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transiente é observada nas simulacdes. Aqui € interessante destacar a influéncia dos diferentes
tipos de modelagem, observando que as oscilagdes induzidas na esteira pelos vortices sdo bem
mais suaves para URANS. Para DES e LES os escoamentos sdo mais instaveis apresentando
uma maior amplitude e frequéncia.

A Figura 6.14(a) mostra a visualizacdo experimental do escoamento sobre um cilindro
para alto numero de Reynolds, reproduzida de Schlichting (1979). Pode-se observar a separagao
da camada limite sobre o cilindro em aproximadamente 6 ~ 90° e a formacé&o de estruturas assi-
métricas transientes atras do cilindro. Uma visualizacao de linhas de corrente obtida na simulagéo

do presente trabalho é também mostrada na Fig. 6.14(b).

Figura 6.14 - Estruturas transientes do escoamento: (a) visualizacdo experimental tirada de
Schlichting (1979) e (b) resultados numéricos obtidos com LES para Rep = 10%.

A visualizacdo das linhas de corrente instantdneas do escoamento que € apresentada
na Fig. 6.14(b), foi obtida com a metodologia LES usando o modelo submalha de Smagorinsky.
As estruturas preditas pela simulagcdo numérica sdo bem préximas das visualizadas experimen-
talmente. Observa-se a presenca de um grande vortice principal na parte superior a jusante do
cilindro e um vértice contra-rotativo menor junto ao cilindro na parte inferior. Também na regiao
entre o cilindro e o vortice principal, que esta se desprendendo, sdo observadas recirculacdes
secundarias. Um ponto de confluéncia formado atras do cilindro, resultado do encontro das linhas
de corrente também pode ser observado nas Fig. 6.14(a) e Fig. 6.14(b). O tamanho das estrutu-
ras preditas numericamente pela metodologia LES é da mesma ordem de tamanho das que sdo

visualizadas experimentalmente. Observando a Fig. 6.13 percebe-se que as estruturas atras do
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cilindro calculadas com URANS sao excessivamente alongadas, de comprimento de aproxima-
damente duas vezes o diametro do cilindro, comprovando assim que LES é mais adequada para
predigdo de estruturas fisicas e comportamento transiente do escoamento.

Os resultados para o campo médio do médulo da velocidade (0,0 < ||V||/Us < 1,3)
sdo apresentados na Fig. 6.15, para as trés estratégias de modelagem. Pode-se observar nos
campos médios diferencas bastante significativas, as quais estdo associadas as préprias carac-

teristicas do tipo de modelagem utilizada.

® ' e

Figura 6.15 - Campo médio do moédulo da velocidade para Rep = 10*: (a) URANS, (b) DES e
(c) LES.

URANS

LES

Figura 6.16 - Campo médio do mddulo da velocidade para Rep = 10, tirado de Catalano et al.
(2003).

Resultados das simulacdes realizadas por Catalano et al. (2003) sdo mostrados na Fig.
6.16. Observa-se que os resultados do presente trabalho apresentaram um comportamento qua-
litativamente semelhante ao obtido nas simulagfes realizadas por esses autores, que utilizaram
um cadigo com malha nao-estruturada e tratamento do contorno do cilindro com lei de parede.

Perfis médios da componente horizontal da velocidade foram extraidos ao longo do eixo
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vertical na regido da esteira, Fig. 6.17, em trés secc¢Oes distintas. O déficit de velocidade na
seccdo | (x/D = 0, 50) da esteira € bastante similar para todos os modelos. Na posi¢ao central da
bolha de recirculagdo (y/D = 0,0) a componente horizontal da velocidade é aproximadamente
zero. Nesta seccgdo a esteira ja € menor que o didmetro do cilindro e a recuperacao do perfil
de velocidade unitério ocorre proximo a y/D = 0,50. A natureza dissipativa do modelo S-A é
evidenciada observando as secg¢bes Il (z/D = 0,75) e lll (z/D = 3,0), onde o déficit no perfil de

velocidade é bem menor com LES que com URANS e DES.

