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] - APRESENTACAO

O proposito deste trabalho é o estudo tedrico das grandezas fundamentais de voo, bem como
seus efeitos estrulurais em asas subsonicas, afim de um posterior estudo de otimizagdo dos
elementos estruturais de asas tais como Nervuras, Longarinas e entelagem.

Para cumprirmos este objetivo, dividimos este trabalho em 3 partes fundamentais :

o Estudo tedrico das forgas de voo

o Criagdo de um modelo de asa em balsa entelada

o Andlise estrutural por Elementos Finitos

Para o primeiro semestre de 99, fizemos 0 estudo tedrico que ora é descrito. Para o segundo
semestre, deservolveu-se a parte pratica constando do desenvolvimento dos modelos em
balsa e do modelo em Elementos Finitos. A titulo de comprovagdo dos resultados, uma

mediciio de deslocamentos através de relogio comparador também foi feita.

Tenho certeza de que os objetivos foram totalmente alcangados gragas a ajuda de diversas

pessoas bem como da Escola P{politécnica como um todo.
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I ) INTRODUCAO:
A) DUAS GRANDEZAS AERODINAMICAS BASICAS:

Quando pretende-se iniciar o projeto de uma aeronave que utiliza-se de asas para se elevar

no ar, inicialmente devem-se analisar os seguintes pardmetros:

1. O Peso da carga a deslocar-se em vdo (w).

2. A velocidade média na qual deseja-se deslocar esta carga, ou seja, a sud VELOCIDADFE
DE CRUZEIRO (v0).

3. As condicdes termodindmicas do fluido (no caso o AR} por onde se deslocard a aeronave.

Tais condi¢cdes podem ser expressas com grandezas do 1ipo:

PRESSAO (p0)

TEMPERATURA ( To)
DENSIDADE (p0)
VISCOSIDADE ABSOLUTA (10)

em condibes de ATMOSFERA PADRAQ ESTATICA.

Em outras palavras, dada uma ALTITUDE DE CRUZEIRO de projeto em relagdo ao
NIVEL MEDIO DO MAR, definimos um ENVELOPE DE VOO no qual a aeronave deve
operar, de acordo com as condigdes termodindmicas do ar naquela altitude segundo o

modelo de ATMOSFERA PADRAO.
OBS.: O MODELO DE ATMOSFERA PADRAQ serd explicitado en wm.capitulo-especifico.
O problema fundamental em AERODINAMICA ¢ sempre DESLOCAR UMA CARGA de

peso w a uma determinada velocidade v0. Para isto é necessario que haja um dispositivo

capaz de elevar tal peso utilizando-se para isto da propria velocidade do fluido. Tal
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dispositivo é comumente denominado de ASA, que é uma superficie dfilada capaz de gerar,
por meio de reagtes aerodindmicas, a SUSTEN. TACAO NECESSARIA ne direcdio contrdria
a forga peso. A sustentagdo em uma asa so ocorre devido a geomeiria diferenciada do seu
perfil (denominado AEROFOLIO): a curvatura deste ao longo de sua CORDA permite 0
aparecimento de um diferencial de pressio estatica entre a superficie superior {ou
EXTRADORSO) e a superficie inferior ( ou INTRADORSO) da asa, fazendo com qye a
pressdo estdtica torne-se maior nesta ultima superficie e assim gerando um empuxo vertical,

ou SUSTENTACAO.

Entrefanto esta sustentagdo ndo é gerada sem nenhum custo. Paralelamente ao
deslocamento do corpo existe sempre uma for¢a de ARRASTO que é a Sforca que impede o
avanco do corpo no meio fluido. Assim, sempre que houver velocidade haverd também a
for¢a de ARRASTO na dire¢do da velocidade. O arrasto depende sobretudo da geometria do
corpo e esid ligado intimamente com a fric¢do do fluido em sua superficie. Portanto é
necessdrio que se tenha disponivel uma poténcia capaz de suprir a for¢a de arrasto a fim de
manter a velocidade relativa do fluido em relagdo ao corpo constante e gerar a sustentacdo
necessdria. FEstas duas grandezas (SUSTENTACAQ E ARRASTQ) sdo as duas principais
fonte de preocupagdo da AERODINAMICA, afinal deve-se procurar sempre gerar a
sustentagdo com o minimo de poténcia possivel. Toda a andlise de performance de yma
aeronave ou veiculo provém das curvas de sustentagdo e arrasto em Sfungdo de um
determinado dngulo de ataque. A partir destes conceifos podemos definir as duas primairas
formulas aerodindmicas:

A soma vetorial da SUSTENTACAQ ( L = LIFT) e do ARRASTO (D = DRAG) da origem d
RESULTANTE AERODINAMICA (R):

R=\(I2+D" EQ.3.1

E a.sua RELACAO é chamada EFICIENCIA AERODINAMICA:

£= EQ.3.2

2
D
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Que é a medida de aproveitamento de um perfil, dada a sua geometria. A relacdo L/D

mdxima representa o melhor aproveitamento aerodindmico possivel, gerando a maior

sustentagdio com 0 minimo arrasto. Seu inverso é a TANGENTE DO MELHOR ANGULO
DE PLANEIO.

(*) OBSERVACAO:

O fenémeno da sustentagdo em um aerofdlio pode ser explicado intuitivamente do segyinte
modo: Imagine duas particulas de fluido caminhando no infinito, em linhas de corrente
paralelas, quase junias a um eixo horizontal Ox de referéncia (Onde a uma dada posicdo
encontra-se alinhado um perfil de ASA cuja corda coincide com o eixo) & mesma velocidade
e pressdo estdtica. Sua energia cinética é aproximadamente a mesma e também apresentam
a mesma pressdo total. Suponha que ao chegar no BORDO DE ATAQUE do aerofdlio uma
delas seja desviada para o intradorse e a oulra para 0 extradorso. Geralmente o
comprimento total do caminho ao longo da superficie do extradorso é maior do que o
comprimento total do caminho ao longo do intradorso, devido & curvatura do aerafélio (ou
sua CAMBAGEM). Segundo o principio de Bernoulli, a energia ao longo de um campo de
velocidades IRROTACIONAL e INC OMPASSIVEL é constante ao longo de todas as linhas
de corrente. Considerando esias duas hipéteses, e portanto vdlida a lei de Bernoulli, as
particulas devem chegar ao bordo de fuga ao mesmo tempo com a mesma velocidade. Para
que isto ocorra, a particula que percorreu maior caminho deve portanto ter acelerado
durante uma parte de seu percurso para conseguir chegar ao bordo de fuga ac mesmo
tempo que a outra particula. Esta aceleragdo implica num acréscimo da energia cinética,
velocidade e portanto também um acréscimo de pressdo dindémica. Como ao longo de linha
de corrente a Energia é constante, ocorre para isto, também um decréscimo da pressdo
estdtica. No intradorso a curvatura é menos acentuada e portanto a aceleragdo do fluido
ndo ¢ tdo intensa, mantendo a pressdo estitica em niveis mais elevados do que no
extradorso. Este DIFERENCIAL de pressio estética ¢ responsdvel pela SUSTENTACAO. E
interessante observar que isto s6 ocorre devido a diferenca de geomefria emfre o
INTRADORSO e o EXTRADORSO, e portanto quanto mais distorcida esta diferenga (ou
MAIOR a CAMBAGEM do AERQFOLIO) maior serd a sustentagio gerada. Perfis

