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Resumo: O escoamento bidimensional em torno de perfis alares é um dos tipos de escoamento que há mais tempo vem 

sendo motivo de estudo pelos pesquisadores. Os primeiros métodos utilizados na resolução desses escoamentos foram 

os da transformação conforme, que ainda hoje são usados para aferir a qualidade das soluções numéricas, e 

posteriormente os métodos de painel com diferentes tipos de singularidades (fontes, vórtices ou dipolos) no contorno 

do perfil ou na linha média e painéis retos ou com curvatura. Os métodos de painel têm sido muito utilizados na 

solução do escoamento invíscido ou do escoamento viscoso com a aproximação de camada limite. São métodos de 

fácil utilização, pois não necessitam de discretização do domínio e consomem pouco tempo de CPU, permitindo obter 

quer os parâmetros integrais, como os coeficientes de sustentação Cl e de resistência Cd, quer as distribuições de 

pressão no contorno do perfil. A utilização da Mecânica dos Fluidos Computacional (CFD), em especial o método dos 

Volumes Finitos na resolução das Equações de Euler para escoamento invíscido ou de Navier-Stokes para escoamento 

viscoso permite analisar o comportamento dos perfis em condições mais desfavoráveis bem como determinar as forças 

de resistência com maior precisão. Neste artigo o escoamento em torno de um perfil de alta sustentação a baixo 

número de Reynolds, utilizado na asa dos modelos de aeronaves para a competição SAE BRASIL Aerodesign, é 

calculado recorrendo aos métodos de painel já referidos e o método de Volumes Finitos em escoamento invíscido e 

viscoso.O escoamento em torno do perfil é calculado utilizando métodos de painel, para escoamento invíscido e para 

escoamento viscoso com aproximação de camada limite, recorrendo ao programa XFOIL. O código XFOIL utiliza 

uma formulação na função corrente. O contorno do perfil é discretizado em segmentos de reta com distribuições de 

vórtices com uma intensidade linear em cada painel e uma distribuição de fontes no contorno do perfil e na esteira de 

intensidade constante em cada painel. Na formulação viscosa é usada a formulação fraca com resolução das equações 

integrais da camada limite e com especificação da velocidade de transpiração vw no contorno do perfil, tal como 

sugerido por Lighthill. O Método dos Volumes Finitos é utilizado recorrendo a um código comercial. O domínio é 

discretizado utilizando uma malha não estruturada em quase todo o domínio com exceção da região próxima do perfil 

onde é usada uma malha estruturada. Na seção de entrada é imposta uma condição de fronteira de velocidade 

imposta; no contorno do perfil de velocidade normal nula, para escoamento invíscido, ou de não escorregamento para 

escoamento viscoso; na seção de saída é usada a condição de fronteira de pressão imposta e no restante da fronteira a 

condição de não perturbado (far field condition). São apresentadas e comparadas as distribuições de pressão para o 

escoamento invíscido e viscoso em torno do perfil SELIG 1223, bem como as curvas polares de Cl versus Cd, Cl e Cd 

em função do ângulo de ataque, calculadas pelo programa XFOIL e pelo programa ANSYS FLUENT. 

 

Palavras-chave: perfil alar, método de painel, volumes finitos, bidimensional, Aerodesign  

 

 

1. INTRODUÇÃO  

 

A determinação do escoamento bidimensional em torno de perfis tem sido efetuada recorrendo a métodos 

numéricos cada vez mais sofisticados. Os primeiros cálculos determinavam a distribuição de pressão sobre o contorno 

do perfil recorrendo ao método da transformação conforme (Theodorsen, 1931 e Theodorsen, 1940). Posteriormente o 

escoamento invíscido em torno de perfis foi calculado recorrendo aos métodos de painel com distribuições de 

singularidades fontes, vórtices no interior do perfil ou no seu contorno (Hess, 1966; Giesing 1968 e Epton 1981). 