. | 11 111
i ; LES
| DES
T N [ TR [ MR, URANS
2.5F ! |
i | |
| |
N R L IR /r ,,,,,
) J
Q B ’:_'.'-='—"='—"’ e -
SooF | i ¢ < (
) B2 ‘& Ses ~.
e == = .
| | TS E el e
I i
i !
-2.5F !
B |
| | .
_5-0; NS WIS A T TIPS AN P P IR I WA II
-0.5 0.0 05 1.0 1.5 05 00 05 1.0 1.5 -0.5 0.0 0.5 1.0 1.5
111

u/u

[+ ]

Figura 6.17 - Perfils médios da componente u da velocidade sobre a esteira: seccdo | em
x/D = 0,50, sec¢do llem z/D = 0,75 e secgdo lllem z/D = 3,0.

A evolucdo temporal, nos instantes iniciais do escoamento sobre o cilindro, pode ser
acompanhada na Fig. 6.18. Inicialmente no instante tU/D = 5 tem-se o desenvolvimento de uma
bolha de recirculacao estacionaria de comprimento aproximadamente igual a 1, 5D. As diferencas
entre as modelagens da turbuléncia comecam a aparecer a partir do tempo tU/D = 10.

A transicdo para o regime instavel ocorre mais rdpido com o modelo S-A. No segundo
guadro das Fig. 6.18(b) e 6.18(c) a bolha de recirculacdo atras do cilindro ja esta bastante alon-
gada e comega a se desestabilizar, dando inicio ao desprendimento de vortices coerentes ja a
partir de tU/D = 15. A transicdo para o regime instavel € bem mais demorada para a simulagéo

LES, Fig. 6.18(a). No segundo quadro tU/D = 10, a bolha de recirculacdo permanece ainda
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bastante estavel e continua crescendo até o instante tU/D = 15, quando alcanga um compri-
mento de 3,0D. Em tU/D = 25 ja se observa uma assimetria na bolha de recirculagéo, com o
desprendimento de vortices ocorrendo para tU/D = 35. Somente em tU/D = 50 observa-se o
estabelecimento de um padrdo coerente de formagé&o de vortices.

Do inicio deste capitulo até o momento, foi realizado um breve estudo comparativo entre
as diferentes metodologias de modelagem da turbuléncia implementadas com o método IB/VPM.
Os resultados foram comparados com dados numéricos e experimentais de outros autores dis-
poniveis na literatura. Os principais parametros que caracterizam o escoamento sobre o cilindro
como, numero de Strouhal, coeficiente de arrasto e distribuicdo de pressao foram preditos com
boa preciséo até a crise do arrasto. As simula¢des no regime supercritico apresentaram resulta-
dos imprecisos, entretanto, acredita-se que simula¢des 2D sem modelos especificos para mode-
lagem da camada limite s&o incapazes de fornecer resultados realisticos. Como foi mostrado, a
determinacgéo do ponto de separacgéo do escoamento é uma dificil tarefa, devido a fina espessura
da camada limite. Deve-se enfatizar que os resultados obtidos para o ponto de separacdo sao
somente qualitativos e apenas fornecem uma estimativa da localizacao.

O principal objetivo desta parte do trabalho foi mostrar que o método IB/VPM é apropriado
para a simulacdo de escoamentos a altos numeros de Reynolds. A palavra ‘apropriado’ € usada
no sentido de que nenhuma dificuldade de implementacéo foi introduzida pelo uso de fronteira
imersa. Portanto, como se tentou deixar claro ao longo do texto, os problemas verificados sédo
0s mesmos acometidos pelas metodologias tradicionais. Neste sentido, nenhuma contribuicéo é
feita. Nos resultados apresentados teve-se como foco a extenséo e validacdo do método para
altos Reynolds, desenvolvimento natural do trabalho de Lima e Silva et al. (2003). Cabe aqui res-
saltar que nédo se pretende usar o método IB/VPM para competir com as metodologias classicas
em problemas estacionarios. Para estes problemas os métodos classicos apresentam implemen-
tacdes superiores ou mesmo que ainda ndo foram testadas no ambito de fronteira imersa como,
malha adaptativa, leis de parede e esquemas de alta ordem. De maneira geral, os resultados
das simulacdes mostraram uma boa acuracidade, considerando que foi utilizado um cédigo 2D.
Os resultados séo promissores, 0 que estimulou o estudo de problemas envolvendo geometrias

maoveis, como sera apresentado a seguir.
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Figura 6.18 - Instantes iniciais das simulagfes para: (a) LES (b) DES e (c) URANS.
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6.2 Escoamentos sobre aerofdlios

