (CROSSPRODZ"2) ;
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R1 = sqrt (((XC(F,H)-XV1(I,J))"2)+((YC(F,H)-
YV1(I,J))"2)+ ((2C(F,H)-2V1(I,J))"2));

R2 = sqrt (((XC(F,H)-XV2(I,J))"2)+ ((YC(F,H)-
YV2(I,J))"2)+ ((2C(F,H)-2V2(I,J))"2));

DOTPROD1L =  (XV2(I,J)-XV1(I,J))* (XC(F,H)~-
XV1(I,J))+(YV2(I,Jd)-YV1(I,J))* (YC(F,H)-YV1(I,J))+(2V2(I,J)-
ZV1(I,J))* (2C(F,H)-2V1(I,J));

DOTPROD2 =  (XV2(I,J)-XV1(I,J))* (XC(F,H)~-
XV2(I,J))+(YV2(I,J)-YV1(I,J))* (YC(F,H)-YV2(I,J))+(Z2V2(I,J)-

ZV1(I,J))*(Z2C(F,H)-2V2(1,J));

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

if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
Ul = 0;
vl = 0;
Wl = 0;

else
Ul = K*CROSSPRODX;
V1 = K*CROSSPRODY;
Wl = K*CROSSPRODZ;

end

o)

% Segmento 2-3

CROSSPRODX = (YC(F,H)-YV2(I,J))*(ZC(F,H)-
ZV3(I,J))-(Z2C(F,H)-Z2V2(I,J))*(YC(F,H)-YV3(I,Jd));
CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XV2(I,J))*(ZC(F,H)-

ZV3(I,J))+(Z2C(F,H)-2V2(I,J))*(XC(F,H)-XV3(I,d));

CROSSPRODZ = (XC(F,H)-XV2(I,J))*(YC(F,H)-
YV3(I,J))-(YC(F,H)-YV2(I,J))*(XC(F,H)-XV3(I,J)):
ABSVALUE =

(CROSSPRODX"2) + (CROSSPRODY"2) + (CROSSPRODZ"2) ;
R1 = sqgrt (((XC(F,H)-XV2(I,J))"2)+((YC(F,H)-
YV2(I,J))"2)+((ZC(F,H)-2V2(1,J))"2));
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R2 = sqrt (((XC(F,H)-XV3(I,J))"2)+((YC(F,H)-
YV3(I,J))"2)+ ((2C(F,H)-2V3(I,J))"2));

DOTPROD1L =  (XV3(I,J)-XV2(I,J))* (XC(F,H)-
XV2(I,J))+(YV3(I,Jd)-YV2(I,J))* (YC(F,H)-YV2(I,J))+(Z2V3(I,J)-
ZV2(I,J))* (2C(F,H)-2V2(I,J));

DOTPROD2 =  (XV3(I,J)-XV2(I,J))* (XC(F,H)-
XV3(I,J))+(YV3(I,Jd)-YV2(I,J))* (YC(F,H)-YV3(I,J))+(Z2V3(I,J)-

ZV2(1,J))*(ZC(F,H)-2V3(1,J));

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

if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE < EPS
U2 = 0;
V2 = 0;
w2 = 0;

else
U2 = K*CROSSPRODX;
V2 = K*CROSSPRODY;
W2 = K*CROSSPRODZ;

end

o)

% Segmento 3-4

CROSSPRODX = (YC(F,H)-YV3(I,J))*(ZC(F,H)-
Zv4(I1,J))-(Z2C(F,H)-ZV3(I,J))*(YC(F,H)-YV4(I,d));
CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XV3(I,J))*(ZC(F,H)-

Zv4 (I1,J))+(Z2C(F,H)-ZV3(I,J))*(XC(F,H)-XV4(I,d));

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) + (CROSSPRODY"2) + (CROSSPRODZ"2) ;

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

R2 = sqgrt (((XC(F,H)-XV4(I,J))"2)+((YC(F,H)-
YV4(I,J))"2)+((ZC(F,H)-2V4(1,J))"2));
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DOTPROD1L =  (XV4(I,J)-XV3(I,J))* (XC(F,H)-
XV3(I,J))+(YV4(I,J)-YV3(I,J))*(YC(F,H)-YV3(I,J))+(Z2V4(I,J)-
ZV3(I,J))* (2C(F,H)-2V3(I,J));

DOTPROD2 =  (XV4(I,J)-XV3(I,J))* (XC(F,H)~-
XV4 (I,J))+(YV4(I,J)-YV3(I,J))*(YC(F,H)-YV4(I,J))+(Z2V4(I,J)-

ZV3(I,J))*(Z2C(F,H)-2V4(1,d));

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

o)

% Segmento 4-1

CROSSPRODX = (YC(F,H)-YV4(I,J))* (ZC(F,H)-
ZV1(I,J))-(Z2C(F,H)-2V4(I,Jd))*(YC(F,H)-YV1(I,Jd));
CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XV4(I,J))* (ZC(F,H)-