simétricos portanto néio geram sustentacdo a ndo ser que operem sob um dngulo de ataque.

Andlise Estrutural em Asas por Elementps Finitos Dez - 99
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Figura 1 : Esforcos Aerodindmicos
(B) ELEMENTOS DE UM AEROFi OLIO:
OBS.: Toma-se como base de que um aerofdlio é definido como uma secgdo de asa.

Para podermos calcular as foras de SUSTENTACAO e ARRASTO em wm perfil deve-se
saber em primeiro lugar a SUA GEOMETRIA, sob a forma de pontos tabelados e depois, a
posigdo do aerofdlio em relagdo ao escoamento sob a forma de ANGULO DE ATAQUE.
Este segundo pardmetro é muito imporianie pois os diferenciais de pressio dependem
também da posicdo inicial do escoamento em relagdo ao aerofolio. Quanto maior for a
mudanga de dire¢do do vetor de velocidade ao longo das superficies maior serd o gradiente

de pressdo.

Define-se ANGULQ DE ATAQUE como o dngulo formado entre o escoamente ao longe e a
COBDA do AEROFOLIQ. A CGRDA é uma importante medida de referéncia para os
colculos aerodindmicos e mede aproximadamente o comprimento compreendido entre o
ponto mais préximo do bordo de ataque e o ponto mais longinquo do bordo de fuga. Estes

pontos sdio na maioria das vezes os pontos de estagnagdo, ou seja, onde a velocidade é nula.

Andlise Estratural em Asas por Elementos Finitos Deg — 99
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Outro elemento de importdncia é a LINHA DE CAMBER ou CAMBAGEM que serve de
pardmetro para a medida da curvatura do perfil, é definida como a linha que une os pontos
médios entre o intradorso e o extradorse. O ponto de mdxima curvatura do aerofdlio
enconira-se no ponto mdximo da linha de camber. A ESPESSURA do aerofslio é a medida
entre a CORDA a e LINHA de CAMBER. Abaixo ilustra-se um aerofolio com suas

principais caracteristicas geométricas:

Figura 2: Elementos de um AEROFOLIO
(C)ELEMENTOS DI UMA ASA:

Levando em conta de que uma ASA é um conjunto de AEROFOLIOS dispostos a fim de se

formar um corpo tridimensional, temos os seguintes elementos que a caracterizam.

OBS.: Convenciona-se como origem do sistema de coordenadas o ponto mais proximo do

bordo de ataque do PERTIL central da asa, que a divida simetricamente em dias SEMI-
ASAS.

b = Envergadura: DISTANCIAS ENTRE AS DUAS PONTAS DAS SEMI-ASAS medida ao
longo do eixo y.

¢ () = corda: Comprimento da corda em cada sec¢do (PLRIIL) varicvel ao longo da

envergadura, medida ao longo do eixo x.

Ct = Comprimento da corda na ponta da SEMI-ASA.
Cr = Comprimento da corda na raiz da SEMI-ASA.

Enflexamento = Angulo compreendido entre 0 BORDO de ATAQUE e eixo Oy.

Torgdio Geométrica ou “WASH OUT” = Aquilo entre cada corda ¢ o eixo z.

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez —~ 99
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Figura 3: Elementos de uma asa.

1V) PRINCIPAIS GRANDEZAS AERODINAMICAS :

Dez - 99
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Definidos os principais componentes de uma asa e alguns conceitos aerodindmicos, vamos
agora definir matematicamente as principais grandezas aerodindmicas necessdrias para o

desenvolvimento da teoria de SUSTENTACAQ e ARRASTO para asas.

A) FORCAS e MOMENTOS :

Considere uma ASA de perfil qualquer imersa um escoamento com perfil de velocidades
uniforme no infinito de intensidade v0 e com condigdes estaticas de pressdo e temperatura

ao longo dados por P0 ¢ T0.
Sejam:

e O sistema de coordenadas fixo ao bordo de ataque do perfil, cujo eixo Ox encontra-

se orientado com a corda do aerofdlio.

o O dngulo formado pela corda do perfil e a dire¢do da velocidade do fluido ao longe
(ANGULQ DE ATAQUE).

S 8 Versor parisls s Coraar R slgsmeixo Oz

Como resultado da interacdo entre o fluido e o corpo surgem, em cada ponio da superficie
da ASA dois tipos de esfor¢os:

o [Torcas Normas induzidas pela pressdo do fluido na direcdo Normal a superficie.

e Forcas Tangenciais induzidas por efeitos viscosos do fluido interagindo com a

superficie, ligadas a existéncia da CAMADA LIMITE, induzindo tensbes tangenciais (7).

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez — 99
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Figura 4: Tensdes localizadas na superficies de uma ASA.

Integrando p e T ao longo da superficie da ASA, obteremos como resultado a RESULT. ANTE
AERODINAMICA (R) e tomando momenios em relagdo a origem de cada p.dS e ©dS e

integrando, obteremos um momento na direcdo do eixo y, denominado
MOMENTO DE “PITCH” (M).

OBS.: O momento é considerado POSITIVO no SENTIDO HORARIO.

Anilise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez - 99
Pdg. 10




PMC - 580/581 Projeto Mecanico 1/ 1l — Trabalho de Formatura

Tomando as projecées de R em relagdo aos eixos coordenados, temos uma componentes

normal N paralela ao eixo Z e uma componente axial A paralela ao eixo g .

