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RESUMO

O avanco tecnoldgico dos Gltimos anos permitiu que projetos de alta performance na industria
aeronautica fossem realizados com uma precisdo elevada em tempo relativamente pequeno.
Este trabalho apresenta o estudo comparativo de dois métodos numéricos para analise
aerodindmica de uma asa retangular destinada & Competicdo da SAE Brasil AeroDesign e de
uma asa trapezoidal, sendo eles o Método da Linha Sustentadora e Método da Malha de
Vortices. Os resultados da asa trapezoidal serdo comparados com um relatorio técnico do
NACA, com resultados experimentais em tunel de vento. Desta forma, podemos verificar a
confiabilidade dos mesmos a fim de apontar o melhor método para o projeto de aeronaves
radiocontroladas ndo tripuladas, tendo em consideragdo custos, tempo e precisdo de dados. O
presente estudo concluiu que o método da malha de vortices € mais préximo dos valores obtidos
nos testes experimentais em comparacdo ao método da linha sustentadora nas asas deste estudo.
Ao aumentar o alongamento das asas, 0 método da linha sustentadora comecou a se aproximar

mais dos valores reais, mas ainda com resultados inferiores ao da malha de vortices.

Palavras-chave: Aerodinamica; Linha Sustentadora; Malha de Vértices; Asas.



ABSTRACT

The technological advancement of recent years has allowed high-performance projects in the
aeronautics industry to be carried out with high accuracy in relatively short time. This work
presents the comparative study of two numerical methods for aerodynamic analysis of a
rectangular wing destined for the SAE Brazil AeroDesign competition and a trapezoidal wing,
being they the Lifting Line Theory and the Vortex Lattice Method. The trapezoidal wing results
will be compared to a NACA technical report, with wind tunnel experimental results. In this
way, we can verify their reliability in order to point out the best method for designing unmanned
radio-controlled aircraft, taking into account costs, time and accuracy of data. The present study
concluded that the Vortex Lattice Method is closer to the values obtained in the experimental
tests compared to the Lifting Line Theory in the wings of this study. As the wing length
increased, the Lifting Line Theory began to approach more of the actual values, but still with

lower results than the VVortex Lattice Method.

Keywords: Aerodynamics; Lifting Line Theory; Vortex Lattice Method; Wings.
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1 INTRODUCAO

O crescente aumento do preco do petréleo desde 2016 (IFC MARKETS, 2019), a
limitacdo de desenvolvimento tecnoldgico para a producdo e a sua possivel escassez nos
préximos anos (IFM, 2013), pressionou a industria buscar novas tecnologias para a redugéo do
consumo desse combustivel. No cenério da aviagdo, esses fatores proporcionaram mais
pesquisas para 0 aumento da performance das aeronaves, com grande impacto na aerodinamica.

Os primeiros modelos aerodinamicos eram estudados a partir de escoamentos
bidimensionais, que permitem a obtencéo e analise de propriedades de asas como os esforcos e
a velocidade de escoamento. Porém, para a engenharia, 0 modelo em apenas duas dimensdes
ndo é satisfatorio por desprezar alguns parametros, como exemplo os efeitos de velocidades
induzidas bem como os efeitos da distribuicdo de vortices ao longo da asa. Com o avango do
processamento de dados e o desenvolvimento de técnicas computacionais na aerodindmica, 0s
métodos conservadores foram substituidos por simulagdes em CFD (Computational Fluid
Dynamics), proporcionando resultados com maior precisdo e dados mais detalhados (XIII
Semana de Engenharia Aeronautica da EESC-USP, 2016).

A Teoria da Linha Sustentadora (Lifting Line Theory) é uma aproximacdo da
distribuicdo de sustentacdo e o arrasto induzido em uma asa finita, 0 que possibilita a
compreensdo do fendmeno fisico e serve como uma estimativa preliminar dos coeficientes
aerodinamicos da asa. O classico modelo da Linha Sustentadora de Prandtl apresenta bons
resultados e é relativamente simples de ser utilizado quando comparado a outros métodos. No
entanto, 0 método é limitado para asas com angulos de flecha e de diedro nulos. Conforme o
enflechamento e o angulo de diedro aumentam, o modelo de Prandtl ndo faz a previsdo correta
da distribuicao de circulacdo, o que resulta em erros nos coeficientes aerodinamicos (KIMURA,
2011).

Com o avango nos estudos, foi introduzido o Método da Malha de Vortices (Vortex
Lattice Method) que estima a sustentacdo de um componente, discretizando-o em painéis, cada
um contendo um anel de vortices, considerando a influéncia dos vortices nos painéis
(FALKNER, 1947). A asa é representada por uma grade de vortices de ferradura sobrepostos.
Os vortices de ferradura sdo sistemas de vortices que usam as analises combinadas dos
filamentos de vortices juntamente com os teoremas de vortice de Helmholtz e a lei de Biot-
Savart (PINZON, 2015).
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O objetivo geral deste trabalho ¢é analisar o comportamento aerodindmico de cinco asas
a partir da Teoria da Linha Sustentadora e do Método da Malha de Voértices. A primeira
simulacdo € de uma asa retangular para uma aeronave destinada a competicdo SAE Brasil
AeroDesign. Além desta, outra simulacao sera realizada, desta vez com uma asa trapezoidal. A
asa escolhida foi a mesma utilizada pelo National Advisory Committee for Aeronautics (NACA)
em testes experimentais em tunel de vento (NACA, 1947). Apesar da geometria usada pela
NACA ser relativamente maior do que as asas da classe regular do AeroDesign dos anos 2018
e 2019, sera possivel comparar os resultados dos métodos numéricos com um resultado
experimental. Por fim, serdo realizadas simula¢Ges com diferentes alongamentos (8, 10 e 12),
fixando-se a envergadura em 4,57m, para analisar a influéncia do aumento do alongamento para

0 LLT e VLM e comparando-o0s com os resultados experimentais da NACA.

17



2 FUNDAMENTAGCAO TEORICA

2.1 FUNDAMENTOS DA AERODINAMICA

De acordo com o dicionario inglés The American Heritage (2014), “a aerodinamica é a
dindmica dos corpos se movendo em relacdo aos gases, especialmente a interacdo de objetos
em movimento com a atmosfera”. A aerodindmica é uma ciéncia aplicada que € utilizada em
varias préaticas de engenharia (ANDERSON, 2010).

