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RESUMO

No projeto de aeronaves, o desenvolvimento de dispositivos hipersustentadores
eficientes permitem operacbes de pousos e decolagens mais seguras, sem
comprometer o desempenho em voo de cruzeiro. Esses sistemas tém o objetivo de
aumentar a eficiéncia do aerofdlio, sendo seu estudo desenvolvido de forma
puramente pratica durante muitos anos, por meio dos tuneis de vento. Esse cenério
mudou apds o surgimento dos computadores, que tém seu poder de processamento
utiizado para o calculo das equacgbBes envolvidas. O estudo numérico de
escoamentos sobre aerofélios permite aos engenheiros economizar tempo e
investimentos na obtencao de informacgdes essenciais para o projeto de aeronaves,
turbinas e outros equipamentos. Neste contexto, o presente trabalho traz uma
analise computacional do aerofolio NACA 65(,)-415 com a utilizagéo de flapes. Se
trata de uma reproducdo computacional parcial de um estudo pratico em tunel de
vento realizado pela NASA em 1950. E uma andlise bidimensional do aerofélio,
gerando os coeficientes de sustentacdo e de arrasto conforme varia-se o parametro
de angulo de ataque. Inicialmente é feita a valida¢do do modelo por meio do trabalho
de Obeid et. al.(2017), onde o perfil NACA 0015 é simulado pelo mesmo software
adotando modelos de turbuléncia na analise. Além disso, é realizado o teste de
qualidade de malha para evitar possiveis variacdes no resultado final que estejam
ligadas a discretizacdo do problema. Depois, sdo plotadas as coordenadas do
aerofdlio estudado em software CAD e importadas para o ANSYS Fluent,
configuradas as condicdes simplificadas de escoamento, que s&o regime
permanente, incompressivel e isotérmico. Sao escolhidos 4 combinac¢des de angulo
de ataque para os 55° de deflexdo de flape analisados. A comparagcdo entre 0s
coeficientes obtidos nas situacdes escolhidas e os resultados da NASA apresentam
uma boa aproximacao préoximo ao angulo de estol (desvio de 1,1%) , e mesmo que
alguns pontos mostrem variacbes maiores, o comportamento da curva é
semelhante, mostrando relevancia a esta aproximacgéo simplificada.

Palavras-chave: Dispositivos hipersustentadores. Sustentacdo. Arrasto. Modelo de

turbuléncia. Simulacéo.



ABSTRACT

In aircraft design, the development of efficient high lift devices enables safer landing
and takeoff operations without compromising cruise performance. These systems
aim to increase the efficiency of the airfoil, and their study has been developed purely
for many years through wind tunnels. This scenario changed after the emergence of
computers, which have their processing power used to calculate the equations
involved. The numerical study of airfoil flows allows engineers to save time and
investment in obtaining critical information for aircraft, turbine and other equipment
design. In this context, the present work presents a computational analysis of the
NACA 65 (2) -415 airfoil with the use of flaps. This is a partial computational
reproduction of a practical wind tunnel study conducted by NASA in 1950. It is a two-
dimensional analysis of the airfoil, generating the lift and drag coefficients as the
angle of attack parameter varies. Initially, the model is validated by Obeid et al.
(2017), where the NACA 0015 profile is simulated by the same software adopting
turbulence models in the analysis. In addition, the mesh quality test is performed to
avoid possible variations in the final result that are linked to the problem
discretization. Then, the coordinates of the aerofoil studied in CAD software were
plotted and imported into ANSYS Fluent, configuring the simplified flow conditions,
which are permanent, incompressible and isothermal regime. Four angle of attack
combinations were chosen for the 55 ° flap deflection analyzed. The comparison
between the coefficients obtained in the chosen situations and the NASA results
presents a good approximation close to the stall angle (1.1% deviation), and even if
some points show larger variations, the behavior of the curve is similar, showing
relevance to this simplified approach.

Keywords: High-lift devices. Lift. Drag. Turbulence model. Simulation.
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1 INTRODUCAO

Do surgimento das primeiras aeronaves até o lancamento do homem a lua
passaram-se apenas algumas décadas, entretanto a evolucdo da tecnologia é
notavelmente exponencial. Embora até a primeira metade do século XX o0 estopim
para o avango foi impulsionado pelas guerras, no momento presente a alta
gualidade e tecnologia embarcada nas aeronaves € resultado da grande demanda e
concorréncia do setor. No inicio o objetivo era apenas passar alguns minutos no céu

por propulsdo prépria, mas a histéria foi muito além.

Segundo Rodrigues (2014), os aficionados pela aviagdo puseram-se a criar
e desenvolver novas maquinas voadoras. E assim, o estudo permitiu grandes
avancos que hoje resultam em avibes que atingem velocidades supersénicas e até

VOOS espaciais.

Esses avancos ocorreram de diversas maneiras dependendo do tipo de
aeronave e operagado que se estava analisando. A competéncia de um avido pode
estar relacionada a voar em velocidades supersonicas, gastar pouco combustivel,
resistir & cargas gravitacionais acentuadas, operar em aeroportos pequenos, ou

pousar com baixissimas velocidades, e assim por diante.

Toda a operagdo de uma aeronave resulta das forcas que lhe mantém no ar,
gue resumidamente séo sustentacao e arrasto. Dessa forma, desenvolver maneiras
de manipular essas componentes € 0 meio mais coerente de aperfeicoar o

desempenho da maquina voadora.

Inicialmente, os estudos realizados em tal dominio dependiam da utilizagdo

dos tuneis de vento para estudar a performance de uma superficie sob escoamento,
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entretanto com o aumento da complexidade das geometrias tal procedimento tornou-
se um tanto caro e demorado. Para preencher essa lacuna, surgiram as simulacdes
computacionais de fluidodinamica. Segundo Versteeg e Malalasekera (2007),
existem diversas vantagens do CFD (Dinamica de fluidos computacional) em relacéo
as aproximacdes experimentais de escoamento de fluidos, como a reducdo do
tempo e custo para desenvolvimento de novos projetos, controlar experimentos
dificeis de modelar (dimensfes), capacidade de estudar situacfes que se tornariam
arriscadas na pratica (cenarios de acidentes) e um detalhamento de resultados

praticamente ilimitado.

A tecnologia de simulacdo computacional de fluidos foi integrada pela
indUstria aeroespacial por volta da década de 1960, e o motivo de seu uso ter
"estagnado” foi a tremenda complexidade do comportamento de um fluido. A
disponibilidade de hardwares de alta performance e preco acessivel, além do
surgimento de interfaces de uso simplificado levaram a uma grande procura dos
processos CFD pela comunidade industrial desde os anos 1990. Desde entéo,
muitos estudos vem sendo publicados sobre as simulaces numéricas, como o
trabalho desenvolvido por OBEID et al.(2017), que demonstra todas as etapas de

processamento da informacéo, modelagem da malha e resultados obtidos.

Os métodos de estudo de escoamentos sobre aerofdlios séo feitos com a
utilizacao dos tuneis de vento e as simula¢des numéricas de fluido dinAmica. Tanto o
método pratico quanto a aproximagcdo numérica sao importantes no estudo, e
habitualmente ambos se complementam ao desenvolver de um projeto. Entretanto, a
utilizacdo da computacdo é um metodo que, por envolver basicamente poder de

processamento, economiza dinheiro e tempo.

Sendo assim, este trabalho propde utilizar a tecnologia CFD para comparar
a variacdo das componentes de sustentacéo e arrasto de um perfil aerodinamico em
situacao plana, e com a utilizacdo do dispositivo HLD (dispositivo hipersustentador)

Flape.
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1.1 Tema

O presente trabalho ocupa-se do estudo computacional de otimizacdo da
sustentacao gerada em um aerofélio quando em uso do dispositivo hipersustentador

flape simples.

1.1.1 Delimitacdo do tema

Andlise computacional (CFD) das alteragbes da curva de sustentacdo
causadas pelo uso de flapes planos no aerofolio NACA 65(,)-415. As condicdes de

simulacdo do sado escoamento citadas abaixo:
a) Regime permanente

b) Atmosfera padrao

c¢) Fluido incompressivel

e) Andlise bidimensional

1.2 Objetivos

O objetivo do trabalho é avaliar o comportamento da curva C_ x Alfa
(coeficiente de sustentacéo x angulo de ataque) do aerofolio NACA 65,415 quando
submetido a certas deflexdes de flapes e angulos de ataque, por meio
computacional, tomando como comparativo um estudo pratico realizado pela NASA
em 1950.

Objetivos especificos

Os objetivos especificos sao listados a seguir.

a) Modelagem bidimensional com auxilio CAD (desenho assistido por
computador) do aerofélio em estudo com sua superficie

hipersustentadora.
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b) Simulacdo computacional fluidodindmica do aerofdlio em diferentes

angulos de ataque e 55° de flapes.
c) Verificacdo do codigo numérico.

d) Andlise dos efeitos do flape sobre a sustentacdo, arrasto e angulos

criticos do aerofdlio.

1.3 Justificativa

A velocidade das decolagens e pousos de avides a jato tem aumentado, e

COmMo consequéncia, 0s aeroportos tiveram que ser estendidos por todo o mundo.

Ha limites econbmicos e operacionais relacionados a esta extensao, como
também limites de velocidades para pousos e decolagens seguros. Assim, com 0
intuito de manter as velocidades de decolagem e pouso dentro de limites,
dispositivos de alta sustentagcdo mais potentes séo requeridos.

A tendéncia do desenvolvimento de dispositivos
hipersustentadores tem sido atingir altos niveis de sustentacdo com

tecnologia simplificada para reduzir custos de aquisicdo e manutencdo da
frota (RUDOLPH, 1996, pg.1).

7

"O sistema hipersustentador € uma parte critica do projeto. Para alcancar
razoavel desempenho em pouso/decolagens e também em cruzeiro, o0 projeto vai

requerer um sistema hipersustentador sofisticado” (MASON, 2006).

