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RESUMO

A maioria das aeronaves jato propulsionadas modernas sao projetadas para serem
operadas em velocidades transonicas. Nesse regime ha um rapido e grande aumento de
arrasto a partir de um nimero de Mach critico, e é o custo de consumo de combustivel
que acaba sendo o limitante para a velocidade. Vérias e diferentes tentativas de reduzir
o arrasto de onda podem ser observadas em todas as aeronaves de alta velocidade. O
método adjunto é uma dessas ferramentas que podem ser utilizadas para analisar os
perfis transonicos em busca de melhorar a sua performance.

Transonico refere-se as condigbes em que os valores de velocidade entre o corpo e o
fluido ao seu redor estao abaixo, igual e acima da velocidade do som. Esta condicao é
definida pelo estado termodinamico do escoamento e sua velocidade.

O trabalho estuda os efeitos da compressibilidade sobre o arrasto de onda de aerofélios,
utilizando as equagoes de Euler como base para simulagoes numéricas, sendo os funda-
mentos para o método adjunto, que determina as derivadas de sensibilidade. O coeficiente
de pressao é também um outro parametro de grande importancia avaliado, estando a sua
variacao ao longo perfil e seu valor ligados ao choque normal encontrado nos aerofdlios no
regime transonico.

Palavras-Chave : Aerodinamica, Arrasto, Arrasto de onda, Derivadas de sensibili-
dade, Escoamento transonico.



ABSTRACT

The majority of modern jet aircraft are engineered to operate at transonic speed.
At this regime there is a rapid and huge increase in drag from a specific critical Mach
number and it is the fuel consumption cost that limits the speed. Numerous and differents
attempts to reduce the wave drag may be seen on almolst every high speed aircraft.
The adjoint method is one of these tools to analyse transonical airfoils to improve their
performances.

Transonic refers to the conditions which the flow of the fluid around the body is in a
range of velocities below, at, and above the speed of sound. This condition is defined by
the thermodynamical state of the fluid and its velocity.

This report studies the effects of the compressibility on the wave drag of airfoils, using
the Euler’s equations as a base to numerical simulations, being the basis for the adjoint
method that evaluates the sensibility derivates. The pressure coefficient is another im-
portant parameter to be considered, its variation over the airfoil and its magnitude are
linked to the normal shock that is often seen on transonic airfoils.

Keywords : Aerodynamics, Drag, Wave drag, Sensibility derivates, Transonic flow.
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1 INTRODUCAO

Escoamentos transonicos ocorrem em velocidades ao longe tipicamente subsonicas
quando héd uma mistura com um regime supersonico local no mesmo campo de escoa-
mento. E comum que o fluxo supersonico desacelere para a regiao subsonica e haja a
continuidade de propriedades do escoamento através de uma onda de choque. Esta regiao
dificulta o seu estudo, sendo relativamente escassas as fontes de teorias analiticas e mode-
los matematicos para o projeto neste regime, tanto para modelos computacionais quanto
para ensaios em tuneis de vento [7]. Atualmente, modelos computacionais sdo bem aceitos
na industria aeroespacial pela combinacao dos avancos nos algoritmos numeéricos, com a

rapida aceleracao na velocidade de processamento nas tltimas décadas.

Para o uso de métodos computacionais no projeto aerodinamico, um modelo ma-
tematico apropriado é necessario para representar os elementos significantes do escoa-
mento, como ondas de choque, camada limite, viscosidade e turbulénica. O método
também precisa ser robusto, para suportar as variagoes de parametros e ser possivel a
aplicacao em diferentes configuragoes necessarias ao estudo. E indispensavel também
uma precisao de resultados e custo ponderado, sendo suficientemente aderentes a reali-

dade fisica.

O conjunto de equacoes utilizados sao as leis de continuidade das equagoes de Euler,
sendo um modelo, portanto, inviscido, mas suficiente para estudar os efeitos da compres-
sibilidade sobre o arrasto de onda, uma vez que este arrasto é causado pela pressao devido
aos efeitos termodinamicos. O que acaba caracterizando um aerofdlio é a distribuicao de
pressao em seu contorno e certos padroes geométricos acabam sendo adotados ou perce-
bidos como alvo durante o projeto. As atuacgoes aerodinamicas podem ser representadas
por derivadas de estabilidade, ou mais precisamente por funcoes de tranferéncia aero-
dinamicas. Ha uma nogao geral da distribuicao de pressao que guia a uma performance

desejada, entretanto, o calculo de gradientes acaba sendo melhor para prever estes ganhos.
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Um processo simples para a obtencao de gradientes é a derivacao de cada funcao de
mérito escolhido através de diferengas finitas. Entretanto, utilizar este método acaba se
tornando muito custoso. A diferenca finita utilizada para calcular a propriedade num
ponto com diferenca de da, em que a é um parametro qualquer, pode ser imprecisa se
da for muito grande, ou passivel de erros numéricos se for muito pequeno. Se o método
for centrado, para um maior ganho de precisao, a quantidade de simulagoes necessarias
aumenta a quantidade de fungoes de mérito que se deseja estudar, o que torna a pesquisa

em algumas vezes inviavel.

O método adjunto se mostra interessante pois ele formula o gradiente de uma funcao
para os seus parametros em uma limitada forma de otimizagao, ou seja, ele € um método
numérico para computar eficientemente os gradientes em um problema de otimizagao
numérica, procurando os extremos de medidas de mérito tomando como base as teorias

de controle de sistemas por equacgoes diferenciais, reduzindo o custo computacional.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

O trabalho de Mason [7] introduz o problema da aerodindmica transonica, guiando
a construgao de um aerofdlio ideal para estas condi¢oes e analisando os parametros e
fenomenos, como o coeficiente de pressao e o choque, na atuacao do perfil. Para obter os
mesmos parametros, é necessario utilizar de simulagoes numéricas e é uma oportunidade

de utilizar novos procedimentos.