Com o objetivo de avaliar a metodologia IB/VPM para problemas de aeronautica, foram
realizadas simulag6es de escoamentos com um perfil NACA 0012. Estas simulac¢des foram reali-
zadas utilizando o modelo de turbuléncia de Spalart-Allmaras, modo URANS. O dominio de cal-
culo utilizado nas simulagdes tem um comprimento de 10c por uma altura de 8¢, onde ¢ € a corda
do aerofdlio. Essas dimensdes foram escolhidas de modo a minimizar os efeitos do contorno no
desenvolvimento do escoamento. Um estudo de refinamento de malha também foi realizado para
verificar a independéncia dos resultados e a partir dai foi definida a malha utilizada. Todas as
simulagdes foram realizadas em uma malha n&o-uniforme com 278 x 198 pontos distribuidos em

trés regibes distintas para cada dire¢cdo, como pode ser visualizado na Fig. 6.19.

Figura 6.19 - Malha computacional utilizada nas simulacoes.

Na direcdo = a primeira se¢do tem 50 pontos e se estende até a posicao 2, 7c. A Ultima
sec¢do tem 5, 8¢ de comprimento com 120 pontos. Na direcdo y as duas regides de malha néo-
uniforme s&o idénticas e de comprimento 3, 83¢, discretizado com 84 pontos em cada se¢éo. O

aerofolio foi posicionado dentro de uma caixa retangular de malha uniforme, de dimensdes 1, 5¢
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de comprimento por 0, 36¢ de altura, ver Fig. 6.20.
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Figura 6.20 - Esquema do diminio de calculo e posi¢do do aerofdlio.

O aerofdlio foi posicionado a 3, 3¢ da fronteira esquerda e centrado verticalmente em 4c.
Um perfil de velocidade uniforme v = U, € imposto na entrada do dominio, de maneira que o
escoamento ocorra da esquerda para a direita (Fig. 6.20). CondicGes de contorno de Neumann
foram impostas para a velocidade em todas as outras faces do dominio. Para a correcdo de
pressao, foi imposta derivada nula na entrada do dominio e zero nas demais faces.

Deve se destacar que mesmo com a movimentacao do aerofélio, a malha euleriana per-
manece fixa e inalterada. Somente a malha lagrangiana é transportada dinamicamente, variando
0 angulo de ataque em func¢éo do tempo. A variagdo do angulo de ataque em funcéo do tempo
para a movimentacao oscilatoria harmodnica em torno de um eixo posicionado no quarto de corda

do aerofdlio é dado pela seguinte equacéo:
a(t)=a+Aa sin(Qt), (6.3)

onde @ € o angulo de ataque médio e A« € a amplitude de oscilagdo do movimento de arfagem.
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A velocidade angular do movimento € dada por 2 = 27 f e a frequéncia de oscilacdo é represen-

tada pela variavel f. Usualmente f é escrita em termos da freqliiéncia reduzida x, definida como

(6.4)

Com o objetivo de avaliar a acuracidade da metodologia IB/VPM, diversos casos foram
simulados para escoamentos em torno de um perfil de aerofélio NACA 0012 mével. As simula-
¢Oes estdo aqui divididas nas seguintes secdes: aerofolio estacionario, movimento harménico
de arfagem a baixas e altas frequéncias reduzidas. Os resultados proporcionam informacgoes
guantitativas e qualitativas sobre o escoamento, as quais sao usadas para validar o método para

escoamento em torno de aerofélios méveis a baixos nimeros de Reynolds.

6.2.1 Aerofdlio estacionario

Antes de se prosseguir com as simulac@es para aerofélios méveis, foram realizadas si-
mulacdes para o aerofdlio estatico para diferentes angulos de ataque na faixa de 0° < « < 24°,
para nimero de Reynolds Rep = 10%. Os resultados médios para os coeficientes de forca de sus-
tentacao e arrasto obtidos com o método IB/VPM em fun¢éo do angulo de ataque sdo mostrados
na Fig. 6.21.
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Figura 6.21 - Coeficientes de (a) sustentacao e (b) arrasto em fun¢éo do &ngulo de ataque para
um aerofdlio estatico a Rep = 10*; —o—o— presente trabalho, Akbari e Prince (2003)