Se o valor natural do coeficiente de sustentacdo (C,) de um avido
ndo é grande o bastante para pousos e decolagens seguros, o coeficiente
de sustentacdo maximo (C,a) pode ser aumentado mecanicamente pelos
dispositivos de alta sustentacdo (ANDERSON, 1999).

Segundo Carvalho (2015), a verificacdo da eficiéncia aerodindmica e a
comparacao de diferentes geometrias de um aerofolio pode ser aferida através do
uso de técnicas de fluidodindmica computacional, podendo-se obter respostas
rapidas e com baixo custo quando comparados a testes praticos. A metodologia de
calculo presente em softwares CFD fundamenta-se na solugdo de forma numérica
das equacdes de Navier-Stokes aplicadas a uma malha a qual descreve uma

geometria tridimensional obtida em software CAD.
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A utilizacdo de dispositivos hipersustentadores possibilita as aeronaves
aproximacdes de grande performance e decolagens mais curtas, o que pode ser
traduzido em seguranca nas operacfes mais criticas. Sendo assim, o estudo das
variacbes que os HLD provocam nos aerofédlios (mais precisamente, os flapes)
torna-se de extrema importancia. Além disso, a grande capacidade de
processamento dos hardwares atuais permite uma aproximagao numerica eficiente e
de custos reduzidos, se comparados ao método experimental, sem mencionar o

tempo envolvido.

No ano de 1950 a NASA (ainda NACA) realizou um estudo intitulado "
Investigacdo de controle de camada limite para melhorar as caracteristicas de
arrasto e sustentagdo do aerofdlio NACA 65415 com flapes simples e de dupla
fenda". Estudo realizado pelo Laboratorio aeronautico Langley (Virginia, EUA), e
chefiado por EImer A. Horton. O estudo objetivava quantificar os ganhos de Maximo
coeficiente de sustentacao provocados pelo uso de fendas (slots) combinadas com

flapes na asa de um aviao.

Trata-se de um estudo de camada limite, onde a fenda trabalha com o
principio de succao de Venturi, amplificando a agéo dos flapes e mantendo os filetes
de ar energizados préximos da asa. Para quantificar esses efeitos, foi construido um
modelo de asa, com 2 pés de corda (largura), posto em um tunel de vento. As
medidas de sustentacdo foram realizadas pegando a diferenca entre a pressao
integrada de reac@o no teto e superficie inferior do tinel. O modelo de 2ft foi
construido em liga de aluminio. Para o estudo com o flape plano, testes foram feitos
para determinar a configuracdo de deflexdo de maior sustentagcdo. As melhores
configuracdes de flapes (50° e 55°) foram encontradas por investigagéo sistematica
em Reynolds de 1.0x10° até 6.0 x10°. O aerofélio também foi testado com a fenda

traseira selada, afim de ter um comparativo e determinar a maxima sustentacao.

Na figura 1 esta disposto o modelo de asa construida para estudo de
deflexdo de flapes. Foram gerados valores de CL em funcédo do angulo de ataque,
como pode ser visto na figura 2, e esses dados sdo o0 ponto de partida para o

desenvolvimento dessa analise computacional.



Figura 1- Modelo de asa construida pela NASA.
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Fonte: Dos autores.

Figura 2- Curvas de C_ em funcao do Ataque para 55° de flape
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1.4 Delimitagéo do trabalho

Este trabalho restringe-se a simulacdo computacional fluidodindmica do
aerofdlio NACA 65(,)-415 combinando angulos de ataque e deflexdo de flape de 55°.
Sera uma comparacao dos valores de C_ obtidos nas situacdes propostas e estudos
experimentais. Serdo consideradas algumas informacgfes de entrada como regime

permanente, escoamento incompressivel e isotérmico do ar atmosfeérico.

1.5 Estruturado trabalho
O presente trabalho esta dividido nos seguintes capitulos:

O primeiro capitulo introduz e delimita o tema, aponta os objetivos gerais e

especificos, além de apresentar a estruturacao do trabalho.

O capitulo de numero dois realiza uma revisdao bibliografica acerca dos
fluidos, aerodinamica, aeronaves e dispositivos de hipersustentacdo. Essa sec¢ao
fecha com uma explanacdo da utilizagdo da simulacdo computacional de fluidos
(CFD), salientando os conceitos necessarios para o desenvolvimento da proposta.

O terceiro capitulo apresenta a metodologia utilizada, a descricdo dos

passos que serdo tomados para alcancar os objetivos propostos.

O quarto capitulo mostra o desenvolvimento do trabalho, que é concluido no

quinto.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Com o objetivo de contextualizar o leitor acerca dos assuntos abordados
neste trabalho, na sequéncia estao relacionados o0s conceitos tedricos pertinentes,
como fluidos, aerodinamica, dispositivos hipersustentadores e simulagbes

computacionais.
2.1 Fluidos

"Um fluido € uma substancia que se deforma continuamente sob a aplicagao
de uma tenséo de cisalhamento (tangencial), ndo importando 0 quao pequeno seja o
valor® (FOX et.al.,2013). Para distinguir as fases podemos analisar a situacéo
abaixo, onde é aplicada uma forca de cisalhamento sobre um sélido e um fluido, e
apos a deformacao inicial apenas o fluido continuara se deformando. Além disso, o
fluido em contato com a superficie solida ndo desliza, tendo a mesma velocidade
nula, que é um fato experimental, e tal circunstancia gera a camada limite, que sera

abordada mais a frente.

Figura 3 - Comportamento do fluido devido ao cisalhamento

Tempo

F F F
/ [/ 'y V20

(a) Sdlido ou fluido (b) Sdlido ou fluido (¢) Somente fluido (d) Somente fluido

Fonte: Fox (2013).
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"Apesar da estrutura molecular dos fluidos ser importante para
distinguir um fluido de outro, ndo é possivel descrever o comportamento dos
fluidos, em equilibrio ou movimento, a partir da dindmica individual de suas
moléculas. Mais precisamente, nds caracterizaremos o comportamento dos
fluidos considerando os valores médios, ou macroscépicos, das
guantidades de interesse" (VERSTEEG e MALALASEKERA, 2007)

Para Hauke (2008), enquanto no estado sélido a matéria é mais ou menos
rigida, os fluidos caracterizam-se por seu movimento interminavel e deformavel.
Para entender melhor seu comportamento, alguns conceitos precisam ser

explanados.
2.1.1 Tensao normal e cisalhante

Dada uma superficie de um corpo onde esta atuando uma forca,

existem dois tipos de tensdes presentes: tensdo normal e tenséo de cisalhamento.

o Tensdo normal (s): E o quociente entre a forca aplicada e a area

perpendicular, onde esta atuando a forca:

o= )
Ap

o Tensdo cisalhante (r): E a forca por unidade da area que age

tangencialmente a superficie.

=1 (2

. . . ~ , N .
No sistema internacional (SI) a tensdo € dada em pascal Pa = — - Mais

comumente utilizados em MPa = 10° Pa. Na figura abaixo é elucidada suas
aplicacoes
Figura 4 - Tensao normal e tensao cisalhante

F/A

Fonte: Hauke (2008).
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Analisando a figura 3, exemplo do fluido, percebe-se que a placa superior €
inicialmente acelerada pela forca aplicada, assumindo velocidade maior que zero. A
partir de certo instante adquire velocidade constante, o que comprova que a forca
aplicada na placa € equilibrada por forcas internas ao fluido, pois pela segunda lei de

Newton, ao n&o existir aceleragao a resultante das forgas deve ser zero.

Segundo Brunetti (2008), a explicacao disso esta no principio da aderéncia.
O fluido em contato com a placa superior ira se mover com a mesma velocidade
dela, e o fluido em contato com a parte inferior ira adquirir velocidade nula (a mesma
velocidade do solo). Sendo assim, h& a existéncia de um gradiente de velocidades, e
as camadas intermediarias se adaptam as extremas. Cada camada do fluido desliza
sobre a proxima com velocidade relativa, fato que cria atrito entre elas. Tal
deslizamento gera tensGes de cisalhamento que aplicadas na area da placa
originam uma forca tangencial interna ao fluido, que € a forca de equilibrio com a
externa. A figura 3 demonstra as tensfes cisalhantes do escorregamento entre
camadas. Newton verificou que em alguns fluidos a tensdo de cisalhamento é
proporcional ao gradiente de velocidades (em y), sdo os chamados fluidos

newtonianos.

Figura 5- Gradiente de velocidades e surgimento das tensdes cisalhantes
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Fonte: Brunetti (2008).

2.1.2 Massa especifica e peso especifico

Outras caracteristicas diferenciam os fluidos, como o0 caso da massa e peso

especifico. Brunetti (2008) afirma que a massa especifica é a quantidade de massa
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de fluido por unidade de volume, e a partir dela é calculado o peso especifico (y),

dado pela seguinte equacao:

y=9p 3)
Onde g é a aceleracao da gravidade e p a massa especifica.

Quando a massa especifica de um fluido varia significativamente ao alterar
sua pressdo e temperatura, € chamado de fluido compressivel. Em contrapartida,
caso a variacdo seja pequena pode ser desprezada, e temos um fluido

incompressivel.
2.1.3 Compressibilidade de fluidos

Segundo Anderson (2001), um fluido é considerado compressivel quando
seu numero de Mach (M) é superior a 0,3. Nesse caso considera-se a variacdo da
massa especifica, pressdo e temperatura em funcdo da razdo entre calores
especificos (y). O numero de Mach é uma comparacdo da velocidade do
escoamento do fluido com a velocidade do som, sendo determinado da seguinte

forma:

M=— @)

Manipulando a equacao para facilitar a abordagem, temos:

Re.u

M = (5)

p.Cs.Lc

Onde u corresponde a viscosidade do fluido, p € a massa especifica do

fluido,e Cs a velocidade do som e Lc o comprimento da corda.