O método adjunto aborda o problema de projeto inverso a partir de seu baixo custo
no calculo variacional, sendo uma das ferramentas mais auspiciosas para a dinamica de

fluidos computacional, abreviando o custo operacional.

Um dos primeiros métodos pode ser visto no trabalho de Jameson [6], que apresenta a
teoria de controle de sistemas aplicadas a equacoes diferenciais, colocando estas expressoes
como restricoes ao problema do cédlculo de gradientes, limitando as respostas do problema
a um campo de solucoes factiveis através de ferramentas como os multiplicadores de

Lagrange.

O trabalho de Hayashi [4] mostra o emprego do método na solu¢do de problemas
variacionais, calculando as derivadas de sensibilidade e comparando-o com o método de

diferencas finitas em trés aerofélios bem conhecidos, o NACA(0012, RAE2822 e o perfil

diamante. Além deles, ele analisa o método para casos internos como o de um bocal.

Progressos no método de calculo podem ser observados também no trabalho de Hayashi
[5], que utiliza uma nova abordagem ao problema variacional, impondo os parametros de

controle também nas fronteiras do problema.

O trabalho de Chieregatti [3] mostra uma otimizagdo automatica do projeto de ae-
rofélios, uma aplicacao pratica do método adjunto, em que os parametros a serem otimi-
zados sao coeficientes do polinomios de Bernstein que descrevem o intradorso e extradorso

do aerofélio.
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2.1 Fundamentos Matematicos

2.1.1 Equacao de Navier Stokes

As equacoes de Navier Stokes partem do principio de conservagao. Na forma geral,

uma lei de conservacao pode ser expresso na forma integral:

d oL N

— | LdQ = [ —d2 L - Q 2.1.1.1

o | Ld /atd +/ V- Wdo ( )
Q

Q oN

Fixando o volume de controle no espaco e utilizando o terorema da divergéncia de

Gauss, a equagao anterior pode ser reduzida as seguintes equacoes:

%/LdQ:/(V.<L7)+Z_§>dQ (2.1.1.2)
Q Q

L

o +V-(LY)=0 (2.1.1.3)

As conservagoes ocorrem para a massa, momento e energia nestas equagoes.

2.1.2 Equacao de Euler

As equacoes de Euler descrevem o movimento do fluido compressivel e nao viscoso.
Elas podem ser interpretadas como as equagoes de Navier-Stokes quando os termos dis-
sipativos, como os que envolvem viscosidade e condugao termica, sao despreziveis frente

aos termos convectivos, como os que envolvem massa especifica e aceleragao.

l
Re=2">1 (2.1.2.1)
]
As equagoes de Euler, na forma diferencial, sdo as de conservacao de massa (equagao

2.1.2.2), momento (equacao 2.1.2.3) e energia (equacao 2.1.2.4), apresentadas a seguir:

dp
EJFV.(pﬁ) —0 (2.1.2.2)
dp
LAV -(p(ToV)+Vp=0 (2.1.2.3)

ot
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%—erv-(?(Eer)) =0 (2.1.2.4)

Em que na terceira equagao, de energia, £ = pe + p72 /2 . Na segunda equagao,

conservacao de momento, utiliza-se um produto tensorial para gerar um tensor diadico.

Em coordenadas cartesianas, pode-se denotar as equagoes de Euler de forma vetorial

com os vetores abaixo:

0 oF, O0F, OF,
R(Q,Fx,Fy,Fz):a—?Jr 5 T 8yy+ 5, =0 (2.1.2.5)

P pu pv pw
pu P+ pu? puv pUW
Q= |pv| F,= puv Fo=|p+p? | F.= pUW (2.1.2.6)
pw puw pow P+ pw2
L E Lu(E +p). Lv(E +p)] (w(E +p)]

Em coordenadas generalizadas, pode-se denotar a equacao vetorial de Euler, em que

Q representa as variaveis de estado e F a geometria do aerofdlio.

L 0Q  OF

RQ.F) =57+ 5. =0 (2.1.2.7)

2.1.3 Método Adjunto

O método adjunto é utilizado nas teses de Hayashi [4] e Chieregatti [3]. A expressao
adjunta nao ¢é utilizada explicitamente neste trabalho, entretanto é indicdvel uma certa

nocao deste artificio para obter uma nocao das vantagens que ele proporciona.

Este método utiliza as equagoes de Euler como limitadores de um campo de parametros
da simulacao. A limitagao ¢ feita através do método de multiplicadores de Lagrange, em
que uma funcao mérito, no caso o arrasto, é imposto dentro de limitagoes expressas pelas
equagoes de Euler. A equacao 2.1.3.1 representa o método, em que v é o multiplicador

de Lagrange e I é a funcao relacionada ao arrasto. Percebe-se que ha a limitacao pela
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equagao de Euler (equagao 2.1.2.7) embutido na multiplica¢do por 9.

1T 1T
61 _ 9 5Q+a SF — ¢T<

OR OR
=30 ) (2.1.3.1)

50°@ + opoF

A equagao adjunta é entao a expressao 2.1.3.2, que zera a dependéncia com os

parametros do escoamento indicadas por (), se escolhido o 1 certo.

[aR} o1 (2.1.3.2)

7o) Ts)

Essa expressao acaba gerando vantagens no calculo computacional, tornando-o mais
curto e rapido, pois nao haverd a passagem pelos termos do escoamento para calcular as
derivadas de sensibilidade da funcao de mérito. Ela acaba anulando os termos de 2.1.3.1,

retirando os termos com 0Q), sendo entao desnecessario qualquer simulacao envolvendo
diferentes 0Q).

2.2 Fenomenos Fisicos

2.2.1 Arrasto

O arrasto analisado é uma integral de superficie (equacao 2.2.1.1) na fronteira do
escoamento referente a geometria do aerofdlio, e portanto, um arrasto devido apenas a
pressao, nao levando em consideragao o arrasto viscoso e nem os efeitos tridimensionais,

visto o carater bidimenional do estudo.

