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10-! 103 10% 105 108 transversal sobre um cilindro e no escoamento
sobre uma esfera [7]. Adaptado com autoriza-
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mentais para determinar os cfeitos da transferéncia de calor e 0%, a variagiio de Nu, com 0 é caracterizada por dois mfaimos.
de massa. Os resultados experimentais, da variagio do nimero A diminuigio de Nu,, a partir do valor no ponto de estagnagio,
de Nusselt local com 0, aparecem na Fig. 7.9, no caso de cilindro  se deve, outra vez, ao desenvolvimento da camada limite laminar,
twlocado transversalmente numa corrente de ar. Como se pode O rdpido crescimento que se observa entre 80° ¢ 100° se deve »
esperar, os resultados sdo muito influenciados pela natureza do  agora a transigdo para a camada limite turbulenta. Com o desen- :
desenvolvimento da-camada limite sobre a superficie. Conside- volvimento da camada limite turbulenta, recomega a diminuigdo :
remos as condi¢des com Re;, < 10°, Principiando no ponto de  de Nu,. No final, ocorre a separagiio (0 ~ 140°) e Nu, aumenta
estagnagdo, Nu, diminui com o aumento de ¢ em virtude do em conseqiéncia da considerdvel mxsturaqao assocnada A regido

; dvenvolvnmcn!o da camada limite laminar. No entanto, atinge-se ~ da esteira. , L
‘um mfnimo em @ ~ 80°. Neste ponto ocorre a separacdo e daf Do ponto de vista dos cdlculos de engenharia, estamos mais S

- por diante Nu, cresce com @ gragas i misturagdo provocada pela  interessados nas condigGes médias globais. A correlagio empirica
formagdo de turbilhGes na esteira. Em contraste, com Re, = devida a Hilpert [13]
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¢ amplamente usada, e as constantes Cc maparecem.na.Tabela S
: ! 7.2. A Eq. 7.55 também pode ser adotada no escoamento de it
: | gds sobre cilindros com a se¢do reta ndo circular, com o compri-
600 . “meiito caracteristico D e com as constantes da Tabela 7.3. Ao P

se trabalhar com a Eq. 7.55, todas as proprlca'\des sdo estimadas i

na temperatura da pelicula.
Sugeriram-se outras correlagdes para o cilindro circular num
escoamento transversal [8, 16, 17]. A correlagio de Zhukauskas

[16] tem a forma -
A4

Re, =219 x 105
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; 0,7 < Pr < 500
200 ; : 1 < Re, < 10°

Tabela 7.2 Constantes da Eq. 7.55 no escoamento transversal
a um cilindro circular [13, 14]
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" Fig. 7.9 Numero de Nusselt local no escoamento de ar transversalmente 40-4.000 gr?gg 3,2?6 ‘
aum cilindro circular. Adaptado com permissio de W. H. Giedt. Trans. 40 8%_:&)“0)80 0027 0'80§ — |
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FIGURE 6.8

(a) Polar plot of pres-
sure distribution on the
surface of a cylinder
immersed in a uniform
flow. (b) Component of
pressure contributing
1o the drag fe ce.
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FIGURE 6.11

A comparison of lam
inar and turbuient
separation. (a) Separation in laminar flow
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(b) Plate normal to flow direction
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(b) Separation in turbulent flow
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FIGURE 6.26

Geometric and
dynamic parameters
of airfoils.
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YIGURE 6.27
Streamlines of flow
labout an airfoil at varj.
Ous angles of attack.
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FIGURE 6.29

Pressure coefficient
versus chord length for
an airfoil.

FIGURE .30

A polar diagram for the
Clark Y airfoil. (Data
from NACA Report
502. by A. Silverstein.
p. 15. 1934.)
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FIGURE 6.28

A typical plot of lift
coefficient versug angle
of attack for an airfoil.
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Fig. 9.14 Coeficiente de arrasto sobre um suporte estrutural carenado, como fungdo da razdo entre espessuras, mostrai.
¢des do atrito superficial e da pressdo no arrasto total [18].

camadas-limite turbulentas das se¢des posteriores afuniladas. O interesse a respeito de aerof6lios de baixo arrasto v
os anos 30. O “National Advisory Committee for Aeronautics” (NACA) desenvolveu diversas séries de aerofdlios .
laminar” para os quais a transi¢iio era postergada para 60 ou 65 por cento do comprimento da corda, a ré do nariz .