Para obter a SUSTENTACAO, perpendicular ao vento relativo e 0 ARRASTO paralelo ao

vento relativo aplica-se a relacdo:

L =N.cos(a) — A.sin{x) EQ.4.1
D = N.sin{a) — A.cos(a) (EQ. 4.2)

O problema entdo resume-se a obter N e A, e portanto a distribui¢do de p e 7 ao longo das

superficie da asa.

Considere agora a seguinte mudanga de coordenadas:
X =r. cos (f})
Z=v sin(f

onder’=X> +Y¥Y’ e0<fB<nm
S1 : E a coordenada medida na superficie do extradorso da asa-a partir da origen.

82 : E a coordenada medida na superficie do intradorso da asa a partir da origem.

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez - 99
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Figura 5: MUDANCA DE COORDENADAS
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TEMOS NO INTRADORSO:
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dnl = -p.b.dSl.cos () + v.b.dSl.sin (f)

dAl = -p.b.dSl.sin () + 7.5.dSI. cos ()

dM1 = (p.cos (B) + . sin (B) ).x.b.dSI + (-p.sin (f) + © cos (B) ). y.b. dS!
TEMOS no EXTRADORSO:

dN2 = - p.b.dS2. cos (f) + ©.b. dS2 .sin (f

dA2 = - p.b.dS2. sin () + ©.b. dS2 .cos (B)

dM2 = (p.cos (B) + = sin(B) ) . x.b.dS2 + (p.sin (B} + = cos (B) ) .y.b.dS2

Considerando FORCAS E MOMENTOS por UNIDADE de COMPRIMENTO (sendo b a

envergadura da asa):
dN1 = (dN1/b) = -p.dSl.cos (f) -7.dS1.sin ()
dAl = (dA1/b) = -p.dSi.sin (f)+ t.dSl.cos (})

dM1 = (dM1/b) = (p.cos (B} + = sin (3 ) . x.dSI + (-p.sin () + zcos (B)).y.dSI

dN2 = (dN2/b) = p.dS2.cos () - T. dS2.sin ()
dA2 = (dN2/b) = p.dS2.cos (B) - v.dS2.sin (§)
dM2 = (dM2/B) = (p.cos (B) + T.sin (B). x.dS2 + (p.sin (f+ wcos (B)).y.dS2

Juntando as equacoes e integrando temos:

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez — 99
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L = (L/b) = N .cos(a) - A .sin (o) (EQ 4.6)
D = (D/b) = N.SIN (a} + n .cos (o) (EQ 4.7)

O ponto de aplicagdio da resultante aerodindmica pode ser determinado com o equilibrio de

momentos tomado em relagdo & origem (NO BORDO DE ATAQUE).
Definimos Xp como centro de presses se :
SM=0-M+XcpN=M.b+Nb=0=>Xp=-MN

mas se o angulo de ataque for muito pequeno, podemos considerar

N =1l | logo:

Xcep = -M/L

(EQ 4.8)

Porém se L = 0 temos Xcp — -00 o que ndo é conveniente do ponto de vista matematico.
Para isto ndo ocorrer costuma-se fomar como referéncia a posicdo X = c/4. Verificou-se
experimentalmente que este local é proximo a posicdo do Cp para EFICIENCIA
AERODINAMICA MAXIMA. Logo:

M= -(c/4).L + Mc/4 = -Xcp. L (FQ 4.9}
ORS.: Note que em Xcp, M = 0 pois la deve ser aplicada I.
Onde Mc/4 é o momento tomado em relacdo a origem na posicdo x(0 = c/4.

B) PRINCIPAIS COEFICIENTES AERODINAMICOS:

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez - 99
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FE interessante que se adimensionalize os resultados, para que as grandezas aerodindmicas
calculadas em wma asa especifica sejam proporcionais as grandezas aerodindmicas de

outras suas GEOMETRICAMENTE SEMELHANTES.
Define-se neste ponto a grandeza PRESSAO DINAMICA : (¢)

Qq=(1/2).p.v0 [Pa] (FQ 4.10)

onde: p ~ Densidade do fluido ao longe { Kg/m’]

v0 = Velocidade do fluido ao longe [m/s]

Pela Equagéo de Bernoulli, a parcela de Energia cinética carregada pelo fluido (pressdo
dindmica), somada a pressdo estdtica local e a presséo devido ao potencial gravitacional
(pz = p. g z) representam uma GRANDEZA CONSTANTE para escoamentos irrotacionais e
incompassiveis, ao longo de uma mesma linha de corrente. Esta grandeza é a PRESSAQ
TOTAL ou PRESSAQ DE ESTAGNACAO associada & esta linha de corrente . Assim:

Pt=p0+q+ pg z=cle oup0l +ql + pzl = p02 + q2 + pz2 (EQ 4.11)
1,2 : Pontos distintos de uma linha de corrente.

Deste modo podemos adimensionalizar as grandezas I, D e M por meio de

COEFICIENTES:
1) COEFICIENTES DE SUSTENTACAO: (C1)

pagh Lb B L
gSref (1/2).pv0’cmedd (1/2).pv0" cmed

(FO 4.12)

onde:

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez - 99
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Sref = Superficie Aerodindmica de referéncia. E uma gremdeza que depende do contexto do

problema. Para asas, esta superficie é a Area da asa vista de Planta ou o produto da corda

Meédia Aerodindmica pela envergadura.

A CORDA MEDIA AERODINAMICA é dada pela relagdio:

[elr)* dy -

cmed == ———

Sref

2) COEFICIENTE DE ARRASTO : (Cd)

D Db D
Ci= = = 4.14
gSref  (1/2).pv0*cmeddb (1/2).pv0’.cmed EQ 419

3) COEFICIENTE DE MOMENTO: (Cm)

M Mb M
Cl= = - = 4.15
gSref (1/2).pv0%cmedd  (1/2).pv0’ cmed Q413

Note que, quando fomamos como base as Forgas por unidade de Area, os coeficientes néio
mais dependem da ASA utilizada e sim apenas do perfil, cuja corda tem o tamanho de

c=cmed.