ZV1(I,J))+(ZC(F,H)-2V4(I,J))* (XC(F,H)-XV1(I,J));

CROSSPRODZ = (XC(F,H)-XV4(I,J))*(YC(F,H)-
YV1(I,J))-(YC(F,H)-YV4(I,J))*(XC(F,H)-XV1(I,J));
ABSVALUE =

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

Rl = sqgrt(((XC(F,H)-Xv4(I,J))"2)+((YC(F,H)-
YV4(I,J))"2)+((ZC(F,H)-2V4(1,J))"2));

R2 = sgrt (((XC(F,H)-XV1(I,J))"2)+((YC(F,H)-
YV1(I,J))"2)+((ZC(F,H)-2V1(I,J))"2));



DOTPROD1
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= (XV1(I,J)-XV4(I,J))*(XC(F,H)-

XV4(I,J))+(YVI(I,J)-YV4(I,J))*(YC(F,H)-YV4(I,J))+(2V1(I,JT)~-

Zv4(I,J))*(Z2C(F,H)-2v4(I,d));

DOTPRODZ2

= (XV1(I,J)-XV4(I,J))*(XC(F,H)-

XV1(I,J))+(YV1(I,J)-YV4(I,J))* (YC(F,H)-YV1(I,J))+(2V1(I,Jd)-

ZV4(I,J))*(Z2C(F,H)-2V1(I,J));

(DOTPROD2/R2) ) ;

K =

if R1 < EPS

U4

V4

W4
else

U4

V4

w4

end

if I==
XWv1l
YWV1
ZWV1
XWV2
YWV2
ZWV2
XWV3
YWV 3
ZWV3
XWv4
YWV4
ZWV4

%$Segmento 1-2 do painel da esteira

(1/ (4*pi*ABSVALUE) ) * ( (DOTPROD1/R1) -

|| R2 < EPS || ABSVALUE < EPS

_O;

0;

0;
K*CROSSPRODX;
K*CROSSPRODY;
K*CROSSPRODYZ;

I==(n*2)

WINGX (I,J);
YP(J);

WINGZ (I,J);
WINGX (I,J+1);
YP (J+1) ;
WINGZ (I,J+1);
CS + 30*S;
YWV2;

0;

XWV3;

YWVI;

0;
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CROSSPRODX = (YC(F,H)-YWV1)* (ZC(F,H) -
ZWV2) - (ZC (F, H) —ZWV1) * (YC (F, H) ~YWV2) ;

CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XWV1)* (ZC(F,H) -
ZWV2) + (ZC (F, H) —ZWV1) * (XC (F, H) -XWV2) ;

CROSSPRODZ = (XC(F,H)-XWV1)* (YC(F,H) -
YWV2) - (YC (F, H) —=YWV1) * (XC (F, H) —XWV2) ;

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

Rl = sqrt (((XC(F,H)-XWV1) " 2)+ ((YC(F,H)-
YWV1) ~2) + ((ZC (F, H) —ZWV1) ~2)) ;

R2 = sqrt (((XC(F,H)-XWV2)"2)+ ((YC(F,H) -
YWV2) ~2) + ((ZC (F, H) —ZWV2) ~2) ) ;

DOTPROD1 = (XWV2-XWV1) * (XC (F, H) -
XWV1) + (YWV2-YWV1) * (YC (F, H) =YWV1) + (ZWV2-ZWV1) * (2C (F, H) -
ZWV1) ;

DOTPROD?2 = (XWV2-XWV1) * (XC (F, H) -
XWV2) + (YWV2-YWV1) * (YC (F, H) ~YWV2) + (ZWV2-ZWV1) * (2C (F, H) -

ZWv2) ;
K = (1/(4*pi*ABSVALUE)) * ( (DOTPROD1/R1) -
(DOTPROD2/R2)) ;
if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE <
EPS
Uwl = 0;
VW1l = 0;
WWl = 0;
else
UWl = K*CROSSPRODX;
VW1l = K*CROSSPRODY;
WW1l = K*CROSSPRODZ;
end

$Segmento 2-3 do painel da esteira
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CROSSPRODX = (YC(F,H)-YWV2)* (ZC(F,H) -
ZWV3) - (ZC (F, H) —ZWV2) * (YC (F, H) =YWV3) ;

CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XWV2)* (ZC(F,H) -
ZWV3) + (ZC (F, H) —ZWV2) * (XC (F, H) ~XWV3) ;

CROSSPRODZ = (XC(F,H)-XWV2)* (YC(F,H) -
YWV3) - (YC (F, H) —=YWV2) * (XC (F, H) —XWV3) ;

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

Rl = sqrt (((XC(F,H)-XWV2)"2)+ ((YC(F,H) -
YWV2) ~2) + ((ZC (F, H) —ZWV2) ~2) ) ;

R2 = sqrt (((XC(F,H)-XWV3)"2)+ ((YC(F,H) -
YWV3) ~2) + ( (ZC (F, H) —ZWV3) *2)) ;

