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RESUMO

Ao longo dos anos, diversos experimentos vém sendo realizados, comprovando que 0 uso
do end plate adequado pode contribuir para a diminui¢do do arrasto, e algumas vezes,
proporciona um aumento do coeficiente de sustentacdo e na estabilidade longitudinal da
aeronave. End plates sdo dispositivos de ponta de asa que tem como finalidade diminuir
0 arrasto sobre a mesma, mais especificamente o arrasto induzido, e consequentemente,
aumentar a eficiéncia aerodinamica da aeronave como um todo. Por isso seu estudo e
implementacdo é tdo importante uma vez que sempre se busca aumentar a eficiéncia das
aeronaves e esse aumento de eficiéncia implica diretamente em um menor consumo de
combustivel, contribui de forma que a aeronave atinja maiores alturas de voo além de
melhorar seu desempenho em pista e na sua subida. Tendo em vista esses beneficios
fornecidos pela utilizacdo desse dispositivo, 0 presente trabalho tem como proposta
realizar simulagdes com o intuito de verificar se a adicdo do end plate na extremidade da
asa diminui o arrasto e, consequentemente, aumenta a eficiéncia aerodinamica da asa. Foi
testada uma geometria comum de end plate e foi verificado se houve uma melhora no
desempenho da aeronave, fazendo o comparativo da asa com e sem o end plate. Para isso
foi utilizado o software ANSYS que é amplamente usado para realizar simulacGes
computacionais sendo possivel obter resultados confiaveis se configurado corretamente.
A asa que foi objeto de estudo é uma asa retangular que foi utilizada na competicéo de

acesso SAE Brasil AeroDesign 2016 pela equipe PegAzuls — AeroDesign.

Palavras-chave: Aerodinamica; End plates; Dindmica dos fluidos computacional (CFD)
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1 INTRODUCAO

A fluido dindmica computacional — CFD (Computational Fluid Dynamics) — é um ramo
da Mecénica dos Fluidos que baseia-se na analise, através de simula¢cdes computacionais, de
sistemas consistentes em escoamento de fluido, transferéncia de calor e demais fendmenos
associados. A técnica é utilizada numa vasta gama de aplicagdes industriais e cientificas como:
aerodinamica veicular e aeroespacial, hidrodindmica de navios, trocadores de calor,
meteorologia, biomedicina, dentre outras (VERSTEEG, 1995).

Atualmente a simulacdo numérica em mecanica dos fluidos tem sido uma poderosa
ferramenta para a resolucao de importantes problemas e vem se mostrando muito préatica pelo
fato de ser possivel deixar computadores processando um modelo por um determinado periodo
sem que haja a necessidade constante do monitoramento humano, fato que seria impossivel se
as simulacdes fossem feitas em laboratorios.

Caso se faca necessario analisar o escoamento em uma determinada geometria, para que
esta andlise seja feita em laboratdrio sera necessario a construgdo de uma bancada de testes (um
tanel de vento por exemplo) que demanda uma grande quantidade de recursos tanto materiais
como humanos. Neste caso, inicialmente precisa-se de um espaco fisico, que dependendo do
gue se queira analisar o espaco pode ter um tamanho consideravel. Depois seria necessario um
grande numero de sensores e medidores calibrados de forma adequada. E por ultimo seria
necessario a contratacdo de um pessoal especializado, com um devido treinamento, de maneira
que estejam aptos a lidar com este tipo de equipamento para que estes sejam devidamente
instalados e operados.

Para Lanchester (1897), end plates sdo superficies verticais adicionados a ponta da asa
que, quando instalados, reduzem significativamente os efeitos aerodindmicos tridimensionais e
consequentemente, reduzem o arrasto induzido na asa que esta relacionado ao vortice de ponta
de asa. De acordo com Souza (2011), vértice € um escoamento turbulento giratério em que as
linhas de corrente desenvolvem um formato circular ou espiral. Pode ser ainda ser descrito
como movimentos espirais ao redor de um centro de rotacdo que surgem devido a diferenca de
pressdo entre duas regides vizinhas, que € exatamente 0 que acontece na parte superior e inferior
da asa, onde tem-se uma pressdo maior no intradorso e menor no extradorso. Este efeito gerado
na ponta da asa é amplamente estudado na industria aeronautica, pois isto implica em um
aumento no arrasto da aeronave, mais especificamente, o arrasto induzido. Este por sua vez é

responsavel por diminuir significativamente a eficiéncia da aeronave, sendo, portanto, um fator



importante a ser levado em consideracdo no estudo aerodinamico uma vez que reduzindo o
arrasto, também sera reduzido o consumo de combustivel.

Portanto, o trabalho aqui apresentado visa utilizar a fluido dindmica computacional para
analisar a influéncia que o end plate tem sobre a eficiéncia aerodinamica da asa de aeronaves
destinadas a competicdo SAE Brasil AeroDesign, que sdo aeronaves radio-controladas e ndo-
tripuladas, analisando o quanto de arrasto é diminuido a partir da utilizagdo deste dispositivo e
0 quanto de sustentacdo € obtido. Apos isso sera feita uma comparacdo da asa com o end plate
e a mesma asa sem o end plate, para entdo ser analisado se a implementacao, nesse caso, sera
viavel ou ndo, do ponto de vista da eficiéncia aerodinamica, ndo levando em conta fatores como
custos de instalagcdo e manutencdo, impactos no carregamento e na velocidade de flutter, nas

deflexdes aeroelasticas, aumento de peso, estabilidade e controle, entre outros.

1.1 JUSTIFICATIVA

Desde a construcdo da primeira aeronave, varios estudos foram desenvolvidos com o
intuito de otimizar cada vez mais a construgédo destas e aumentar sua eficiéncia, fazendo com
gue sejam utilizados materiais mais leves e resistentes ao mesmo tempo em que 0s avides sdo
projetados para carregar mais peso utilizando o minimo de combustivel possivel. Sabe-se que
anualmente as linhas aéreas gastam centenas de milhares de ddlares apenas em combustivel,
assim diversos projetistas realizam estudos que visem reduzir o consumo de combustivel pois
isto implicaré diretamente no aumento de sua eficiéncia e viabilidade econdmica.

Segundo Mann e Elsholz (2005) estima-se que desde o inicio da construcéo das primeiras
aeronaves civis, o consumo de combustivel foi reduzido em 70% quando comparada com as
aeronaves mais atuais, sendo que desses 70%, 30% foram devidos a evolucdo no projeto da
estrutura e 40% se deve ao aumento da eficiéncia dos motores. De acordo com Pinto (2004), o
arrasto induzido é responsavel por 30% a 40% do arrasto total do avido de transporte em
condigdo normal de cruzeiro e a introdugdo de dispositivos que reduzam este arrasto na
aeronave contribuem para que a mesma atinja maiores alturas de voo, consuma menos
combustivel, voe mais rapido e tenha uma melhoria significativa no seu desempenho em pista
e na sua subida.