2.1.4 Equacgéo dos gases ideais

Segundo Fox et.al.(2006), a variagdo da massa especifica com a altitude
deve ser levada em consideracdo em muitas situacdes, para se obter resultados
mais aproximados da realidade. E sabendo que a massa especifica dos gases varia
de acordo com o delta de temperatura, é necesséario analisar cada situacdo pela
equacdo dos gases ideais. Porém White (1998) alerta, as propriedades
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termodindmicas encontradas teoricamente e experimentalmente se relacionam de
forma diferente entre substancias divergentes. E deve-se analisar substancias puras
de apenas uma fase, como agua no seu estado totalmente liquido. O segundo fluido
mais conhecido € o ar, sendo uma mistura de gases, desde que a proporcdo da
mistura se mantenha a mesma entre as temperaturas de 160 e 2200K, pode ser

considerada uma substancia pura.

p=p.RT (6)

Sendo R a constante universal dos gases (relacionado a massa molecular
do gas) e T a temperatura absoluta. Neste caso, a relacdo entre altitude e
temperatura atmosférica deve ser conhecida. Segundo Munson et.al.(2004), a
equacao de estado dos gases perfeitos aproxima o comportamento dos gases reais
em condi¢cbes normais, quando nao estdo préximos da liquefacdo. Na tabela abaixo

estdo dispostas algumas propriedades de gases na pressao atmosférica padréo.

Tabela 1- Propriedades fisicas de gases na pressao atmosférica

Temperatura Mazsa Viscosidade Constantedo — Razio entre
Especifica Dindmica Gas os Calores
T p I R Especificos ©
*Cy (kg fm*) (N-s5/m?) ]/ kg K) k

Ar (padrio) 13 1,23 E+0 1,79 E=5 2,865 E+2 1,40
Didxido de Carbono 20 1,83 E+0 1,47 E-5 1,BEQ E+2 1,30
Hélio 20 1,66 E-1 1,94 E-5 2,077 E+2 1,66
Hidrogénio 20 8,38 E-2 8,84 E-6 4,124 E+3 1,41
Metano (gis natural) 20 6,67 E-1 1LIDE-3 5,183 E+2 1,31
Nitrogénio 20 1,16 E+0 1,76 E~3 2,968 E+2 1.40
Oxigénio 20 1,33 E+0 2,04 E-5 2,508 BE+2 1,40

a () peso cspecifico, }, pode ser calculado multiplicando-se a massa especifica pela aceleragio da gravidade, A viscosidade
cinemdtica, v, pode ser obtida dividindo-se a viscosidade dinfmica pela massa especifica.

b Os valores da constante do gds s3o independentes da temperamira.
¢ (s valores da razdo entre 0z calores especificos dependemn moderadamente da temperatura,

Fonte: Munson et.al. (2004).

2.1.5 Viscosidade

Na tabela 1 € possivel verificar a divergéncia entre os valores de massa
especifica, constante dos gases R e também é introduzida um novo parametro, a
viscosidade. Segundo Vieira (1971), todos os fluidos reais apresentam uma

resisténcia & mudanca de forma, o que resulta na sua propriedade chamada
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"viscosidade". A viscosidade pode ser definida como a aderéncia interna do fluido, e
a sua taxa de deformacédo estd ligada a suas propriedades viscosas. Munson et al
(2004) afirma que a viscosidade é necessaria para estudar a fluidez , uma vez que

massa e peso especifico pode ser semelhantes em muitas substancias.

Brunetti (2008), define de forma simplificada, "a viscosidade dos fluidos é
originada pela coeséo entre as moléculas e pelos choques entre elas". Sendo que a
viscosidade ndo é uma propriedade visivel em fluidos em repouso, e a viscosidade
dindmica € uma propriedade dos fluidos que possibilita equilibrar, dinamicamente,
as forcas tangenciais externas quando os fluidos se movimentam. A lei de Newton
da viscosidade é definida da seguinte forma:

d
T= (7)

Onde:

T = Tenséo de cisalhamento
d . . ~ Y ~ ny ,n
i = Perfil de velocidade em relacéo a elevacao "y".

u = Viscosidade dinamica

Sendo que a viscosidade dinamica u varia em funcdo do tipo de fluido,

~ ~ dy
temperatura, pressao e taxa de deformacdo angular o

E comum a introducdo da viscosidade cinematica v de um fluido, sendo

definida como o quociente entre a viscosidade e a massa especifica:
u
v== 8
: ®)
2.1.6 Escoamento laminar e turbulento

"O primeiro parametro correlacionando o0 comportamento VviscosO e 0S

fluidos newtonianos é o adimensional numero de Reynolds" (WHITE, 1998).

Segundo Fox et.al.(2013), o numero de Reynolds é um parametro
adimensional que relaciona as forcas de inércia (vp) com as forcas viscosas (J/c). E
utilizado para classificar o regime de escoamento do fluido em laminar ou turbulento,

e € essencial para determinar se as forcas viscosas sao despreziveis ou nao.
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Segundo White (1998), para um baixo nimero de Re indica que os efeitos de inércia
sdo despreziveis. Reynolds moderados caracterizam um fluxo laminar suavemente
variavel, e um alto Re é um fluxo turbulento que varia no tempo de forma aleatoria,
com flutuacdes de alta frequéncia. Para aplicacbes aerodinamicas, Reynolds pode

ser definido em funcéo da corda média do perfil.

R, =% ©)

Onde: v é a velocidade do escoamento, p é a densidade do ar, u é a

viscosidade dinamica do ar e ¢ é a corda média do perfil.

"A importancia fundamental de Reynolds é a possibilidade de se avaliar a
estabilidade do fluxo podendo obter uma indicagdo se o escoamento flui de forma
laminar ou turbulenta" (RODRIGUES, 2014). O autor afirma que geralmente o
namero de Re aumenta proporcionalmente com o aumento da corda, alta velocidade
e baixas altitudes, e vice versa. E assim, a capacidade de um perfil em gerar
sustentacdo e arrasto esta diretamente ligado com o valor obtido, que se torna

turbulento na ordem de 1x10°.
2.1.7 Camada limite

A viscosidade gera outra definicdo importante no estudo dos fluidos, a
camada limite, que foi formulada inicialmente por Ludwig Prandtl em 1904. Segundo
Pereira (2010) através da teoria de Prandtl foi possivel dividir o fluxo de um
escoamento viscoso em duas regides. Uma das regiées muito proxima da fronteira
sélida, e a outra abrangendo o restante. Apenas na primeira regido o efeito da
viscosidade € importante, sendo responsavel pelo gradiente de velocidades
desenvolvido no escoamento. A camada limite se estende até o ponto em que a
velocidade do fluido é a mesma da corrente livre, e considera-se entdo um

escoamento ndo viscoso.

"A camada-limite € a regido adjacente a uma superficie sélida na qual

tensdes viscosas estdo presentes, em contraposicdo a corrente livre em que as
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tensdes viscosas sdo despreziveis" (FOX et.al., 2013). N&o é surpreendente que o
namero de Reynolds seja tdo significativo na caracterizagdo dos escoamentos da
camada-limite. O comprimento caracteristico usado no nimero de Reynolds ou é o
comprimento paralelo ao desenvolvimento da camada limite, ou é a sua espessura.
Fox ainda afirma que a transi¢ao de laminar para turbulento em um escoamento nao
€ pontual e nem possui um valor unico, sendo dependente do gradiente de pressao,
rugosidade superficial, transferéncias de calor, forcas de campo e perturbacdes de

corrente livre.

Figura 6- Camada limite sobre placa plana

zona turbulenta

} zona transicgio
} sub-camada laminar

AR

trans.

- CL laminar - CL turbulenta

Fonte: Pereira (2010).

2.2 Aerodinamica

"Aerodindmica é a area de estudo dentro da mecéanica dos fluidos que trata
dos efeitos das cargas atuantes sobre corpos imersos em um escoamento de fluido,
particularmente o ar" (SOUSA, 2008).

Todo o estudo desenvolvido ao longo de décadas a respeito do
escoamento de fluidos sobre perfis possibilitou um grande avango na
indUstria aerondutica. No inicio da era da aviagdo comercial, na primeira
metade do século XX, as decisbes de engenharia muitas vezes eram
tomadas de forma bastante empirica, pois o conhecimento teérico e técnico

ndo estava maduro o suficiente (HANSEN, 2009).

Rodrigues (2014), define a aerodinamica como estudo das propriedades dos
fluidos, e sua influéncia em um corpo submerso. Sendo assim, de grande

importancia para o desenvolvimento de aeronaves. O autor explica que essa ciéncia



27

sé ganhou importancia apés o advento de aeronaves e automoveis, no intuito de

tornar-lhes mais econbmicos, e assim, eficientes.

As cargas citadas por Sousa (2008), sdo geradas por meio de uma diferenca
de pressdes causada no escoamento em virtude do corpo em que circunda, além de
efeitos viscosos. As forcas resultantes sdo chamadas de sustentacdo e arrasto, e
séo definidas em seguida.

2.2.1 Sustentacéao

Segundo Brunetti (2007), a forca de sustentacdo € essencialmente o que
mantém em voo a aeronave. Essa é constituida por uma interacdo entre a asa e o ar
que flui sobre ela, gerando uma componente de forca perpendicular a direcdo do
movimento. Seu principio de funcionamento esta ligado a diferenca de presséao que

surge nos dorsos das asas devido ao diferencial de velocidades do escoamento

Rodrigues (2014), ressalta que a sustentacdo é a maior vantagem que uma
aeronave possui em relacdo a outros veiculos, sendo sua garantia de vencer o peso
e manter o voo. Sua formacéo pode ser explicada por meio de duas abordagens. Se
a asa possui um angulo maior que zero entre sua corda e o vento relativo, o
escoamento serd forcado a se dividir, sendo uma parcela para o intradorso que é
forcada para baixo, gerando uma forca na direcdo ascendente (asa é forcada para
cima), efeito explicado pela terceira lei de Newton (a¢éo e reacéo).