Além destes coeficientes existem ainda mais dois relacionados com p e T, que avaliam seus

valores locais. Sdo eles:

4) COEFICIENTE DE PRESSAO : (Cp)

Andilise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez— 99
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) (EQ 4.16)

A
Cp=—=
& g (1/2).pvo’

Onde: p = PRESSAO LOCAL [Paj
p0 = PRESSAO AO LONGE [Pa]

Logo podemos também estimar p por Cp:

p=p0+Cp (172). p. V0 (EQ. 4.17)

3) COEFICIENTE DE ATRITO: (Cf)

L S, el
Cf = T (EQ.4.18)

Onde 1 ¢é a tensdio de cizalhamento local [Pa]

Podemos finalmente escrever C1, Cd e Cm (que sdo valores globais) em fungdo de Cp e Cf

(que sdo valores locais). Assim substituindo os valores de Cp e Cf nas equagdes 4.4, 4.5 e

4.6 e aplicando as defini¢bes as equagdes:

My e Y(x)
CI = cos(a), %.I(Cpl ~Cp2)dX + {(Cf1- Cf?.).d}’} -
r ][’)(x) 00 EOL
sin(a); % | Cp1-Cp2yar + [cr- Cf2).dX}
c F(x)
Cd = sin(a).[;l:— fcp-cpprax + [(cri- Cf2).dY} .
‘;m °c (EQ 4.20)
cos(a).[%. | €pr-cp2yar + [(cf1- Cf2).dX]
Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez - 99
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c ¥(x) F(x) c
Cm = iz [ [Cpr-cp.xax - [(Cf1-Cr2).XdY + | Cp1-Cp2yydy + [ern-cryrax
(A I 0 o 0
(EQ 4.21)

Onde:

Cpl = Coeficiente de pressdo local no EXTRADORSO.
Cp2 = Coeficiente de pressdo local no INTRADORSO.
Cfl = Coeficiente de fric¢do local no EXTRADORSO.
Cf2 = Coeficiente de fric¢do local no INTRADORSQ.
¢ = corda do Aerofolio estudado.

X, ¥: pontos tabelados ao Aerofolio.

Note que o problema se resolve se conhecermos a distribuicdo de pressies e tensdes de
cizalhamento sobre cada ponto de superficie do aerofdlio. Entretanto esta é uma tarefa
dificil pois ndo existe fungdo analitica conhecida que descreva com exatiddo o
comportamento de Cp ou Cf. dada a geometria do aerofdlio, pois isso implicaria na

resolugdio da Equacdo de Navier Stokes.

Atualmente isto pode ser resolvido por meio de avancados programas que utilizam-se de
METODO DOS ELEMENTOS FINITOS rodando em computadores muito rdpidos e
precisos, o que foge do escopo do desenvolvimento de um estudo a nivel de graduagdo.
Neste estudo propomos introduzir outros conceitos malemdticos mais simples, porém
capazes de resolver o problema da sustentagdo e do arrasto com razodvel precisio e sob
outro enfoque: O USO DA FUNCAQ POTENCIAL DE VELOCIDADES para se
determinar a circulagdo ao longo da asa e da TEORIA DA CAMADA LIMITE para, a partir
de seus resultados, calcular aproximadamente C1 e CD.

Inicialmente comegaremos resolvendo o problema para uma secgdio de asa ou AEROF OLIO,
para depois, com seus resultados, desenvolver a teoria para uma ASA.
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V) CALCULQ DE SUSTENTACAO, ARRASTO E MOMENTO EM AERQFOLIO:

CALCULO DA SUSTENTACAO:

A determinacdo da sustentacdo em um perfil estd fortemente ligada a distribuicdo de
velocidade do escoamento nas regides proximas a superficie deste, pois, pela equacdo de
Bernoulli pode-se obter a pressdo agindo em determinado ponto a partir da velocidade do

fluido ao longo de uma linha de corrente.

Entretanto s6 a pressdo nio é suficiente para o cdlculo da sustentagdo, pois esta depende
ainda da distribui¢do de tensbes de cizalhamento na asa, que por sua vez dependem do
comportamento da camada limite local, ou seja da distribuicdio de velocidade do flyido
junto a parede. Portanto a determinacdo de velocidades ¢ fundamental no cdlculo da
sustentagdo, seja em andlise MACRO (no caso da equagdo de Bernoulli) ou MICRO (no

caso da camada limite).

A determinacdo exata destas grandezas implica na resolugdo direta da equacdo de Navier
Stokes, o que foge ao escopo deste trabalho. Assim utilizaremos outras ferramentas para o
este tipo de cdlculo ulilizando-se para isto da TEORIA DA VELOCIDADE
POTENCIAL/FUNCAO DE CORRENTE e do TEOREMA DE KUTTA-JOUKOVSKI, para

entdo determinar um modelo matemdtico mais simples, porém eficiente.

Inicialmente vamos definir duas ferramentas fundamentais para a andlise de escoamentos.

1) FUNCAO DE CORRENTE:

Da MECANICA DOS FLUIDOS segundo o modelo de Euler, sabe-se que as linhas de

corrente em um escoamento podem ser definidas em duas dimensées para coordenados

cartesianas por:

dy vy
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— = >wx.dy-vy.dc=0 (EQ.5.1)

Onde: Vx = Componente de velocidade da particula fluida na dire¢do x
Vy = Componente de velocidade da particula fluida na diregdo y

Admitindo que exista uma FUNCAO DE PONTO  (xy) = cte ao longo de uma linha de

corrente que caracteriza quantitativamente esta linha de alguma forma, temos:

oy oy
dy =—"—dX +—d¥ =0 52
¥=2x % (EQ 5.2)

Juntando as equagdes 5.1 e 5.2 temos Que..

2 7y 053
%’I =Vx (EQ 5.4)

Observe que se o movimento da particula fluida for IRROTACIONAL:

vy dVx _ dzt//+d2yf B

rotV =vxV = =
dX dY dx* dv?

dy d’y
— +—— =0 Obedece a equacdo de Laplace
v edece a equacdo de Lapla

2) FUNCAO VELOCIDADE POTENCIAL:

Do calculo vetorial temos:
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“ Se 0 ROTACIONAL DE UM VETOR FOR NULO, EXISTE SEMPRE UMA FUNCAO DE
PONTO CUJO GRADIENTE E ESTE VETOR”

Logo: v =grad ¢ se rotv =10

Sendo ¢ a fungdo escalar que representa o POTENCIAL do vetor de velocidade em um
escoamento IRROTACIONAL.

d¢ d¢

Portanto vx = — (FQ. 5.3) e vy = - (EQ. 5.4)
dx dy

Pela EQUACAO DA CONTINUIDADE, temos:
dpo

——+ di =0

2 +div(pv)

Admitindo REGIME PERMANENTE:
— = = gradpv =0

Admitindo FLUIDO INCOMPRESSIVEL: p = cte = pdivv =0
Logo: divv =20
Sendo: v = grad ¢ temos:

dp d¢

——— e 0
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& dy

Que é novamente a equagdo de Laplace, o que nos leva a concluir que, para que a fun¢do
potencial obedega & equagio de Laplace, o fluido deve ser: IRROTACIONAL e
INCOMPRESSIVEL, escoando em REGIME PERMANENTE.