A aerodinamica é essencial para o projeto de aeronaves, com base nela que se
determinam os principais coeficientes aerodinamicos, como sustentacdo e arrasto, e a partir do
estudo e andlise desses que ddo continuidade com o projeto.

As forgas aerodindmicas e momentos no corpo sdo devidos a apenas duas fontes
(ANDERSON, 2010), mostradas na Figura 1.

1. Distribuicdo de pressdo sobre a superficie do corpo, perpendicular a superficie

2. Distribuicdo de tensdo de cisalhamento sobre a superficie do corpo, paralela a superficie.

Figura 1 — Distribuicéo de presséo e tenséo de cisalhamento em um perfil aerodindmico

p

p = p(s) = distribuicdo de pressao superficial
7 = 7(s5) = distribuicdo de tensado de cisalhamento superticial

Fonte: Adaptado de Anderson, 2010.

Os Unicos mecanismos que a natureza tem para comunicar uma forga a um corpo que se
move através de um fluido sdo decorrentes dessas duas fontes. Tanto pressdo p como tensao de

cisalhamento rtém dimensdes de forca por unidade de area.

Ao calcular a integral das distribuicdes de p e 7 sobre toda a superficie do corpo, se
obtém como resultado uma forga aerodindmica resultante R e um momento M no corpo,

conforme mostra a Figura 2.
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Figura 2 — Forca aerodinamica resultante e momento resultante num corpo

R

Fonte: Anderson, 2010.

Num escoamento bidimensional, a resultante R por sua vez, se decompde em dois

componentes conforme ilustrado na Figura 3,

Figura 3 — Decomposi¢do da forga aerodindmica resultante

Fonte: Anderson, 2010.

onde V., é a velocidade do escoamento de aproximacéo, definido como a velocidade do fluxo a
montante do corpo, que também é designado por velocidade de fluxo livre ou escoamento
aerodinamico. L representa a forca de sustentacdo, componente de R perpendicular a V.. e D €

a forca de arrasto, componente paralela a V..

A forca R pode também ser decomposta em componentes perpendiculares e paralelos a

corda. A corda do perfil, c, é a maior distancia linear do bordo de ataque até o bordo de fuga.
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Por definicdo, N € a componente normal de R, perpendicular a c e A é a forga axial, componente

paralela de R em relagéo a c.

O angulo de ataque a é definido como o angulo entre a corda e Ve. Assim, podem-se

estabelecer relacfes de L e D com N e A por meio de relagdes geométricas, obtendo-se:
L=Ncosa—Asina Eqg. 1
D =Nsina+ Acosa Eq. 2

Uma vez que sdo encontradas as forgas aerodinamicas, podem-se obter os coeficientes
aerodinamicos, que sdo adimensionais. Para isso, é necessario definir a equacdo de pressdo

dindmica ge.
oo = Y pooVog Eq 3

Os coeficientes de forca e momento adimensionais sdo definidos da seguinte forma:

L
D
M
Cy = oS Eq. 6

onde S é a area alar da asa.

Os coeficientes listados acima com letras maiusculas (Cz, Cp e Cu) estdo relacionados
aos coeficientes de um corpo tridimensional, como uma asa finita ou um avido. Para um estudo
em duas dimensdes, as forcas e momentos sdo por unidade de comprimento e é convencionado

que os coeficientes sejam denotados por letras minusculas, obtendo-se:

LI
G =— Eq. 7
qC
_D Eq. 8
R a
MI
Cn = — Eq. 9
qooC

20



onde L’ é a forca de sustentacdo no perfil, D’ forca de arrasto no perfil e M’ 0 momento no
perfil.

2.2 EQUILIBRIO DE FORCAS

Para uma aeronave ser capaz de um voo nivelado, as quatro forgas atuantes sob a mesma
sdo: sustentagdo, peso, arrasto e tracdo, conforme mostra a Figura 4, deverdo estar em

equilibrio.

Figura 4 — Representagédo das forgas atuantes em uma aeronave

Sustentacao

—— [t

Fonte: Aviador, 2017.

O peso P, é a forca exercida pela gravidade, definido pela Equacédo 10, atuando sobre o

avido e direcionada ao centro da Terra.
P=mg Eqg. 10

Em oposicao ao peso, tem-se a forca de sustentacdo L, ja abordada anteriormente, que é
a componente perpendicular a direcdo do movimento do voo e é originada pela diferenca de
pressdo entre o intradorso e extradorso das superficies sustentadoras. A asa é a maior
responsavel pela geracédo de sustentacdo, mas existem outras superficies como o estabilizador
horizontal além dos dispositivos hipersustentadores como flaps, slots ou slats que sao
mecanismos adaptados as asas que podem alterar, consideravelmente, o coeficiente de
sustentacdo da mesma. O arrasto D, se opGe a0 movimento da aeronave e € uma componente
paralela & direcdo do escoamento. E essencialmente uma forca de atrito e pressdo e o ideal é
que seja reduzida o maximo possivel (ANDERSON, 2010). Opondo-se a forga de arrasto, existe

a forca de tragdo ou de propulséo T, gerada pelo conjunto motopropulsor.
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Para que uma aeronave seja possivel decolar é necessario que:
L=PeT=D

A aeronave so estara em perfeito equilibrio dessas quatro forcas quando estiver em um

Voo reto, nivelado e com velocidade constante.