A outra abordagem segundo Rodrigues (2014) é por meio da teoria de
Bernoulli, a continuidade do escoamento. " Se a velocidade de uma particula de um
fluido aumenta enquanto ele escoa ao longo de uma linha de corrente, a presséao
dindmica do fluido deve aumentar e vice-versa". Assim, como na parte superior das
asas a velocidade do escoamento € maior (particulas percorrem uma maior distancia
no mesmo tempo que na superficie inferior), a pressao estatica na superficie inferior
€ menor que na superior, que pode ser interpretado como uma forga de sustentacao
gue age de baixo para cima. Na figura abaixo é possivel ver a separacao do fluxo de

ar entre os dorsos da asa.
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Figura 7- Escoamento sobre uma asa

Fonte: Rodrigues (2014).

O principio de Bernoulli pode ser expresso da seguinte forma:
De + %.p.v2 = cte (10)

Onde p, é a pressao estatica que o ar aplica sobre a asa, p € a densidade

do ar em escoamento e v, a sua velocidade.

Uma forma simples de visualizar a variagdo de pressdo e velocidade em

escoamentos é pelo tubo de Venturi, que é demonstrado a seguir.

Figura 8 - Tubo de Venturi

ve=vy |

Vis Pet per = pegl pes =pel

Fonte: Rodrigues (2014).
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Segundo Anderson (1985), segundo a complexidade e tamanho das
superficies imersas em um escoamento, as forgas aerodindmicas sdo geradas pela

pressédo e pela tensdo de cisalhamento.

Figura 9 - Presséo e tenséo de cisalhamento no aerofdlio

’IJ

Fonte: Anderson (1985).

A pressdo e a tensdo de cisalhamento (1) geram uma forga, a resultante
aerodindmica (Ra), € um momento (M). A resultante é dividida em duas partes, uma
paralela ao escoamento, a forca de arrasto (D), e uma perpendicular ao
escoamento, a forga de sustentacdo (L). Ambas atuam no centro de presséo (Cp) do

perfil, como ilustrado abaixo.

Figura 10 - Forcas aerodinamicas resultantes

Fonte: Anderson (1985).

De acordo com Abbott e Doenhoff (1959) a for¢a de sustentacéo é calculada

da seguinte maneira:
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L=>pV2.5.C, (11)

Sendo,
e [L: Forca de sustentacao
e p: Densidade
e V: Velocidade da aeronave
e S:Areadaasa

e (. Coeficiente de sustentacdo
2.2.2 Forgade arrasto

Em contraposicdo a sustentacdo, que produz uma forca favoravel ao voo, a
forca de arrasto € a segunda componente da resultante aerodindmica. Rodrigues
(2014) explica que o arrasto € advindo das diferentes pressdes que atuam na
aeronave e também das tensbes de cisalhamento. Dessa forma, um projeto bem
estruturado e visando eficiéncia energética e aerodindmica deve garantir menor

arrasto possivel.

Assim como a sustentacdo, a forca de Arrasto esta relacionada com o
coeficiente de arrasto, que neste caso depende das caracteristicas do perfil
aerodinamico selecionado para o avidao. Uma asa considerada eficiente possui um
alto coeficiente de sustentacdo e um reduzido Cy4. Além da geometria do perfil, o
arrasto é influenciado pelas condi¢cdes de escoamento (laminar ou turbulento) e pelo

angulo de ataque.

Segundo Mueller (2001), em escoamentos de baixos Reynolds o Cq4 tende a
aumentar, reduzindo a relacdo sustentacéo/arrasto (L/D),e assim limitando a
eficiéncia do aerofdlio. O autor ressalta também que com a reducéo da velocidade
ocorre a amplificacdo da espessura da camada limite, gerando variacdes de

pressodes diretamente relacionados com arrasto e sustentagao.

Com o incremento de angulo de ataque do aerofdlio a diferenca de presséo
entre o intradorso e extradorso também € elevada, causando um aumento da forca
de sustentacado , assim como também um aumento gradativo da forca de arrasto. As

figuras 11 e 12 mostram as curvas do coeficiente de sustentacdo e de arrasto em
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funcéo do angulo de ataque para o perfil NACA 65(,)-415, em condi¢Ges de Reynolds

igual & 10°. A maxima relagéo C,/Cp, foi obtida no a=5,5°,

Figura 11 - C_ vs a para o perfil NACA 65(,)-415

Cl v Alpha
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Fonte: Airfoiltools (2019).

Figura 12 - Cp vs a para o perfil NACA 65()-415
Cd v Alpha
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Fonte: Airfoiltools (2019).

A forca de arrasto também pode ser expressa em termos de coeficientes

adimensionais, pela equacao proposta por Abbott e Doenhoff (1959).
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D =2 pV2SC, (12)

2

Sendo,
e D: Forca de arrasto
e p: Densidade
e V: Velocidade da aeronave
e S:Areadaasa
e (,: Coeficiente de arrasto

2.2.3 Momentos

Segundo Rodrigues (2014), além das componentes sustentacdo e arrasto,
h& um momento que tende a rotacionar o perfil aerodindmico. Para fins de célculos,
considera-se que esse momento atua em um ponto localizado a 1/4 da corda, a
partir do bordo de atague. Esse ponto € chamado de centro aerodinamico do perfil.
Utilizando a convencdo da regra da mao direita, momentos positivos atuam no

sentido horario. Como o arqgueamento dos aerofdlios geralmente € positivo, a

tendéncia de rotacdo dos mesmos € anti-horaria (momentos negativos).

Figura 13 - Forgas aerodindmicas e momento atuante no aerofolio

Fonte: Rodrigues (2014).

2.3 Principais caracteristicas dos avides

7

Para Rodrigues (2014), Um avido € um modelo de aeronave de asa fixa
mais pesada que o ar, movida por propulsdo mecéanica, que se mantém em voo
devido a reacdo dindmica do ar que escoa através de suas asas. Apesar de cada
aviao ter seu projeto desenvolvido para suprir diferentes necessidades, todos eles

possuem alguns componentes principais, que sao fuselagem (corpo longitudinal),
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asas, empenagem (estabilizadores verticais e horizontais), trem de pouso e grupo
motopropulsor. A figura 14 demonstra os principais componentes.

Figura 14 - Componentes principais das aeronaves

Empenagem

Fuselagem

Grupo

gy
muto-propulsor Trem de pouso

Fonte: Rodrigues (2014).

2.3.1 Superficies aerodinamicas e aerofélios

Segundo Homa (2010), quanto ao estudo da aerodindmica, 0s componentes
de um avido podem ser classificados em superficies aerodinamicas e aerofélios. As
superficies aerodindmicas sao definidas assim por produzir reduzida resisténcia ao
avanco, mas nao produzem nenhuma forca Util (pode-se citar o spinner e as

carenagens de rodas).

Figura 15 - O spinner é fixado na frente das hélices

Fonte: Alan R. Photography (2019).

Em contrapartida, os aerofélios sdo as superficies que geram forcas

essenciais ao voo, como a hélice, asa e empenagens do avido.



Figura 16 - Estabilizadores vertical e horizontal
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Fonte: Rodrigues (2014).

2.3.2 Geometria do aerofélio

34

Sousa (2008) descreve que o aerofdlio tem por objetivo produzir uma

diferenca de pressbfes, e assim um efeito aerodinamico. Sendo o efeito principal a

forca de sustentacdo, que mantém a aeronave no ar. Suas caracteristicas principais

sdo descritas a seguir.

e Envergadura: Representa a distancia entre cada uma das pontas das asas.

e Corda: E a linha reta que une os bordos de ataque e fuga.
e Extradorso: Representa a porgéo superior do perfil aerodinamico.

e Intradorso: Representa a porc¢ao inferior do perfil aerodinamico.

e Linha de curvatura média: Linha que segue a curvatura do perfil, equidistando

do extradorso e do intradorso.

Figura 17 - Geometria tipica dos aerofolios

Espessura Maxima
Extradorso

Linha de Esqueleto
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L
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de Ataque \

Bordo de
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/ N

Arqueamente Maximo

Intradorso

Linha de Corda

Fonte: Sousa (2008).



Cada perfil aerodindmico possui suas caracteristicas proprias, como
coeficientes de sustentacdo e arrasto em determinados angulos de ataque,
comportamentos diferentes de acordo com o fluido aplicado, sendo que todas
essas informacgfes sao fundamentais no projeto de um aerofélio. Henn (2012)
afirma que seu comportamento tedrico é obtido por meio de ensaios, como
por exemplo, os realizados pelo laboratério da Géttingen, na Alemanha, e os
ensaios realizados nos laboratorios da National Advisory Comitee of
Aeronautics (NACA), hoje denominado de NASA, nos Estados Unidos da
América. Na figura abaixo é demonstrado o significado da nomenclatura do
perfil NACA que seréa abordado nesse trabalho.

Figura 18 - Interpretacdo dos digitos NACA

Espessura maxima de 15% do valor
dacorda, ou seja, 0,15¢.

=% Coeficiente de sustentagdo de projeto é 0,4.

= Faixa de Cl para arrastro minimo & igual 4 0,2.

3 A press3oc minima ocorre a uma distdncia do bordo de ataque igual a 0,5¢,
para a distribuig3o simétrica basica de espessura com sustentagio nula

=>» Aerofélio da Série 6
Fonte: Do autor (2019).
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Figura 19 - Exemplos de formatos de aerofolios

Segao do aerofolio
Vista lateral do formato da asa

—— Irmaos Wright
4. F-36 (Subsdnico)
- 51 (Subsdnico)
~———  F104 {Supersdnico)

Fonte: Adaptado de NASA (1975).