A partir dos resultados acima pode-se demonstrar que as linhas de corrente e as linhas

equipotenciais sdo ORTOGONAIS e sdo dadas pela relagdo:

dy dx

dx ¢=cte dy y=cte

A grande vantagem de se usar a Equagdo de Laplace ¢é a sua LINEARIDADE ou seja,
permite que solugdes particulares sejam superpostas a fim de se obter uma solugdo geral ou
ainda decompor um escoamento complicado em uma série de escoamentos Sundamentais.
Além disso as solucdes de equagbes de Laplace sdo de ficil convergéncia numérica ou,
dependendo do caso, apresentam forma analitica. Este trabalho adotard as equacdes de

Laplace para desenvolver o método numérico de cdlculo de sustentacdo em aerofolios.

Resumindo, podem-se escrever as componentes do vetor velocidade camo:

de dy dy d¢
VX = e = —emme (BQ 5.5) = e = e (EQ 5.6)
dx dy e dy

E adotaremos como hipoteses fundamentgis:

- REGIME PERMANENTE.
- ESCOAMENTOQ IRROTACIONAL.
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- ESCOAMENTQ INCOMPRESSIVEL.

Que sdo suficientes para aerofdlios operando em regime de CRUZEIRO BAIXO
SUBSONICO (Mach <0.3), para que se as fun¢des 0 e ¢ obedegam & Equagdo de Laplace.

A partir destes resultados escrevemos a forma de cdlculo das velocidades relativas aos
principais tipos de escoamento bi - dimensionais envolvidos no cdlculo da sustentagdo de

um aerofdlio.

¥ =Voy
Vo “
—yp ¥ =2VO

—_—
—e—
QOOOOO
I
e g 0w o
9 & & ©

Figura 6: ESCOAMENTO UNIFORME e suas LINHAS EQUIPOTENCIAIS:

4) VORTICE IDEAL:

Suponha um escoamento com a seguinte distribuigdo de velocidades:
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Cl
VO = —m

b4
vr =20

Onde: 8 = arctan (V/x)
P=xX +y

Note que as velocidades sdo sempre perpendiculares ao raio vetor de um dado ponlo Pixy)
e aumentam de valor a medida que nos aproximamos da origem . P (0,0) é um ponto

singular, cujo valor da velocidade tangencial é infinito.

Neste ponto é necessdrio definir uma nova grandeza fisica de grande importancia:

CIRCULACAO.

Considere uma curva fechada 1, que runca se cruza em si, orientada no sentido HORARIO,

situada numa secgdio contida em um escoamento de campo de velocidades qualquer.

Definimos comoe CIRCULACAQ como a INTEGRAL DE LINHA:

U=—§V(e,yd  [ms]

Aplicando esta defini¢do no escoamento de VORTICE (tomando como referéncia uma curva

fechada que envolva a origem em circunferéncias perfeitas):
dl =r.db

= —§ V(x,y)dl =~V (r,0)r.df = —v6r2x

logo:
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PMC — 586/ 581

T
2ar

ve =—

neste caso I' é denominado INTENSIDADE DE VORTICE, e é uma grandeza finita que

caracteriza o vortice de maneira quantitativa.

Aplicando as defini¢des de fungdo potencial e de corrente para coordenadas cilindricas

femos:

di”.:l@:vrzo
dr r do

Resolvendo conjuntamente este sistema de equagdes temos:

w:—L.B (£Q 5.9)
2.7

D= ——Lln(r) (FQ 5.10)
2

Dez - 99
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Figura 5 : VORTICE IDEAL

Definimos a seguir, outro conceito matemdtico importante, demonstrado no inicio do século
simultaneamente por dois matemdticos russos e que representa a mais poderosaferramenta

atual para os modelos aerodindmicos de escoamento incompressivel.

5) TEOREMA DE KUTTA - JOUKOVSKI:

Considere um escoamento bi-dimensional incompressivel em torno de um aerofdlio. Seja
uma curva S fechada que contenha o aerofdlio. Se o aerofolio produzir sustentacdo, o

campo de velocidades em torno do aerofolio serd tal que a integral de linha da velocidade
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ao longo de S serd finita e representard uma CIRCULA CAO FINITA. O teorema de Kutia-
Joukovski diz que a sustentagdo por unidade de comprimento serd diretamente proporcional

a circulagdo gerada pela seguinte equacdo:
= pOvoIr (EQ 5.11)

p 0: Densidade do fluido ao longe.
v0: Velocidade do fluido ao longe.

OBS.: Este teorema pode ser facilmente comprovado ao se calcular a sustentacdo em 10rno
de um semi-cilindro, utilizando-se para isto as solugbes de escoamenio potencial para um

dipolo associado ao escoamento uniforme.

Assim pode-se facilmente determinar a SUS TENTACAOQ gerada por um aerofdlio se
encontrarmos alguma maneira de calcular a circulagdo em forno deste. Sabe-se que a
circulagdo LOCAL em um ponto pode ser determinada pela resolugdo da equagdo de
Laplace para escoamento de um vortice ideal, de acordo com os resultados acima obtidos.
O problema resume-se entdo a encontrar de algum modo a CIRC ULACAO TOTAL em torno

de um perfil, levando em conta a influéncia de cada vortice local.
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s L

Camada Limite = Superficie

-
L=pVorT
= VdS

Figura 6: TEOREMA DE KUTTA-JOUKOVSKI

Para resolver este problema, Prandtl no inicio do século também, sugeriu uma nova leoria

para o tratamento dos vortices, a TEORIA DA MALHA DE VORTICES, utilizando-se para
isto do MODELOQ DE FILAMENTO DE VORTICE.