Num estudo como este, em que sempre se esta buscando geometrias novas, materiais
novos dentre outros, ha a necessidade do teste de diferentes prototipos. Se estes testes forem
feitos em laboratorio vai existir a necessidade de um tempo para preparacdo e execucao e este

tempo poderd ser bem elevado. Uma alternativa viavel, que ndo substitui completamente,
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entretanto com ela sdo obtidos resultados satisfatorios, € o uso da dindmica dos fluidos
computacional que com o advento do avanco tecnoldgico vem sendo cada vez mais utilizada j&
que com o passar dos anos a capacidade de processamento dos computadores vem aumentando
consideravelmente e cada vez mais estes estdo acessiveis.

Outro ponto que favorece o uso da fluidodindmica computacional é o fato de que as
simulacBes numéricas podem substituir testes de alto grau de periculosidade e eventualmente
detectar problemas de seguranca, prevenindo graves acidentes. « E possivel inclusive, executar
testes numéricos de situacdes que ndo poderiam ser reproduzidas em laboratério, como voos de
aeronaves nos limites da atmosfera da Terra.” (ANDERSON, 1995).

1.2 OBJETIVO GERAL

Simular uma asa com e sem end plate e analisar se este dispositivo aumentou a eficiéncia

aerodindmica da asa.

1.3 OBJETIVO ESPECIFICO
e Analisar as vantagens obtidas com a utilizacdo do end plate;
e Comparar os resultados sem o end plate;
e Construir as curvas que relacionam o coeficiente de sustentacao e arrasto com o angulo
de ataque;
e Apresentar o ganho ou a perda de eficiéncia aerodinamica;

e Mostrar 0 ganho ou perda de sustentacdo ao longo da envergadura.
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2 REFERENCIAL TEORICO

Os topicos que serdo mostrados a seguir, mostrardo definicbes necessérias ao
entendimento do trabalho que aqui est& sendo apresentado.
2.1 ASA

As asas sdo superficies sustentadoras unidas a cada lado da fuselagem e representam os
componentes fundamentais que suportam o avido no voo. (RODRIGUES,2013). Para cada
modelo ou forma, a asa terd um desempenho especifico. Quanto a posicao da fixacdo da asa na
fuselagem, ela pode ser classificada em alta, média ou baixa e de acordo com o numero de par
de asas, as aeronaves sao classificadas como monoplano (quando possuem apenas um par de
asas) ou biplano (quando possuem dois pares de asas). As Figuras 1 e 2 abaixo mostram
exemplos de um monoplano e um biplano.

Figura 1 — Monoplano

Fonte: Site For Wall Papers® (2017)

Figura 2 — Biplano

Fonte: El Sitio de Jacres? (2017)

! Disponivel em <http://es.forwallpaper.com/wallpaper/1943-howard-monoplane-170701.html> acesso em
out.2017.

2 Disponivel em <http://elsitiodejactres.blogspot.com.br/2012/09/un-biplano-legendario-el-waco-upf- 7.html >
acesso em out.2017.
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Os principais elementos estruturais da asa sdo longarina, nervuras, bordo de ataque e
bordo de fuga. A longarina é o principal componente estrutural da asa porque ela é projetada
para suportar a maior parte dos esforcos oriundos das cargas aerodindmicas atuantes durante o
voo. As nervuras dao a forma aerodindmica a asa e auxiliam na transmissdo dos esforgcos do
revestimento para a longarina. O bordo de ataque € a parte dianteira da asa e o bordo de fuga é
a parte traseira dela. E no bordo de fuga que ficam localizados os ailerons e flapes. Os principais
componentes de uma asa podem ser visualizados na Figura 3.

Figura 3 - Componentes Estruturais da Asa

Revestamento exterso

Fonte: Blog Going2 Sky?® (2017)
Quanto a geometria, as asas podem assumir diversas formas dependendo do que objetivo

do projeto. Entre os formatos mais comuns estdo a asa retangular, trapezoidal e eliptica. No
estudo aqui apresentado, serd utilizado uma asa retangular.

2.1.1 Asa Retangular

E uma asa que tem baixa eficiéncia aerodindmica porque o arrasto de ponta de asa (ou
arrasto induzido) é maior neste tipo de asa. Um ponto positivo nesta asa € que a construcao dela
é bem simples.

2.1.2 Asa Trapezoidal

E uma asa que possui uma 6tima eficiéncia aerodindmica porque nela existe uma reducéo
gradativa da corda entre a raiz e a ponta da asa e com essa reducdo gradativa da corda, consegue-
se um menor arrasto de ponta de asa. Um ponto negativo desta asa € que sua construcdo é mais

complexa que a da asa retangular pois a corda de cada nervura possui dimensdes diferentes.

3 Disponivel em: <http://going2sky.blogspot.com.br/2015/05/0-avia0-e-seus-componentes- asa.html> acesso em
out.2017.
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2.1.3 AsaEliptica

Este tipo de asa é o ideal pois é a que tem maior eficiéncia aerodindmica, ou seja, a relacdo
entre a forca de sustentacdo e a forga de arrasto (L/D onde L é a forca de sustentacéo e D a forga
de arrasto) € maior quando comparada com a asa retangular e a asa trapezoidal, porém o
processo de fabricacdo é mais complexo e o custo é mais elevado. A Figura 4 mostra avides
com as geometrias de asas abordadas.

Figura 4 - Principais formas geométricas de asas

* 4

(a) Retangular (b) Trapezoidal (c) Eliptica

Fonte: Rodrigues, 2013, p.18.
2.2 END PLATES

Segundo Hemke (1927), testes realizados utilizando end plates mostraram que o objetivo
deste dispositivo é servir como uma barreira para o fluxo ao longo do espaco e em torno das
pontas do perfil aerodindmico, ao obstruir este fluxo transversal, sua energia cinética é
diminuida e, como consequéncia, o arrasto induzido do perfil aerodindmico é assim reduzido,
sendo assim, o uso deste dispositivo melhora a eficiéncia aerodinamica da asa e
consequentemente, da aeronave como um todo. Segundo o autor, a forma do end plate ira
influenciar na reducdo do arrasto induzido.

A Figura 5 mostra duas geometrias de end plate utilizadas em aeronaves comerciais.

