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Resumo: O escoamento bidimensional em torno de perfis alares é um dos tipos de escoamento que h&4 mais tempo vem
sendo motivo de estudo pelos pesquisadores. Os primeiros métodos utilizados na resolugédo desses escoamentos foram
os da transformac@o conforme, que ainda hoje sdo usados para aferir a qualidade das solugdes numéricas, e
posteriormente os métodos de painel com diferentes tipos de singularidades (fontes, vortices ou dipolos) no contorno
do perfil ou na linha média e painéis retos ou com curvatura. Os métodos de painel tém sido muito utilizados na
solucdo do escoamento inviscido ou do escoamento viscoso com a aproximagdo de camada limite. Sdo métodos de
facil utilizacdo, pois ndo necessitam de discretizagcdo do dominio e consomem pouco tempo de CPU, permitindo obter
quer os parametros integrais, como os coeficientes de sustentagdo C, e de resisténcia Cq, quer as distribuicdes de
pressdo no contorno do perfil. A utilizagdo da Mecanica dos Fluidos Computacional (CFD), em especial o método dos
Volumes Finitos na resolugdo das Equacdes de Euler para escoamento inviscido ou de Navier-Stokes para escoamento
viscoso permite analisar o comportamento dos perfis em condi¢es mais desfavoraveis bem como determinar as forgas
de resisténcia com maior precisdo. Neste artigo o escoamento em torno de um perfil de alta sustentacdo a baixo
nimero de Reynolds, utilizado na asa dos modelos de aeronaves para a competicdo SAE BRASIL Aerodesign, é
calculado recorrendo aos métodos de painel ja referidos e o método de Volumes Finitos em escoamento inviscido e
visc0s0.0 escoamento em torno do perfil é calculado utilizando métodos de painel, para escoamento inviscido e para
escoamento viscoso com aproximacdo de camada limite, recorrendo ao programa XFOIL. O cédigo XFOIL utiliza
uma formulagdo na funcgéo corrente. O contorno do perfil é discretizado em segmentos de reta com distribuicdes de
vortices com uma intensidade linear em cada painel e uma distribui¢do de fontes no contorno do perfil e na esteira de
intensidade constante em cada painel. Na formulagéo viscosa € usada a formulagéo fraca com resolucdo das equacdes
integrais da camada limite e com especificacdo da velocidade de transpiracdo vw no contorno do perfil, tal como
sugerido por Lighthill. O Método dos Volumes Finitos é utilizado recorrendo a um codigo comercial. O dominio é
discretizado utilizando uma malha néo estruturada em quase todo o dominio com exce¢do da regido préxima do perfil
onde é usada uma malha estruturada. Na secdo de entrada é imposta uma condicdo de fronteira de velocidade
imposta; no contorno do perfil de velocidade normal nula, para escoamento inviscido, ou de ndo escorregamento para
escoamento viscoso; na sec¢do de saida é usada a condicdo de fronteira de pressdo imposta e no restante da fronteira a
condicdo de ndo perturbado (far field condition). Sdo apresentadas e comparadas as distribuicdes de pressdo para o
escoamento inviscido e viscoso em torno do perfil SELIG 1223, bem como as curvas polares de C, versus Cgq, C, e Cq4
em funcéo do &ngulo de ataque, calculadas pelo programa XFOIL e pelo programa ANSYS FLUENT.

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

1. INTRODUCAO

A determinagdo do escoamento bidimensional em torno de perfis tem sido efetuada recorrendo a métodos
numeéricos cada vez mais sofisticados. Os primeiros calculos determinavam a distribuicdo de pressdo sobre o contorno
do perfil recorrendo ao método da transformacéo conforme (Theodorsen, 1931 e Theodorsen, 1940). Posteriormente o
escoamento inviscido em torno de perfis foi calculado recorrendo aos métodos de painel com distribuicdes de
singularidades fontes, vortices 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 calculo de escoamento viscoso em torno de perfis