2.3 PERFIL

O aerofolio ou o perfil aerodindmico é uma secdo da asa, bidimensional, e pode ser
considerado o principal objeto de estudo da aerodindmica. O entendimento da aerodindmica no
perfil é fundamental para a compreenséo de uma asa. A geometria do perfil € um fator de grande
influéncia no projeto, j& que as propriedades e, consequentemente, os coeficientes
aerodinamicos, estdo relacionados com a geometria. A Figura 5 mostra as principais

caracteristicas geométricas de um aerofélio.

No inicio do século XIX, o engenheiro Sir George Cayley, pioneiro nos estudos da
engenharia aerondutica, foi o primeiro a identificar as quatro forgas de uma aeronave que foram
explicadas no topico anterior. Cayley descreveu muitos dos conceitos que hoje sao usados em
avides modernos. Antes dele, os pesquisadores acreditavam que o sistema de propulséo deveria
gerar uma elevacédo e avanco ao mesmo tempo e Cayley compreendeu que a propulsdo deveria

gerar apenas empuxo e as asas se encarregariam de produzir sustentacdo (CTIE, 2002).

Foi com a observacdo de passaros que o engenheiro Cayley obteve a ideia de que a asa
deveria ser curvada para produzir maior sustentacdo e em 1808, com 0 experimento de um
planador, percebeu que uma area de baixa pressdo é formada acima da asa. Cayley também
previu corretamente que o voo sustentado nao ocorreria até que um motor fosse desenvolvido
para fornecer impulso adequado, o que ndo ocorreu até o voo de Orville e Wilbur Wright em
1903 (CTIE, 2002).

Apesar de Cayley ter iniciado os estudos sobre aerofdlios curvos, 0s experimentos de
Horatio Phillips que foram mais atrativos. Em 1884 e 1891, Phillips recebeu patentes de
“aerofélios de superficie dupla”, sendo a patente de 1891 uma explicacdo detalhada do
funcionamento do perfil (AEROSPACEWEB, 2005).
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Figura 5 — Principais caracteristicas geométricas de um aerofélio

Bordo de ataque

EXTRADORSO

Bordo de fuga

B\

INTRADORSO

Corda

Fonte: Autoria propria.

e O bordo de ataque é a extremidade dianteira do perfil.

e O bordo de fuga é extremidade traseira do perfil.

e A corda é a maior linha reta que liga o bordo de ataque e o bordo de fuga.
e O extradorso é a linha superior do perfil.

e O intradorso é a linha inferior do perfil.

¢ Alinha de curvatura media € a linha equidistante do extradorso e do intradorso.

2.4 ASA

A asa é um corpo tridimensional composta por varios aerofélios. Contudo, a mesma
difere em alguns aspectos em relacdo ao aerofélio devido ao escoamento. Assim como nos
perfis, a geometria da asa é determinante para o projeto. Os principais tipos sdo: retangular,

trapezoidal, eliptica e mista, como é representado na Figura 6.

Figura 6 — Forma geométrica em planta das asas

gl -

(a) retangular (b) trapezoidal
(c) mista (d) eliptica

Fonte: Rodrigues, 2011.
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A asa retangular possui baixa eficiéncia aerodindmica (L/D) em comparagdo com as
demais, isso ocorre devido a um maior arrasto induzido, que sera abordado posteriormente. A
grande vantagem desse tipo de asa € a facilidade construtiva e 0 menor custo de fabricacdo. O

calculo da area de asa é apresentado abaixo pela Equacéo 11.
S=bc Eq. 11
sendo S a area alar da asa e b a envergadura.

A asa trapezoidal possui uma boa eficiéncia aerodinamica, por reduzir o arrasto induzido
na ponta da asa. A construcdo é um pouco mais complexa, o que faz o custo aumentar. Para

encontrar a area, deve-se utilizar a Equagéo 12.

S:(cr+ct)b

Eq. 12
> !

onde c, € a corda naraiz e c; a corda na ponta da asa.

A asa eliptica é considerada a asa ideal, com a maxima eficiéncia aerodinamica, porém,
a sua fabricacdo € muito mais complexa e com custos superiores em comparagdo com as demais.

O célculo de érea € dado por:

T
S=be Eq. 13

A asa mista relaciona caracteristicas da asa retangular, trapezoidal ou eliptica e pode ser
uma boa solucdo para aumentar a area de asa sem comprometer o arrasto induzido. O calculo

da area de asa pode ser encontrado pelas Equacdes 11, 12 e 13 mostradas anteriormente.

2.5 PARAMETROS DA ASA

Alguns parametros sdo fundamentais para o projeto de uma asa, dentre eles o

alongamento, o afilamento, o diedro e o enflechamento.

A corda média geomeétrica da asa ¢ é definida por:

1 b/2
c= —J cdz Eq. 14
bl _p
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O alongamento ou aspect ratio (4R) relaciona a envergadura da asa com a corda média
geométrica ¢. O aumento do alongamento reduz o arrasto induzido (RODRIGUES, 2011) e é

dado por:

AR = — Eqg. 15

A relacdo de afilamento ou taper ratio (A) € a razdo entre a corda na ponta e a corda da

raiz, conforme mostra a Equacéo 16.