Stevens et al. (1971) e Hess (1975) apresentam resultados do cálculo de escoamento viscoso em torno de perfis 
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combinando o método de painel com o cálculo do escoamento de camada limite, recorrendo à formulação com 

velocidade de transpiração apresentado por Lightill (1958) ou adicionando a espessura de deslocamento * resultante do 

cálculo do escoamento de camada limite sobre o perfil. Um dos códigos mais utilizados na determinação de escoamento 

em perfis foi o desenvolvido por Eppler e Somers (1980) e foi aplicado com sucesso para o escoamento em perfis para 

números de Reynolds variando entre 210
4
 e 110

8
.  Drela e Gilies (1987) apresentam uma metodologia de análise 

víscida/invíscida com especial incidência em escoamento em perfis de baixo número de Reynolds, inferior a 110
6
 que 

foi posteriormente implementada num código computacional XFOIL (Drela, 1989), que será utilizado na obtenção de 

resultados apresentados neste artigo. A utilização de códigos de Mecânica dos Fluidos Computacionais (CFD) que 

resolvem as equações de Navier-Stokes em aeronáutica têm tido uma aplicação cada vez mais generalizada. Em 

Tulapurkara (1997) são comparados diferentes modelos de turbulência que são utilizados no cálculo do escoamento 

bidimensional em perfis onde se pode destacar Rumsey e Anderson (1988), Kogan e Migemi (1990) e Lien e 

Leschziner (1995). Johnson et al. (2005) apresentam o desenvolvimento e a aplicação do CFD na companhia Boeing e 

da sua relevância para a referida companhia referindo a importância dos métodos de painel no período entre 1973-1983, 

dos algoritmos que resolvem as equações de Euler entre 1983 e 1993 e finalmente entre 1993 e 2003 das equações de 

Navier-Stokes com os modelos de Reynolds.  

O escoamento em torno de perfis, em condições antes da ocorrência de stall, isto é, para ângulos de ataque 

inferiores aos ângulos em que o perfil entra em perda, caracteriza-se por apresentar pequenos coeficientes de resistência 

Cd, quando comparados com o coeficiente de sustentação Cl (Abbott e von Doenhoff, 1959).  Os códigos que resolvem 

as equações de Euler e de Navier-Stokes caracterizam-se por consumirem maiores tempos de CPU que os códigos de 

método de painel (a razão entre e os tempos de CPU dispendidos é superior a 1000). Para além disso os métodos de 

painel são processos não-iterativos e não necessitam de discretização do domínio, que é uma tarefa que consome tempo 

quer para o projetista, quer para quem executa os códigos.   

 Neste artigo o escoamento bidimensional incompressível em torno de um perfil SELIG 1223, utilizado na asa de 

um modelo de uma aeronave na competição SAE Brasil Aerodesign, é calculado utilizando um método de painel com 

camada limite com o código XFOIL e com a resolução das equações bidimensionais de Navier-Stokes com o código 

FLUENT (Ansys, 2013) e o modelo de turbulência Realizable k- com Enhanced Wall Treatment (Shih et al., 1995). É 

analisada a dependência dos resultados do número de elementos utilizados no contorno do perfil para o programa 

XFOIL e do número de elementos da malha para a discretização do contorno para o código FLUENT. São comparadas 

as evoluções obtidas com ambos os códigos dos coeficientes de sustentação Cl, de resistência Cd e de momento Cm em 

função do ângulo de ataque  e ainda distribuições de pressão sobre o contorno do perfil.  

 

2. METODOLOGIA 

 

O escoamento bidimensional invíscido e escoamento viscoso em torno do perfil foram calculados utilizando o 

método de painel do programa XFOIL e o código FLUENT em escoamento invíscido com resolução das equações de 

Euler e o escoamento viscoso com a resolução das equações de Navier-Stokes e com o modelo de turbulência 

Realizable k- com Enhanced Wall Treatment. 