D = j{ pn sin(a) — pn, cos(a))dS (2.2.1.1)

O arrasto de onda é um caso particular em que ela faz parte do arrasto de pressao,
porém devido aos efeitos de compressibilidade e choques, tendendo a apresentar um
aumento repentino no arrasto quando o corpo aumenta o numero de Mach na regiao

transonica.

Portanto, ha um interesse no estudo da sensibilidade desse arrasto perante as condigoes
de voo, definidas prioritariamente pela temperatura, pressao e massa especifica do fluido
naquele momento. Essas caracteristicas podem ser avaliadas estudando as derivadas pe-

rante a pressao e temperatura de estagnacao, sendo elas as derivadas de sensibilidade.
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2.2.2 Numero de Mach e coeficiente de pressao critico

Durante o regime subsonico, o escoamento se expande ao passar pelo extradorso do
aerofélio, fazendo com que a pressao caia até um valor minimo em um determinado ponto,
em contrapartida, a velocidade nesse ponto serd méxima assim como o valor do ntmero
de Mach. Com o aumento gradativo o valor de Mach ao longe, o valor desse niimero de
Mach no determinado ponto de minima pressao passara a se tornar igual a um, e portanto
um escoamento sonico. O numero de Mach critico é definido como o niimero de Mach do
escoamento ao longe em que o escoamento sonico é pela primeira vez encontrado sobre o

aerofdlio [2].

O Mach critico estd relacionado com a pressao. Assumindo a hipdtese de isentropia do
fluido, utiliza-se a relacao fundamental isentrépica para a pressao, relacionando a pressao
termodinamica e a total para dois pontos, uma ao longe e outra sobre o ponto de minima
pressao do aerofélio (ponto A):

v

-1 oy
pa _ (LT Mag T (2.2.2.1)
Dff N 1-|—77_1.7\46L§1 o

O coeficiente de pressao passa a englobar tanto a pressao local no aerofélio como
a pressao ao longe, sendo ideal para a expressao acima. Este coeficiente é definido na
expressao 2.2.2.2. Uma forma alternativa para este coeficiente, conveniente para os casos

compressiveis, é coloca-lo em fungao do nimero de Mach (expressao 2.2.2.3).

P—DPsr
C, = W (2.2.2.2)
SPrfVis

c, 2 (i . 1) (2.2.2.3)

N yMaftf Dif

Com as equagoes 2.2.2.1 e 2.2.2.3, o coeficiente de pressao no ponto A é:

e

2 1+ 22 0a2,\ !

C,, = . 2 —1 (2.2.2.4)
’YMCLff 1+ TM(IA

Assumindo que A é o ponto de menor pressao e que agora ele encontra-se em regime

sonico, May = 1, Entao, por definicao C,, = C,_.,,. E se o valor de Mach for o primeiro

que faz com que a curva de coeficiente de pressao do perfil alcance o valor de coeficiente
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de pressao critico, C,_,,, o valor de Mach serd o critico, Mac,;;.

crit?

5
-1 2 ~—1
- | (e I (2.2.25)
TAMa =

Perit

Nota-se que a expressao 2.2.2.5 é um resultado dos fundamentos da dinamica dos
gases, sendo independente do tamanho ou forma do aerofélio. Sendo assim, é necessario
alguma informacao do aerofdlio para determinar-se os valores criticos. Com as simulacoes
de escoamento, o campo de pressoes ao redor do aerofdlio pode ser obtido, e uma vez
identificado o ponto de pressao minimo, determina-se os valores criticos. Salienta-se que

0 Cpcr

., ¢ independente da geometria, mas Ma.; ¢ dependente deste.

2.2.3 Numero de Mach de divergéncia de arrasto

Quando o escoamento ao longe excede o Mach critico, uma regiao finita em regime
supersonico passa a existir na superficie. Se alcangado um valor suficiente de Mach, essa
regiao supersonica pode terminar com um choque normal, criando um gradiente de pressao
que separa a camada limite, causando um forte arrasto por pressao, resultando em um
grande aumento liquido de arrasto [2]. A divergéncia entdo estd ligada & choques fortes
que causam esta separacao de camada limite. O niimero de Mach de divergéncia de arrasto
¢ o valor de Mach para este aumento repentino no arrasto, causado pelo aparecimento
de choques. Nota-se entao que o valor de Mach de divergéncia de arrasto ¢é ligeiramente

superior ao valor de Mach critico. Mason [7] utiliza o o valor de dCp/dMa = 0, 10.
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3 METODOLOGIA

O estudo feito neste trabalho parte de simulacoes feitas em dinamica de fluidos com-
putacional. O solver utilizado foi escrito por Hayashi [4] em seus trabalhos, sendo o solver
bidimensional e utilizando o caso de escoamento externo. Posteriormente, os resultados

das simulacoes foram analisadas em programas voltados para cdlculo numérico.

3.1 Malhas e simulacoes

As malhas dos aerofdlios NACA 0012 e RAE 2822, que sao utilizadas nas simulacoes
foram geradas na tese de Hayashi [4]. Simulagoes preliminares foram realizadas para de-
terminar o nimero de iteracoes necessarias para que cada malhas chegasse a estabilizagao
de residuos e um teto para este valor. A figura 1 mostra a estabilizacao de residuos e o

nuamero de iteragoes ideal para o estudo.

