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Resumo. Apresenta-se um nodelo numérico similar ao conhecido método e vortices livres, para determinacio daresposta do
perfil a funcdo degrau untéario (resposta indicial) para um nmovimento uriforme supersdnico de translagdo. Saoresultadcs do
modelo proposto os coeficientes de sustentacdo e de momento, bem como a dstribuigdo de pressio nacorda aolongo datempo. O
método é alidado sandosolugdes anditi cas disporniveis naliteratura.
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1. Introducéo

Ao longo da década passada o Método de Rede Turbilhonar Generalizado (Generali zed Vortex Lattice Method) foi
desenvalvido para 0 caso ndo estaciondrio, inicialmente no regime subsonico (Soviero, 1993 e posteriormente nos
regimes supersdnico (Soviero e Ribeiro, 1995 e transbnico (Soviero e Pinto, 2000. Em todos os casos anteriores o
movimento do perfil, tanto em trandacdo lateral como em movimento angular de arfagem, é restrito ao movimento
harménico e, deste modo, o calculo é detuado no dominio da freqiéncia e ndo do tempo.

Se 0 oljeto de estudo for a previsdo de @rgas aerodinamicas devidas a movimentaos arbitrarios a Unica maneira
prética de ohté-las €, segundo Bisplinghoff et al. (1955, através da superposicéo de integrais de Fourier dos resultados
ohtidos para movimentaos harménicos. No entanto, tal metodologia ndo é adequada para movimentos bruscos os quais
podem ocorrer durante manobras de avides de alto desempenho, rajadas ou deflexdes rapidas de superficies de
comando, tais como cs ail erons, pois nestes casos o nimero de termos da série a serem empregados pode se tornar
proibiti vamente devados em funcdo da lenta convergéncia da resposta a movimento estudada.

No regime incompresdvel sdo classcos os estudos de Wagner e Kiissner que ohtiveram a evolucéo com o tempo da
sustentacdo em perfis finos para avariacdo instantanea do angulo de ataque eda penetracdo do perfil em umaragadade
canto vivo; ambas, de fato, respostas indiciais. No regime cmmpresdve tanto subsénico quanto supersonico uma série
de respostas indiciais 9o apresentadas por Bisplinghoff et al. (1955 em funcéo do nimero de Mach para perfis finos.
No entanto a oltencao analiti ca destas respostas indiciais € longa e tediosa sugerindo a busca por soluges numéricas
sufucientemente rapidas e gerais.

Deste modo o estudo e a confec@o de um método numérico que permita aobtencdo de forcas e momentos de
origem aerodindmica para um perfil em movimento arbitrério torna-se atraente, sobretudo em funcéo dos novostipos de
avides atualmente am projeto ou construcdo no pais, pois ao se procurar a eficiéncia aerodindmica & estruturas sio cada
vez mais leves e portanto mais suscetiveis de, ao serem perturbadas, entrarem em movimento s quais nem sempre sio
corretamente modelados por movimentos harménicas, ou mesmo periédicos. Uma outra glicacdo da formulagdo
indicial é o calculo de distribuicdes de pressio em rotores de heli copteros (Beddoes, 1984). Um model o numérico para
movimentos arbitrarios, baseado no potencial de acderacéo, foi desenvolvido por Long e Watts (1987).

O estudo érestrito a equacdo classcada aerodindmica ndo estacionaria (equacdo daonda) escritaem um referencial
gue se move mm velocidade mnstante. Esta equacdo tem como caracteristica ser linear e permitir obter soluges para
um movimento qualquer a partir do principio de superposicdo com o uso da integral de Duhame (Bisplinghoff et al.,
1955.