2.3.3 Formato das asas

36

Além da vasta gama de perfis aerodinamicos, Rodrigues (2014), destaca

também a variedade de formatos de asas existentes, sendo que 0s mais comuns

sao as retangulares, trapezoidais e elipticas.

e Asa retangular: Possui baixa eficiéncia, considerando que a relagao

sustentacao/arrasto que gera € inferior aos outros modelos existentes.
e Asa trapezoidal: Desempenho aerodindmico excelente,

gradativa reducédo da corda ao longo da asa (reduz arrasto induzido).

devido a

e Asa eliptica: E a mais eficiente de todas, porém é a mais dificil de se

fabricar.
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Figura 20 - Vista superior dos modelos de asas

Retangular
C o

— - J— -

g’—- ) Trapezoidal

Fonte: Adaptado NASA (1975).

2.3.4 Principais angulos

Além do formato das asas e perfis, alguns angulos sdo de extrema
importancia no projeto e operacdo dos avides. Os angulos principais de estudo sao
angulo de ataque (a) e angulo de incidéncia (8). O primeiro, € o adngulo formado
entre a corda do perfil e o vento relativo. O efeito da elevacéo do angulo de ataque é
0 aumento da sustentacdo e respectivamente do arrasto, até um ponto critico
(dngulo de estol). O angulo critico do aerofdlio pode ser aumentado em até 30 graus

com a utilizacao dos dispositivos hipersustentadores.

Figura 21 - Angulo de ataque

espessura

angulo de ataque
arqueamento

linha de arqueamento

vento relativo

linha de corda

Fonte: Adaptado de Rodrigues (2014).
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Ja o angulo de incidéncia (8) € o angulo entre a corda do perfil e o
eixo longitudinal da fuselagem da aeronave. Usualmente, as asas sdo montadas no
avido formando um pequeno angulo positivo de incidéncia (5°), o que lhe confere

melhor performance em pousos, decolagens e voo nivelado.

Figura 22 - Angulo de incidéncia

bordo de ataque

linha de corda

o,

angulo de
incidéncia
bordo de fuga

linha paralela ao eixo longitudinal do avidao

Fonte: Adaptado de Rodrigues (2014).

2.3.5 Estrutura das asas

As asas sao as estruturas elementares de sustentacdo do voo de um aviao,
e possuem inumeros formatos e finalidades especificamente desenvolvidas para
atender a proposta de cada fabricante. De acordo com a posicédo da asa ela pode
ser alta, média ou baixa, influenciando da dindmica de voo do avido, principalmente
em relacdo ao vento que Ihe atinge, movimento de rolagem e esteira de turbuléncia
que é propagada apos o fluxo passar pelas asas e direcionar o estabilizador
horizontal. Além disso, um avido pode ser monoplano (se possuir um par de asas),
biplano (se possuir dois pares de asas) e assim por diante. Segundo Talay (1975) a
asa proporciona a principal for¢ca de sustentacdo de um avido, sendo essa obtida
através da acado dinamica dela em relacéo ao ar. O formato do aerofélio, da asa e

sua fixacdo na fuselagem vai depender do seu objetivo de projeto.
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Figura 23 - Avifes de asa alta, média e baixa.

I =

ASA ALTA

’/—&f ASA MEDIA

ASA BAIXA

Fonte: Adaptado de NASA (1975).

2.3.6 Geometria alar

A estrutura de uma asa é basicamente composta por nervuras, longarinas e

seus bordos.

Nervuras: Proporcionam o formato aerodinamico as asas e transmitem os
esforcos da superficie alar a longarina. Ligam o bordo de ataque com o

bordo de fuga.

Longarina: E a "viga" da asa. E o principal componente estrutural, sendo
dimensionada de forma a suportar esforcos cisalhantes, fletores e

torcionais provenientes das cargas aerodinamicas do voo.

Bordos: Representam as partes dianteira e traseira da asa
respectivamente. O bordo de atague pode possuir elementos
hipersustentadores como os slots, e o bordo de fuga possui os flapes

(além de alojar os ailerons).



40

Figura 24 - Elementos principais da asa de um aviao
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Fonte: Aviacdo geral (2010).

2.4 Estol
"Normalmente, o aumento do angulo de ataque proporciona um aumento da
forca de sustentacdo até um certo ponto no qual esta diminui bruscamente. Este

ponto € conhecido como estol" (RODRIGUES, 2014).

Anderson (1999), demonstra que o C_. aumenta proporcionalmente com o
angulo de ataque até um ponto critico, denominado estol do aerofélio. A sustentacao
atinge um pico e em seguida cai drasticamente, a medida que o a aumenta. O valor
maximo de C, é chamado de C s A minima velocidade em que um avido possa


http://rsbals.weebly.com/asas.html
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manter voo reto nivelado é a Velocidade de Estol (Vestol), € €sta relacionada com a

CLmé\x-

Figura 25- C, e Cp vs angulo de ataque

S~

<

Asa estolada

0 4 % 1
\ angulo de ataque ‘<

e [+ 2]
Fonte: Adaptado de Rodrigues (2014).

A razdo da reducdo brusca da sustentacdo é a separacdo do escoamento
gue ocorre no extradorso (parte superior) do perfil, gerando também a elevacéo do
arrasto. Quando isso ocorre, o C_ decresce drasticamente e o Cp aumenta

rapidamente.

Figura 26 - Ponto de separacao vs angulo de ataque

Ponto de separagao

Ponto de separa(;io \ Maxima Sustentagao
’ { A-4R° )
>

AAagque:0 Esteira Viscosa |

Ponto de separagio

Ponto de separagdo  A: 20°
A: 5°

Grande esteira viscosa
Redygao da sustentagao e
aumento do arrasto de pressao

Fonte: Adaptado de Andrade (1999).
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Na figura 26 pode-se perceber que com o aumento do angulo de ataque o
ponto de separagdo move-se lentamente em diregdo ao bordo de ataque, mas se
mantém relativamente proximo do bordo de fuga. Préximo ao angulo de estol do
aerofolio a separacdo move-se rapidamente e consequentemente o arrasto aumenta

abruptamente, e a sustentacéo decai.

Vieira (1971), assume que a separagdo da camada limite da origem a um
escoamento no sentido oposto a direcdo geral (turbilhonamento), causando também
um aumento da espessura da mesma. Esse descolamento e trilha de vértices
dependem da existéncia de um gradiente positivo de pressdes, e quanto mais
acentuada a curvatura da superficie, maior o gradiente de pressfes e mais intensos
os fenbmenos descritos. A consequéncia do descolamento € a perda de energia,

sendo indesejavel a sua formacéo.

Rodrigues (2014) ressalta que o estudo do estol é de extrema importancia
pois proporciona dados para calculos de desempenho das aeronaves, como as
minimas velocidades de operacdo, comprimentos de pista necessarios e assim por

diante.

O célculo da velocidade de estol proposto por Anderson (1999) é

determinado pelo C nax, & partir da seguinte equacao:

2w

pooSCrmax

(13)

Vestor =

Sendo

e W =Peso do avido
e p = Densidade fluido
e S=Areaalar

e C_max= Coeficiente de sustentacdo maximo
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2.5 Dispositivos hipersustentadores

Alguns dispositivos estao disponiveis para artificialmente elevar 0 Cnsx além
do possivel com o formato basico do avido, segundo Anderson (1999). S&o os
chamado dispositivos hipersustentadores (High-lift devices), que incluem os flapes e
slats, e quando acionados pelo comandante reduzem a velocidade de estol, sendo

geralmente utilizados em operagdes de pousos e decolagens.

Segundo Anderson (1999), apesar da vasta opcdo de dispositivos
hipersustentadores (slots, slats, flapes, freios aerodinamicos e assim por diante) seu
propdsito em comum é a seguranca em decolagens e a capacidade de pousar na
menor velocidade possivel, e tudo isso sem afetar as caracteristicas normais de voo.
Na minima velocidade de voo (decolagem e pouso), as asas devem estar operando

No Cimax.

Para Homa (2010), os flapes sdo HLD que servem para aumentar a
curvatura ou arqueamento do perfil, aumentando assim seu coeficiente de
sustentacdo. O angulo critico (estol) diminui um pouco, pois o flape produz uma

perturbacdo no escoamento.

Os flapes devem ser utilizados para aumentar o maximo coeficiente de
sustentacdo C max, aumentar a area da asa, ou ambos (Anderson, 1999). O C max
para um aerofélio com um flape convencional € maior que um aerofélio sem flapes, e
ele aumenta proporcionalmente com o angulo de ataque. Entretanto o angulo de
estol é essencialmente o mesmo. Esse fato ndo ocorre com os Slots, onde maiores

angulos de estol sdo obtidos com o seu uso.

Rodrigues (2014) define os flapes como dispositivos hipersustentadores
compostos por abas articuladas que sao instalados nos bordos de fuga alares, e
quando estendidos aumentam a sustentacéo (e também o arrasto) pela mudanca de
curvatura do seu perfil e aumento da sua area. Como mencionado anteriormente, 0s

HLD sao utilizados em momentos criticos do voo, como 0s pousos e decolagens.

Na aproximacdo para pouso, a deflexdo maxima permite reduzir sua
velocidade de aproximacao evitando estol, e assim tocar o solo na menor velocidade

possivel, em seguranca e poupando comprimento pista.
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Nas operagcOes de decolagem o ajuste correto produz uma combinacdo de
sustentacdo méxima e minimo arrasto, permitindo a aeronave percorrer uma menor

distancia na pista antes de atingir a sustentacéo necessaria para decolar.

Os flapes normalmente se encontram localizados no bordo de fuga proximos

a fuselagem, e possuem algumas derivagfes, que sdo demonstradas na figura 27.

Figura 27 - Posicionamento padrao dos flapes nos avibes

Ailerons

Spoilers

Flaps

Fonte: Guia do aviador (2019).