Figura 5 - Exemplos de end plates utilizados em aeronaves comerciais

Fonte: Aviation* (2018)

4 Disponivel em <https://aviation.stackexchange.com/questions/26720/where-can-i-find-pictures-of-

endplate> acesso em mar.2018.


https://aviation.stackexchange.com/questions/26720/where-can-i-find-pictures-of-endplate
https://aviation.stackexchange.com/questions/26720/where-can-i-find-pictures-of-endplate

14

Estudos realizados por Riebe e Watson (1950) mostraram que a adi¢do de end plates na
extremidade da asa aumentou a inclinagdo da curva de sustentacdo, reduziu a relacdo de
sustentacdo-arrasto maximo, e na maioria das vezes diminuiu o coeficiente de sustentacdo
maximo e aumentou ligeiramente a estabilidade longitudinal. Seus experimentos mostraram
também que a variacdo do diedro efetivo da asa com coeficiente de elevacdo foi
significativamente reduzido pelo aumento do tamanho do end plate.

Riley (1951) realizou experimentos em tunel de vento e a analise de seus resultados
mostraram que a adicdo de end plates na asa proporcionou aumentos relativamente grandes na
relacdo sustentacdo-arrasto para uma gama limitada de area de end plates, porém nao se pode
esperar que a adicdo de end plates produza sempre aumento na sustentacdo pois nem sempre
isso é verificado. Em seus testes ele constatou que o incremento de end plates com um
determinado formato e &rea, aumentou o coeficiente de sustentacdo, porém quando aumentava
a area do dispositivo, a sustentacdo diminuia. Em seus experimentos, Riley (1951) testou
diferentes geometrias de end plates em uma asa com geometria retangular. A Figura 6 mostra
os formatos de end plates estudados pelo mesmo. A geometria E foi a utilizada no presente
estudo.

Figura 6 - Geometrias de end plates
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Os resultados dos experimentos realizados por Riley (1951) mostraram que o end plate
de geometria do tipo E teve aproximadamente 16% de aumento na sustentagéo, porém em vez
de reduzir o arrasto este sofreu um aumento de 34%. O autor plotou uma curva em que 0 angulo
de ataque variava de -6° & 18°. Angulos menores que 4° apresentaram uma eficiéncia negativa,

a partir de 5° o end plate apresentou uma eficiéncia em média de 12%.

2.3 AERODINAMICA EM AEROPLANOS

“A aerodindmica é o estudo do movimento de fluidos gasosos, relativo as suas
propriedades e caracteristicas, e as forcas que exercem em corpos soOlidos neles
imersos.”(RODRIGUES,2013).0 estudo dos fenémenos que envolvem aerodinamica é de
fundamental importancia para o projeto total do aeroplano porque muitas caracteristicas para
definir a melhor configuracéo aerodindmica do avido serdo muito utilizados para uma anélise
mais refinada do desempenho, da estabilidade da aeronave e para o célculo estrutural da mesma.

2.3.1 Forca de Sustentacdo

“A forca de sustentacdo representa a maior qualidade que uma aeronave possui em
comparagdo com 0s outros tipos de veiculos e define a habilidade de um avido se manter em
v60.”(RODRIGUES,2013). De uma forma geral, é a forca de sustentagdo que vence a forca
peso fazendo com que uma aeronave que é mais pesada que o ar, possa voar.

Para entender como a forca de sustentacdo é criada, deve-se citar principalmente a terceira
lei de Newton que diz que para qualquer forca de acdo aplicada existe uma reacdo de mesma
intensidade, direcdo e sentido oposto e o principio de Bernoulli que € definido como: "Se a
velocidade de uma particula de um fluido aumenta enquanto ela escoa ao longo de uma linha
de corrente, a pressdo dindmica do fluido deve aumentar e vice-versa”.

Quando a aeronave esta em voo a sua asa esta se deslocando através do ar e 0 escoamento
em torno do aerofélio sera de tal forma que, uma parte desse escoamento se direciona para a
parte superior do aerofdlio e a outra parte vai para o inferior do aerofolio, como podemos

observar na Figura 7.
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Figura 7 - Escoamento sobre uma asa

Fonte: Rodrigues, 2013, p.27.
A partir da terceira lei de Newton e do principio de Bernoulli pode-se entdo constatar que,

na parte superior da asa a velocidade do ar é maior (as particulas percorrem uma distancia maior
no mesmo intervalo de tempo quando comparadas a superficie inferior da asa), logo, a pressdo
estatica na superficie superior € menor do que na superficie inferior, o que acaba por criar uma
forca de sustentacdo de baixo para cima.

Para se determinar a forca de sustentacdo necessaria ao voo € preciso conhecer 0S
coeficientes de sustentacdo, segundo Abbott (1959), é conveniente que esse coeficiente seja
expresso em termos adimensionais, que séo funcdes principalmente da postura da asa. Dessa

maneira a sustentagdo € expressa na Equacéo 1:

1, 1)
L =§p.v .C.G

Onde L representa a forga de sustentacéo que o perfil pode gerar, p representa a densidade
do ar, lembrando que a densidade do ar é funcdo da altitude, v é a velocidade da aeronave, C €
o comprimento da corda do perfil e C; € o coeficiente de sustentacao.

2.3.2 Forca De Arrasto

A forca de arrasto é gerada a partir dos mesmos efeitos que resultam na forca de
sustentacdo a diferenca € que a forca de arrasto tem sua componente oposta a dire¢cdo do
deslocamento. “O arrasto ¢ definido como a for¢a que corresponde & taxa de diminui¢do da
quantidade de movimento na direcdo do fluxo externo sem ser perturbado.” (HOUGHTON,
2013).

O arrasto € um dos parametros mais importante na escolha de um perfil pois sua presenca
traz ineficiéncia ao projeto, por este motivo os projetistas tentam reduzir ao maximo a forca de
arrasto para que seja necessaria uma menor quantidade de energia para o deslocamento no meio
fluido.

Segundo Rodrigues (2013), a analise de desempenho de um avido durante todas as fases

de projeto, envolvem as andlises de perfil até sua fase final, tem o arrasto como sendo a mais
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importante quantidade aerodindmica a se estimar, porém sendo uma das tarefas mais dificeis.

A forca de arrasto em um perfil é dada pela Equacéo 2:

1 2 )
Dzip.v .C.Cy4

Onde D ¢ a forca de arrasto no aerofélio, p é a densidade do fluido, v é a velocidade da
aeronave, C é a corda média aerodindmica e Cq € 0 coeficiente de arrasto.