Um modelo para escoamento hidimensional incompresdve foi desenvolvido por Soviero e Lavagna (1997. O
modelo aqui proposto oltem numericamente a resposta indicial para movimento de trandacdo para escoamentos
compresdveis.
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2. Modelo M atematico

Seja uma placa plana de mmprimento C, imersa num fluido em repouso, que ececuta um movimento de trandagéo
com velocidade U supersbnica e determinado angulo de atague O . O modelo apresentado determina a resposta

indicial do movimento e portanto os coeficientes aerodindmicos de sustentagéo C, , , de momento C,, e de pressio

Acpa , todos para &gulo de ataque unitério. Um movimento arbitrério pode ser resolvido mediante superposicéo de

uma sé&rie de movimentos indiciais conforme ilustrado na figura 1. Uma vez conhedda a resposta indicial, o
movimento arbitrario pode ser oltido via Integral de Duhammel (Bisplinghoff et al., 1955.

t=0

@ (b)
Figura 1. (&) movimento arbitrario, (b) movimento indicia (trandag&o)
O estudo é restrito a equacdo da onda escrita para uma placa movendo-se ao longo do eixo x num fluido

compresgvel em repouso. Sendo admitido o conceto de pequenas perturbagbes a equacdo da onda linearizada se
ecreve:

1

(pxx+(pzz__2(ﬂt:0 (1)
a

Umavez resolvida aEq. (1) o salto de pressio através da placa se escreve:

2

Logo que iniciado o movimento é gerado um salto de potencial de perturbagio &@ na placa. Este potencial no

instante seguinte ésubstituido por um par devorticesdeintensidade I e =" (onde ' é numericamenteigual a &@).
A Fig. (2) ilustra essa correspondéncia:

50 .
t = [ \
t C . Z

Figura 2. Correspondéncia entre o salto de perturbag8o e um par de vértices contrarotativos.

A intensidade do potencial de perturbagéo pode ser determinada considerando a solugéo para o movimento de um
pistéo, o qual é subitamente clocado em movimento impulsivo em um meio compresdvel (Bisplinghoff et al., 1955. A
pressio de perturbacdo desenvolvida sobre a placa é dada por:

Ap =2pala 3
2pala 4aa

Ac = O Ac, =—— 4

p % pU 2 p U ( )
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DaEgq. (3) e Eq. (4) temos.

2
0p=2a UV dt (5)

Os voértices uma vez emitidos permanecen no local sendo a propagacdo da perturbacdo na forma de velocidade
induzida. A velocidade induzidaem um ponto X por um vérticedeintensidade I" situado em X, num tempo t, édado
por:

- 1 1
X b)) = — -
W(X,t, X, 15) om \/(X _ Xo)z az(t _to)2 (6)

3. Modelo Numérico

O model o proposto é similar ao conheddo método de vértices livres, e se apbia em dois concatos bem conheddos
da aerodindmica tedrica; o primeiro conceto € o da geracdo impulsiva de vortices em um fluido perfeito e o segundo
concedto é a relagdo que eiste entre um par de vortices contrarotativos e o salto de potencial de vel ocidade que ocorre
solre alinha que os une.

A placa é dividida em um nimero conveniente de N painéis. A partir do movimento inicial da placa, estando o
fluido em repouso, é gerado em cada painel um movimento impulsivo &, o qual gera um salto de potencial, que tem
sua magnitude finita dada pela Eg. (5). No instante seguinte, esss N potenciais de perturbacdo sdo substituidos por
pares de vortices contrarotativos (ver Fig. (2)) que permanecan em seus locais de enissio enquanto a placa continua
seu movimento a velocidade onstante U . Os vértices tem vel ocidade de propagacéo igual a velocidade do som a.

Os pontos de ntrole (posicionados no centro de cda painel) sfo identificados por | (variandode 1 a n) eos
instantes de tempo identificados por k (variando de 1 a N ) com pas® de tempo de dt entre iteragdes. A seqiiéncia
de eventos acima descrita é mostrada na Fig. (3).

O salto de perturbacdo é alculado por:

3¢ = 2(Wjk + Ua)% dt ©

onde W'j‘ é a velocidade induzida pelos vortices emitidos no painel | para o instante k (no primeiro instante é
nulo devido inexisténcia de vértices, W} =0). O salto do coeficiente de pressio para cada paine é dado por:
K
200,

Ac,. )¢ = 10

Integrando osalto de pressio ao longo da placa obtém-se o coeficiente de sustentacéo,

(CL) = dyZ(Acpa)T (11
]:

e o coeficiente de momento apli cado ao bado de ataque:
i 2j-1)C

(Cuo)" :dyZ(Acpa)kj(ds)j , (ds), :cé—( 12 )E (12
]:

4. Comparagdo com solugdo analitica

A soluggo para o problema de acderacéo brusca, a velocidade constante U , da placa plana com angulo de ataque
a pode ser ohtida em Bisplinghoff et a. (195%5). Os vaores de CLG e Cy, 4 Calculados numericamente sdo
comparados aos analiticos na Fig. (4).
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A Fig. (5) apresenta valores de CLG e Cy o - Oltidos numericamente para uma faixa maior de numeros de Mach,

M.
A distribuico de pressio sobre a placa gresenta instantaneamente (quando a placa inicia 0 movimento) um salto

de pressio de ACp = % , sendo que o carregamento de pressio ocorre do bada de ataque para o bado de fuga aé

4a

VM2 -1

(6), aqual representa resultados tedricos (Lomax et al., 1952 para uma veocidade ejuivalente a M=2.

(ue atinja o regime permanente mwm ACp = . Uma distribuic&o de pres<io tipica pode ser observada na Fig.

Os circulos pontilhados indicam

........ a propagacao dos virtices )r T
emitidos, que ocorre a

velocidade do som, a=U'M

— de> !
y v

t=dt

Croqui feito considerando corda unitaria
c=1m, U=1m/s, M=2 e di=1/n

| | et T j t=2dt
06, ' dgl, 80 | |

| T'f ? - ? ] | =3t
L ey
T 3udi=y
sl vy
U R : C Udt=Yv
by Op, e | | | =

e ——— L =N

Figura 3. Sequéncia de e/entos
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Os sltos de pressio oltidos numericamente sdo mostrados na Fig. (7) para dois instantes de tempo, com a placa
tendo percorrido 0,6 e 4,0 cordas. Observa-se que os val ores cal culados numericamente apresentam pequenas oscil agdes
em torno dos valores tedricos (Lomax et al., 1952 - ess oscilacdo foi observada também por Long e Watts (1987,
porém sem causa definida. No entanto, considerando a equivaléncia entre o problema tridimensional em regime
permanente @m o hidimensional em regime n&o-permanente, duas $0 as posdveis causas das oscil agdes apresentadas
pelo coeficiente de pressio. A primeira uma escolha inadequada do ponto de @ntrole ea segunda a utili zacdo da
singularidade dipolo com densidade mnstante sobre o paind — a qual foi utili zada neste trabalho. A influéncia destas
duas causas ainda estdo sendo estudadas. Os valores médios (suavizagdo para 5 pontos na Fig. 7) apresentam bom
acordo com aliteratura (Lomax et al., 1952.

Os valores integrados, que geram CLG e Cy, o apresentam muito baa concordancia conforme mostrado na Fig.

(4).
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Figura4. Comparaggo de C, e C,,, obtidos com valores analiti cos.
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Figura 5. Valores ohtidos numericamente para CLG eC, o
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Figura 7. Coeficiente de presso para dois instantes de tempo Ut/c=0,6 e Ut/c=4,0 paraM=1,2.
5. ConclusBes

O presente trabalho descreve um método numeérico para solugdo do movimento de trandacdo de uma placa plana
em escoamento compresdvel linearizado. O método apresenta uma maneira répida e prética para obtencéo da resposta
indicial do movimento. As lugBes ohtidas podem ser aplicadas a um movimento qualquer, através de metodologia
adequada, como por exemplo Integral de Duhammel.

Foram ohtidos resultados para o regime supersonico. Estudos futuros réo feitos para obtencdo de resultados
também para afaixa subsbnica.

As oscil agBes observadas nos valores calculados numericamente dos coeficientes de pressio (Fig. 7) estéo em
estudo visando diminui¢do das mesmas.
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A NUMERICAL MODEL FOR THIN AIRFOILSIN UNSTEADY SUPERSONIC MOTION
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Abstract. A numerical method similar to the free vortex methodology is presented. The response of the thin profile to the unit step
function (indicial response) for a supersonic uniform flow is studied. Results for the proposed model are presented as the lift,
pitching moment and pressure coefficients along the profile chord for some instants of time. The method is also compared with
analytical solutions availablein theliterature..
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