IX Congresso Nacional de Engenharia Mecéanica, 21 a 25 de agosto de 2016, Fortaleza - Ceara

combinando o método de painel com o calculo do escoamento de camada limite, recorrendo a formulagcdo com
velocidade de transpiracdo apresentado por Lightill (1958) ou adicionando a espessura de deslocamento §”resultante do
calculo do escoamento de camada limite sobre o perfil. Um dos cddigos mais utilizados na determinacdo de escoamento
em perfis foi o desenvolvido por Eppler e Somers (1980) e foi aplicado com sucesso para o0 escoamento em perfis para
nimeros de Reynolds variando entre 2x10* e 1x10%. Drela e Gilies (1987) apresentam uma metodologia de anélise
viscida/inviscida com especial incidéncia em escoamento em perfis de baixo niimero de Reynolds, inferior a 1x10° que
foi posteriormente implementada num cédigo computacional XFOIL (Drela, 1989), que sera utilizado na obtencdo de
resultados apresentados neste artigo. A utilizacdo de cddigos de Mecanica dos Fluidos Computacionais (CFD) que
resolvem as equacbes de Navier-Stokes em aeronautica tém tido uma aplicacdo cada vez mais generalizada. Em
Tulapurkara (1997) sdo comparados diferentes modelos de turbuléncia que sdo utilizados no calculo 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 aplicagdo do CFD na companhia Boeing e
da sua relevancia para a referida companhia referindo a importancia dos métodos de painel no periodo entre 1973-1983,
dos algoritmos que resolvem as equacdes de Euler entre 1983 e 1993 e finalmente entre 1993 e 2003 das equacdes de
Navier-Stokes com os modelos de Reynolds.

O escoamento em torno de perfis, em condicdes antes da ocorréncia de stall, isto é, para angulos de ataque
inferiores aos angulos em que o perfil entra em perda, caracteriza-se por apresentar pequenos coeficientes de resisténcia
Cq, quando comparados com o coeficiente de sustentacdo C, (Abbott e von Doenhoff, 1959). Os codigos que resolvem
as equacOes de Euler e de Navier-Stokes caracterizam-se por consumirem maiores tempos de CPU que os codigos de
método de painel (a razdo entre e os tempos de CPU dispendidos € superior a 1000). Para além disso os métodos de
painel sdo processos ndo-iterativos e ndo necessitam de discretizagdo do dominio, que é uma tarefa que consome tempo
quer para o projetista, quer para quem executa 0s codigos.

Neste artigo o escoamento bidimensional incompressivel em torno de um perfil SELIG 1223, utilizado na asa de
um modelo de uma aeronave na competicdo SAE Brasil Aerodesign, é calculado utilizando um método de painel com
camada limite com o codigo XFOIL e com a resolucdo das equacBes bidimensionais de Navier-Stokes com o cddigo
FLUENT (Ansys, 2013) e o modelo de turbuléncia Realizable k-& com Enhanced Wall Treatment (Shih et al., 1995). E
analisada a dependéncia dos resultados do ndmero de elementos utilizados no contorno do perfil para o programa
XFOIL e do nimero de elementos da malha para a discretizagdo do contorno para o cédigo FLUENT. Sdo comparadas
as evolugdes obtidas com ambos os codigos dos coeficientes de sustentagdo C,, de resisténcia C4 e de momento C,, em
funcgdo do angulo de ataque o e ainda distribui¢bes de pressdo sobre o contorno do perfil.

2. METODOLOGIA

O escoamento bidimensional inviscido e escoamento viscoso em torno do perfil foram calculados utilizando o
método de painel do programa XFOIL e o c6digo FLUENT em escoamento inviscido com resolucdo das equacdes de
Euler e 0 escoamento viscoso com a resolugdo das equacdes de Navier-Stokes e com o modelo de turbuléncia
Realizable k- com Enhanced Wall Treatment.

No método de painel do programa XFOIL, que utiliza uma formulagdo na funcdo corrente do escoamento, o
escoamento inviscido em torno do perfil é obtido pela sobreposi¢cdo do escoamento uniforme de aproximagdo, pelo
escoamento induzido por uma distribuicdo de vortices de intensidade y sobre o contorno do perfil e uma distribuicéo de
fontes de intensidade ¢ no contorno e na esteira do perfil. Em cada painel do contorno do perfil a intensidade dos
vortices y varia linearmente. A intensidade da distribuicdo de fontes o, em cada painel do contorno e da esteira, é
constante. Na solu¢do do escoamento inviscido a intensidade da distribuicfo de fontes é considerada nula e os valores
da distribuicdo de vorticidade y sdo obtidos pela solucdo de um sistema de equacdes lineares. Na solucdo viscosa o
XFOIL utiliza a formulagdo fraca com resolucdo das equagdes integrais da camada limite. As variaveis fundamentais
sdo a espessura de camada limite 0, a espessura de deslocamento §° e um coeficiente que o autor (Drela, 1989)
denomina tensdo de corte maxima. A distribuicdo de fontes nos painéis da esteira é substituida por uma distribui¢do
linear. A influéncia da camada limite no escoamento potencial € modelada pela velocidade de transpiragdo tal como
referido por Lightill. A solu¢do do escoamento de camada é obtida através da solucdo de um sistema de equacdes ndo
lineares usando o método iterativo de Newton.