e - - - - XFOIL (Drela, 1989).
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Para o caso simulado ndo foi encontrada na literatura nenhuma referéncia experimen-
tal, uma vez que resultados de ensaios experimentais para nimeros de Reynolds relativamente
baixos sdo bastante raros. Felizmente nos dltimos anos, devido principalmente ao advento de
novas tecnologias e possibilidade pratica de aplicagdo, tem-se retomando o interesse por este
tipo de escoamentos. Um exemplo disto é o projeto de pesquisa LSATs (Low-Speed Airfoil Tests)
da Universidade de Illinois (UIUC, 2005) iniciado em 1993, que € uma tentativa de organizar e
disponibilizar dados experimentais para aerofélios a baixos nimeros de Reynolds. Na falta de
resultados experimentais sdo apresentados na Fig. 6.21, para fim de comparacao, resultados
numéricos de Akbari e Prince (2003) e também resultados obtidos com o XFOIL (Drela, 1989)
um cédigo de dominio publico (GNU) para projeto e andlise de aerofélios.

Para o coeficiente de sustentacao, Fig. 6.21(a), foi verificado um bom ajuste com resulta-
dos de Akbari e Prince (2003) até o angulo de ataque « ~ 10°. A partir deste ponto os resultados
do coeficiente de sustentacédo se distanciam, sendo menores que os de Akbari e Prince (2003).
O coeficiente de sustentagcdo maximo obtido no presente trabalho foi de C, ;. = 0,53 contra
CL maz = 0,77 oObtido pelos outros autores. Os angulos de estolagem ficaram bastante proximos,
a =~ 16° com a metodologia IB/VPM e a = 15° no trabalho usado como referéncia. Os resultados
da simulacgéo realizados com o XFOIL também sdo apresentados. Um bom ajuste € conseguido
até a posigao proxima ao angulo de estolagem. Na Figura 6.21(b) sdo mostrados resultados para
o coeficiente de arrasto. Uma tendéncia de aumento do arrasto para maiores angulos de incidén-
cia é verificada em todas as simulagées. O comportamento do Cp obtido no presente trabalho
€ semelhante aos resultados fornecidos pelo XFOIL, enquanto que as simulacdes de Akbari e
Prince (2003) apresentaram um coeficiente de arrasto bastante pequeno do inicio até o ~ 8°,
seguido por um consideravel aumento do arrasto para maiores angulos de ataque.

De forma geral, os resultados obtidos no presente trabalho para situacdes estaticas apre-
sentaram comportamentos bastante semelhantes aos resultados de Akbari e Prince (2003), po-
rém, em relacdo a magnitude obteve-se uma pobre concordancia. Cabe aqui destacar que os
resultados do XFOIL devem ser usados com cautela, principalmente em angulos de ataque ele-
vados. Entretanto para baixos angulos de ataque o cédigo € bastante preciso em relagéo a re-
sultados experimentais, como pode ser verificado em muitos casos na literatura, e portanto pode
ser considerado uma boa ferramenta para estudos iniciais. Uma comparacdo com dados expe-
rimentais seria, sem ddvida, o ideal para avaliar a acuracidade do método IB/VPM. Frente a

impossibilidade de obtencdo dos mesmos, da-se por satisfeito uma vez que o comportamento
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(tendéncia e angulo de estol) obtidos foi bastante semelhante quando comparado com dados da

literatura.
6.2.2 Aerofdlio movel — oscilagdo harménica
Um resumo dos casos simulados para aerofélios oscilantes é apresentado na Tab. 6.5.

Os experimentos foram planejados de maneira a avaliar os efeitos do nimero de Reynolds e da

freqUéncia reduzida no escoamento.

Tabela 6.5 - Casos simulados para aerofolios em movimento oscilatorio de arfagem.

Caso K a Aa Re,.
o1 0.25 15° 10° 1x10°
02 0.25 15° 10° 5 x 103
03 0.25 15° 10° 1 x 10*
04 0.15 15° 10° 1x10*
05 0.50 15° 10° 1x 10*
2.00 0.90
1.75F 0.80F
1.50F 0.70F
1.25}F 0.60F
< 1.00F 20.50F
0.75F O 40k
0.50F 0.30F
0.25F 0.20F
0.00F 0.10F
027510 15 20 25 30 05 10 15 20 25 30
o/’ af°]

0 2 4 6 8 1012 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40
tU/c

Figura 6.22 - Evolucdo temporal do coeficiente de (a) sustentacéo e (b) arrasto durante seis
ciclos oscilatorios ; Re. = 10%, @ = 15°, Aa = 10° e k = 0, 50.