Figura 28 - Diferentes tipos de flapes

ventral

Fowler \

Fenda x

Fonte: Rodrigues (2014).
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Homa (2010) diferencia os Slots e Slats, ja mencionados anteriormente. O
primeiro dispositivo, também chamado de ranhura, € um HLD que aumenta o angulo
critico da asa sem alterar a sua curvatura, reduzindo o turbilhonamento que
ocasiona 0 estol (a asa atinge angulos mais elevados, produzindo mais

sustentacao).

Figura 29 - Principio de funcionamento dos Slots

PERFIL COM SLOT PERFIL SEM SLOT

VENTO

SLOTS ATRASAM O DESCOLAMENTO DA CAMADA LIMITE

Fonte: Adapatado de Pilot Online (2019).

J& os Slats sdo os mesmos Slots, porém retrateis, ficando recolhidos em
voos nhivelados e sendo defletidos pela acdo de molas quando sao atingidos angulos

de ataque mais elevados.

Figura 30 - Principio de funcionamento dos Slats
SLAT ESTENDIDO

SLAT RECOLHIDO

Fonte: Adaptado de Boldmethod (2019).

Vieira (1971) fornece uma explicacdo mais cientifica para o funcionamento
dos HLD, sendo que o Slat atua acelerando as particulas na camada limite,
fornecendo energia cinética e retardando o descolamento. Ja os flapes fazem uma
succao da camada limite, removendo particulas desaceleradas do escoamento do
extradorso. Ambos dispositivos descritos aumentam os coeficientes de sustentacao

em cerca de 50%, considerando um mesmo angulo de ataque.
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Figura 31 - Funcionamento dos Slats

separagao retardada
maior angulo de ataque

o

Fonte: Adaptado de Anderson (1999).

Figura 32 - Comparacao da turbuléncia com flapes e sem flapes

Fonte: Adaptado de FLY8B8MA (2016).

Figura 33 - Coeficiente de sustentacao VS deflexao dos flapes
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Fonte: Anderson (1999).
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O Cimax oObtido ap6s o uso dos flapes pode ser estimado pela aplicacdo da
seguinte equacao proposta por Rodrigues (2014).

CLma’xcf = (1 +x). CLma’xsf (14)

Onde X representa a fracdo da corda estendida em funcao da utilizacdo dos

flapes.
2.6 Simulagao computacional de fluidos

Versteeg e Malalasekera (2007) definem a dinamica computacional de
fluidos (CFD) como a analise de sistemas envolvendo escoamentos, transferéncia
de calor e outros fenbmenos, como reacdes quimicas em termos de simulacbes
computacionais. Algumas das areas de aplicacdo incluem aerodindmica de
aeronaves e veiculos (sustentacdo e arrasto), hidrodinAmica de navios e até

engenharia biomédica (circulacdo sanguinea através de veias e artérias).

Munson et.al. (2004) prop6e que os métodos numéricos sao muito utilizados
atualmente pela alta velocidade de processamento dos novos computadores. O
namero de solucdes analiticas das equacbes que descrevem fluidos newtonianos
(Navier Stokes) é bastante reduzido, mesmo que ndo se tratem de equacdes
recentes. Os computadores entdo aproximam essas solucdes e tornaram possivel a

simulacéo.

Segundo Souza (2011), Dindmica Computacional dos Fluidos (CFD) € um
conjunto de modelos matematicos e de métodos numéricos baseados na
capacidade de processamento computacional, utilizada para simular o
comportamento de sistemas que envolvem escoamento de fluidos, trocas térmicas,

reacdes quimicas, entre outros processos.

7

Anderson (1995), define que a simulacdo computacional € a arte de
substituir as integrais ou derivadas parciais em equacdes discretizadas em formas
algébricas, que sao resolvidas com o intuito de obter valores para os campos de

escoamento em pontos do tempo e espago

De acordo com Versteeg e Malalasekera (2007), todos os codigos de

solugéo de equacgdes por meio de computadores possuem trés elementos principais:
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A) Pré-processamento: E a insercdo do problema no programa CFD, detalhamento
da geometria do escoamento. Nessa etapa € criada a geometria 3D em software
CAD e importada para o simulador. Entdo € gerada a malha computacional,
selecionado seu modelo e nivel de refino (deve-se levar em conta as limitacdes de
poder de processamento). E escolhido o modelo matematico, fluido e equacgdes que

serdo utilizadas na resolugéo, assim como também as condi¢des de contorno.

A malha representa o dominio (formato) de interesse na simulagéo, e quanto
maiores 0s numeros de "nés" dessa malha, maior a aproximacéo dos resultados, e
também maior a necessidade de poder de processamento e tempo. Geralmente as
malhas sdo mais refinadas em areas com grandes variacfes, e mais grosseiras em

regides com minimas mudancas.

Figura 34 - Exemplo de malha gerada para simulagcdo de um aerofélio
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Fonte: CFD Online (2019).

B) Solugc&o Numeérica: Existem trés formas de resolver as equagdes, o método das
diferencas finitas, dos elementos finitos e volumes finitos, e o método dos
elementos de contorno. Nesses métodos , 0 campo de escoamento é descrito em
funcdo de valores discretos e relativos a posicoes. Essa metodologia permite que as
equacOes diferenciais sejam substituidas por equacdes algébricas, que entdo sdo
resolvidas pelo computador. Os passos para a solucédo do problema séo; Integracao

das equacdes governantes nos volumes de controle do dominio, a discretizagdo
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(conversdo das integrais em equacdes algébricas) e a solucdo algébrica das

equacdes por um método iterativo.

C) Pos-processamento: Representa a visualizacdo e analise dos resultados. Nessa
etapa, € possivel a plotagem das informagbes em graficos, visualizacdo da
simulagcdo em animacgfes, e principalmente, analise da coeréncia das informacgdes
obtidas, checando assim se ndo h& necessidade de alteracdo das informacdes
processadas, qualidade e refinamento de malha, e etc. E possivel validar o modelo

comparando-o com dados experimentais ou analiticos, e tirar as conclusoes.

2.6.1 Modelos de turbuléncia

Analisar fendbmenos que envolvem turbuléncia é um grande desafio, mas
extremamente importante para prever situacdes que podem vir a ocorrer e interferir
no estudo. Nesse sentido, as ferramentas CFD sdo uma grande vantagem, pois
permitem a ado¢do de modelos matematicos que simulam a presenca de turbuléncia

no escoamento.

Para Versteeg e Malalasekera (2007), modelo de turbuléncia € um
procedimento que visa aproximar o sistema de equacdes para possibilitar o calculo
de uma vasta amplitude de problemas. Os modelos de turbuléncia mais comuns sao

apresentados a seguir.

RANS: Segundo iESSS (2011), o método RANS (Reynolds Averaged Navier Stokes
- Modelos da turbuléncia baseado nas equacdes de Navier-Stokes médias no
tempo) € o modelo de turbuléncia mais utilizado. As equagdes do RANS séo
formuladas em termos de tempo e média do campo de escoamento (velocidade,
pressdo, densidade e temperatura). Ou seja, oscilagbes da turbuléncia sé&o

desconsideradas, e as equacdes tornam-se mais simples para o processo CFD.

k-g: Para Wilcox (1993), o modelo k-épsilon € o mais popular de duas equacdes,
possuindo uma equacdo de transporte para energia cinética turbulenta (k) e uma
para a sua dissipacgéo (€). Karthik (2011), defende que o modelo possui facilidade de
implementacgédo, célculos estaveis e boa assertividade. Entretanto os resultados do
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modelo quando se tratam de turbilndes, fluxos de alta separacédo e turbuléncia
anisotropica sdo ruins, sendo eficiente apenas para fluxos completamente

turbulentos.

Spalart- Allmaras: Segundo Spalart (2000), € um modelo que soluciona a equacgao
de transporte modelada para a viscosidade cinematica turbulenta. Sendo
desenvolvida especificamente para aplicagbes aeroespaciais, demonstra
resultados muito bons em situacdes de elevado gradiente de pressdes na camada

limite (o caso da asa de um avido).
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3 METODOLOGIA

O presente capitulo apresenta a metodologia que sera utilizada para a
simulacdo computacional do aerofdlio NACA 65(»)-415 com a utilizacdo de flapes
planos. Inicialmente sera descrita a metodologia de pesquisa na qual esse trabalho
foi baseado, e em seguida serdo numeradas as etapas utilizadas para a construcao

do modelo numérico.

3.1 Metodologia da pesquisa

3.1.1 Classificagdo quanto ao modelo de pesquisa

Segundo Gil (2010) e Collis; Hussey (2005), a pesquisa € classificada
segundo a sua finalidade, que pode ser exploratéria, explicativa e descritiva. O
estudo exploratorio tem por objetivo aproximar o pesquisador do problema,
maximizando seus conhecimentos. E Richardson (1999) afirma que a pesquisa
exploratoria aprofunda conhecimentos para procurar explicagcbes das causas e

consequéncias.

Para Rudio (1985), as pesquisas descritivas ndo se limitam apenas a
descoberta, mas também a analisar e classificar os fatos. Oliveira (1999) ainda
recomenda que a aquisicdo de dados de uma pesquisa descritiva seja feita por meio

exploratorio, pelo planejamento rigoroso.

Levando em consideracdo a descricdo proposta, esse trabalho possui

natureza exploratoria descritiva, visto que tem por objetivo maximizar o0s



52

conhecimentos do autor sobre determinado assunto por meio da pesquisa de
referenciais, analisar a relacdo entre varidveis, e gerar uma conclusdo a cerca do

procedimento realizado.
3.1.2 Método de analise dos dados

Martins (2004), define que a pesquisa qualitativa emprega diferentes
métodos de coleta de dados, analisando "microprocessos” envolvidos em acdes
sociais, ao passo que o0s procedimentos quantitativos se baseiam em textos e
gravuras, e usam estratégias diversas para investigacdo. A pesquisa quantitativa
pode ser entendida como método que centraliza sua preocupacdo no exame dos
dados, nas tabelas, nos numeros. Marconi e Lakatos (2009), afirmam que na
pesquisa quantitativa, a representacdo dos dados € feita pelo uso de técnicas
guanticas de anadlise, e seu resultado dinamiza o processo de relacdo entre as

variaveis.