6) TEORIA DA MALHA DE VORTICES:

Dado um ponto 0, no qual situa-se o centro de um vortice de intensidade I, considera-se
uma reta associada perpendicularmente ao plano do vortice como um filamento ao longo do
qual sempre existe um vortice associado de intensidade I, qualquer que seja a posicdo
adotada sobre esta reta. Tem-se portanto um FILAMENTO DE VORTICE DE
INTENSIDADE I O escoamento induzido nos planos perpendiculares a esta reta é
idéntico ao longo destes, jd que o vortice te intensidade constante I

Imagine um conjunto de filamento de vortices colocados lado a lade paralelamente no

espago.

Seja S a coordenada medida perpendicularmente a estes filamentos.

Seja 8 a intensidade de um vortice por unidade por comprimento S, de tal forma que

fomemos um comprimento infinitesimal sobre esta curva, pode-se definir (Figura 7):

dr =y.dS —T =[S (EQ. 5.12)
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: P 7 -'/,rl_f’
I Vo
A
ﬂf‘af?( ) "; A b}
Pl .
A /'\\
A
A e
f-" f'; 8
% ’ y

Vorton sheet in /
PEILpELbYE m
2 dr
. T »

Edge vew of she=t

[

Figura 7: MALHA DE VORTICE

Assim. dado um ponto P no espago, ndo contido na curva S, a VELOCIDADE INDUZIDA

neste ponto serd, pela teoria do vortice ideal:

fr==t . (EQ. 5.14)

oxr  2mr

e também pela equagdo (5.9) temos:

do =£9 (ECQ. 5.15)
2

que integrando femos:

®= ZL [oy.as (EQ. 5.16)

JT

Para sabermos a circulacdo total gerada pelos vortices ao longo de toda a curva S, basta

integrar a equagdo 6.1 e portanto obter L:
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L= povo.[ydS (EQ. 5.17)

Se fizermos a curva S acompanhar o perfil do aerofdlio, obteremos diretamente a

sustentacdo gerada por este.

Convém notar que esta teoria ndo considera os efeitos locais provocados pela camada

limite pois, dentro desta, proximo as paredes do aerofdlio o efeito de viscosidade torna:

GRADv <0

Invalidando a aplicagdio da fungdo potencial nesta regido. Assim para efeito apenas de
cdlculo da sustentagdo CONSIDERAMOS QUE A ESPESSURA DO AEROFOLIO e
PRATICAMENTE COINCIDE COM AS PAREDES DESTE. Portanto, para efeito de

cdlculo, temos:

GRAD v =10

Até muito préximo da superficie do aerofdlio, para podermos aplicar os resultados da

Jfungdo potencial,

Definidas as principais ferramentas matemdticas, desenvolveremos a seguir a um método

capaz de calcular a distribui¢do de CIRCULA CAO LOCAL ao longo de um aerofdlio.
7) METODO DOS PAINEIS DE VORTICES:

Dado um aerofdlio qualquer tabelado ponto a ponio, e definidas suas condi¢des de
operacio (Velocidade do escoamento do fluido ao longe e estado termodindmico deste),
pode-se subdividir as curvas que determina seu petfil em um numero finito (N) de trechos
retilineos ou painéis. A cada painel podemos associar uma singularidade do tipo vortice e
substituir a superficie do aerofdfio por uma MALHA DE VORTICE associadas a uma

cadeia de painéis.
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Isto pode ser feito (e tem significado fisico real) pois, devido a presenga da camada limite,

aparecem vorticidades associadas a superficie do aeroftlio através de efeitos viscosos e

gradientes de velocidade finitos neste local. Assim, nada melhor do que vortices ideais para

modelar este efeito.

Seja um painel j qualquer na superficie de um aerofdlio. Este painel apresenta um vontice

aplicado GAMMA j na posi¢do de % do seu comprimento total.

Seja um ponto de controle P (xy) no espago, a uma distdncia rj do centro do vortice

aplicado ao painel j, que forma um dngulo 0j com a diregdo Ox. (VER Figura 8).

< Px.y)
O]
i
vl ]
- »
S/4
- S »

Figura 8 : PONTO DE CONTROLE

O valor da fungdo potencial neste ponto é:
1
Oj =—— {08 PjydS
) ==—— 0Py

onde:

(EQ 5.18)
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. p-Yj
@pj = arctan . 5.19
7/ - (EQ. 5.19)

Sendo que a fungdo potencial obedece & equaciio de Laplace, suas solucdes podem ser
superpostas e portanto podemos somar todos os valores de @ devido a influéncia de todos

os painéis sobre o ponto P. Assim, neste ponio temos:

(p) =3 0 =~ [ pids (EQ. 5.20)

=1

Admitindo que & seja praticamente constante ao longo de cada painel, passa-se &j para fora

da integral e portanto:
L I < .o g0

Op) =2 & =721 [&pyasj (EQ. 5.21)
j=t T =1

Admitindo que P esteja também contido na superficie do aerofdlio, mais precisamente NO

CENTRO do i-ésimo, rescrevem-se as equagies acima como.

DX, Yi) = —y.(z—l- [eijdsp (EQ. 5.22)
JT
3 Yi-¥j
@ ij = arctan EQ. 5.23
= arctanS (EQ. 5.23)

A (EQ. 7.6) representa fisicamente a contribui¢do de T ODOS OS PAINEIS a fungdo

potencial poninto de controle situado no centro do i-ésimo painel.

Existem, porém, as condicoes de contorno enviesadas:
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- Em cada painel a COMPONENTE, NORMAL de velocidade do fluido junto a estes é nula,
Jé que existe uma parede fisica. Esta componente é influenciada tanto pela velocidade do
fluido ao longe, quanio pela velocidade induzida pelos vortices. Assim temos:

Va=0=VnT +Vn,o© (EQ. 5.24)

A componente normal de velocidade devido a velocidade ao longe (v0), no painel j é:

'n, oo = 0= Voo.cos(f) (EQ. 5.25)

A componente normal de velocidade induzida pelos VORTICES é dada por:

obi yJj o ..
ya L =220 = YT (9% 4o . 5.26
B 2ndam Y (EQ. 5.26)

Juntando as equagdes (7.7), (7.8) e(7.9) chega-se finalmente a EQUACAO
FUNDAMENTAL DO METODO DOS PAINEIS:

78 509U a6i Vo cos( i) (EQ. 5.27)
2 5 omi

Sendo i = IL.N j=L.N
Note que pode ser montado um sistema linear N x N onde as incognitas sdo os prdprios §j.