O tempo de simulagéo variou de acordo com a frequiéncia de oscilacdo. Foi estabelecido
gue o aerofélio executasse 6 ciclos oscilatérios completos de arfagem durante cada simulagéo.

Na Fig. 6.22 é mostrada a evolucao temporal dos coeficientes de forca aerodindmica para o caso
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O5. A tonalidade das linhas variam com a escala de tempo.

Os ciclos consecutivos sao bastante semelhantes, exceto para o primeiro ciclo que apre-
senta um comportamento ligeiramente diferente, tendo influéncia do resultado em regime perma-
nente para o = 5°, usado como condicao inicial na simulagdo. Para a apresentacdo dos proximos
resultados sobre o aerofdlio oscilante foi realizada uma média entre os trés ultimos ciclos de os-

cilacéo, o que eliminou o efeito da condic¢ao inicial nos resultados.
Efeito da frequéncia reduzida

Na Fig. 6.23 sdo mostrados os coeficientes de sustentacdo e arrasto para simulagdes a
Reynolds Re. = 10%, um angulo médio de incidéncia igual a @ = 15°, uma amplitude de oscilag&o
de Aa = 10° e com o0 movimento oscilatorio sendo executado no quarto de corda do aerofdlio
(x/c = 0,25). Foram simuladas trés diferentes frequéncias reduzidas: Fig. 6.23(a) caso 04 com
k= 0,15, Fig. 6.23(b) caso O3 com x = 0,25 e Fig. 6.23(c) caso O5 com x = 0,50. O movimento
oscilatorio imposto provoca uma histerese nos coeficientes de forca, ou seja, as for¢cas aerodina-
micas possuem magnitudes diferentes, dependendo se o aerofdlio estd em movimento de subida
(cabrar) ou descida (picar). Este comportamento é atribuido as diferengas existentes entre o0s
escoamentos que ocorrem sobre o aerofdlio, j& que a sua movimentacao afeta significativamente
a dindmica de formagéo e desprendimento dos vortices e, principalmente, o descolamento e re-
colamento da camada limite. Note que o efeito de histerese é observado em todas as simulacdes
da Fig. 6.23, independente da frequéncia reduzida. Entretanto, o0 comportamento é fortemente
dependente da magnitude de . Nas Fig. 6.23(a) e Fig. 6.23(b) observando o coeficiente de sus-
tentacdo, verifica-se que a histerese ocorre porque a for¢a de sustentacdo durante 0 movimento
ascendente do aerofélio € maior do que durante o movimento descendente, provocando um ciclo
de histerese no sentido horario. Ja para freqiéncia reduzida k£ = 0,50, Fig. 6.23(c), o ciclo de
histerese ocorre no sentido anti-horario com a forca de sustentacao maior durante o decréscimo
do angulo de atague. Sendo assim, 0s eventos que levam ao surgimento da histerese na forca
sdo essencialmente diferentes e dependem da frequéncia reduzida, como sera mostrado mais
adiante.

Outro efeito que esta fortemente relacionado a frequéncia reduzida é o atraso ou total
supressao do estol durante o movimento de subida, como se pode observar na Fig. 6.23. O
estol foi atrasado, em relac@o a situacdo estatica que ocorre em « ~ 15°, para a ~ 21°, iSSO

para a menor das freqiéncias reduzidas simuladas que foi x = 0, 15, caso O4. Para as maiores
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frequéncias reduzidas, caso O3, k = 0,25 o estol ocorre bem proximo do angulo maximo de
incidéncia, o = 25°, ja para o caso 05, x = 0,50, ndo ocorre descolamento durante o0 movimento
de subida e, em conseqiiéncia, o estol é totalmente inibido. Pode-se entdo concluir que com
aumento da frequiéncia reduzida o estol é postergado para maiores valores do angulo de ataque
«. Aumentando ainda mais a freqiéncia reduzida x, suprime-se completamente o estol durante

a subida.
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Figura 6.23 - Histerese nos coeficientes de sustenta¢do e arrasto para aerofélios em movimento

oscilatorio; Re, = 104, & = 15°, Aa = 10° e freqiiéncias reduzidas: (a) k = 0,15 (b) x = 0,25 e
(c) k = 0, 50.