5
10 HEREEH I RS L 0 41 B . S S S 4
RS T : o H Cons. Massa :
Cons. Quant. Moy, x |
Cons. Quant. Mov. y |
: . o ergia
100 Lo i LT =

10'5 Lo

10° 10 107 10° 10° 10° 10°

Figura 1: Residuos de massa, quantidade de movimento e energia para um escoamento
ao redor de um aerofélio NACA(0012 no regime de Mach 0, 80, inclinacao zero.
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A malha do aerofélio NACAG64A410 foi gerado para este estudo pois este perfil foi
projetado para o uso em regime transonico. Utilizando o software Gambit da ANSYS,
duas malhas foram geradas, uma com 300 elementos nas paredes do perfil e outro com 500,
com 50 cordas de distancia até as extremidades da malha. Em cada lado do quadrado que
limita a malha foi imposto 25 elementos. O método utilizado para controlar o crescimento
do tamanho de elemento do centro da malha até as bordas foi por Delaunay-loop grid.
Os pontos para este perfil foram obtidos a partir de um banco de dados da pagina Airfoil

Tools (http://airfoiltools.com).

Figura 2: Malhas para o aerofélio NACA64A410, com 150 elemento (esquerda) e 250
elementos (direita).

Figura 3: Malhas para o aerofélio NACA64A410, com 150 elemento (esquerda) e 250
elementos (direita), com detalhe no perfil.

Os valores de residuos se estabilizavam apenas na faixam de 107!2. Assim, as si-

mulacoes foram mantidas até que os valores se estabilizassem numa faixa constante,
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proximo desses valores, em que a inalterancia delas nessa faixa indicaria um alcance
do regime permanente. Para atingir esta faixa, normalmente se necessitava de 1,5.10° &

4,5.10° iteracoes.

3.2 Calculo de gradientes

O intuito entao passa a ser a estimativa das derivadas de sensibilidade. Uma forma
de resolucao dessas equagoes diferenciais baseia-se na aproximacao de derivadas por dife-

rencas finitas, obtendo-se a partir da série de Taylor.

dflzo) Az &1 (wo) (Az)? + o((Az)?) (3.2.0.1)

Af(20) A df(x0) (Aa)?
de 1! dx? 2!

flzo — Az) = f(xo) — + o((Ax)?) (3.2.0.2)
A derivada primeira pode ser obtida de trés formas, em diferencas progressivas (equagao
3.2.0.3), regressivas (equagao 3.2.0.4) e centradas (equagao 3.2.0.5). Nota-se assim a ne-

cessidade de uma quantidade de dados maior para obtermos o caso centrado.

df (vo)  f(zo+ Ax) — f(x0)
= Ao + o(Ax) (3.2.0.3)

df (o) _ f(zo — Az) — f(z0)
= Ao + o(Ax) (3.2.0.4)

df (o)  f(xo+ Az) — f(xo — Ax) ,
dr 29Az +o((Az)%) (3.2.0.5)

Observa-se que o erro cometido pela linearizacao passa a ser proporcional ao Ax.
Entretanto, o valor de Ax passa a ser limitado pelo valor de erro que o truncamento

numérico pode fornecer.

Alternativamente, foi utilizado em paralelo o programa que calcula os gradientes pelo

método adjunto de Hayashi [4], citado na segao 2.2.3.
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3.3 Sensibilidade em relagcao ao niimero de Mach
A sensibilidade do arrasto em relacao ao nimero de Mach pode ser obtido a par-
tir da derivacao em cadeia em relacdo a temperatura e pressao de estagnagao (equagao

3.3.0.1). Os termos gerados por este algebrismo sao desenvolvidos a partir de relagoes

termodiinamicas isentrépicas (equagao 3.3.0.2).

oD 9D JT, 9D dp,

oMa ~ 0T, 9Ma dp, OMa (3:30.1)
oD oD 0 y—1__,
oMa 9T, OMa [T(H p Ma )%
aD o Lo 1M ) 4 (3.3.0.2)
Op, OMa b 2 “
oD 9D [ T y=1_ .,
OMa 0T, {(‘9Ma (1 2 Ma )1 -
oD
+ T, [T(y—1)Ma] +
oD | Op y—1__, 71 (3.3.0.3)
. | 914 (1+—2 Ma ) +
oD vy y—1__, 71
1 —
+3po pﬁy_l( + 5 Ma) (v 1)Ma]

Sao feitas as suposigdes em que a temperatura (equagao 3.3.0.4) e a pressao (equagao

3.3.0.5) sao invariantes em relagao ao Mach.

aT
=0 (3.3.0.4)
op (3.3.0.5)

oMa
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Simplificando a equagao com as suposicoes, obtém-se a seguinte equacao 3.3.0.6.

oD oD
e 3 1N (3300
+8D D 1+EMG2 7717]\4@ o
Ipo 2

Interessante denotar também que a sensibilidade ao Mach possui vinculo com a relagao

isentrépica de massa especifica, como mostrado na equacao 3.3.0.7.

oD D oD
oMa ~ ar, L~ DMa+ 5=

P%WMﬁ (3.3.0.7)



30

4 RESULTADO

Os resultados mostrados a seguir partem de simulagoes feitas a partir do programa da
tese de Hayashi [4] com parametros de temperatura e pressao fixados para o escoamento
ao longe de respectivamente 255, 556 K e 108987, 773 Pa. Os valores de massa especifica,
velocidade, viscosidade dinamica e temperatura foram adimensinalizados com o valor de
referéncia de 1, 485969kg/m?3, 320, 4409447m /s, 1,70747234.107° Pa.s, 357, 778K , sendo a

pressao, o dobro da pressao dinamica dos valores de referéncia, com valor de 1, 525829.10° Pa.

Uma base de dados mais extensa, obtidos a partir de simulagoes feitas nestas condigoes,

pode ser encontrada nos apéndices deste trabalho.

4.1 Parametros de simulacao

Os valores de Mach utilizados para este estudos foram de 0,60 até 1,00. A tabela 1

mostra os parametros adimensionalizados que foram selecionados para as simulagoes.
Tabela 1: Parametros para o escoamento ao longe.