No método de painel do programa XFOIL, que utiliza uma formulação na função corrente do escoamento, o 

escoamento invíscido em torno do perfil é obtido pela sobreposição do escoamento uniforme de aproximação, pelo 

escoamento induzido por uma distribuição de vórtices de intensidade  sobre o contorno do perfil e uma distribuição de 

fontes de intensidade  no contorno e na esteira do perfil. Em cada painel do contorno do perfil a intensidade dos 

vórtices  varia linearmente. A intensidade da distribuição de fontes , em cada painel do contorno e da esteira, é 

constante.  Na solução do escoamento invíscido a intensidade da distribuição de fontes é considerada nula e os valores 

da distribuição de vorticidade  são obtidos pela solução de um sistema de equações lineares. Na solução viscosa o 

XFOIL utiliza a formulação fraca com resolução das equações integrais da camada limite. As variáveis fundamentais 

são a espessura de camada limite , a espessura de deslocamento *  e um coeficiente que o autor (Drela, 1989) 

denomina tensão de corte máxima. A distribuição de fontes nos painéis da esteira é substituída por uma distribuição 

linear. A influência da camada limite no escoamento potencial é modelada pela velocidade de transpiração tal como 

referido por Lightill. A solução do escoamento de camada é obtida através da solução de um sistema de equações não 

lineares usando o método iterativo de Newton. 

As distribuições de velocidade e de pressão no contorno são obtidas através da solução do sistema de equações.  Os 

coeficientes integrais são obtidos por integração a partir das distribuições de pressão, 

 

 xdC
q

L
C pl  e       dyyydxxxC

q

M
C refrefpm  (2) 

 

onde xref e yref são as coordenadas x e y do ponto em relação ao qual se está a calcular o momento e 

 

 ysenxxVq   cos ,
2

1 2
 e  xsenyy  cos  (2) 
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Na Eq. (2) V é o módulo da velocidade do escoamento não perturbado e  o ângulo de ataque medido em relação à 

corda do perfil. O coeficiente de resistência Cd é calculado pela fórmula de Squire-Young (Squire, 1938), 
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com os valores da velocidade v, da espessura de quantidade de movimento  e do fator de forma  *H  a serem 

calculados no extremidade da esteira. 

O código FLUENT foi utilizado na determinação do escoamento invíscido e do escoamento viscoso em torno do 

perfil. A escolha deste software em detrimento do CFX deve-se ao fato de poder utilizar diretamente geometrias 

bidimensionais e escoamento invíscido. Foi construída uma malha diferente para cada ângulo de ataque e para cada 

número de Reynolds, de modo a adaptar corretamente o valor de y+. 

A Figura 1 mostra o volume de controle. Para ambos os escoamentos (invíscido e viscoso) foram consideradas as 

condições de contorno de velocidade imposta, velocity inlet, direção e módulo, na seção de entrada (seção 1), condições 

de escoamento não perturbado, pressure far-field, nas linhas da seção 2 e de pressure outlet na seção 3, saída do 

domínio. Para a análise invíscida, foi considerada uma condição de impermeabilidade, velocidade normal nula no 

contorno do perfil, e para o escoamento viscoso, a condição de não escorregamento, isto é, velocidade nula no contorno 

do perfil. 

 

 
 

Figura 1. Volume de controle. 

 

A malha elaborada para um ângulo de ataque α=2º com 200610 nós encontra-se representada na Fig. 2. A malha foi 

construída considerando uma zona de malha estruturada (boundary layer mesh) na zona próxima do perfil, por meio de 

um Inflation com First Layer Height descritos na Tab. 1, 40 camadas e uma taxa de crescimento (growth rate) igual 

a 1,1 e uma zona não estruturada no restante domínio do escoamento. A região da malha nas proximidades do perfil e 

da esteira também foi refinada, com elementos de tamanho mínimo e uma taxa de crescimento de 6 mm e 1,2, 

respectivamente. O restante da malha, que não precisa de tanto refinamento, tem elementos máximos de 30 mm e 

mínimos de 1,27 mm. 

 
Tabela 1. Altura da primeira camada em função do número de Reynolds. 