Como se pode verificar, para um aerofélio oscilando em grandes amplitudes, acima do
seu angulo de ataque estatico, apresenta uma grande histerese nos coeficientes aerodinami-
cos durante os ciclos. Consequiéncia do aumento da complexidade dos eventos transientes na
camada limite, o principal e mais influente dos eventos €, sem duvida, o crescimento e des-
prendimento do vortice de bordo de ataque (comumente conhecido na literatura como LEV do
inglés Leading-Edge Vortex). A freqliéncia reduzida tem grande influéncia sobre o transiente da
camada limite e conseqiientemente afeta o tempo dos eventos que provocam o estol dinamico,
provocando diferencas nos ciclos de histerese. Uma andlise detalhada dos principais eventos
do escoamento que afetam o comportamento da forga de sustentacéo para cada freqiiéncia re-

duzida é apresentada nas Fig. 6.24, 6.25 e 6.26. Foram escolhidos pontos representativos dos
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principais eventos do escoamento. Nas figuras é também apresentada a visualizagdo do escoa-
mento por linhas de corrente do respectivo ponto, para o ultimo ciclo oscilatério. Pode-se assim,
identificar e associar o efeito da estrutura caracteristica do escoamento sobre 0 comportamento

da forca de sustentagéo.
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Figura 6.24 - Eventos caracteristicos do estol dindmico no coeficiente de sustentacéo e linhas
de corrente; Re, = 10*, & = 15°, Aa = 10° e k = 0, 15.

Na Fig. 6.24 estdo representados 0s principais eventos durante o ciclo de histerese para
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a forca de sustentacéo relativos a frequéncia reduzida = 0,15, caso O4. Inicia-se um novo
ciclo a partir da posi¢éo de anin = 5%, ponto A, neste instante o escoamento esta totalmente
colado ao aerofolio. O coeficiente de sustentacdo aumenta com o aumento do angulo de incidén-
cia, alcancando o ponto B, superando o ponto de estolagem estatica. J& é possivel visualizar a
formacdo de uma bolha junto ao bordo de fuga do aerofélio, indicando o aparecimento de es-
coamento reverso no extradorso do aerofélio. No ponto C', o coeficiente de sustentagéo alcanca
0 valor maximo e o escoamento reverso ja esta sobre quase toda a superficie do aerofdlio. Em
seguida ocorre 0 estol em a ~ 21°. No ponto D o coeficiente de sustentacdo alcanca o menor
valor durante 0 movimento de subida. O escoamento ja esta totalmente descolado e inicia-se o
crescimento de um novo LEV que provoca um aumento subito da sustentacao no final do mo-
vimento de subida, ponto E. O LEV é transportado em dire¢do ao bordo de fuga, causando
reducéo do coeficiente de sustentagéo, trecho £ — F'. Como durante o movimento de descida o
escoamento ja esta descolado o coeficiente de sustentacdo € menor do que durante a subida,
apresentando o efeito de histerese. As oscilagbes de grande amplitude, durante o movimento de
descida, sédo devidos a formagéo e desprendimento dos LEV. Finalmente ao final do ciclo, ponto
H, o0 escoamento volta a recolar junto a parte superior do aerofdlio.

Os eventos para a simulac@o na frequéncia reduzida ~ = 0,25 estdo representados no
diagrama da Fig. 6.25. Observa-se que existem diferencgas relevantes entre o ciclo de histerese
com respeito a frequéncia x = 0,15, as quais estdo associadas as diferengas entre o tempo de
formacgé&o das estruturas e seu deslocamento sobre o aerofdlio. O estol ocorre agora proximo ao
angulo de incidéncia maximo « ~ 25°, ponto D, onde o coeficiente de sustentagéo alcanga tam-
bém o maximo valor. O completo descolamento do escoamento é postergado para o ponto E, ja
durante o movimento de descida, cabe aqui resaltar que o crescimento do primeiro LEV come-
¢ou ainda durante o movimento de subida (ponto D). As oscilaces no coeficiente de sustentacao
indicam a formacéo e desprendimento de pelo menos 3 LEV durante decréscimo do angulo de
ataque e pelo menos 5 LEV verificados durante o movimento descentende para a simulagdo O4
(Fig. 6.24). O segundo LEV é bem visualizado pelas linhas de corrente, ponto GG. O recolamento

ocorre no ponto H para angulo de ataque « ~ 7°.