As distribuigdes de velocidade e de pressdo no contorno sdo obtidas através da solucdo do sistema de equagdes. Os
coeficientes integrais sdo obtidos por integracdo a partir das distribuicfes de pressao,

o =%=§de>‘< e C, =%=§—Cp[(>‘<—xref X+ (¥ — Y. Jly ] @

onde Xt € Vet SA0 as coordenadas x e y do ponto em relacdo ao qual se esta a calcular o momento e

1
9=3 V2, X =XCOSar+ Yysena e y = yCOSa — XSena )
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Na Eq. (2) V., € 0 modulo da velocidade do escoamento ndo perturbado e o 0 angulo de ataque medido em relagdo a
corda do perfil. O coeficiente de resisténcia Cq4 € calculado pela formula de Squire-Young (Squire, 1938),

D ol v (H+5)/2
C, :_:2_(_j ©))
q clV

o0

com os valores da velocidade v, da espessura de quantidade de movimento 6 e do fator de forma H =5"/¢ a serem

calculados no extremidade da esteira.

O cddigo FLUENT foi utilizado na determinacdo do escoamento inviscido 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 inviscido. Foi construida uma malha diferente para cada angulo de ataque e para cada
namero de Reynolds, de modo a adaptar corretamente o valor de y+.

A Figura 1 mostra o volume de controle. Para ambos os escoamentos (inviscido e viscoso) foram consideradas as
condig¢des de contorno de velocidade imposta, velocity inlet, direcdo e mddulo, na se¢éo de entrada (se¢do 1), condicBes
de escoamento ndo perturbado, pressure far-field, nas linhas da secdo 2 e de pressure outlet na secdo 3, saida do
dominio. Para a analise inviscida, foi considerada uma condicdo de impermeabilidade, velocidade normal nula no
contorno do perfil, e para 0 escoamento viscoso, a condigdo de ndo escorregamento, isto é, velocidade nula no contorno
do perfil.

Figura 1. Volume de controle.

A malha elaborada para um angulo de ataque a=2° com 200610 nds encontra-se representada na Fig. 2. A malha foi
construida considerando uma zona de malha estruturada (boundary layer mesh) na zona préxima 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 nao estruturada no restante dominio do escoamento. A regido da malha nas proximidades do perfil e
da esteira também foi refinada, com elementos de tamanho minimo e uma taxa de crescimento de 6 mm e 1,2,
respectivamente. O restante da malha, que ndo precisa de tanto refinamento, tem elementos méaximos de 30 mm e
minimos de 1,27 mm.

Tabela 1. Altura da primeira camada em funcdo do nimero de Reynolds.

Reynolds | First Layer Height
250000 2,5e-5m
300000 2,1e-5m
400000 16e-5m

Foram construidas malhas com diferentes discretizagOes que sdo referidas na Tab. 2 em que o parametro descrito na
Eg. (4) é uma dimenséo caracteristica da malha que relaciona o volume total, Vol, com o nimero total de elementos N.
h, é o valor de h; para a malha de maior nimero de elementos.

Vol
h =3/ —
=N (4)
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Tabela 2. Caracterizacao das malhas utilizadas.

Vol (m?) N h,
2,8196 166450 2,57x107?
2,8196 199536 2,41x10?
2,8196 240196 2,27x107?
2,8196 270377 2,18x107?

-

0,000 2,000 4,000 (m)
1,000 3,000

Figura 2. Malha com 200610 nés e Angulo de ataque a=2°.

As configuracdes do solver foram deixadas no padréo, com formulagdo implicita e Flux Type definido como ROE-
FDS. A discretizacdo espacial também foi deixada nas op¢des padrdo, que sdo Last Squares Cell Based Gradient,
Second Order Upwind Flow e energia cinética turbulenta k e dissipacdo 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 0 método dos Volumes Finitos utilizando o cddigo FLUENT, na determinacdo do escoamento em
torno de um perfil utilizado numa aeronave para a competicdo SAE Aerodesign. O perfil escolhido foi o SELIG 1223,
apresentado na Fig. 3, que tem uma espessura relativa maxima (t/c=12,1%) a x/c=19,8% e uma flecha relativa maxima
(f/c=8,1%) a x/c=49,0%. A asa do modelo de avido 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 ¢=0,3 m.