 

Reynolds First Layer Height 

250000 2,5e-5 m 

300000 2,1e-5 m 

400000 1,6 e-5 m 

 

Foram construídas malhas com diferentes discretizações que são referidas na Tab. 2 em que o parâmetro descrito na 

Eq. (4) é uma dimensão característica da malha que relaciona o volume total, Vol, com o número total de elementos N. 

h1 é o valor de hi para a malha de maior número de elementos. 

 

3

N

Vol
hi   (4) 
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Tabela 2. Caracterização das malhas utilizadas. 

 

Vol (m³) N ih  

2,8196 166450 2,5710
-2

 

2,8196 199536 2,4110
-2

 

2,8196 240196 2,2710
-2

 

2,8196 270377 2,1810
-2

 

 

 
 

Figura 2. Malha com 200610 nós e ângulo de ataque α=2º. 

 

As configurações do solver foram deixadas no padrão, com formulação implícita e Flux Type definido como ROE-

FDS. A discretização espacial também foi deixada nas opções padrão, que são Last Squares Cell Based Gradient, 

Second Order Upwind Flow e energia cinética turbulenta k e dissipação de energia cinética turbulenta  (Turbulent 

Kinetic Energy e Dissipation Rate) com First Order Upwind. 

 

3. RESULTADOS 

 

O objetivo do trabalho desenvolvido foi comparar os resultados utilizados pelos dois métodos, método de painel do 

programa XFOIL, e o método dos Volumes Finitos utilizando o código FLUENT, na determinação do escoamento em 

torno de um perfil utilizado numa aeronave para a competição SAE Aerodesign. O perfil escolhido foi o SELIG 1223, 

apresentado na Fig. 3, que tem uma espessura relativa máxima (t/c=12,1%) a x/c=19,8% e uma flecha relativa máxima 

(f/c=8,1%) a x/c=49,0%. A asa do modelo de avião em que o perfil referido é utilizado tem a forma trapezoidal com 

uma corda variando entre 0,425 m na raiz da asa e 0,175 m na extremidade da asa. Utilizou-se assim uma corda média 

com um valor c=0,3 m.  

 

 
 

Figura 3. Contorno do SELIG 1223. 

 

A qualidade dos resultados obtidos depende da discretização do contorno do perfil no método de painel, software 

XFOIL, e da malha no FLUENT. A discretização do perfil no XFOIL foi realizada diretamente pelo programa sem 

especificar nenhum refinamento específico em qualquer região do perfil. Foram consideradas discretizações com 81, 

161, 250, 300, 400 e 480 painéis. Na Fig. 4 mostram-se os resultados obtidos para o coeficiente de sustentação em 

escoamento invíscido e viscoso para um ângulo de ataque =2°. Da análise dos resultados apresentados pode-se 

concluir que a partir de 250 elementos os resultados variam muito pouco para o escoamento viscoso e para o invíscido 

não há variação no coeficiente de sustentação com o aumento da discretização do perfil. Deste modo se considera 250 

como o número indicado para o número de painéis suficientes para se obter um resultado que não é dependente da 

discretização. 

No cálculo utilizando o FLUENT, para se analisar a dependência da malha foi comparada a variação do Cl em 

função do parâmetro de malha hi/h1 em escoamento viscoso e em escoamento invíscido, para um número de Reynolds 

Re=400000 e para um ângulo de ataque =2°. Os resultados estão apresentados na Fig. 5 e mostram que a partir da 
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malha com 200610 nós hi/h1=1,105, os valores de Cl praticamente não variam mais, o que justifica a escolha dessa 

malha para as análises. 

 
Figura 4. Variação do coeficiente de sustentação Cl em função do número de painéis para o ângulo de ataque 

α=2°, em escoamento invíscido e viscoso com um número de Reynolds Re=4x10
5
. 

 

 
Figura 5. Variação do coeficiente de sustentação Cl em função do parâmetro hi/h1, para o ângulo de ataque α=2°, 

em escoamento invíscido e viscoso com um número de Reynolds Re=4x10
5
 . 