Entretanto devemos ficar atentos a uma segunda condi¢do de contorno, no bordo de fuga de

aerofdlio, denominada CONDICAQ DE KUTTA:
No bordo de fuga, o fluido deve comportar-se do seguinte modo:

1) A circulagdo total ao longo do aerofdlio deve ser tal que o fluido deixe o bordo de fuga

suavemente, sem haver cruzamento das linhas de corrente.
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2) A velocidade do fluido que sai do extradorso deve ser idéntica & do fluido que sai do

intradorso em médulo e diregdo.

Estas duas leis implicam na igualdade dos vortices gerados no wltimo painel do intradorso
e no ultimo painel do extradorso junto qo bordo de fuga do aerofdlio, com MESMA
INTENSIDADE, porém em SENTIDOS CONTRARIOS. (Figura 10)

Logo:
¥=-r(j+D (EQ. 5.28)

E necessdrio portanto escolher um dos painéis e ndo aplicar a equagdo 7.10, substituindo-a

pela7.11

Uma vez resolvido o sistema de equagdes acima, basta aplicar o conceito de circulagdo para

obter a sustentagdo:

n

L=poVo3 1.5 e Cl = 5-.2 48] (EQ. 5.29)
A 0 j=1

A partir da figura auxiliar, vamos tentar estimar 0 valor da integral I—(g—gdS , para que
5

possamos construir 0s coeficientes do sistema linear acima.

Observamos na figura as seguintes relagdes geométricas:

Y(j+)-Y{j)
G+ X0) (EQ. 5.30)

@j = arctan

YE+1)-Y()

X(i+1)- X() (F-220)

ad = 2.7 — arctan
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i =alfai+£
2
C)(jz%(3.X(j+l)+ Xj)

CYj =%(3.Y(j+1)+]j‘)

CXi =%.(X(i+l)+Xi)

CYi= %.(Y(i +1)+¥5)

% = cos(f)

i

B sin( )

Cyi —Cyj

@ij = arctan(u) = arctan
/ ®) Cxi — Cxj

sin (Bi) = cos (ad)

cos (Pi) = - sin (ad)

Sabemos que:

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos

(EQ. 5.32)

(EQ. 5.33)

(EQ. 5.34)

(EQ. 5.33)

(EQ. 5.36)

(EQ. 5.37)

(EQ. 5.38)

(EQ. 5.39)

(EQ. 5.40)

(EQ. 5.41)
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0 =20y ax + @@yar = 2020y ax + 2000y ay 299 (P gx + 2 ay)
ax dy du 6X ou &Y ou oxX oy
(EQ.5.42)
mas,
90 _darctan()) _ 1 _ 1 _ (CXi — CXj)?
ou du 1+u° 1+(_CJQ';cgj_)i (CXi — CXj)? +(CYi -CYj)’
(CXi—CXjy’
(EQ. 5.43)

ou _ & Cri-Cyj.  (CYi-CYj)

—_ =, EQ. 5.44
éx oX (CXi - CXj (CXi — CXj)* (EQ 4
ou 0 ,CYi-ClYj 1
e pe = . 5.45
oY oY (CXi -CXj~ CXi—CXj EQ /
e porianto:
do = (CXi—CXj)* | (CYi —C¥)dX +(CXi— CXj)dY -
(CXi - CXj)” +(CYi—CYj)’ (CXi - CXj)
= _1_2 (- (cYi - CY))dx +(CXi— Cx7)dY)
i
(EQ. 5.46)
que derivando em relagdo a ni obtemos:
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66 1 oXi oY1
o= {cYi-CYi)— [~ CXj)— =
o (rijz]( (CYi CYj) am+(CX1 CXj) 6m‘)

- (.n_l?}(sin( Y CXi - CXj)- cos(B)(CYi - CT7))

(EQ. 5.47)
Considere agora a seguinte mudanga de varidveis:
CXj=Xj+5j.cos(aj) (EQ. 5.48)
Cyj = Yj + § .sin (@) (EQ. 5.49)

Onde Sj ¢ a coordenada dos pontos sobre o painel j.

Com isto pode-se transformar a fungdo a se integrar em uma relagdo do tipo QUOCIENTE
DE POLINOMIOS, do tipo:

100 CSj+D _
fij=[Zds = dS, , 5.50
on IS]‘2+2.A.&1'+B 4 (BQ. 5.30)

Com algum esforgo algébrico pode-se determinar os coeficientes A,B,C e D:

= -(CXi-Xj). COS (aj) - (¢i - cXj) . sin (e j) (EQ. 5.51)
B = (cXi - Xi)? + (c¥i- Y¥j)’ (EQ. 5.52)
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C = - (sin(aj) . sin(ai) + cos (aj) .cos (ai) (EQ. 5,53)
D = (cXi - Xj} . cos (ai) + (c¥i-Yj) .sin(ai) (EQ. 5.54)
e definimos E como:

E=+B-A4? (EQ. 5.55)

Para a relacdo acima, a integral apresenta SOL UCAQ ANALITICA da forma:

(D-A.C)'(

-

lij= %,In(éj’ +2AS+B)+ arctan(——SJ;E|r A) - arctan(%))

(EQ. 5.56)

Finalmente podemos construir o sistema linear acima, calculando todos os coeficientes:

Zn:(Zn:}jJILf) = 2.z Voo.sin(od) EQ. 5.57)

=1 =
mais a CONDICAQ DE KUTTA.

ou seja:
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(1t N2 113 . e [y1] [ sin(el) |
) .. I2ny 12 sin{a2)
31 . . . Da| |A3|=—=2xVxsin(@3)| — [lly]=-27Veo[sin(a)] -
Im Inn| | m | | sin{an) |

—_> 1= -2z voolsin(en)] 1]

OBS.: Sendo m o painel do bordo de fuga localizado no intradorso e (m-1) o painel do
bordo de fuga localizado no extradorso aplica-se a condicdo de Kutta na linha m da matriz

/1], ou seja:

Om - Om-1 = 0
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CALCULO DO ARRASTO

O ARRASTO medido em um corpo submerso em um escoamento bi-dimensional é

basicamente efeito da viscosidade do fluido.