A Fig. 9.15 apresenta dados quanto i distribuigdo de pressio e ao arrasto® paza dois aerofdlios simétricos «
infinita e 15 por cento de espessura, para dngulo de ataque zero. A transi¢do no aercfélio convencional (NACA 00.
o gradiente de pressio torna-se adverso, em x/c¢ = 0,13, perto do ponto de espessura maxima. Deste modo, a maior
ficie do aerof6lio é coberta por uma camada-limite turbulenta; o coeficiente de arrasto é Cp, = 0,0061. O ponto de ¢
ma foi movido para ré no aerofélio projetado para escoamento laminar (NACA 66,—015). A camada-limite & m..
laminar pelo gradiente de pressio favordvel até x /¢ = 0,63. Assim, a maior parte do escoamento € laminar; Cp, = (
secdo, com base na drea planiforme. O coeficiente de arrasto baseado na drea frontal é C,,= C,/0,15=0,0233, ou
cento daquele para as formas mostradas na Fig. 9.14.
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Distencia adimensional, x/¢ espessuras. (Dados de [19].)

°Note que os coeficientes de arrasto pura uerofSlios baseium-se na drea planiforme, i.e., C, = FyA pV*A, onde A, € a drea projetada manima da asa.
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tion. In the volling-up process. this civeulation is
transferred onto the pair of tip vortices (higure 8).
Together with the civeulation, the viscous wake
(imbedded in the tailing sheet) may also be rolled

up into the tip vortices thus filling their cores. The-

¢l hat the tip vortices have upon lift and in-
diced drag. is nor considered in common Lifting-line
theory (equation 4) and in applications such as in
sptre b Gertain experimental results in Jarger as-
pect ratios can be explained. however, by consider-
ing the rolling-up process.

Flow Around Tips. As a conscquence of “rolling-
up”. the flow can actually get around the lateral
edges of a wing 10 a certain extent, as shown in
fignre 8. The effective span is. ther fore, shorter
than the geometrical span. In other words. a “con-
fivion™ is theoretieally assumed to be fulfilled at the
wtngr tips, similar to the so-called Kutta-Joukowsky
contiiion at the trailing edge of wing scctions, to
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Figwme 7.
hasis of Bow observations in a water tunnel (7,a).
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Figure 8. Location ol the vortex core in 1elation to the
wing up; (a) with sharp lateral edge, (b) on wing with
round edge, (¢) flow around wing-tip tank.

.

the effect that no flow takes place around the lateral

edges. In reality, there is some such flow; and the.

pos . : > reduction of effective span as mentioned above, is
(5) Hueber, Characteristics of Tapered Wings, Zts. Flugt. 'L; & fcl L_ t“’ _q}? " 1 _“ l LA N
Motorlulisch. 1933 p.249 and Lufo 1938 p.218.  tunction ok the wing-tp shape. A series of shapes
(6) Wings with cut-out plan forms: has, therelore, been mvesugated on a basically rec-
®) Ergebnisse AVA Gotingen Vol. 11 (1927) -p92.  tangular wing (7,b). Figure 9 presents the plan-
b) Muttray, Zts.Flugt.Motorluft 1929 p.161. form location of the tip-vortex corcs. Shapes with
_©) Similar ;vsu_hs in N;\CA chl; Rpt 480 (1934). sharp Jateral edges (numbers 1, 5 and 6) are scen
(7) Infivence o Wingeip sldape on characteristies: to give the widest effective spans, while rounded
a) Hoerner, ZWR FRB 248 and Fieseler Rpt 16, d esult i I [ effectiv ) o .
b) Kesselkaul, Tests of Wings with various wing- cdges result m a loss of cffective Span or aspect rauo.
tip Shapes, Inst.Airer.Design Braunschweig 1941,
©) Zimmerman, Small Aspect Ratios, NAGA TN 589,
d) Hoerner, Acrodynamic Shape of Wing Tips, US Figure 0. Wing-tip shape and tip-vortex luc:uin‘z\ of n
Air Force Technical Rpt 5752 (Wright Field, 1919). family of wings (7,b) tested st A = 3 and R, = 107
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Flow pattern past 2 wing tip, drawn on the