A==t Eq. 16

O diedro ¢ um angulo formado entre o plano da asa e o eixo transversal do avido,
conforme mostra a Figura 7. O diedro pode ser positivo ou negativo. O diedro positivo
(dihedral) aumenta a estabilidade lateral, normalmente empregado em avides com asa baixa,
enguanto o diedro negativo (anhedral) € considerado mais instavel, utilizado geralmente em
avides com asa alta (AEROFLAP, 2015).

Figura 7 — Exemplo de asa com diedro positivo e negativo

Fonte: Aeroflap, 2015.

O enflechamento (A) é um angulo formado entre o bordo de ataque e o eixo transversal
do avido. A flecha tem como funcdo reduzir a influéncia do arrasto induzido de onda em
velocidades transonicas e supersonicas, aumentando a estabilidade. Pode ser positivo, negativo

ou nulo (sem flecha).
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Figura 8 — Exemplo de asa com enflechamento positivo

Fonte: Rodrigues, 2011.
2.6 ESCOAMENTO EM ASAS FINITAS

O mecanismo de geracdo de sustentacdo em uma asa é baseado na existéncia de uma
alta presséo no intradorso e de baixa pressdo no extradorso conforme mostra a Figura 9
(ANDERSON, 2010).

Em comparacéo ao aerofdlio, na asa existe um desbalanceamento entre as pressdes das
superficies de intradorso e de extradorso. Nas regides de bordas, como na ponta da asa e na
proximidade da fuselagem, sdo criadas componentes transversais de velocidade que fazem as
linhas de corrente tenham uma divergéncia, gerando vorticidade longitudinal (BREDERODE,
2014). Desta forma, as linhas de corrente no extradorso tendem a se curvar em direcdo a
fuselagem do avido, enquanto no intradorso o efeito é o contrario, com as linhas de corrente se

afastando da fuselagem (Figura 9).
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Figura 9 — llustracédo das linhas de corrente em uma asa finita

Streamline over
the top surface

Voo
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. Low pressure
Front
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Fonte: Anderson, 2010.

Esse escoamento gera uma esteira de vortices a partir das pontas das asas como € representado
na Figura 10.

Figura 10 — Vdrtices na ponta de asa

Fonte: Anderson, 2010.

Os vortices, por sua vez, induzem a formacdo de uma componente de velocidade,
vertical para baixo, sobre a asa, chamada de downwash ou velocidade normal induzida
(ANDERSON, 2010).
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Figura 11 — Efeito do downwash em um aerof6lio ou asa

D;
L a — Geometric angle of attack
a; — Induced angle of attack
a.; — Effective angle of attack
Qj Qepf = & — Q;

Fonte: Anderson, 2010.

Uma vez que existe o downwash, o escoamento local possui uma direcdo inclinada,
abaixo da direc¢do de Ve, formando um angulo de ataque induzido a:. O angulo de ataque real é
0 gue existe entre a corda e 0 escoamento, sendo denominado de angulo de ataque efetivo aes

e apresenta valor inferior ao angulo de ataque geométrico a, conforme a Equagéo 17.

Qe = Q@ — Q; Eq 17
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3 METODOS NUMERICOS

Neste capitulo sera realizada uma revisdo tedrica sobre os métodos utilizados, com
énfase no Método da Linha Sustentadora de Prandtl e o Método da Malha de Vortices. Nesta
revisao sera apresentada a formulacdo tedrica de cada um dos métodos. Porém, antes de adentrar
nos métodos, alguns conceitos devem ser introduzidos, tais como filamento de vortices, a Lei
de Biot-Savart e os Teoremas de Helmholtz.

O filamento de vdrtices induz um campo de escoamento no espago ao redor. Se a
circulacdo € tomada sobre um caminho que englobe o filamento, é possivel calcular o valor de
intensidade do filamento de vortices I" (ANDERSON, 2010).

Figura 12 — Filamento de vortices

Vortex filament
of strength I

dv

Fonte: Anderson, 2010.

Se for considerado um segmento do filamento dl, sendo o raio do vetor de dl para um

ponto arbitrario P no espaco igual a r. O segmento dl induz uma velocidade em P dada por:

rdlxr

dv= ———
4 |r|3

Eq. 18

A Equacéo 18 é conhecida como lei de Biot-Savart, resultado da teoria potencial, uma

das relacbes fundamentais para 0s escoamentos inviscidos e incompressiveis.
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Figura 13 — Velocidade induzida em um ponto P por um filamento de vortices no infinito

z y

P
V
_ I
V=5

Fonte: Anderson, 2010.
A velocidade induzida em um ponto P, devido ao segmento de vortices orientados dl, é
dado pela expresséo anteriormente apresentada de modo que, a velocidade induzida em P por
todo o filamento de vortices serd obtida pela Equagao 19

V_j+°°l"dl><r Eq. 19
= ) A P a

A magnitude da velocidade sera

. r +°°sin9dl Eq. 20
Cam)_ r? A

|4

Se h for a distdncia perpendicular do ponto P ao filamento de vodrtices, entdo pela

geometria apresentada na Figura 13 pode-se encontrar r, | e dl como mostram as Equacdes 21,

22 e 23.
h
= Eqg. 21
r sin @ a
h
[ = Eq. 22
tan @ q
h
dl= —do Eq. 23
sin? @ f

Substituindo as Equacdes 21, 22 e 23 na Equacéo 20, obtém-se
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I (*®siné@

- 2
m)_, T

dl = Ffo'ede—r Eq. 24
~ 4mh ), S  2mh a
desta forma, a solucdo obtida é a mesma para um ponto de vértice de um escoamento

bidimensional.