Ma T T P Do

0,60 | 0,714286 0,765714 0,714286 0,847295
0,70 | 0,714286 0,784286 0,714286 0,911074
0,80 | 0,714286 0,805714 0,714286 0,990787
0,90 | 0,714286 0,830000 0,714286 1,208074
1,00 | 0,714286 0,857143 0,714286 1,352092
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4.2 Numero de Mach e coeficiente de pressao critico

A partir de simulacoes ao redor de um aerofélio NACA0012, os campos de pressoes
puderam ser definidos. As simulacoes foram realizadas para Machs de 0.60 até 1.00 com
um passo de 0.10. Simulacoes para Mach entre 0,73 e 0, 76 foram adicionadas para melhor

definir os valores criticos. A metodologia foi seguida como indicado na secao 2.2.2

) ; .
: Curva critica

—<— Extradorso

L T ntradorso |

B s SRS S S

Cp
T
i

0.6} .
0.4+ ; : .

-02F : : =

0 1 | | |
06 0.65 07 0.75 0.8 0.85 09 0.95 1
Ma

Figura 4: Numero de Mach e coeficiente de pressao criticos para o perfil NACA0012, com
angulo de ataque de 0°. Mach critico de 0,725 e coeficiente de pressao critico de —0, 68.

Na figura, a curva preta refere-se a relagao entre o Mach e o coeficiente de pressao
critico (equacdo 2.2.2.5) e os pontos da curva azul e vermelha sdo os valores referentes
ao ponto de pressao minima no aerofélio. No ponto de cruzamento das duas curvas,
encontra-se o ponto critico, que no NACA0012 possui valor de Mach critico de 0,725 e
coeficiente de pressao critico de —0, 68. Segundo a literatura [1], o NACA0012 possui um

Mach critico um pouco abaixo de 0, 73, valor préximo ao obtido neste estudo.

4.3 NACAG64A410

As simulagoes com o NACA64A410 nao obtiveram éxito devido a sua geometria.

Os pontos que descrevem o aerofélio nao foram suficientes para gerar uma curvatura
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satisfatoriamente boa para se observar as qualidades deste perfil em regime transonico.
O problema pode ser visto no coeficiente de pressao (figura 5) e o local que provém este

defeito na figura 6.

Extradorso
Intradorso
Critico

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Corda

Figura 5: Coeficiente de pressao do aerofélio NACA64A410. Observa-se na parte anterior
uma instabilidade e saltos deste coeficiente, marcando a pobre geometria obtida na malha.

Pressure
=9.867e-01

0.84891

071111

|
N~
w
[$)
(4
P
o

Figura 6: Pressao ao redor do perfil NACA64A410. Observa-se a falta de pontos para
descrever a geometria, evidente na queda de pressao local.
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4.4 Arrasto transonico

Os valores de arrasto, sustentacdo e momento serao mostrados de forma adimensio-

nalizadas a partir dos parametros citados no inicio deste capitulo.

O arrasto de onda pode ser visualizado na figura 7 para o aerofélio NACA0012 e
na figura 8 para o aerofélio RAE2822, em que o arrasto é mostrado admensionalizado.
Percebe-se o aumento repentino e grande do arrasto nos dois aerofélio na faixa de Mach
0,70 e 0,90 dependendo do angulo de ataque. O aumento repentino da forca de arrasto
é devido a entrada no regime transonico, fornecendo uma idéia do Mach critico e de

divergéncia de arrasto.

Nas figuras 9 e 10, pode-se observar em primeiro a influéncia do angulo de ataque.
O segundo ponto a observar é a sensibilidade do aerofélio em cada Mach. Nos dois
casos, em Mach 0, 80, o arrasto ¢ muito mais sensivel a mudanca de angulo de ataque do
que nos outros valores de Mach. Para Machs maiores que 0,80, a sensibilidade parece
se estabilizar. Para Machs baixos, de 0,60, a sensibilidade aparenta ser pequena, mas
crescente para nos angulos maiores, de 5, quando aumentamos o Mach, para 0,70 por

exemplo. As informagoes de sensibilidade serao melhor analisadas nos préximos tépicos.

0.08 T

0.01F

| |
0.8 0.85 0.9 0.95 1
Mach

I
06 0.65 0.7 0.75

Figura 7: Arrasto para o perfil NACA0012 para diferentes angulos.
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Figura 8: Arrasto para o perfil RAE2822 para diferentes angulos.
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Figura 9: Arrasto para o perfil NACA0012 para diferentes Machs.
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4.5 5

10: Arrasto para o perfil RAE2822 para diferentes Machs.
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A seguir estao expostas as sustentagdes e momentos (em que o pélo desse momento é

o bordo de ataque) para os mesmos Machs e angulos mencionados anteriormente para os

dois aerofélios.

- L
06 0.65 07

I I I
075 0.8 0.85 0.9 0.95 1
Mach

——1.00

Figura 11: Sustentagao para o perfil NACA0012.
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4.5 Coeficiente de pressao

Os coeficientes de pressao nos pontos do extradorso e intradorso do aerofdlio foram
obtidas através das simulagoes, que depois foram pods processadas. A figura 15 mostra os
coeficientes para o aerofélio NACAO0012, mantendo o angulo de ataque constante em zero
grau e a figura 16 mostra os mesmos coeficientes, mas para o aerofélio RAE2822, com o

mesmo angulo de ataque.
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Figura 15: Coeficiente de pressao de um aerofélio NACAO012 para os casos de Mach
0,60 (esquerda superior), 0,70 (direita superior), 0,80 (esquerda inferior) e 0,90(direita
inferior), com inclinagao zero.
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Figura 16: Coeficiente de pressao de um aerofélio RAE2822 para os casos de Mach 0, 60
(esquerda superior), 0,70 (direita superior), 0,80 (esquerda inferior) e 0,90(direita infe-
rior), com inclinagao zero.

Percebe-se que nos Machs 0, 80 e 0, 90 no aerofélio NACA0012 ocorre a onda de choque
com a queda brusca do valor de coeficiente de pressao. No RAE2822, o formato de seu
extradorso fornece um patamar no coeficiente de pressao até a metade da corda para os
Maches 0,60 e 0,70, caindo depois dessa fase. Nos casos de Mach 0,80 e 0,90, o valor

desse coeficiente de pressao sobe até o ponto de choque.