Para Abbott (1959), é conveniente expressar as forcas de arrasto em torno do perfil em
termos de coeficientes adimensionais que sdo fungdes principalmente da geometria do aerofélio
ou da asa. Existem varios tipos de arrasto, tem o arrasto de pressdo, o arrasto de perfil, arrasto
parasita, arrasto de interferéncia e o arrasto induzido. “O estudo detalhado dos varios tipos de
arrastos e as formas de como reduzi-los tornaram possivel, por exemplo, que veiculos como
motocicleta chegassem a viajar acima de 320 km/h, ou no caso de as aeronaves atuais passarem
em muitas vezes a velocidade do som, segundo” (WHITE, 2007).

24 VANT’s

Segundo Corréa (2008, p. 9), os veiculos aéreos ndo tripulados séo definidos como:

“[...] um veiculo aéreo motorizado que ndo transporta um operador humano, usa
forgas aerodindmicas para a sustentacdo aérea, pode voar de maneira autbnoma ou ser
pilotado por controle remoto, pode ser descartavel ou recuperavel e pode transportar
uma carga util letal ou ndo letal. Veiculos balisticos ou semi-balisticos, misseis de

cruzeiro e projeteis de artilharia ndo sdo considerados veiculos aéreos ndo tripulados”.

Para Chaves (2013), a definicdo que se tem atualmente acerca dos VANTs é bem
abrangente e ela se destaca pela auséncia de um piloto, e estes podem ser divididos em dois
tipos: os remotamente controlados e 0s autbnomos.

Segundo Longhitano (2010), os VANTs podem ser utilizados para obter informacdes
atraveés do sensoriamento remoto sobre um determinado local em que se quer fazer uma anélise
e esta analise pode ser feita de maneira mais rapida através do uso destes que irdo sobrevoar o

local e recolher os dados que se quer obter. Na Figura 8 é mostrado dois exemplos de VANTS.
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Figura 8 - Exemplos de veiculos aéreos néo tripulados

Fonte: Site da Universidade de So Paulo (USP)® Fonte: Site Portal do Agronegdcio®

2.5 COMPONENTES DE UMA SOLUCAO NUMERICA

Os proximos topicos serdo uma descricdo de pontos importantes sobre solucdes
numericas através da técnica CFD, com base no livro Computational Methods for Fluid
Dynamics (FERZIGER et al, 2002).

2.5.1 Modelo Matematico

O primeiro passo para a resolucdo de um problema através dos métodos numéricos é o
uso de um modelo matematico adequado, como por exemplo, equacbes governantes na forma
de equacdes diferenciais ou diferencial integral, e condi¢cBes de contorno. No modelo
matematico poderdo estar incluidos também simplificacdes das equacBes exatas da Lei de
Conservagdo. Para cada tipo de escoamento serd utilizado um modelo matematico diferente, ou
seja, as equacBes que regem um determinado escoamento sao diferentes para cada situacgao.

Para que seja possivel conseguir fazer um estudo sobre o escoamento em torno do perfil
escolhido, ser& necessario o uso de alguma ferramenta matematica que faga a modelagem do
problema, deverdo também ser obtidas condi¢fes iniciais e de contorno que se adequem a
situacéo a ser estudada.

Para que a anélise desse escoamento seja possivel, é necessario que se tenha a resolugéo
numérica das equacdes de Navier-Stokes (NS) e para isso utiliza-se 0 método dos volumes
finitos que é a técnica mais apropriada para a obtencao dos resultados da Equacao 3 que séo as

equacOes de Navier-Stokes.

5 Disponivel em<http://www5.usp.br/28375/controle-mais-eficiente-para-veiculos-aereos-nao-  tripulados/>
acesso em out.2017.

6 Disponivel em  <http://www.portaldoagronegocio.com.br/noticia/vants-melhoram-a-precisao-na-
agricultura-140862> acesso em out.2017.
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o oz 3)

2.5.2 Discretizacdo do método

Depois de escolhido o modelo apropriado, se faz necessario a escolha de um método de
discretizacdo adequado. Existem varios tipos de métodos, porém os mais utilizados para a
solucdo numérica de equacgdes diferenciais sdo os Métodos de Diferencas Finitas (MDF), de
Volumes Finitos (MVF) e de Elementos Finitos (MEF). Todos os tipos de métodos produzem
0 mesmo resultado se a malha utilizada estiver adequada a situacdo, contudo, alguns métodos
sdo mais apropriados para determinadas classes de problemas do que outros. Para esta situacéo,
usou-se 0 Método dos Volumes Finitos pois ele € 0 método mais apropriado para a resolucéo
das equacdes que regem 0s escoamentos em torno da asa, que séo as equacdes NS.

2.5.2.1 Meétodo dos VVolumes Finitos

“E todo método que, para obter as equagdes aproximadas, satisfaz a conservagio da
propriedade em nivel de volumes elementares.” (MALISKA, 2004). E muito comum o método
dos volumes finitos ser confundido com o método das diferencas finitas isso se deve ao fato de
que as equagdes que sdo obtidas através do processo de discretizagdo sdo iguais para os dois
métodos. O que difere 0 MVF do MDF ¢ a base de formulacao deles, que no MDF a deducéo é
puramente matematica e no MVF tem base fisica. O MVF pode ser utilizado para resolver
questbes com qualquer tipo de malha podendo, portanto, ser aplicado em problemas com
geometrias complexas. Este método tem como ponto de partida a forma integral da equagéo da
conservacao. Segundo Gongalves (2007), o dominio da solucéo é dividido num numero finito
de volumes de controle (\VC) vizinhos, e a equacédo da conservacéo é aplicada a cada um desses
VC. No centroide de cada VC localiza-se um nd computacional, no qual sdo calculados os

valores das variaveis, sendo os valores das variaveis nas superficies dos VC obtidos por
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interpolagdo em fungdo dos valores nodais (centro do VC). As integrais de volume e de
superficie sdo aproximadas usando férmulas de quadratura apropriadas. Como resultado,
obtém-se uma equacao algébrica para cada VC, na qual aparecem os valores das variaveis no
nG em causa e nos nés vizinhos. A grande desvantagem do MVF é que métodos de ordem
superior a segunda, sdo complexos de serem desenvolvidos em 3D desde que a malha em
questéo seja ndo estruturada.

2.5.3 Sistema de Cordenadas de Base Vetorial

Dependendo do sistema de coordenadas e da base vetorial do seu problema, as equacgdes
de conservagdo serdo escritas de uma determinada forma. O sistema de coordenadas pode ser
do tipo cartesiana, cilindrica, esférica, curvilinea, ortogonal ou ndo ortogonal; as quais ainda
podem ser fixas ou maveis, a escolha vai depender do tipo de escoamento em estudo o que vai

influenciar diretamente na escolha da malha numérica e no método de discretizacdo adequado.