Se for considerado um filamento de vortices semi-infinito, que se estende de um ponto
A até +oo. Sendo P um ponto do plano que contém A e perpendicular ao filamento, entdo a

velocidade induzida em P pelo filamento de vortices semi-infinito sera dado pela Equacdo 25.

r
V= — Eq. 25
41h
Hermann von Helmholtz foi o primeiro a utilizar o conceito de filamentos de vortices
para a andlise de escoamentos inviscidos e incompressiveis. Nesse processo, foram
estabelecidos os principios basicos do comportamento de vortices, conhecidos como Teoremas

de Helmholtz (ANDERSON, 2010), que sdo mostrados abaixo:

1. Aintensidade de um filamento de vdrtices é constante ao longo de seu comprimento.
2. Um filamento de vértices ndo pode se encerrar em um fluido, ele deve se estender

até a fronteira do fluido (que pode ser infinita) ou formar um caminho fechado.

3.1 METODO DA LINHA SUSTENTADORA

A Teoria da Linha Sustentadora permite a compreensdo do fenémeno fisico do
escoamento sobre asas e a sua modelagem matematica serve para estimar os coeficientes
aerodinamicos da asa. Este modelo é amplamente utilizado devido sua simplicidade em
comparacdo a outros métodos e ainda apresenta bons resultados para asas retas. No entanto,
esta modelagem possui algumas limitacGes que serdo abordadas posteriormente (KIMURA,
2011).

O Meétodo classico da Linha Sustentadora de Prandtl foi um dos pioneiros para predizer
coeficientes aerodinamicos de uma asa finita. Ele é definido através de uma asa finita modelada
como um Unico filamento retilineo de vértices ligados, de intensidade variavel, do qual origina-
se os vortices arrastados semi-infinitos (BREDERODE, 2014), como é representado na Figura
14,
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Figura 14 — Modelagem de uma asa finita para um sistema de vértices

Vortice ligado

Fonte: Brederode, 2014.

sendo dy a intensidade local da folha de vortices arrastados, que possui um sentido de circulagao

em um lado da semienvergadura e sentido oposto no outro lado.

3.1.1 Hipoteses simplificativas

A teoria da linha sustentadora é baseada nas duas hipoteses simplificativas a seguir:

1. O vortice ligado retilineo somente se aplica as asas sem diedro e sem flecha.

2. Esteira plana, ndo deformavel e paralela a velocidade de escoamento.

Cada vortice ligado deve ser retilineo, por isso a limitacdo em asas com diedros e/ou
enflechadas. Outra premissa é que a esteira de vortices livres deve ser rigida, plana, ndo
deformével e paralela ao escoamento. Isso permite a linearizagéo do problema (NETTO, 2010).

O lado esquerdo de um vortice esta no mesmo ponto que o lado direito do vértice
seguinte. Desta forma, exceto nas pontas da asa, cada seguimento de vortice esta coincidente
com o seguinte. A vorticidade que é medida em uma asa e qualquer né é a diferenca da

vorticidade entre dois vortices que compartilham o mesmo n6 (KIMURA, 2011).

A teoria da linha sustentadora é utilizada, preferencialmente, para alongamentos acima
de seis (ANDERSON, 2010). Para determinar a localizacdo do centro aerodinamico da asa €

comum escolher a corda média aerodindmica ¢, definida pela Equacéao 26:

Qll
Il
I

1 b/2
2
f c“dz Eq. 26
SJ) b2
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Conforme as premissas e simplificacdes do método da Linha Sustentadora, os efeitos

do sistema de vortices livres é representado na Figura 15:

Figura 15 — Representacdo da aproximacéo da linha sustentadora

L _1 L,y
[

V<Oé ]
U, 1\ N

Fonte: Netto, 2010.

O angulo de ataque induzido a;e o angulo de ataque efetivo a,rr sdo conceitos
importantes no LLT. A velocidade efetiva U, pode ser aproximada em angulos pequenos

conforme a Equacgdo 27:

Uer = Up sina; = Uy, Eq. 27
De maneira analoga, podemos determinar a sustentacdo efetiva e o arrasto induzido

conforme as Equaces 28 e 29.

Lo = Lypcosa; = Lyp Eqg. 28
D; = —L,psina; = —L,pq; Eqg. 29

3.1.2 Distribuigéo de circulagéo

A distribuicdo de circulacao pode ser descrita por uma série geral de Fourier.

a
re) = 70+ Zan cosné +an sinnf Eq. 30

sendo ¢ convencionado como uma coordenada angular relacionada com a coordenada

transversal z, conforme é indicado na Figura 16.
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Figura 16 — Relacgéo entre a coordenada transversal z e a coordenada angular 6

¢

4
+5

Fonte: Brederode, 2014.

sendo s a semienvergadura da asa.

Para que os termos da série sejam resultados de forma adimensional, a forma geral de

I'(0) sera considerada como:

I'(9) = 4s U, Z B, sinn® Eq. 31

A velocidade induzida é encontrada pela lei de Biot-Savart e a intensidade local da folha

de vortices arrastados. Em termos da coordenada angular 8, obtém-se:

1 ("4sU, Y, n B, cosnf, Eqg. 32
v(6) = - 4715]0 cos B, — cos @ 4,
O que resulta em:
v(6 n B,, sinn6 Eqg. 33
a6 = 2 = EN TN !

Uy sin 8

Reescrevendo a Equacdo 31 em termos da coordenada angular 6 e atendendo a Equacéo

33, obtém-se:

Z B,, sinnf [nu(0) + sin 0] = u(0) sin 6 [a(0) + B(6)] Eq. 34
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a,p(0) c(6) Eq. 35

u(8) = Ss

onde axq € a derivada de ¢, em fungéo de o para o aerofdlio, em geral proximo de 2.