Figura 3. Contorno do SELIG 1223.

A qualidade dos resultados obtidos depende da discretizacdo do contorno do perfil no método de painel, software
XFOIL, e da malha no FLUENT. A discretizagdo do perfil no XFOIL foi realizada diretamente pelo programa sem
especificar nenhum refinamento especifico em qualquer regido do perfil. Foram consideradas discretizagcbes com 81,
161, 250, 300, 400 e 480 painéis. Na Fig. 4 mostram-se os resultados obtidos para o coeficiente de sustentacdo em
escoamento inviscido e viscoso para um angulo de ataque o=2°. Da andlise dos resultados apresentados pode-se
concluir que a partir de 250 elementos os resultados variam muito pouco para 0 escoamento viscoso e para o inviscido
ndo ha variacdo no coeficiente de sustentacdo com o aumento da discretizacdo do perfil. Deste modo se considera 250
como o numero indicado para 0 namero de painéis suficientes para se obter um resultado que nao é dependente da
discretizacéo.

No calculo utilizando o FLUENT, para se analisar a dependéncia da malha foi comparada a variacdo do C, em
funcdo do parametro de malha h;/h; em escoamento viscoso e em escoamento inviscido, para um nimero de Reynolds
Re=400000 e para um angulo de ataque a=2°. Os resultados estdo apresentados na Fig. 5 e mostram que a partir da
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malha com 200610 nds h;/h,;=1,105, os valores de C, praticamente ndo variam mais, 0 que justifica a escolha dessa
malha para as analises.

2.0
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Figura 4. Variagdo do coeficiente de sustenta¢do C, em fungdo do nimero de painéis para o angulo de ataque
a=2°, em escoamento inviscido e viscoso com um ndmero de Reynolds Re=4x10°.
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Figura 5. Variag&o do coeficiente de sustentagdo C, em fungdo do pardmetro hi/h; para o dngulo de ataque a=2°,
em escoamento inviscido e viscoso com um nimero de Reynolds Re=4x10>.

Resultados de testes do perfil SELIG 1223 realizados no tinel de vento com o nimero de Reynolds igual e inferior
a 2,5x10° sdo apresentados por Williamson (2012). Como o menor Reynolds utilizado na competicdo SAE Brasil
Aerodesign é o0 2,5x10°, foram construidas curvas polares de C;x ¢ utilizando os cédigos 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 0s valores experimentais para um escoamento viscoso. O XFOIL apresenta uma

25 1 —a— Experimental

—@— Fluent
2.0
— XFoil
15
o
1.0
0.5
0.0 1 1 1 1 J
-5 0 5 10 15 20
a (%)

Figura 6. Comparacéo entre as curvas polares C, x a obtidas experimentalmente, calculadas pelo XFoil e pelo
FLUENT para um escoamento viscoso com um ndmero Reynolds, Re=2,5x10".
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boa aproximagdo com um erro médio de 14,4%, com valores superiores ao experimental em quase toda a curva e uma
inclinacdo da regido linear também superior. Pode-se perceber também que o método de painéis utilizado antecipa o
stall, ocorrendo no angulo 0=13,4°, aproximadamente 2,1° antes que os resultados experimentais. O FLUENT, por sua
vez, apresenta um erro médio aproximado de 13,3% em relacdo aos valores obtidos em tinel de vento. Uma leve
oscilacdo pode ser observada na regido do stall, problema que pode ser atribuido a dificil convergéncia do modelo em
um baixo nimero de Reynolds. Os resultados obtidos para um escoamento inviscido estdo apresentados na Fig. 7.
Observa-se que as curvas tém o mesmo comportamento com valores proximos, havendo uma pequena diferenga para
angulos de ataque maiores que 12°.

3.5
3.0 —&— Fluent

25 — X FOoil

20
O
15
1.0
05

0.0
-5 0 5 10 15

a (%)
Figura 7. Curva polar C, x a para um escoamento inviscido.