2.5.4 Malhas Numéricas

Soares (2013, p. 34) aborda o conceito de malhas numéricas da seguinte maneira:
[...] a posicdo onde as variaveis sdo calculadas depende da definicdo através de uma
malha numérica que, em termos gerais, representa o dominio geométrico no qual o
problema é resolvido. Esta malha divide o dominio da solugdo em um ndmero finito

de subdominios, chamados também de volume de controle ou elementos.

As malhas sdo divididas de acordo com a figura 9:

Figura 9 — Divisdo quanto ao tipo de malha

ORTOGONAIS —» ESTRUTURADAS
ESTRUTURADAS

NAQ ORTOGONAIS
NAO ESTRUTURADAS

Fonte: Autoria propria (2018)

2.5.4.1 Malhas Ortogonais

Essas malhas sdo baseadas em métodos computacionais de sistemas de coordenadas
ortogonais ou cilindricas elas sdo, portanto, limitadas quanto ao seu uso em geometrias
irregulares. Como a maioria dos problemas reais envolvem geometrias irregulares, esse tipo de

malha é pouco utilizado. A Figura 10 mostra um exemplo de malha ortogonal.
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Figura 10 - Exemplo de malha ortogonal adaptada a um cilindro
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Fonte: Maliska (1995)
2.5.4.2 Malhas ndo-ortogonais

Com o desenvolvimento computacional foram criados métodos de adaptacdo das malhas
aos solidos com superficies irregulares, entdo para superar as limitagcbes da malha ortogonal
foram criadas as malhas ndo ortogonais e um exemplo desta pode ser visto na Figura 11.

Figura 11 - Exemplo de malha nao ortogonal adaptada a um cilindro
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Fonte: Maliska (1995)
2.5.4.3 Malhas Estruturadas (regulares)

Segundo Soares (2013), nas malhas estruturadas os elementos sdo dispostos em familias
de linhas, em que membros de uma determinada familia ndo se cruzam uns com 0s outros e
atravessam cada membro de outras familias apenas uma vez. Em termos mais simples, o
fundamento é analogo com coordenadas cartesianas, onde cada linha possui um Gnico ponto de
cruzamento com outra linha. Isto permite que as linhas sejam numeradas de forma sucessiva.
As malhas estruturadas podem ser do tipo H-grid, O-grid ou C-grid, onde o nome de cada tipo
refere-se a forma geométrica do conjunto de linhas que formam a malha. Na Figura 12 &

mostrado um exemplo de malha estruturada.

Figura 12 - Exemplo de malha estruturada (O-grid) bidimensional de linhas ndo ortogonais

Fonte: Ferziger et al (2002).
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2.5.4.4 Malha de Bloco-Estruturada

Neste tipo de malha, o dominio é subdividido em mais de uma parte, com isso as
limitacOes relacionadas as malhas estruturadas regulares sdo contornadas. A desvantagem deste
tipo de malha é que a condig@o de conservacao ndo é facilmente atingida nas fronteiras dos
blocos e a vantagem é que como os dominios complexos sdo tratados com mais facilidade, elas
podem ser usadas por exemplo, para fazer a analise de corpos em movimento. A Figura 13 é
um exemplo de malha de bloco estruturada, bidimensional com coincidéncia nas interfaces e
na Figura 14 é mostrada uma malha de bloco estruturada sem coincidéncia nas interfaces. A
Figura 15 mostra uma malha simples de bloco-estruturada.

Figura 13 - Exemplo de malha de bloco estruturada, bidimensional, com coincidéncia nas
interfaces
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Fonte: Ferziger et al (2002).

Figura 14 - Exemplo de malha de bloco estruturada, bidimensional, sem coincidéncia nas

interfaces.
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Figura 15 - Exemplo de malha de bloco estruturada, composta, bidimensional.
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Fonte: Ferziger et al (2002).
2.5.4.5 Malha Né&o-Estruturada

Este tipo de malha pode ser aplicado para qualquer esquema de discretizacdo, pois ela é
a forma mais flexivel da malha, os elementos ou volumes de controle podem ter qualquer
formato porque ndo existe restricdo quanto ao nimero de nés ou elementos vizinhos, portanto
ela é ideal para ser usada em problemas com geometrias complexas. Os métodos que mais
utilizam esse tipo de malha € o de volumes finitos e o de elementos finitos. Na Figura 16 pode-
se ver um exemplo de malha ndo estruturada.

Figura 16 - Exemplo de Malha n&o estruturada

Fonte: Ferziger et al (2002).
2.5.4.6 Parametros de qualidade da malha

Para saber se uma malha esta adequada para entregar resultados confiaveis, se faz
necessario observar trés parametros de qualidade da malha, séo eles: skewness, smoothness e
aspect ratio.

Uma malha com a qualidade baixa ndo conseguira fornecer resultados precisos, além
disso a solucdo poderé apresentar dificuldades na convergéncia. Segundo o manual do ANSYS
Help (2010), para que se tenha uma boa malha, deve-se ter o valor de skewness o0 mais proximo
de zero possivel, como mostra a Tabela 1. O skewness € 0 parametro que mede a deformagéo

do elemento em relacdo a um elemento equilatero.
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Tabela 1 - Valores de skewness relacionados a qualidade da célula

VALORES DE SKEWNESS QUALIDADE DA CELULA
1 degenerate
09-<1 bad (sliver)
0.75-0.9 poor
0.5-0.75 fair
0.25-05 good
>0-0.25 execellent
0 equilateral

Fonte: Ansys Help

O parametro smoothness, explica que a mudanca de tamanho de uma célula para outra

deve ocorrer de forma gradual (suave). As variacdes de tamanho de uma célula para outra

devem ser minimizadas ao maximo, uma célula deve ser no maximo 20% maior que uma célula

adjacente a ela. As Figuras 17 e 18 mostram a diferenca entre células que tem uma mudanca

suave no tamanho das células e a outra mostra quando ha uma mudanca brusca de tamanho.

Figura 17 - Mudanca gradual no tamanho das

Fonte: André Bakker’ (2018)
Figura 18 - Mudanca brusca no tamanho das células

Fonte: André Bakker” (2018)

O aspect ratio (ou raio de aspecto) é a relacdo entre a aresta de maior e menor da célula.

O ideal é que ele seja igual a 1, como mostra a Figura 19.