Introduzindo para a analise ou projeto de asas finitas, através da descricdo da
distribuicdo de circulagdo como mostrado na Equacdo 31 da série de Fourier, pode-se
determinar os n coeficientes B, mediante a resolugdo de um sistema de n equages lineares com
n incognitas (Equacdo 34), se for conhecido as caracteristicas do perfil (a2p () e B(9)) e

geometria da asa (s, ¢(8) e a(8)). Desta forma, € possivel determinar C_ e Cpj através da 7'(9).

Cpi = ARZ B2 = 7 ARB? 1+Z (B”)z _ G Eq. 37
pi=T nBf=m 1 nB1 = — R q.
n>1
onde e é o fator eficiéncia de envergadura da asa, determinado por:
= peomo = yn)
e—1+6com = nB1 Eq. 38

n>1

sendo 6 o fator do arrasto induzido, uma fungdo do alongamento da asa e da relacdo de

afilamento.

3.2 METODO DA MALHA DE VORTICES

O Vortex Lattice Method (VLM) ou Método da Malha de Vortices foi desenvolvido para
calcular o desempenho de asas. Com ele pode-se encontrar a distribuicdo de sustentacdo e o

arrasto induzido de uma asa, dentre outros coeficientes aerodindmicos (MASQUELIER, 1982).

Em comparacdo ao primeiro, este método permite calcular geometrias mais complexas
com enflechamento e diedro. No entanto, ainda existem algumas limitag0es do processo como
pequenos angulos de ataque e a espessura € desprezada nas forcas aerodinamicas. O campo de
escoamento é considerado incompressivel e irrotacional. O VLM é baseado em solugdes para a
equacdo de Laplace e estd sujeito as mesmas restricdes do método de painéis, porém, sua
aplicacdo é mais facil (CUMMINGS; MASON; MORTON, 2015).
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3.2.1 Vortices ferradura

A malha de vortices € composta por vortices ferraduras, a sua geometria parte da lei de
Biot-Savart e os Teoremas de Helmholtz que determinam que o vértice tem intensidade
constante e 0 mesmo deve se estender até o final do sistema, formando um anel, também
chamado de vortice ferradura. Para criar um vortice de ferradura, usaremos trés vortices de
linha reta: um vortice de comprimento finito e dois vortices semi-infinitos (CUMMINGS;
MASON; MORTON, 2015), conforme mostra a Figura 17.

Figura 17 — Representacao do vértice ferradura

B

o

Fonte: Cummings, Mason e Morton, 2015.

A velocidade induzida é a soma das trés componentes mostradas na Figura 17 e a
expressdo geral de velocidade é dada por:

V= VAB + VAoo + VBoo Eq 39

onde a velocidade total € a soma das contribui¢des dos trés segmentos de vortice de linha reta
que compdem o vortice em ferradura.
3.2.2 Ponto de controle e localizacéo dos vortices

O vortice ferradura ira representar uma superficie de sustentacdo, desta forma, deve-se
escolher a configuracdo e os pontos de controle dos vortices de modo que as condicbes de

contorno da superficie sejam satisfeitas, como mostrados na Figura 18.
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Figura 18 — Representacdo dos vortices de ferradura e pontos de controle em uma asa

>

bound vortices

control points
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Fonte: Cummings, Mason e Morton, 2015.

O matematico Pistolesi descobriu (CUMMINGS; MASON; MORTON, 2015) uma
configuracdo geral que normalmente é satisfatoria, conhecida como “regra de ¥4 - %”. Vale
salientar que ndo € uma lei teodrica, porém, a regra de Pistolesi ja provou ser suficientemente
precisa para as aplica¢cBes do VLM. Desta forma, o vortice estd localizado a ¥ da corda e o

ponto de controle a % da corda.

3.2.3 O método da malha de vértices classico

Existem varias formas de implementar o VLM, neste trabalho sera utilizado o método

classico que consiste nos seguintes passos segundo Cummings, Mason e Morton (2015).

1. Dividir o plano em malhas quadrilateras com um vértice de ferradura em cada;

2. Colocar o vortice amarrado no vértice ferradura em % da corda de cada malha;

3. Colocar o ponto de controle em ¥ da corda de cada painel, no ponto médio da direcao
da envergadura;

4. Assumir uma esteira plana no método classico;

5. Determinar as forcas de circulacéo requeridas para satisfazer as condi¢fes de contorno

do sistema linear de equagdes.
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3.3 SIMULACOES

Para a execucdo do método da Linha Sustentadora foi utilizado uma modificagdo do
cédigo em FORTRAN realizado pelo professor W. A. Mason, da Universidade Virginia Tech
(MASON, 2016). O cddigo é uma solucdo iterativa, utilizando a teoria da linha sustentadora
pelo método classico de Prandtl. No entanto, esse programa apresentava algumas limitacoes
como a simulacdo de apenas um angulo de ataque por vez ou a restri¢cdo de asas retangulares

ou trapezoidais, impossibilitando a solucdo de uma asa mista.

Devem-se inserir os seguintes inputs: alongamento, afilamento, semienvergadura,
angulo de ataque inicial, angulo de ataque final, incidéncia da raiz e incidéncia da ponta da asa.
Como saida teremos Ci, Cpj e /" para todos os angulos de ataque solicitados. Foram realizados
trés tipos de simulacdes. A primeira asa € do tipo retangular, com os parametros apresentados
na Tabela 1.

Tabela 1 — Parametros da Asa 1

Asal
Perfil Peg003
b [m] 2,4
cr[m] 0,3
ct [m] 0,3
AR 8
A 1
Incidéncia [°] 0
Enflechamento [°] 0
Re 4 x 10°
Mach 0,059

Fonte: Autoria propria.