As figuras 17 e 18 mostram o perfil de coeficiente de pressao para diferentes angulos,

porém com o Mach fixado em 0,70 para o NACA0012 e 0,80 para o RAE2822.
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Figura 17: Coeficiente de pressao de um aerofélio NACAO0012 para os casos de inclinacao
0 grau (esquerda superior), 1 grau (direita superior), 2 graus (esquerda inferior) e 3 graus
(direita inferior), com Mach fixo em 0, 70.



40

T T T T T
T —
— o
s e - ///'
AT 1 o .
e | i
T o
///4 / o
05F T A . P e
s - 051 b i .
) — I~
¢ - N
¢ \ T ~
a f a e
o o} s g S i S | i
/ . / N
{ - N / .
] i \ / i \
/ T { T
05 . 054
//
|
1k : i : Extradorso 1 Extradorso
Intradorso Intradorso
Critico Critico
i | i i i i | i | i i i i
0 0.1 0.2 0.3 04 0.5 0.6 0.7 08 0.8 1 0 01 0.2 0.3 0.4 05 0.6 0.7 0.8 09 1
Corda Corda
15 T T T T T T T T T T T T T
r 1 15 1
A T
e e
T —
_— - T
1t I - 1 O 1
T T
g
05 —J/ e : . 05 1
. - -
o - A o - ~
[§} e . o -
of S | . -
y ~ - ~— -
. _ N
/ T _ / e
05/ : i 4 o5/ 8
| {
/ /
| |
i Extradorso 5 Extradorso
r Intradorso [ Intradorso
Critico Critico
i i i i | i : i i i i 1 i i :
0 01 0.2 03 0.4 05 06 0.7 0.8 09 1 0 01 02 03 0.4 05 06 0.7 0.8 0.8 1
Corda Corda
T T T T T T T 2F T T T T T T T T 5
A U NS M SR \ P e
1.5 o
A5 4
1 : s \
A : 4
05f { : s
e -05F .
w —
8 T~ 8 \
~~~~~~~ - N T
- — —
ol . S R o N — — |
P — ~ . AN
R \ - — N
’ e — - —
5722 e et - L —
05/ : . 05 e
/ /
/ /
,/ Extradorso ,/ Extradorso
17 : : Intradorso 1t : 3 : Intradorso
Critico I Critico
i i i i i i i | i i i i i i
0 0.1 0.2 0.3 04 0.5 0.6 0.7 08 0.9 1 0 0.1 0.2 0.3 0.4 05 0.6 0.7 0.8 09 1
Corda Corda

Figura 18: Coeficiente de pressao de um aerofélio RAE2822 para os casos de inclinagao
0 grau (esquerda superior), 1 grau (direita superior), 2 graus (esquerda intermedidrio), 3
graus (direita intermediario), 4 graus (esquerda inferior) e 5 graus (direita inferior), com
Mach fixo em 0, 80.

Percebe-se que, diferente do aumento da variacao Mach, o aumento de inclinacao faz
com que o local onde ocorre o choque no extradorso se desloque a jusante do escoamento
até uma certa inclinacao, depois ele volta com um aumento rapido de pressao no bordo

de ataque. Nota-se que o RAE2822 possui até uma certa inclinagao a somatoria de forcas
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se concentrando na regiao traseira, mas apos uma certa inclinacao, entre 3 e 4 graus, essa
resultante passa a se concentrar na frente. Quanto maior a inclinagdo, menor é a pressao

no intradorso do perfil, indicando um aumento de forgas na direcao de sustentacao.

4.6 Derivadas de sensibilidade

Para o calculo das derivadas, duas aproximacoes foram utilizadas. Uma por diferencas
finitas e a outra pelo método adjunto. A tabela 2 mostra uma comparacao dos dois
métodos. Por diferencas finitas, foi utilizado um incremento de 0,0001 para a pressao
de estagnacao, temperatura de estagnacao e angulo de ataque. O caso estudado foi de

angulo de ataque zero e Mach ao infinito de 0, 6.

Tabela 2: Comparacao entre diferencas finitas e o método adjunto para Mach ao longe de
0,6 e angulo de ataque zero.

Casos  Diferencas finitas Adjunto Diferenca
0D /dpo  0,000656000000  0,000577041700  0,000078958300
0D/0To  0,000002500000 -0,000035710000  0,000038210000
0D/0a  0,000915500000  0,001037716200 -0,000122216200

Com as outras simulacoes que foram feitas, que serao mostradas a seguir, percebe-se
que os valores de diferenca entre os dois métodos é pequena. As diferengas encontradas

estao na ordem de 107°, enquanto que as variacoes nos graficos abaixo sao muito maiores.

As figuras a seguir mostram as derivadas de sensibilidade da funcao de mérito, ar-
rasto, em relagao a temperatura e pressao de estagnacao e angulo de ataque do aerofélio
NACA0012 e RAE2822. Como anteriormente citado, na secao 4.4, o Mach de 0,80 apa-
renta ser o valor mais sensivel entre os valores analisados. Comparando as sensibilidade a

pressao e temperatura, verifica-se que a influéncia maior é devida a pressao de estagnacao.



42

—&—10.00°
——1.00°
4 —&—2.00°
—&—3.00°
—&—4.00°
5.00°

dDrag/dTo

_6 1 1 1 1
0.6 0.65 0.7 0.75 0.8 085 09 0.95 1

Mach

Figura 19: Derivada de sensibilidade do NACA0012 em relagao a temperatura de es-
tagnacao em funcao do Mach.
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Figura 20: Derivada de sensibilidade do NACA0012 em relacao a temperatura de es-
tagnacao em funcao do angulo de ataque.
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Figura 21: Derivada de sensibilidade do NACA0012 em relacao a pressao de estagnacao

em funcao do Mach.
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Figura 22: Derivada de sensibilidade do NACA0012 em relacao a temperatura de es-

tagnacao em funcao do angulo de ataque.
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Figura 23: Derivada de sensibilidade do NACA0012 em relacao

funcao do Mach.
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Figura 24: Derivada de sensibilidade do NACA0012 em relacao ao angulo de ataque em

funcao do angulo de ataque.
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Figura 25: Derivada de sensibilidade do RAE2822 em relagao a temperatura de estagnagao
em funcao do Mach.
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Figura 26: Derivada de sensibilidade do RAE2822 em relagao a temperatura de estagnacao
em funcao do angulo de ataque.



46

—&—10.00°
——1.00°
—&—2.00°
—&—3.00°
—&—4.00°
—&—5.00°

dDrag/dpo

0.6 0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95 1
Mach

Figura 27: Derivada de sensibilidade do RAE2822 em relacao a pressao de estagnagao em

funcao do Mach.
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Figura 28: Derivada de sensibilidade do RAE2822 em relagao a temperatura de estagnacao

em funcao do angulo de ataque.
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Figura 29: Derivada de sensibilidade do RAE2822 em relacao ao angulo de ataque em
funcao do Mach.
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Figura 30: Derivada de sensibilidade do RAE2822 em relacao ao angulo de ataque em
funcao do angulo de ataque.

Com a expressao 3.3.0.6, calcula-se as derivadas de sensibilidade de arrasto em relacao

ao numero de Mach.
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Figura 31: Derivada de sensibilidade do NACA0012 em relagao ao nimero de Mach.
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Figura 32: Derivada de sensibilidade do RAE2822 em relagao ao nimero de Mach.
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5 CONCLUSAO

5.1 Geometria ideal

Como especificado no texto [7], o ponto principal para o projeto de aerof6lios transoénicos
¢ o controle da expansao do escoamento para a condi¢ao supersonica e sua recompressao
subsequente. A onda de choque gerado na recompressao deve ser minima, se comparado

a sustentacao.

Para manter o regime supersonico em uma plataforma constante de pressao, o extra-
dorso precisa ser mais chato, reto, o que desacelera o escoamento que esta em direcao ao