" Disponivel em < http://www.bakker.org/dartmouth06/engs150/07-mesh.pdf > acesso em mar.2018



http://www.bakker.org/dartmouth06/engs150/07-mesh.pdf
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Figura 19 - Relacéo de aspecto ideal x Alta relagdo de aspecto

Aspect ratio = 1 Aspect ratio = 20
S |
Aspect ratio = 1 Aspect ratio = 20

Fonte: ANSYS Help (2010)

2.5.5 Aproximac0Oes Finitas

Depois que a malha estiver definida, deve ser escolhida a aproximacéo que sera usada no
processo de discretizacdo. Se o método utilizado no problema for o método das diferengas
finitas, as aproximagdes séo derivadas nos pontos da malha a ser selecionados. Se 0 método em
questdo for o de volumes finitos, 0 método a ser usado serd o de aproximacao de integrais de
superficie e volume. Por fim, quando o método utilizado for o de elementos finitos, escolhe-se
as funcgdes de forma (elementos) e fungdes de ponderacéo.

Quanto mais precisa for a aproximacdo, mais nés terd a malha e isso implica diretamente
no tempo de processamento da solucdo, quanto mais ndés maior o tempo de processamento.
2.5.6 Meétodo de Solucado

Depois que for escolhido o modelo de discretizacdo, tem-se um sistema de equacdes nédo-
lineares onde a resolucdo desse sistema vai depender do problema. Quando o escoamento for
instavel, segundo Soares (2013) sdo usados métodos baseados naqueles utilizados para
problemas de valores iniciais para equagdes diferenciais ordinarias, avangando no tempo e se 0
escoamento for permanente os problemas sdo usualmente resolvidos por um “pseudoavango”
no tempo, equivalente ao esquema de iteragdes. Como o sistema é composto por equacdes ndo
lineares, a resolucdo dele € feito por meio de iteragdes.

2.5.7 Critério de Convergéncia

O ultimo passo para obter sua solucdo é configurar o critério de convergéncia para o

método iterativo. Os dois principais métodos de iteracBes sdo: iteracBes internas, onde as
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equacOes lineares sdo resolvidas, e as iteragOes externas as quais tratam a ndo linearidade e
unido das equacoes.
2.6 MODELO DE TURBULENCIA PARA ANALISE DE ESCOAMENTO

Existem diversos modelos de turbuléncia disponiveis no ANSYS, dentre eles estdo:
modelo Spalart-Allmaras, modelo Transition SST, modelos K-Episilon, modelos K-Omega,
modelo Transition K-KL-Omega, modelo Reynolds Stress e Scale-adaptive Simulation Model.
O modelo utilizado para este trabalho foi 0 SST k-, que sera abordado adiante.

2.6.1 Modelos K-Omega

Ele tem base na configuracdo das equacdes de transporte em funcdo da energia cinética
turbulenta (k) e na taxa de dissipacao (®), sendo que a taxa de dissipacao ¢ interpretada como
a propor¢do de € em k. Esse modelo vem sendo modificado ao longo do tempo, com as
mudangas novos termos foram adicionados as equagdes k ¢ o para melhorar a precisdo dele
para escoamentos cisalhantes livres. Assim como o modelo k-g, o modelo k-® possui as
variacdes: Standard k-o e SST k-o.
2.6.1.1 Standard k-®

Esse modelo disponivel no software ANSYS possui a op¢do de corre¢do que pode ser
ativada, quando for necessario, para aplicacdo a baixos nimeros de Reynolds. Esta formulacao
do modelo para baixo nimero de Reynolds foi proposta por Wilcox e ela produz um atraso do
inicio da camada-limite turbulenta na parede e, portanto, € um modelo muito simples para
transicdo laminar-turbulento. Ao longo do tempo véarias melhorias foram implementadas para
a analise de escoamentos fora da camada cisalhante, mesmo assim essa proposta tem efeitos
negativos principalmente quando se trata de escoamento livre.

Por este motivo, ndo é recomendado o uso de baixo nimero de Reynolds para o modelo
K-o para transicdo laminar-turbulento e escoamento cisalhante livre. Para estes casos é
aconselhado o uso de outros modelos mais sofisticados e que sejam apropriados para esta
situacao.
2.6.1.2 SST k-0

Esse modelo Shear-Stress Transport (SST) k-o foi desenvolvido por Menter com o
intuito de combinar a formulagdo precisa e robusta do modelo k-o na regido préxima da parede
com a independéncia do escoamento livre do modelo k-¢ na regido mais distante que é chamada
de farfield. Para que isto ocorra, ha uma transicdo do modelo k-, proximo da parede, para o

modelo k-¢ 4 uma certa distancia.
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Para Soares (2013), as variagdes Standard k-o e SST k-m possuem algumas semelhangas
quanto a forma entretanto, a versdo SST distingue-se da Standard pelos seguintes quesitos:

» Mudanca gradual a partir do modelo Standard k- (na regido interna da camada- limite)
para a versao k- em alto nimero de Reynolds (na regido externa da camada- limite).

» Formulacdo modificada da viscosidade turbulenta para considerar o transporte das
tensOes de cisalhamento turbulentas.

« As constantes na modelagem sdo diferentes.

Quando comparamos 0 modelo SST k-w com o Standard k-® constatamos que o primeiro
€ um modelo bem mais preciso e confiavel para uma vasta classe de escoamento como por

exemplo, gradientes de pressdo abruptos, aerofolios e ondas de choque transonicas.
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3 METODOLOGIA

No presente trabalho foi realizada uma simulacdo numa asa retangular usada na
competicdo de acesso SAE Brasil AeroDesign 2016 pela equipe PegAzuls — AeroDesign. Esta
asa foi escolhida por ter apresentado um bom desempenho em voo, além disso sua geometria é
mais simples de ser construida. Foi adicionada a asa um end plate com geometria circular cujo
didmetro é igual a corda da asa. Esta geometria foi escolhida por apresentar facilidade na sua
construcdo. A Figura 20 mostra a geometria da asa com o end plate acoplado. Os resultados da
asa com o end plate foram comparados com os resultados da asa sem end plate.

Figura 20 - Geometria da asa

0 0.350 0.700 (m)

0.175 0.525

Fonte: Autoria propria (2018)
A méquina utilizada nas simulag¢fes possui as configuracBes que podem ser vistas na

Tabela 2 :

Tabela 2 - Configuracdes da maquina utilizada

Sistema Operacional MS Windows 10
Processador AMD PHENOM 8300@3,4GHz
RAM 16 GB DDR4
Placa de video ATI RADEON RX460
HD 1TB

Fonte: Autoria prépria (2018)
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3.1 CONDICOES DE VOO

Para a asa com e sem end plate foram realizadas analises para onze angulos de ataque,
que variaram de 0° a 20°, com incremento de 2°. Este intervalo foi escolhido pois geralmente é
a regido linear da curva de sustentagcdo. Quanto ao escoamento, a velocidade de cruzeiro
considerada foi de 20 m/s, a massa especifica p=1,185 kg/m3 e viscosidade dindmica
1 =1,831x107° Pa.s, ambas relativas ao ar. A partir dessas consideracdes, foi encontrado um
Reynolds correspondente a Re = 4,6x10°.
3.2 GEOMETRIA SELECIONADA

A asa analisada, mostrada na Figura 21, possui uma envergadura de 1,89 m e uma corda
de 0,355 m.