Figura19 - Asa 1

| 2,4m |

Fonte: Autoria propria.
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Para a Asa 2, foi utilizada a mesma geometria da asa 2.5-8-44,16 do NACA, que séo
apresentados resultados de testes experimentais em tdinel de vento na nota técnica do NACA
(1947). Diferentemente da Asa 1, esta possui dois perfis diferentes: o NACA 4412 na ponta da
asa e 0 NACA 4416 naraiz, sendo esse ultimo um perfil mais espesso devido ao maior momento

fletor na proximidade da fuselagem, em comparacédo a ponta da asa.

Tabela 2 — Parametros da Asa 2

Asa 2
Perfil raiz NACA 4416
Perfil ponta NACA 4412
b [m] 4,572
cr [m] 0,8212
ct [m] 0,3285
AR 8,04
A 0,4
Incidéncia [°] 0
Enflechamento [°] 0
Re 4,32 x 10°
Mach 0,12

Fonte: Autoria propria.

Figura 20 - Asa 2

0,33m

0,82m
1l

I 4,57m |

Fonte: Autoria propria.

Para aplicar o método de malha de vortices, foi escolhido o software XFRLS5, versao
6.44 (XFLRS5, 2019), o mesmo é fornecido de maneira gratuita e € de facil execucdo. As

geometrias sao as mesmas das asas 1 e 2 apresentadas no LLT.
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No XFRL5 primeiramente deve-se simular os perfis que serdo utilizados para entéo
modelar a asa. Um grande ponto positivo da simulacdo pelo XFRLS5 € a interface do programa

que ¢ bastante intuitiva e de facil visualizacao pela interface grafica do aplicativo.

Figura 21 — Interface do programa XFLR5
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Fonte: Autoria propria.

Apds a simulacdo da asa, os resultados foram exportados para o Excel para obter todos

os graficos apresentados.
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4 RESULTADOS

4.1 ASA 1 - ASA RETANGULAR

A primeira simulacdo foi do coeficiente de sustentacdo da Asa 1, pelos métodos ja
referidos, gerou-se um grafico como mostrado na Figura 22.
Figura 22 — Coeficiente de sustentacdo em relacdo a @ da Asa 1

3,5
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2
Fonte: Autoria propria.

Observa-se que os resultados sdo proximos. Todavia, ambos 0os métodos ndo predizem o

momento de stall da asa, fator ja previsto devido o escoamento ser inviscido.

O segundo resultado é do coeficiente de arrasto induzido também para a Asa 1.

41



Figura 23 — Coeficiente de arrasto induzido em relacédo a a da Asa 1
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Fonte: Autoria propria.

Observa-se que inicialmente os dois resultados estdo préximos, porém, ao aumentar o angulo

de ataque os resultados se distanciam.

4.2 ASA 2 - ASA TRAPEZOIDAL

Simulagdes para a Asa 2 foram realizadas de maneira andloga as primeiras simulagdes,
no entanto, foi acrescentado o resultado obtido em testes experimentais em tunel de vento pela
NACA como comparativo ao LLT e VLM.
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Figura 24 — Coeficiente de sustentacdo em relacdo a « da Asa 02
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Fonte: Autoria propria.

Tabela 3 — Média de erro do CL do LLT e VLM em comparagéo aos resultados experimentais para Asa 2

Alpha [Erro C_ LLT |Erro CL VLM
-5°—-0° | -237,01 -148,63

1°-5° 37,71 21,92
6°—10° 23,83 12,53
11°-15° 22,23 11,01
16° - 20° 29,36 16,84

Fonte: Autoria propria.

O método que possui a menor porcentagem de erros em comparacao aos resultados da NACA ¢

0 VLM. Pode-se observar que o LLT superestima o valor do coeficiente de sustentacao.

Da mesma forma que a Asa 1, foram realizadas as simulacOes para obter o coeficiente

de arrasto induzido
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Figura 25 — Coeficiente de arrasto induzido em relacéo a a da Asa 2
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Fonte: Autoria propria.

Tabela 4 — Média de erro do Cpi do LLT e VLM em comparacéo aos resultados experimentais para Asa 2

Alpha |Erro Cpi LLT |Erro Cpi VLM
-5°-0° -76,74 -85,52
1°-5° -3,77 -26,70
6° —10° 14,47 -8,31
11° - 15° 19,02 -4,94
16° —20° 26,05 -0,81

Fonte: Autoria propria.

De -5° até 5° os resultados do LLT se aproximaram dos experimentais, no entanto,
posteriormente os erros aumentaram. Os resultados do VLM em geral foram excelentes, com

erros baixissimo, mostrando superioridade em comparagéo ao LLT.

4.3 INFLUENCIA DO ALONGAMENTO E DO ANGULO DE ATAQUE

As simulagdes anteriores haviam um alongamento fixo de aproximadamente 8 nas duas
asas, no entanto, ndo havia como verificar a interferéncia do aumento do AR em relagdo aos
métodos numeéricos estudados. Para analisar a influéncia do AR entre o LLT e o VLM, foram
realizadas as simulagdes de novas asas. Estas que também estdo no relatorio tecnico da NACA

denominadas como: Asa 2.5-8-44,16 com Re = 4,32 x 108, Asa 2.5-10-44,20 com Re = 3,49 x

108 e Asa 2.5-12-44,24 com Re = 2,87 x 106.
44



Em contrapartida das outras simulagGes, nestas fixou-se o afilamento de 0,4 e a
envergadura correspondente a Asa 2, e entdo variou o AR em 8, 10 e 12. O &ngulo de ataque
também foi definido em 10°, este angulo foi escolhido para analisar os métodos na zona linear
da curva C. x a. Para o coeficiente de sustentacdo, foram obtidos os resultados mostrados na

Figura 26.