DOTPROD1 = (XWV3-XWV2) * (XC (F, H) -
XWV2) + (YWV3-YWV2) * (YC (F, H) =YWV2) + (ZWV3-ZWV2) * (2C (F, H) -
ZWV2) ;

DOTPROD?2 = (XWV3-XWV2) * (XC (F, H) -
XWV3) + (YWV3-YWV2) * (YC (F, H) ~YWV3) + (ZWV3-ZWV2) * (2C (F, H) -

ZWv3) ;
K = (1/(4*pi*ABSVALUE)) * ( (DOTPROD1/R1) -
(DOTPROD2/R2)) ;
if R1 < EPS || R2 < EPS || ABSVALUE <
EPS
Uw2 = 0;
VW2 = 0;
WW2 = 0;
else
UW2 = K*CROSSPRODX;
VW2 = K*CROSSPRODY;
WW2 = K*CROSSPRODZ;
end

%$Segmento 4-1 do painel da esteira
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CROSSPRODX = (YC(F,H)-YWV4)* (2C(F,H) -
ZWV1) - (2C(F,H) -ZWV4) * (YC (F, H) -YWV1) ;

CROSSPRODY = - (XC(F,H)-XWV4)* (ZC(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 = sqrt (((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) ~A2)+ ((ZC(F,H) -ZWV1) ~2)) ;

DOTPROD1 = (XWV1-XWV4) * (XC (F, H) -
XWV4) + (YWV1-YWV4) * (YC (F, H) ~YWV4) + (ZWV1-ZWV4) * (ZC (F, H) -
ZWV4) ;

DOTPROD2 = (XWV1-XWV4) * (XC (F, H) -
XWV1)+ (YWVI-YWV4) * (YC (F, H) ~YWV1) + (ZWV1-ZWV4) * (ZC (F, H) -

ZWV1) ;
K = (1/(4*pi*ABSVALUE)) * ( (DOTPROD1/R1) -
(DOTPROD2/R2)) ;
if R1 < 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)
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Ul + U2 + U3

vVl + V2 + V3

+ U4;

V (CONTA PONTO, CONTA PAINEL) =
+ V4;

W (CONTA PONTO, CONTA PAINEL) = Wl + W2 + W3
+ W4;

U IND(CONTA PONTO,CONTA PAINEL) = Ul + U3;
V_IND (CONTA PONTO,CONTA PAINEL) = V1 + V3;
W _IND (CONTA PONTO,CONTA PAINEL) = W1 + W3;

if I==1 || I==(n*2)
U (CONTA PONTO,CONTA PAINEL)
U (CONTA PONTO, CONTA PAINEL) + UW1l + UW2 + UW3;
V (CONTA PONTO, CONTA PAINEL)
V (CONTA PONTO,CONTA PAINEL) + VW1 + VW2 + VW3;
W (CONTA PONTO, CONTA PAINEL)
U (CONTA PONTO, CONTA PAINEL) + WW1 + 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
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%Calcula vetores normais

CONTA VETOR=1;

for I=1:2*n

for J=1:N

VETX1=XPT3(I,J)-XPT1(I,Jd);
VETY1=YPT3(I,J)-YPT1(I,Jd);
VETZ1=Z2PT3(I,J)-Z2PT1(I,J);
VETX2=XPT4 (I,J)-XPT2(I,J);
VETY2=YPT4 (I,J)-YPT2(I,Jd);
VETZ2=72PT4 (1,J)-2PT2(I1,J);

VET1 = [VETX1 VETY1l VETZ1];
VET2 = [VETX2 VETY2 VETZ2];
PERP = cross (VET2,VET1) ;

NORMAL = PERP/norm (PERP) ;
NX (CONTA VETOR)=NORMAL (1) ;
NY (CONTA VETOR)=NORMAL (2) ;
NZ (CONTA VETOR)=NORMAL (3) ;
CONTA VETOR=CONTA VETOR+1;
end
end
PONTO=1;
for F=1:(2*n)
for H=1:N
PAINEL=1;
for I=1:(2*n)
for J=1:N

A (PONTO, PAINEL) =U (PONTO, PAINEL) *NX (PONTO) +V (PONTO, PAINEL) *N
Y (PONTO) +W (PONTO, PAINEL) *NZ (PONTO) ;

B (PONTO, PAINEL) =U_IND (PONTO, PAINEL) *NX (PONTO) +V_IND (PONTO, P
AINEL) *NY (PONTO) +W_IND (PONTO, PAINEL) *NZ (PONTO) ;
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PAINEL=PAINEL+1;
end
end
RHS (PONTO, 1) = - (UINF*NX (PONTO) +WINF*NZ (PONTO) ) ;
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);
CONTA CIRC=CONTA CIRC+1;
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+1-1,J);
CIRC TOTAL(J) = CIRC TOTAL(J)+CIRC(I,J);
end
end
figure (1)
plot (YC,CIRC TOTAL)

grid