choque, se comparado a um perfil mais "redondo”. Diminuindo essa velocidade, o choque
tendera a ser mais fraco. Esta plataforma pode ser vista no RAE2822 até, aproximada-
mente, a metade de sua corda. O NACAG64A410 possui as caracteristicas especificadas

também.

Nota-se a formacao de uma zona de baixa pressao sempre na parte anterior dos perfis,
e com o aumento do Mach, essa zona migra para a regiao posterior, que pode acabar em

um choque.

Quando ha o choque tanto na superficie superior quanto na inferior do perfil, um
angulo de ataque maior que zero faz com que o choque no intradorso do perfil se forme
numa regiao anterior em relagdo ao choque presente no extradoso. Entretanto este, no

extradorso, sempre acaba sendo mais forte.

5.2 Aumento de arrasto

Com as figuras 31 e 32, verifica-se que os valores em que ocorrem o maior aumento
de arrasto ocorrem nos Machs entre 0,8 e 0,9. Para os dois aerofélios, o maior valor da

derivada, no angulo de ataque zero, ocorre para Mach 0,9. Ao aumentar o angulo de
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ataque, este valor de Mach migra gradativamente para 0,8. A diferenca entre os dois
aerofélios estd na forma como este aumento ocorre, para o RAE2822, a mudanca ocorre

em um passo menor, 0 NACAQ0012 realiza saltos grandes neste valor.

5.3 Derivadas de sensibilidade

O primeiro ponto notavel sobre estas derivadas é a ordem de grandeza da derivada
em relacao a temperatura de estagnacao. As derivadas de pressao de estagnacao e angulo
de ataque sao 1000 vezes maiores do que a de temperatura de estagnagao, mostrando que

a variagao deste parametro é pouco influente perante os outros.

Assim, para um aumento de velocidade, a pressao de estagnagao acaba sendo o maior
atuador para o aumento de arrasto. Nos calculos da expressao 3.3.0.6, os termos liga-
dos a pressao possuem valores 1000 vezes maiores que os ligados a temperatura. Ja a
comparagcao entre as derivadas para a mudanca de velocidade e a mudanca do angulo de

ataque mostra que as duas derivadas possuem ordens de grandeza semelhantes.

Como o RAE2822 possui uma geometria mais proxima ao ideal, comparado ao NACA0012,
os seus valores de derivada em relacao ao Mach mostraram-se menores também, cerca de

30% menor para o maior valor.

54 NACA64A410

Um dos maiores problemas encontrados para este trabalho foi a geometria do perfil
NACAG64A410. A falta de pontos para descrever o aerofélio ocasionou em perda de suas
caracteristicas durante as simulacoes de escoamento. Para solucionar tal problema, uma
interpolagdo com uma func¢ao polinomial de Bernstein, como mostrado no trabalho de

Chieregatti [3], poderia fornecer mais pontos para descrever o perfil.

5.5 Meétodo adjunto

Em particular nesse estudo, utilizar o método adjunto foi uma vantagem em relagao
ao tempo de processamento. Utilizando este método, uma tnica simulagao substituiu 5
ou 6 simulagoes por diferencas finitas. O método adjunto também garantiu uma precisao

maior, uma vez que por diferencas finitas havera o erro dado pelo incremento Az para
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uma segunda simulacao para que assim se calcule a derivada naquele ponto. Entretanto
esta vantagem foi conferida pois buscou-se as derivadas de uma mesma fun¢ao de mérito,
o arrasto. No total foram feitas 30 simulagoes para o escoamento do NACA0012, 30 para
o RAE2822 e mais 30 para cada um dos dois aerofdlios referente a simulacao do método
adjunto, totalizando 120 simulacoes. Este ntmeros fornecem uma idéia da vantagem

temporal dada pelo método.
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APENDICE A - CRONOGRAMA

Tabela 3:

Datas

Cronograma de atividades
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Julho/Agosto de 2017

Agosto/Setembro de 2017

Outubro de 2017

Outubro/Novembro de 2017

Outubro/Novembro de 2017

Novembro de 2017
Novembro de 2017

Pesquisa bibliografica, obtencao de ferramentas
para simulacao e desenho de malhas para dinamica
de fluidos computacional

Simulagoes numéricas do escoamento com as
equacoes de Euler para os aerofélios NACA0012 e
RAE2822

Elaboragao de novas malhas para os aerofélios no
formato Gambit neutral file (.neu)

Simulacoes numéricas do gradiente utilizando di-
ferengas finitas para os aerofélios NACA0012 e
RAE2822

Simulagoes numéricas do gradiente utilizando o
método adjunto para os aerofélios NACAO0012 e
RAE2822

Anaélise dos resultados e elaboragao de conclusoes

Entrega do trabalho
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APENDICE B — SIMULACOES

Neste apéndice sao mostrados os resultados das simulacoes feitas. Percebe-se que em
alguns casos, ha a formacao de um choque em V no bordo de fuga, em que o coeficiente
de pressao aumenta o seu valor de modo repentino (o que no grafico seria um crescimento
para baixo) na extremidade direita dos grafico. Observando o quadro em cores a direita de
cada figura, representando as pressoes e percebe-se que hé uma zona anterior ao aerofélio.
Em certos casos, hd um choque em arco nesta zona, mas de magnitude bem mais fraca

que a do bordo de fuga.

B.1 NACAO0012

B.1.1 Angulo de inclinagao: 0 grau
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Figura 33: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e
alpha 0°.



95

T T
06 — Extradorso ||
Intradorso
\ Critico
0.4 /
-0.2 [
0 )
& 02 \\
0.4
0.6
0.8
1
i
0 0.1 02 03 04 05 06 0.7 0.8 0.9 1

Corda

Figura 34: NACAOQ012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,70 e
alpha 0°.
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Figura 35: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 0,80 e
alpha 0°.
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Figura 36: NACAOQ012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,90 e
alpha 0°.
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Figura 37: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 1,00 e
alpha 0°.
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B.1.2 Angulo de inclinagao: 1 grau
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Figura 38: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e
alpha 1°.
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Figura 39: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 0,70 e
alpha 1°.
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Figura 40: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,80 e
alpha 1°.
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Figura 41: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 0,90 e
alpha 1°.
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Figura 42: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 1,00 e
alpha 1°.

B.1.3 Angulo de inclinagao: 2 graus
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Figura 43: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e
alpha 2°.
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Figura 44: NACAOQ012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,70 e