Figura 26 — Coeficiente de sustentacdo em relacdo ao AR com a =10°
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Fonte: Autoria propria.

Tabela5—Errodo CL do LLT e VLM em comparacéo aos resultados experimentais para varios
alongamentos com a =10°

Alongamento | Erro C. LLT | Erro CL VLM
8 14,50 4,27
10 16,31 10,92
12 21,34 16,47

Fonte: Autoria propria.

Pode-se verificar que o VLM se aproxima dos valores obtidos pela NACA, no entanto, conforme

aumenta o AR, os resultados vao se distanciando.

45



Utilizou-se as mesmas 3 asas para determinar o coeficiente de arrasto induzido, obtendo
0 seguinte gréfico:

Figura 27 — Coeficiente de arrasto induzido em relacdo ao AR com a =10°
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Fonte: Autoria propria.

Tabela 6 — Erro do Cpi do LLT e VLM em comparagao aos resultados experimentais para varios
alongamentos com a =10°

Alongamento | Erro Cpi LLT | Erro Cpi VLM
8 22,81 -1,92
10 6,20 -8,16
12 2,44 -8,89

Fonte: Autoria propria.

O VLM apresenta valores mais proximos aos resultados experimentais para o AR menor.

Conforme 0 AR aumenta, os resultados LLT ficaram mais proximos ao da NACA.

De forma semelhante, foram realizadas as simulagfes das mesmas asas descritas
anteriormente, porém, para um angulo de ataque de 15°. Este angulo foi escolhido para verificar

a influéncia dos resultados com um angulo mais proximo do stall da asa.
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Figura 28 — Coeficiente de sustentacdo em relacdo ao AR com a =15°
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Fonte: Autoria propria.

Tabela 7 —Errodo CL do LLT e VLM em comparacéo aos resultados experimentais para varios
alongamentos com a =15°

Alongamento | Erro C. LLT | Erro CL VLM
8 19,67 11,16
10 23,78 16,55
12 28,28 21,67

Fonte: Autoria propria.

Pode-se observar que para um angulo maior, o LLT possui valores mais confiaveis, em

comparacdo ao VLM, em relacdo aos valores reais. Conforme o AR aumenta, os resultados do

VLM apresentaram menores erros.

Também foram realizadas as simulagdes para o Cpi, onde obteve-se 0s seguintes

resultados:
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Figura 29 — Coeficiente de arrasto induzido em relagdo ao AR com a =15°
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Fonte: Autoria propria.

Tabela 8 — Erro do Cpido LLT e VLM em comparac&o aos resultados experimentais para varios
alongamentos com a =15°

Alongamento | Erro Cpi LLT | Erro Cpi VLM
8 15,71 -3,69
10 14,12 -3,57
12 6,13 -8,75

Fonte: Autoria propria.

Assim como no angulo de 10°, o VLM apresentou bons resultados para um AR menor. Conforme

0 alongamento aumenta, os valores de LLT ficaram mais préximos em relacdo ao VLM.
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5 CONCLUSOES

Estudamos neste presente trabalho dois métodos numéricos, de forma comparativa, para
a obtencéo de coeficientes aerodindmicos. Cada um dos métodos possui limitagdes e restricdes
que devem ser verificadas antes de ser feito o projeto. Apos realizar as simulacdes, foi possivel
gerar gréficos para a comparagéo dos resultados. Como forma de obter uma maior fidedignidade
dos resultados, além da comparacgédo entre os métodos, foi conferido com um relatorio técnico
da NACA.

Foram calculadas as curvas C. e Cpj em fungéo de o para uma asa retangular, com AR
= 8 e uma asa trapezoidal com AR = 8,04 e /1 = 0,4, utilizando a teoria da linha sustentadora e o
método da malha de vortices. Para a segunda asa, trapezoidal, os resultados obtidos foram
comparados com o relatério técnico experimental da NACA com um Re = 4,32 x 10°%. Uma
terceira andlise foi realizada para a visualizar a influéncia do aumento do ARem a =10°e a =

15°, também comparados com os resultados experimentais.

Em relacdo a dificuldade das aplicacBes, os dois programas utilizados sdo de facil
utilizacdo. Os mesmos podem ser encontrados de maneira gratuita e as simulacdes demoram
poucos segundos para estarem finalizadas. O cdédigo do LLT ainda € mais rapido em
comparagdo ao XFLRS5, pois neste ultimo deve ser inicialmente simulado o perfil para entdo
ser possivel modelar a asa. Em contrapartida, 0 XFLR5 possui uma interface gréfica superior,

sendo possivel verificar a geometria e graficos.

Ambos os métodos geraram resultados satisfatorios para o coeficiente de sustentacéo,
no entanto, estatisticamente, o método VLM foi 0 que mais se aproximou dos resultados
experimentais da NACA. Para alongamentos maiores, o LLT apresentou resultados com
menores erros, mas ainda inferiores em relagéo ao VLM. Contudo, o coeficiente de sustentacéo
geralmente é superestimado no LLT, o que é prejudicial em um projeto aerodindmico. Uma
grande limitag&o dos dois métodos no modo ndo viscoso é que ambos ndo predizem o momento

de stall da asa, desta forma, é necessario estimar o stall isoladamente.

Para o coeficiente de arrasto induzido, o VLM obteve resultados com concordancia total
nas simulacdes, encontrando-se muito proximos dos obtidos na NACA. O LLT apresentou bons
resultados em relacdo ao VLM com o aumento do AR, assim como para maiores angulos de

ataque.
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