Figura 21 - Dimens0es da asa utilizada nas simulagdes
1890

355

Fonte: Oliveira Junior (2017)
O perfil da asa é um Selig 1223 modificado que foi escolhido pela equipe PegAzuls —

AeroDesign por apresentar melhores resultados de sustencdo e arrasto quando comparado ao

Selig 1223 original. O perfil Selig 1223 modificado é mostrado na Figura 22.
Figura 22 - Perfil Selig 1223 modificado

Fonte: Oliveira Junior (2017)
As dimensdes do volume de controle utilizado na analise, foram definidas baseada na

influéncia que o volume de controle geraria na esteira e no escoamento livre. Por isso, 0 volume
de controle escolhido foi o de sec¢éo eliptica pois, dessa forma, elimina-se n0s desnecessarios
das extremidades. O comprimento do volume de controle é de 8m e o raio maior e menor da

elipse sdo 6 m e 4 m, respectivamente. O volume de controle pode ser visto na Figura 23.
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Figura 23 - Volume de controle

0 3.000 6.000 (m)
[ a—

Fonte: Autoria propria (2018)

3.3 MALHA

A malha utilizada no problema é uma tetraédrica, porém na fronteira da asa ela é
prismética. Onde ha escoamento livre, foi optado por fazer uma malha ndo estruturada, devido
sua maior facilidade de construcédo e por ndo influenciar tanto nos célculos. Na fronteira da asa,
usou-se uma malha estruturada para melhorar o calculo da camada limite. Vale ressaltar que a
mesma configuracdo utilizada para construir a malha sem o end plate foi utilizada também para
construir a malha com o end plate.

Foi configurada uma condic&o de tamanho méximo de elemento na parede da asa, sendo
o valor igual a 5x10~3 m. Quanto ao modelo de turbuléncia, foi utilizado o SST k-w, onde este
define que o valor ideal para o pardmetro y* deve ser aproximadamente 1. Definindo este valor
como sendo 1, obtém-se a espessura da primeira camada de células rentes a superficie da asa,
que para o presente caso foi 1,7x1075. Este valor de espessura foi calculado através do site
CFD online.

Apos isso foi aplicada a ferramenta inflation definindo que 20 camadas seriam aplicadas
por toda a superficie da asa, com a espessura da primeira camada definida foi imposta uma taxa

de crescimento (grow rate) igual a 1,1, que é o valor recomendado pelo ANSYS. A Figura 24
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mostra os niveis de refinamento da malha, onde se tem uma malha menos refinada no

escoamento livre, e a medida que se aproxima da asa a malha fica mais refinada.

Figura 24 — Niveis de refinamento da malha

Fonte: Autoria propria (2018)
A Figura 25 mostra uma ampliacdo da figura anterior, nela pode-se constatar que a

medida em que se aproxima da superficie da asa, a malha se torna mais refinada para que se

possa obter melhores resultados no calculo da camada limite.

Figura 25 - Detalhe da malha ao redor da asa

.

Fonte: Autoria prépria (2018)
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As Figuras 26 e 27 mostram os histogramas com os valores dos dois parametros de
qualidade de malha: skewness e relacdo de aspecto. Pode-se observar que quase a totalidade dos
elementos da malha atingiram valores de skewness que ficaram abaixo de 0,5 e a relagédo de
aspecto da maioria dos elementos ndo ultrapassou 2,5. Assim, a malha gerada atendeu aos
requisitos minimos de qualidade.

Figura 26 - Numero de elementos da malha em fungdo do skewness

[——Tets [ —T el Y15 |
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1000000,00
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Number of Elements
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0,00 0,13 0,25 0,38 0,50 0,63 0,75 0,88 1,00
EHement Metrics

Fonte: Autoria prépria (2018)

Figura 27 - Numero de elementos da malha em funcdo da relacdo de aspecto
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Fonte: Autoria propria (2018)
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Depois que a malha estd construida, configura-se o setup do CFX. As condic¢des de

contorno que estéo listadas abaixo foram utilizadas para as simulagdes com e sem end plate.

Velocidade imposta (velocity inlet) na entrada do volume de controle;
Abertura (opening) na saida e nas paredes do volume de controle;

Parede sem deslizamento (no slip wall) por se tratar de simulag¢6es viscosas;

Condicéo de simetria (symmetry) no plano de simetria do volume de controle.

As Figuras 28 e 29 abaixo mostram as configuracdes de cada condi¢do de contorno

utilizada.

Figura 28 - Configuracao do inlet

Outline ~ Boundary: INLET

Details of INLET in Default Domain in Flow Analysis 1

Basic Settings ~ Boundary Detalls ~ Sources  Plot Options

Flow Regime

Option Subsonic

Mass And Momentum

Option Normal Speed

Normal Speed [ 20 [ms”-1]

Turbulence

Option Medium (Intensity = 5%)
Heat Transfer

Option Static Temperature

Static Temperature l 300 [K]

Fonte: Autoria prépria (2018)
Figura 29 - Configuracao do opening

Outline Boundary: OPENING

Details of OPENING in Default Domain in Flow Analysis 1

Basic Settings Boundary Details Sources Plot Options
Flow Regime
Option Subsonic

Mass And Momentum

Option Opening Pres. and Dirn
Relative Pressure ]0 [Pa]

Flow Direction

Option Normal to Boundary Condition

[] Loss Coefficient

Turbulence

Option Medium (Intensity = 5%)
Heat Transfer

Option Opening Temperature

Opening Temperature ]300 Kl

Fonte: Autoria prépria (2018)
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3.5 CONFIGURACAO DO SOLVER

O modelo de turbuléncia usado nas simulagdes foi 0 SST k-m por ser um modelo preciso
e confidvel para uma vasta classe de escoamento, além de ser recomendado para analises
aerodinamicas. A configuracdo upwind foi selecionada em advection Scheme por fornecer
maior robustez a solucdo numérica, apesar de aumentar a difusdo numérica. O critério de
convergéncia foi configurado para 107°. A Figura 30 mostra que os residuos foram
configurados para convergir em 1076,

Figura 30 - Configuracdo do critério de convergéncia
Details of Solver Controlin Flow Analysis 1

Basic Settings Equation Class Settings Advanced Options

Advection Scheme
Option Upwind ,
Turbulence Numerics =]
Option High Resolution -

Convergence Control

Min. Iterations Ll ‘
|

Max. Iterations [ 1000

Fluid Timescale Control

Timescale Control Auto Timescale v

Length Scale Option Conservative v

Timescale Factor [ 1.0

[] Maximum Timescale

Convergence Criteria

Residual Type RMS v

Residual Target [0.00001
[] Conservation Target

[] Elapsed Wall Clock Time Control
[] Interrupt Control

Fonte: Autoria propria (2018)
Na Figura 31 pode-se ver o modelo de turbuléncia escolhido.