Assim, pode-se classificar essa pesquisa como quantitativa, visto que os
dados sdo quantificaveis, numéricos, sendo coletados, combinados e analisados

por técnicas exatas, sem segundas interpretacdes.
3.1.3 Procedimento metodoldgico

A metodologia proposta para o desenvolvimento do estudo abrange todas as
condicdes e etapas necessarias para a simulacdo computacional do aerofélio com
seu dispositivo de hipersustentacéo (flape). A figura 35 representa os procedimentos

metodoldgicos adotados neste trabalho.
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Figura 35 - Metodologia proposta para o desenvolvimento do trabalho

Simulagao computacional do aerofdlio NACA 65,-415
com flapes

Definicao das condicdes de
contorno

Verificacdao do cédigo
numeérico

Teste de qualidade de malha

Variacao dos parametros

Fonte: Do autor (2019).
3.1.4 Simulacdo computacional do aerofolio NACA 652-415 com flapes

Essa secdo apresenta os passos que serdo tomados para a simulacéo

computacional do aerofélio NACA 65415 com a utilizag&o de flapes.
3.1.5 Defini¢do das condi¢des de contorno

Essa etapa do trabalho visa definir todas as condi¢cdes de contorno que
serdo aplicadas a simulacdo computacional, como caracteristicas do aerofdlio,

regime de escoamento e simplificacdes.

A) Aerofélio analisado: O aerofélio que sera estudado € o NACA 65,415,
pertencente a familia dos 6 digitos. A escolha do aerofélio é devido ao
conhecimento pratico do autor sobre seu desempenho, na aeronave Embraer 720C
(Minuano), e também a escassez de avaliagbes numéricas do mesmo, sendo
estudado pela NASA no ano de 1950, de forma pratica em tuneis de vento no centro

de pesquisa de Langley, na Virginia.
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Figura 36 - Embraer 720C com os flapes defletidos
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Fonte: Do autor (2019).

Figura 37 - Aerofdlio NACA 65(2)-415

Fonte: Airfoiltools (2019).

B) Software CFD: Todas as simulagdes serao realizadas no Software Ansys Fluent,
sendo um programa que contém as configuracdes necessarias para uma simulacao

de escoamento tanto laminar quanto turbulento.

C) Bidimensional: A analise realizada serd bidimensional (2D), considerando

apenas o perfil do aerofélio estudado, suas deflexdes de flape e angulos de ataque.

D) Caracteristicas do escoamento: O fluido utilizado sera o ar atmosférico nas
condicdes padrao, fluido incompressivel, regime permanente e escoamento
isotérmico.

E) Representacdo do dominio: Para realizar a simulagéo sera criado um dominio
com limites definidos (pode ser comparado as paredes de um tanel de vento),
visando concentrar o poder de processamento apenas na regido de interesse,
tomando o devido cuidado para que sua dimensao seja grande o bastante para nao

interferir no escoamento. Os limites inferior e superior serdo configurados na
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condicdo de simetria e ndo deslizamento. O aerof6lio centrado no dominio tera a
condicdo de parede. A velocidade do escoamento sera definida na entrada, e na
saida sera configurada a pressédo. Ou seja, quem se movera sera o escoamento de

ar, e o aerofolio fica estatico.

Figura 38 - Dominio da simulacdo computacional

CONDICAQ DE SIMETRIA

_~—PAREDE

VELOCIDADE ——= ~ PRESSAO DE SAIDA
ESCOAMENTO fz’fmn—

8

. i
.,

-

S CONDICAO DE SIMETRIA

Fonte: Do autor (2019).

3.1.6 Verificacéo do c6digo numérico

Com o intuito de verificar e validar a metodologia aplicada na analise
numérica do aerofdlio, inicialmente sera feita uma simulacdo computacional
configurada de acordo com o trabalho de Obeid et.al.(2017), onde foram obtidos
resultados de boa precisdo em relacdo a dados experimentais para o aerofélio
NACA 0015. A escolha dos autores foi feita em razdo da utilizagdo do modelo de
turbuléncia, pela simplificacdo da deflexdo do flape (sem fenda), boa descricdo das
condi¢gbes de contorno e comparacao com dados experimentais.. A figura 39 ilustra
a simplificacdo de deflexdo de flapes que também serd adotada no aerofdlio em

estudo.
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Figura 39 - Simplificacdo da deflexdo dos flapes

Fonte: Obeid et.al. (2017).

3.1.7 Teste de qualidade de malha

Com o objetivo de excluir variacBes no resultado final das simulacées que
estejam relacionadas a discretizacdo do problema, é feito o teste de qualidade de
malha. Para a situacdo de maior esforco computacional (maior a) serdo feitas
sucessivas simulacfes aumentando a quantidade de elementos progressivamente
(refinando), até o ponto na qual a adicdo de elementos ndo altere significativamente
o resultado final. Essa metodologia também visa reduzir o tempo dedicado a cada
simulacédo, exigindo apenas o esforco computacional necessario.

3.1.8 lIteracdes analisadas

As iteracfes estudadas na simulacdo do aerofélio foram escolhidas de
acordo com o relatério do estudo da NASA, objetivando gerar valores de C, em trés
estagios da curva CL vs a com a deflexdo de flape de 55°, essas informacdes estao

dispostas a seguir em forma de tabela.

Tabela 2- Itera¢gOes estudadas no trabalho

Angulo de ataque (a) Angulo de deflexdo de flapes

8°:0° ; 8°e 10° 55°

Fonte: Do autor (2019).
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Com o objetivo de analisar a efetividade da metodologia proposta para a
comparagdo entre testes praticos do NACA 65,415 em tunel de vento e a
aproximagdo numérica, o presente capitulo demonstra os resultados obtidos e a

discussao sobre eles.
4.1 Verificagdo do coédigo numérico

Como ja mencionado anteriormente, foi escolhido o trabalho de OBEID et
al.(2017) para verificar se a metodologia de configuragcdo do software Ansys
efetuada pelo autor e orientador sdo aceitaveis. Desta forma, foi reproduzida a
situacdo na qual o NACA 0015 foi simulado para um angulo de ataque de 10°, e

flapes também 10° defletidos.

As coordenadas do aerofdlio foram obtidas no site da Airfoiltools.com, assim
como OBEID et al.(2017), e plotadas no software Javafoil, ferramenta simplificada
que permite modelar situacdes como angulos de ataque, deflexdo de flapes em
funcdo da corda, modelagem de curvatura, e etc.

A corda do aerofélio é de 1m, utilizando nimero de Reynolds= 10° ,nimero
de Mach calculado para 0,04296278, obtida pela equacao 5. Para facilitar a geracéo
da malha e andlise computacional, o aerofélio e a superficie de flape defletida foram
construidos em uma unica geometria (sem fenda), sendo a superficie defletida tendo

a dimensdo de 0,3c (30% da corda). Foram utilizadas malhas de formato
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triangular,como padrdo standard do ANSYS., sendo o maior diametro de 49,2 C e o

menor 12,3c.

As condi¢cdes de contorno para a simulacdo foram campo de pressdes no
dominio periférico e condicdo de parede estacionaria baseada em Riemann
Invariants, e corrente livre no infinito, nimero de Mach e condicfes estaticas

especificadas.

As configuracdes dos parametros foram: Solver independente do tempo
baseado na pressdo, modelo de turbuléncia k-epsilon para analisar o fluxo na
camada limite sobre o aerofélio. O fluxo de ar é considerado incompressivel. O
simples esquema de gradiente Green-Gauss cell-based implicito na formulagdo de

velocidade de presséo é utilizado.

Na figura 40 demonstra-se o aerof6lio NACA0015 gerado e importado do

Javafoil.

Figura 40- Aerofélio NACA0015 Flape 10° Ataque 10° no Javafoll

Fonte: Do autor (2019).

O resultado da simulacdo do aerofélio acima (no Ansys) € comparado

graficamente com os resultados de Obeid, e segue abaixo:
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Tabela 3-CL vs a

s CLvs a {NACA 0015 FLAPE 10°)
1,8
1,8
1,7
1,6
1,6
1,5
cL 1,4 1,4538809 NACA 0015 OBEID
1,3 = NACA 0015 ESTUDO
1,2
1,1
1

1

0,8

g° 25° 5°  1p°  15°  20°  25° (o)
Fonte: Do autor (2019).

Verificou-se um valor de coeficiente de sustentacéo igual a 1.4538969, que
guando comparado o valor obtido por OBEID et al.(2017) na mesma situacao (1,5)
demonstram que a diferenca de resultados é na ordem de 3,73%, podendo ser
interpretada como advinda da diferenca de modelagem dos nés, tamanho do

dominio ou até critério de convergéncia utilizado.

Apos o resultado, foi considerada concluida a verificacado de setup do Ansys,

com resultado proximo e aceitavel. Seguindo adiante com o trabalho em si.
4. 2 Simulagdo computacional do aerofélio NACA 65,415

Da mesma forma que o aerofélio anterior, 0 NACA65(,»-415 foi gerado e
modelado no software Javafoil, e importado para o Ansys por meio das coordenadas

resultantes.
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Figura 41- Pontos do aerofdlio e flapes gerados no software Javafoil

Fonte: Do autor (2019).

As condi¢fes impostas ao software Ansys foram semelhantes ao executado
na anélise anterior, com nimero de Mach especificado e correspondente & Re= 10°
(para uma corda de 2 pés) condicdo de parede do aerofdlio, modelo de turbuléncia

de Spalart Allmaras e critério de convergéncia de 10™.

O dominio criado para a simulacdo do aerofélio tem o formato de entrada

esférico e jusante quadrangular, como é demonstrado na figura abaixo:

Figura 42- Esquema do dominio criado para a simulacao

12,3C \ 49,2C

Fonte: Do autor (2019).

