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Nogdo de camada limite

Escoamento externo em uma placa plana (baixo Re)
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Regido viscosa € ampla e se extende a montante e para os lados.
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a limite

Escoamento externo em uma placa plana (alto Re)
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Regido viscosa € muito delgada (camada limite):
) Rsi(;z =8=500"72U0"12x1/2 10’ < Rex < 10°  (laminar)
P ex
X ;’11/67 =6=0,1601/7U~1/7x0/7 Rey > 10° (turbulento)
€x

Re, 10* 10° 10° 107 10%

(3/) 1 0.050 0.016 0.005

(8/) > 0.022 0.016 0.011
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Nogdo de camada limite

Intera¢do em corpo rombudo

Beautifully behaved
but mythically thin

boundary layer
and wake

Thin front
boundary layer

Outer stream grossly
perturbed by broad flow
separation and wake
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Nogdo de camada limite

Classificacdo de corpos

A interagdo entre a camada limite e o escoamento externo €
responsdvel das forgas aplicadas em corpos imersos. Os corpos
imersos em uma corrente uniforme sao classificados como:

m Corpos rombudos: descolamento da camada limite na regido
traseira. Formacdo de uma grande esteira na regifo traseira
(gradiente de pressdo desfavoravel), responsavel do alto arrasto.

m Corpos aerodindmicos: Nao descolamento da camada limite,
com esteira fina e baixo arrasto.

m Aerofdlios: corpos aerodindmicos com geragado de alta
sustentacao.

Necessidade de estudos experimentais para complementar diferentes
técnicas de abordagem.
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40 do escoamento e es

Arrasto em corpos rombudos

Separation ____
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D, = |: / T-0 dA:| (arrasto viscoso)
Ccs x

Dy = { / —pit dA] (arrasto de pressdo ou de forma, aprox. 85 % do arrasto)
CS x




Separagao do escoamento e esteira

Diminui¢do de arrasto por carenamento

(a) b)

(a) Cilindro retangular; (b) Nariz arredondado; (c) Nariz arredondado e carenagem com bordo

de fuga agudo; (d) Cilindro circular comd = D/38, Ap =1 /300 Ay, cOm mesmo arrasto que em
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0 do escoamento e es

Coeficiente de arrasto em corpos rombudos

Transition to turbulent
boundary layer

Cylinder (two — dimensional)
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107

Cylinder
length effect

(10* < Re < 10%)

ud  Cp
- 120
0 098
20 091
0 o082
5 074
3 0m
2 068
1 o6t

Cp baseado na drea frontal Ay:

c D
=
3P V2 A
dZ
Af=m G (esfera)
A = Ld (cilindro finito)
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Separagao do escoamento e esteira

Coeficientes de arrasto de corpos diversos
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Aerofdlios

Forgas € momentos em corpos

Lift force

~., awing

uinada ¢
g 1 moment
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Arhitrary )
body Rolling moment
rolamento
arfagem

1 Pitching moment

Freestream o
velocity Side force

Fig. 7.10 Definition of forces and
moments on & body immersed in a
uniform flow.




Aerofdlios

Defini¢do de varidveis

Midline t(x) = ysup (x) — yins (x)  (espessura local).

Chordline /i (x) = % [yap (x) +Yir ()] (cambagem

local).

b: envergadura.

c: corda.
h
—: cambagem.
Planform c
area = bc 7
— ! espessura.
c
7 a: angulo de at
Angle of « angulo de ataque.

attack
I b = span Py A s £
afl 7~ P Ap: drea planar (referéncia em aerof6lios).
.
V
/ ~ E
= AR = — razio de aspecto.
Urd\/ A
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Condic¢ao aerodinamica e de perda (stall)

Exact analytical streamlines for potential flow past a symmetric airfoil at an angle of attack.
orious achievement of potential theory is the lift on an airfoil. Note the Fig. 7.4 At high angle of attack,
smoke flow visualization shows
stalld flow on the upper surface
"

Perhaps the mos
closely packed streamlines on the upper surface (high velocity, low pressure), and vice versa
8.22), which requires

on the lower surface. The proper theory uses the Kutta condition (see Fig.
of a lifting vane.
smoothly and parallel to the chord line. Potential theory e e e

angles of incidence. s, Education Deve
© 1972)

the flow to leave the sharp trailing ed
does not account for boundary layer scparation (stall) at |

pment
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Aerofdlios

Arrasto e sustentacdo, aerofdlios infinitos
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Fig. 7.25 Lift and drag of a sym- /
metric NACA 0009 airfoil of infi-
nite span, including effect of a I‘\I" ﬂ"l"
split-flap (lcﬁcc.lmn. Nolc. lhfn e a— 0 4 3 1216 i 0 2 3 1716
roughness can increase Cp from
100 to 300 percent. @, deg a, deg
€L =1 62 A Cp = 1 52 A
2PV A 2PV Ap

Cr, independente do Re. enquanto Cp moderadamente dependente do Re.. A cambagem
desloca a curva de sustentac@o (criando sustentagdo para angulo de ataque zero o negativo) e
aumenta o arrasto. Cambagem importante para manobras de pouso e decolagem.




Aerofdlios

Arrasto e sustenta¢do, aerofolios finitos

Cp

Fig. 7.27 Effect of finite aspect /
ratio on lift and drag of an airfoil:
(a) effective angle increase; -B
(b) induced drag increase. (a) (b)
27 sin(a+ 8 c?
CL=7( > ) Cp = Cpoo + —£ /B:arctan(Zﬁ,)
1+ 4% T AR ¢
Para um mesmo angulo de ataque, o aerof6lio finito apresenta uma sustentagdo menor e um
. . . . . c?
arrasto maior. O incremento de arrasto € chamado de arrasto induzido ACp = W—jR. (0]

comportamento € devido ao campo de velocidade induzido pelas pontas de asa.




Aerofdlios

Vortices de ponta de asa
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