Figura 31 - Configuracdo do modelo de turbuléncia

Outline  Domain: Default Domain %]
Details of Default Domain in Flow Analysis 1

Basic Settings Fluid Models Initialization
Heat Transfer =
Option Total Energy -

[ 1nd. Viscous Work Term

Turbulence =
Option Shear Stress Transport -
Wall Function Automatic v

[] High Speed (compressible) Wall Heat Transfer Model
] Turbulent Flux Closure for Heat Transfer

=

Advanced Turbulence Control
] Transitional Turbulence
Combustion =]

Option None &
Thermal Radiation =]
Option None =5
[] Electromagnetic Model

Fonte: Autoria prépria (2018)
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

O presente trabalho foi desenvolvido com o objetivo de conhecer os beneficios
aerodindmicos de um end plate através da comparacédo dos coeficientes aerodinamicos de uma
asa com e sem o dispositivo de ponta de asa utilizando o método de volumes finitos presente
no ANSYS CFX.

Pbde-se observar significativas diferengas aerodindmicas com o uso do end plate. A
Figura 32 mostra o coeficiente de sustentacdo C;em funcdo do angulo de ataque «. O uso do
dispositivo de ponta de asa causou um aumento na sustentacdo da asa de aproximadamente
4,8%.

Figura 32 - Coeficiente de sustentacdo C; em fungédo do angulo de ataque «

2,5 1

0,5 A

O T T T T T T T T T T T T T T T T T T T 1
0 5 10 15 20

a (graus)

SEM ENDPLATE  —&— COM ENDPLATE

Fonte: Autoria prépria (2018)
Um dos principais beneficios da utilizacdo do end plate é a reducdo do arrasto induzido.

A Figura 33 mostra o coeficiente de arrasto Cq variando com o angulo de ataque. Em angulos
de atagque baixo, a asa com o end plate apresenta maior arrasto devido sua area ser maior do
que a asa sem o dispositivo. Com esse aumento de area tambeém cresce 0 arrasto parasita,
tornando o arrasto total maior na asa com o end plate. Mas em angulos maiores, a reducao de
arrasto na asa com o dispositivo chega a uma média de 5,9% de redugdo, fazendo com o que

arrasto total seja menor quando comparado com a asa sem o end plate. Essa é uma redugéo
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significativa quando comparada aos experimento de Riley (1951) em que néo se conseguiu uma
diminuig&o do arrasto.

Figura 33 - Coeficiente de arrasto Cq em fungéo do angulo de ataque a
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——SEM ENDPLATE ~ —&—COM ENDPLATE
Fonte: Autoria prépria (2018)
A Figura 34 a seguir mostra a variagdo do C; em fungdo de Cq para as duas configuragdes
de asa. Observa-se um elevado incremento na eficiéncia aerodinamica da asa com o uso do
end plate, apresentando um aumento médio de aproximadamente 9,1%.

Figura 34 - Coeficiente de sustentacdo C; em funcéo do coeficiente de arrasto Cq
25 1

0-lllllllllllllllllllllllll
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5

Cq

—8—SEM ENDPLATE  —&—COM ENDPLATE

Fonte: Autoria propria (2018)
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A Figura 35 mostra que a area entre as curvas do intradorso e extradorso do gréafico com
o0 end plate é maior que o do grafico sem o end plate. Como o coeficiente de sustentagéo local
estd relacionado com o coeficiente de pressao através da Equacdo 4, pode-se concluir que
devido a area entre as curvas do grafico com o end plate ser maior, entdo a asa com end plate

tera maior sustentacao.
1 rC
Co= 2, (Cpy(x) = Cpp(x))dx  (4)
Onde, C; € o coeficiente de sustentagdo, C € a corda, Cp, € 0 coeficiente de pressdo do

intradorso e Cp,, € o coeficiente de pressdo do extradorso.

Figura 35 - Coeficiente de pressdo ao longo da corda na ponta da asa
1,50 -

Posicdo na corda (m)

SEM ENDPLATE ——COM ENDPLATE

Fonte: Autoria prépria (2018)

Um outro efeito causado pelo uso do end plate, é a alteragdo na distribuicdo de
sustentacdo ao longo da envergadura como mostra a Figura 36. O bloqueio da circulacdo dos
vortices gera uma zona com maior pressao na ponta da asa, assim, aumentando a sustentagdo
da mesma.

O gréafico mostrado na Figura 36 foi obtido seccionando a asa em dez pontos da
envergadura com espacamento de 105mm entre cada secdo e extraindo a curva de Cp do
intradorso e extradorso. A partir dai o coeficiente de sustentacdo local em cada secdo é
calculado pela Equacéo 4, onde foi utilizado o método dos trapézios para resolver a integral,

visto que nédo havia uma funcgéo, e sim um conjunto de pontos.



Figura 36 - Distribuicdo do coeficiente de sustentagdo C; ao longo da envergadura
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Fonte: Autoria prépria (2018)
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5 CONCLUSAO

Foi calculado o escoamento tridimensional e incompressivel ao redor de uma asa
destinada a uma aeronave de competicdo SAE Aerodesign com e sem end plate utilizando o
método de volumes finitos presente no ANSYS CFX.

Foram analisados os parametros de qualidade de malha e viu-se que estes eram atendidos
com satisfacéo.

Foram obtidas as polares de coeficiente de pressao, coeficiente de sustentagéo, coeficiente
arrasto, eficiéncia aerodinamica e distribuicdo de sustentacdo e viu-se que houve um aumento
na sustentacdo gerada pela asa, diminuicdo do arrasto e, consequentemente, um aumento na
eficiéncia aerodinamica. Observou-se também que houve uma modificacdo na distribuicdo de
sustentacdo na ponta da asa devido a contencdo dos vértices, que € provocada pelo end plate.

Assim, a utilizacdo desse tipo de dispositivo de ponta de asa se mostrou bastante eficiente
do ponto de vista aerodindmico para uso em escoamentos subsénicos, principalmente em
competicdes aerodesign. No entanto, para afirmar que a implementacdo deste dispositivo é
viavel ou ndo, deve ser feito outras andlises além desta, como por exemplo, anélise de
estabilidade e controle, custo para a instalacdo e manutencdo deste dispositivo, analise de

velocidade de flutter, entre outros.
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