alpha 2°.
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Figura 45: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 0,80 e
alpha 2°.
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Figura 46: NACAOQ012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,90 e
alpha 2°.
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Figura 47: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 1,00 e
alpha 2°.
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B.14 Angulo de inclinagao: 3 graus
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Figura 48: NACAOQ012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e
alpha 3°.
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Figura 49: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 0,70 e
alpha 3°.
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Figura 50: NACAOQ012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,80 e
alpha 3°.
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Figura 51: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 0,90 e
alpha 3°.
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Figura 52: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 1,00 e
alpha 3°.
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Figura 53: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e
alpha 4°.
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Figura 54: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,70 e
alpha 4°.
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Figura 55: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 0,80 e
alpha 4°.
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Figura 56: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,90 e
alpha 4°.
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Figura 57: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 1,00 e
alpha 4°.
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B.1.6 Angulo de inclinagao: 5 graus
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Figura 58: NACAO0012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e
alpha 5°.
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Figura 59: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 0,70 e
alpha 5°.
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Figura 60: NACAOQ012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,80 e
alpha 5°.
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Figura 61: NACA0012 coeficiente de pressao (acima) e pressdo (abaixo), Mach 0,90 e
alpha 5°.
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Figura 62: NACAOQ012 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 1,00 e
alpha 5°.
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Figura 63: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e alpha
0°.
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Figura 64: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,70 e alpha
0°.
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Figura 65: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,80 e alpha
0°.
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Figura 66: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,90 e alpha
0°.
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Figura 67: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 1,00 e alpha
0°.
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B.2.2 Angulo de inclinagao: 1 grau
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Figura 68: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e alpha
1°.
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Figura 69: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,70 e alpha
1°.
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Figura 70: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,80 e alpha
1°.
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Figura 71: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,90 e alpha
1°.
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Figura 72: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 1,00 e alpha
1°.

B.2.3 Angulo de inclinacgao: 2 graus
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Figura 73: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e alpha
2°.
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Figura 74: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,70 e alpha
2°.
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Figura 75: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,80 e alpha
2°.
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Figura 76: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,90 e alpha
2°.
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Figura 77: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 1,00 e alpha
2°.
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B.2.4 Angulo de inclinagao: 3 graus
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Figura 78: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e alpha
3°.
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Figura 79: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,70 e alpha
3°.
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Figura 80: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,80 e alpha
3°.
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Figura 81: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,90 e alpha
3°.
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Figura 82: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 1,00 e alpha
3°.

B.2.5 Angulo de inclinacgao: 4 graus
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Figura 83: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e alpha
4°.
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Figura 85: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,80 e alpha
4°.
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Figura 86: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,90 e alpha
4°,

///4
_—
-0.5
e
T
e )
&
0.5

——— Extradorso

Intradorso

Critico

0 0.1 02 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Corda

Figura 87: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 1,00 e alpha
4°.
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B.2.6 Angulo de inclinagao: 5 graus
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Figura 88: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,60 e alpha
5°.
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Figura 89: RAE2822 coeficiente de pressdo (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,70 e alpha
5°.
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Figura 90: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,80 e alpha
5°.
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Figura 91: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 0,90 e alpha
5°.
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Figura 92: RAE2822 coeficiente de pressao (acima) e pressao (abaixo), Mach 1,00 e alpha
5°.