A malha gerada para a analise tem formato triangular e disposta em cerca
de 550513 nds, resultando em 797303 elementos. A figura 43 mostra o dominio de

forma macro, e as figura 44 e 45 de forma mais aproximada.



Figura 43- Macro vista do dominio gerado para a simulacao

0,000 5,000 10,000 (m)
— — ]

2,500 7,500

Fonte: Do autor (2019).

Figura 44-Vista aproximada da malha computacional

Fonte: Do autor (2019).
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Figura 45- . Vista dos nés da malha no bordo de ataque do aerofélio

Fonte: Do autor (2019).

4.2.1 Teste de qualidade de malha

O teste de qualidade de malha foi realizado sob as configuracdes descritas
anteriormente. Foi escolhida uma iteracdo de mediana dificuldade de
processamento, como € o caso do angulo de ataque de 8° (com os 55° de flapes).
Foram realizadas sucessivas simulacdes aumentando gradativamente o nimero de
calculos, e comparando a variacdo dos coeficientes de arrasto e sustentacdo, como
s&o mostrados na imagem abaixo. A partir de cerca de 275000 elementos a varia¢&o
dos coeficientes se tornou desprezivel, tornando esse nimero uma referéncia no

limite de equacdes atribuidas.
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Figura 46- Teste de qualidade de malha

NACA 65(2)-415
Ataque: 8° e Flap 55°.

€L

Fonte: Do autor (2019).

4.2.2 Variacdo de parametros

Como mencionado anteriormente, o parametro alterado ao longo das
simulac¢des foi angulo de ataque para uma deflexdo de flape de 55°. Os angulos de
ataque selecionados foram de -8°, 0°, 8° e 10°, objetivando ter valores préximos do
ponto de inflexdo da curva coeficiente de sustentagéo vs angulo de ataque (curva de

estol).
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As imagens seguintes mostram os resultados das distribuicdes de pressao e

velocidades entorno do NACA 64(2)415, para uma deflexédo de flape de 55°

1) Ataque -8°

Figura 47- Distribuicdo de pressfes sobre o aerofdlio com ataque -8°

g - « .
-0.81 -0.75 -0.68 -0.62 -0.56 -0.50 -0.43 -0.37 -0.31 -0.24 -0.18 -0.12 -0.06 0.01 0.07 0.13 0.20 0.26 0.32 0.38
[ & |
Pressao
Posicao Press3o (Kpa
Bordo de Ataque 0,32
Extradorso -0,5
Bordo de fuga -0,75

ANSYS

R18.2

Fonte: Do autor (2019).



Figura 48- Distribuicdo de velocidades sobre o aerofélio com ataque -8
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Posigdo Velocidade (m/s)
Bordo de Ataque 15
Extradorso 39
Bordo de fuga 2

Fonte: Do autor (2019)
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2) Comparacao das velocidades antes e depois do ESTOL

Figura 49- Perfil de velocidades na transi¢ao de estol.

Velocidades (m/s)

Ataque: 0°
Posigdo Velocidade (m/s)

Bordo de ataque 24

Extradorso 35,4

Bordo de Fuga 2,7

Ataque: 8°
Posigdo Velocidade (m/s)
Bordo de ataque 19
Extradorso 444
Bordo de Fuga 5

Fonte: Do autor (2019).

Pode-se constatar que a distribuicdo de velocidades ocorre de forma
coerente com a teoria, sendo a maior velocidade registrada no extradorso do
aerofélio, causada pela queda de pressao do alfa = 0° até o alfa=8° (visivel na figura
50), sendo esse principio o chamado Bernoulli, descrito anteriormente. O mesmo
comportamento € perceptivel nas proximas iteracdes, o angulo de ataque vai sendo
aumentado e ao ponto que a pressao no extradorso cai, a velocidade aumenta (e
vice versa). A turbuléncia na saida (bordo de fuga) é crescente (percebe-se a
amplitude da oscilacdo do escoamento turbulento), , e mesmo que o aerofélio
demonstre caracteristicas de continuar produzindo sustentacdo (queda de pressao e
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7

aumento de velocidade), é necessario analisar os coeficientes de sustentacdo e

arrasto, para ver em qual angulo ocorre o estol.
3) Comparacéo das pressdes antes e depois do estol.

Figura 50- Perfil de pressdes na transicéo de estol.

ANTES DO ESTOL (o =0°)

Pressdes (KPa)

Atague: 0°
Posicdo Pressdo (Kpa) .
Bordo de ataque 0,4
Extradorso -0,5
070805-040302-0101 0203 04
Bordode Fuga -0,4
Prossio Pa)
0 050 1000 (m)
Ataque: 8°
Posigao Pressdo (Kpa)

Bordo de ataque -1,6

Extradorso -1,2

Bordo de Fuga -0,5

Fonte: Do autor (2019).

Percebe-se a queda brusca de pressao ocorrida em todo o aerofélio, com o
pico no extradorso. Essa variacdo brusca ocorre tanto pelo angulo de ataque quanto
pela deflexdo de flape, que jA causou um grande arqueamento prévio na asa. A
pressdo decai de -0,5 KPa para -1,2 KPa, apenas com o aumento de 8° no ataque.
pela teoria, queda de pressao no extradorso significa forca de sustentacdo agindo,
mas até que ponto essa turbuléncia afeta essa sustentacao é a questao chave.
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4) Ataque 10°

Figura 51 - Distribuicdo de Pressdes do NACA 65(2)415 A10F55

Fonte: Do autor (2019).

A pressao continua caindo com o aumento do alfa, ao ponto que a

velocidade no extradorso aumenta.

Figura 52 - Distribuicdo de velocidades do NACA 65(2)415,alfa = 10°.

~—

Fonte: Do autor (2019).
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4.2.3 Comparacdo dos resultados com o0s testes

experimentais da NASA

Sobre os valores de C_ obtidos com cada iteracdo simulada, foi gerado o
gréfico/tabela 4, que converge os resultados experimentais da NASA e o presente

estudo computacional.

Tabela 4- Comparacéao entre os valores de C, e angulo de ataque

CLvs a -NACA 65(2)415 FLAPE 55°

2
1,8
1,8 1.7 4 1,7
/781
1,6 / 26
/1,BY
L4 .1 a(°)| cLnAsA |CLEstudo | Desvie
1,2 8 1 0,82 | 120%
1
L 1 0,89 -~ 0 1,7 1,31 | 29%
- - D’E2
0,8 0,7 2 1,2 1,78 1,1%
0,6 1 05 10 1,7 1,6 5,00
0,4 -
0,2
0 T T T
-14.5 -12 -10 -8 0 8 10 a

Fonte: Do autor (2019).

Como pode ser percebido no grafico/tabela 4, a curva gerada no Ansys
mantém o mesmo perfil que a curva experimental, mostrando uma maior diferenca
no angulo de ataque de 0° (cerca de 20%), mas aproximando muito bem o0s outros
valores, e inclusive o ponto de inflexdo das curvas € semelhante, considerando que
o0 angulo de estol ocorre na verdade aos 6° (figura 2). Sendo o estol uma das

informagdes mais importantes na construgcdo e operagdo dos avides, o fato da
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andlise numérica ter aproximado muito bem o valor experimental demonstra ser

uma boa forma de avaliar pontos criticos do desempenho do aerofélio.
No grafico abaixo é construida a curva C_ vs Cq4 da simulacéo.

Tabela 5 - Comparagéao entre os valores de CL e CD da simulagdo computacional.

CLvs Cd - NACA 65(2)-415 com 55° Flapes

2
-
1,5 8° :
e 10
DQ
cL 1
¢ - Cl/cd
-8° * A.Ataque
0,5
D 1 T T 1

0,17058 017773 0,293 0,2748

cd

Fonte: Do autor (2019).

Como mencionado anteriormente, a analise da distribuicdo das pressfes e
velocidades da uma boa nocdo do que ocorre, mas é necesario comparar 0S
coeficientes de sustentacéo e arrasto para saber os pontos criticos (estol). Na figura
acima é possivel perceber que a inflexdo da curva ocorre com o alfa = 8°, 0 que na
verdade seria ja verificado nos 6° (caso esse angulo fosse estudado). Como foi
escolhido estudar as caracteristicas do escoamento antes e depois do estol, é
justificado. A proximidade entre os valores obtidos pela simulacdo computacional e
os obtidos pela NASA em 1950, permitem constatar que apesar da defasagem entre

os valores, as curvas de CL vs angulo de ataque evoluem de forma semelhante.
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5. Conclusodes

Foi efetuada a modelagem do NACA 65(2)-415 como proposto, de forma
simplificada, com flapes embutidos, foram efetuadas as simulacées propostas do
aerofélio estudado em alguns angulos de ataque interessantes ao estudo. A
verificagdo do codigo numérico mostrou uma boa aproximacdo de uma iteracdo
critica analisada (estol, desvio de 1,1% no valor de CL), e foi possivel aproximar o
comportamento das iteracbes estudadas aos valores obtidos pela NASA,
apresentando alguns desvios mas comportamento semelhantes, baseados nos
valores de CL, Cd em angulos criticos. De forma simplificada, o comportamento da
curva é semelhante, mostrando relevancia a esta aproximacao simplificada. Pode-se
concluir que a aproximacao experimental permitiu reproduzir o comportamento das
variaveis que foram testadas e mensuradas de forma pratica pela NASA, mostrando
que o estol do aerofélio ocorre no mesmo ponto como o previsto. Pode-se concluir
anda que o estudo dos coeficientes de sustentacédo e arrasto sdo os pontos chaves
para estimar o comportamento de um aerofélio submetido ao escoamento, pois a
interacdo entre eles que ird predizer as caracteristicas e limites operacionais das
aeronaves. A NASA buscou entender como as variaveis se alteram de forma
conjunta (iteracdes), e foram reproduzidas alguma dessas iteracdes, chegando a

resultados promissores.
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