Para a analise aerodinamica de um perfil, além da polar do coeficiente C;xa, sdo necessarias as polares do Cq, Cy, €
a eficiéncia aerodindmica C/Cyx a.. A Fig. 8 apresenta as polares Cqx a e C, x a, obtidas pelos dois métodos para um
escoamento viscoso e escoamento inviscido. Observando-se 0o comportamento das curvas Cyxa e C/Cyx a. (Fig. 9),
pode-se notar o comportamento semelhante das mesmas, com diferengas apenas no médulo. Os resultados obtidos para
o coeficiente de momento C,, (calculado relativamente a x../c=25%) mostram uma boa proximidade entre o método de
volumes finitos e painéis.

0.10 00 r
—@— Fluent ==& == Fluent (Viscoso)
0.08 — XFoil —_— Flue.nt (Ir?wscndo)
-0.1 -\\ = = = XFoil (Viscoso)
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0.06 v
o | A
@) QE 0.2 | ) N P
0.04 1 &« -
' 3 -~ .‘—‘ _ - -
Pkl parkdk= -
0.02 -03
0.00 0.4 i : : i
-5 0 5 10 15 5 0 5 10 15
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a) b)

Figura 8. Comparacéo entre curvas polares C4 e C, obtidas com 0 XFOIL e 0o FLUENT para: a) escoamento

inviscido e b) escoamento viscoso com Re= 2,5x10°.
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Figura 9. Eficiéncia aerodindmica C/Cy x o para um escoamento viscoso com nimero de Reynolds Re=2,5x10°.

A Figura 10 mostra a distribuicéo do coeficiente de presséo C, em funcéo da coordenada x/c obtidos no FLUENT e
no XFOIL para escoamento viscoso e inviscido, onde pode-se observar uma semelhanga muito grande de resultados,
principalmente no escoamento inviscido, onde, como seria de esperar, a sobreposi¢do das curvas é praticamente
completa. A concordancia de resultados no escoamento invisicdo serve no entanto para validar as condi¢des de
contorno usadas e a qualidade da discretizacéo.

Fluent ——XFunil

Fluent HFoil

—

x/c x/c

a) b)

Figura 10. Comparacéo entre as distribuicdes de presséo no contorno do perfil obtidas com o XFOIL e o
FLUENT par a um angulo de ataque a=2°: a) escoamento inviscido e b) escoamento viscoso com Re=2,5x10°.

Na Figura 11, sdo exibidas as linhas de corrente, mostrando o escoamento completamente colado no perfil em um
Reynolds Re=2,5x10° e um 4ngulo de ataque a=2°. A Fig. 12 mostra o desprendimento da camada limite no extradorso
do perfil com o=15°.

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

4. CONCLUSAO

O escoamento bidimensional incompressivel a baixo nimero de Reynolds, Re= 2,5x10°, em torno de um perfil alar
utilizado na asa do modelo de uma aeronave destinada a competicdo SAE Brasil Aerodesign, foi calculado utilizando
um método de painel com camada limite e com a resolucéo das equacgdes bidimensionais de Navier-Stokes e 0 modelo
de turbuléncia Realizable k-& com Enhanced Wall Treatment. O perfil SELIG 1223 apresenta pequenos coeficientes de
resisténcia quando comparados aos coeficientes de sustentagdo.

Foi realizada a analise da dependéncia dos resultados do nimero de elementos utilizados no contorno do perfil para
o software XFOIL e com o nimero de elementos da malha e discretizagdo do contorno para o codigo FLUENT,
verificando-se que a partir de um determinado nimero de elementos a variagdo nos resultados é tdo pequena que se
torna desprezivel, aumentando apenas o tempo de convergéncia das simulagdes.

Para ambos os cddigos foram obtidas as curvas polares de C,, C4 e C,, além das distribuicdes dos coeficiente de
pressao ao longo do perfil para o escoamento viscoso e 0 escoamento inviscido, e percebeu-se 0 mesmo comportamento
em todas as curvas, porém uma pequena diferenga entre os valores.

O método de painéis mostrou uma étima ferramenta para uma andlise simples, com bons resultados e réapida
convergéncia. O FLUENT apresentou resultados com menor erro percentual, porém o tempo de convergéncia chega a
muito mais de 1000 vezes o tempo do XFOIL, mostrando-se uma étima ferramenta para uma analise 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 humber 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.

Keywords: airfoil, panel method, finite volume method, two-dimensional, Aerodesign
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