 

Resultados de testes do perfil SELIG 1223 realizados no túnel de vento com o número de Reynolds igual e inferior 

a 2,510
5
 são apresentados por Williamson (2012). Como o menor Reynolds utilizado na competição SAE Brasil 

Aerodesign é o 2,510
5
, foram construídas curvas polares de Cl utilizando os códigos XFOIL e FLUENT a fim de as 

comparar com as curvas experimentais para esse valor de Reynolds. Na Fig. 6 comparam-se os resultados numéricos 

obtidos com os dois programas e os valores experimentais para um escoamento viscoso. O XFOIL apresenta uma 

 
 

Figura 6. Comparação entre as curvas polares Cl  α obtidas experimentalmente, calculadas pelo XFoil e pelo 

FLUENT para um escoamento viscoso com um número Reynolds, Re=2,5x10
5
. 
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boa aproximação com um erro médio de 14,4%, com valores superiores ao experimental em quase toda a curva e uma 

inclinação da região linear também superior. Pode-se perceber também que o método de painéis utilizado antecipa o 

stall, ocorrendo no ângulo α=13,4°, aproximadamente 2,1° antes que os resultados experimentais. O FLUENT, por sua 

vez, apresenta um erro médio aproximado de 13,3% em relação aos valores obtidos em túnel de vento. Uma leve 

oscilação pode ser observada na região do stall, problema que pode ser atribuído à difícil convergência do modelo em 

um baixo número de Reynolds. Os resultados obtidos para um escoamento invíscido estão apresentados na Fig. 7. 

Observa-se que as curvas têm o mesmo comportamento  com valores próximos, havendo uma pequena diferença para 

ângulos de ataque maiores que 12°. 

 

 
Figura 7. Curva polar Cl  α para um escoamento invíscido. 

 

Para a análise aerodinâmica de um perfil, além da polar do coeficiente Cl, são necessárias as polares do Cd, Cm e 

a eficiência aerodinâmica Cl/Cd  . A Fig. 8 apresenta as polares Cd   e Cm  , obtidas pelos dois métodos para um 

escoamento viscoso e escoamento invíscido. Observando-se o comportamento das curvas Cd e Cl/Cd   (Fig. 9), 

pode-se notar o comportamento semelhante das mesmas, com diferenças apenas no módulo. Os resultados obtidos para 

o coeficiente de momento Cm (calculado relativamente a xref/c=25%) mostram uma boa proximidade entre o método de 

volumes finitos e painéis. 

 

  

                                                  a)                                                                                                     b) 

Figura 8. Comparação entre curvas polares Cd e Cm obtidas com o XFOIL e o FLUENT para: a) escoamento 

invíscido e b) escoamento viscoso com Re= 2,5x10
5
. 
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Figura 9. Eficiência aerodinâmica Cl/Cd  α para um escoamento viscoso com número de Reynolds Re=2,5x10

5
. 

 
A Figura 10 mostra a distribuição do coeficiente de pressão Cp em função da coordenada x/c obtidos no FLUENT e 

no XFOIL para escoamento viscoso e invíscido, onde pode-se observar uma semelhança muito grande de resultados, 

principalmente no escoamento invíscido, onde, como seria de esperar, a sobreposição das curvas é praticamente 

completa. A concordância de resultados no escoamento invísicdo serve no entanto para validar as condições de 

contorno usadas e a qualidade da discretização. 

 

  
 

                                                  a)                                                                                                     b) 

 

Figura 10. Comparação entre as distribuições de pressão no contorno do perfil obtidas com o XFOIL e o 

FLUENT par a um ângulo de ataque =2º: a) escoamento invíscido e b)  escoamento viscoso com Re=2,5x10
5
.  

 
Na Figura 11, são exibidas as linhas de corrente, mostrando o escoamento completamente colado no perfil em um 

Reynolds Re=2,5x10
5
 e um ângulo de ataque α=2°. A  Fig. 12 mostra o desprendimento da camada limite no extradorso 

do perfil com α=15°. 

 

 
 

Figura 11. Linhas de corrente obtidas em FLUENT para um escoamento viscoso com Re=2,5x10
5
 e α=2°. 
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Figura 12. Linhas de corrente obtidas em FLUENT para um escoamento viscoso com Re=2,5x10
5
 e α=15°. 

 
4. CONCLUSÃO 

 

O escoamento bidimensional incompressível a baixo número de Reynolds, Re= 2,510
5
, em torno de um perfil alar 

utilizado na asa do modelo de uma aeronave destinada à competição SAE Brasil Aerodesign, foi calculado utilizando 

um método de painel com camada limite e com a resolução das equações bidimensionais de Navier-Stokes e o modelo 

de turbulência Realizable k- com Enhanced Wall Treatment. O perfil SELIG 1223 apresenta pequenos coeficientes de 

resistência quando comparados aos coeficientes de sustentação. 

Foi realizada a análise da dependência dos resultados do número de elementos utilizados no contorno do perfil para 

o software XFOIL e com o número de elementos da malha e discretização do contorno para o código FLUENT, 

verificando-se que a partir de um determinado número de elementos a variação nos resultados é tão pequena que se 

torna desprezível, aumentando apenas o tempo de convergência das simulações.  

Para ambos os códigos foram obtidas as curvas polares de Cl, Cd e Cm, além das distribuições dos coeficiente de 

pressão ao longo do perfil para o escoamento viscoso e o escoamento invíscido, e percebeu-se o mesmo comportamento 

em todas as curvas, porém uma pequena diferença entre os valores. 

O método de painéis mostrou uma ótima ferramenta para uma análise simples, com bons resultados e rápida 

convergência. O FLUENT apresentou resultados com menor erro percentual, porém o tempo de convergência chega a 

muito mais de 1000 vezes o tempo do XFOIL, mostrando-se uma ótima ferramenta para uma análise mais profunda de 

um escoamento sobre um perfil alar. 
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Abstract. The two-dimensional flow about airfoils is being subject of study by researchers for many years. The first 

methods used in solving these flows were the conformal mapping that still is used today to measure the quality of 

numerical solutions. After the conformal mapping method the panel methods have been used, with different types of 

singularities (sources, vortices or dipoles) at contour profile or the mean line profile, with straight or bended panels. 

Panel methods have been used for the solution of the inviscid flow or viscous flow with boundary layer approximation. 

They are easy to use as do not require discretization of the domain and spend small CPU time, allowing to compute 

either the integral parameters, such as lift and drag coefficients, or pressure distributions on the profile contour. The 

use of Computational Fluid Dynamics (CFD), in particular the finite volume method to get solution of the Euler 

equations for inviscid flow or Navier-Stokes equations for viscous flow allows to analyze the flow more precisely and 

to compute more precisely the flow behavior on the airfoils in the more unfavorable conditions and to compute with 

more accuracy the lift and drag forces. In this article the inviscid and viscous flows at low Reynolds number around a 

high lift airfoil used on the wing of an aircraft models for SAE BRAZIL Aerodesign is computed using the panel method 

and the finite volume method. The flow around the profile is computed by a panel method for inviscid flow and viscous 

flow with boundary layer approximation, using the XFOIL program. The XFOIL code uses a formulation in stream 

function. The profile outline is discretized into straight segments with linear intensity vortex distribution on each panel, 

and a source constant panel intensity distribution on the profile contour and the wake. In viscous formulation of 

XFOIL the weak formulation with solution of integral equations of the boundary layer and speed specification vw at 

the profile contour, as suggested by Lighthill. The Finite Volume Method is applied using a commercial code. The 

domain is discretized by an unstructured mesh in almost every domain except close the profile contour where a 

structured mesh is used. At inlet section a velocity type boundary condition is prescribed; at the profile contour a zero 

normal speed is prescribed, for inviscid flow, or a no slip condition for viscous flow; in the output section a pressure 

boundary condition is prescribed and for the remaining outside boundary a far field condition. Pressure distributions 

for the inviscid and viscous flow around the SELIG 1223, computed by, XFOIL and ANSYS FLUENT programs, are 

shown and compared, as well as polar curves of lift and drag coefficients versus the angle of attack. 
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