A influéncia do atrito entre uma superficie com velocidade nula e um fluido que escoa
adjacente a esta superficie tende a criar, junto a esta, uma forca que reiarde seu movimento.
Esta for¢a, considerada por unidade de drea é denominada TENSAO DE
CIZALHAMENTO, que tem tem diregdio paralela A superficie. Devido a esta, a velocidade
do fluido na superficie é nula e tende a acelerar até o valor da velocidade do fluido ao

longe, desenvolvendo-se num perfil crescente de velocidade.

Considere agora que o fluido esteja escoando sobre uma superficie finita qualquer. Suponha
que exista um GRADIENTE DE PRESSAO sobre esta superficie, gerado pela mudanga de
Jforma desta, fazendo com que a velocidade do fluido acima da camada de fric¢do mude de
direcdo e intensidade. Suponha que este gradiente faca com que a pressdo cres¢a ao longo
da superficie. Devido & existéncia do efeito de fric¢do, associada ao aumento da pressdo o
perfil de velocidade tende a se detonar cada vez mais para o lado da montante da superficie
até que em certa posi¢do a velocidade do perfil se amuila em algum ponto acima da
superficie e muda de sentido, gerando um FLUXO REVERSO. A conseqiiéncia disto serd a
SEPARACAO DA CAMADA LIMITE da superficie alterando drasticamente a distribui¢dio
de pressées ao longo do perfil pois, o fluido escoard por cima da camada que descolou e

niio mais acompanhando a forma do corpo.

O ocorréncia da separag@o da camada limite aumenta o arrasto e diminui drasticamente a
sustentacio de um aerofdlio, ja que a distribui¢dio de pressdes ao longo deste diminui de
magnitude. O fenomeno de deslocamento acompanhado pela sitbita quebra da sustentagdo é
denominado STALL.

Assim, podemos definir dois tipos distintos de arrasto:
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(1) ARRASTO DE FRICCAO: Provocado pela componente projetada na diregdo do
escoamento ao longe da INTEGRAL DE TENSAQ DE CIZALHAMENTO ao longo do

COrpo.

(2) ARRASTO DE PRESSAO OU DE FORMA: Provocado pela componente projetada na
direcéio do escoamento ao longe da INTEGRAL DA DISTRIBUICAQ DE PRESSAO ao

longo do corpo.

Para o escoamento tridimensional em uma asa, além dos arrasto de FRICCAO e PRESSAO
ainda existe o ARRASTO INDUZIDO, que depende exclusivamente do aspecto ou
alongamento da asa utilizada. Este assunto serd elucidado no capitulo de Cdlculg de

Sustentacdo em Asa.

O ARRASTO DE FRICCAO e o ARRASTO DE PRESSAO formam juntos o chamado
ARRASTO DE PERFIL no caso de um aerofolio.

Para o cdlculo exato destas grandezas em um perfil cuja superficie ndo é plana, como em
um aerofdlio, ndo existem, a nivel de graduagdo, ferramentas para seu cdalculo analitico.
Para isto, utilizaremos neste estudo, apenas um modelo aproximado, cuja solucdo é bem

conhecida para este nivel de trabalho: A TEORIA DA CAMADA LIMITE PARA PLACAS
PLANAS.

Assim sendo, considerando que um aerofdlio apresenta o seu COMPRIMENTO DE PELO
MENOS DEZ VEZES MAIOR QUE SUA ESPESSURA MAXIMA, pode-se considerar que,
para efeito de arrasto, este se comporte como uma PLACA PLANA DE COMPRIMENTQ
IGUAL A SUA CORDA.

Apresentaremos a seguir os modelos matemdtico que estimem os dois tipos de arrasto para
um aerofolio, considerando que este se comporte como uma placa plana imersa em um

escoamento bi-dimensional,
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Figura 9 : ESCOAMENTO VISCOSO COM GRADIENTE DE PRESSAO

1) ARRASTO DE PRESSAQ OU DE FORMA:

Seja uma PLACA plana de comprimento c e espessura b, imersa em um escoamento, que ao

longe tem perfil de velocidades uniforme com velocidade v0 e condi¢des termodindmicas T0

e p0. A placa forma com a direc¢do da velocidade em longe de um dngulo.

Nestas condi¢des, a chapa fica sujeita & uma for¢a resultante I provinda da interagdo entre

o fluido e esta. A componente de F paralela & velocidade ao fonge é denominada ARRASTO

e a componente de F perpendicular & velocidade ao longe é denominada SUS TENTACAO.
(Vide Figura 10)
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Y

Figura 10: ESFORCOS ATUANTES NA CHAPA DEVIDO A PRESSAO TOTAL

OBS.: O ARRASTO DE PRESSAO deve-se apenas a interacdo de FORCAS NORMAIS 4
superficie do corpo, projetadas na dive¢do da velocidade v0.

O fluido carrega consigo uma energia total exrpessa pela lei de Bernoulli sob forma de

pressdo :
Pt = po + q = po + (1/2)pV*
A FORCA NORMAL a superficie da placa, portanto, pode ser expressa, pela decomposicdo
de forcas em :
F = g.8.sin (o) + (p0. S-p0.5) . sin (a) (EQ. 5.58)
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O ARRASTO é a componente de F na direcdo de v0, ou seja:
D = F sin(a@) = ¢.8.sin*(a) = %p.VOZ be.sin*(a) (EQ. 5.59)

Sendo D = D/b temos, para o aerofdlio:

cd=——2P - P _gire (EQ. 5.60)

1 1
= pVotch —pVo'c
,PYoted .p¥o

Considerando o fluido gds perfeito, como é o caso do ar nas condicoes ISA (T = 15 Cep =
101325 Pa), temos:

D= % Rf_’;o Vo* c.sin’(a) Q. 5.61)

Percebe-se que o coeficiente de arrasto de pressdo so depende da posicdo da chapa em

relacdo ao campo de velocidade uniforme.
2) ARRASTO DE FRICCAO:

OBS.; Ndo pretendemos aqui deduzir as equacdes que governam a camada limite e sim

aproveitar destas, seus resultados.

Considerando novamente a chapa plana em dngulo de ataque, a componente de velocidade

paralela a superficie da placa, que inicialmente tem contato com esla a sua montante é:
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v = vl.cos (o)
E esta velocidade inicial que suporemos para a formagdo da camada limite e néio apenas vO.

Supondo portanto uma chapa plana, de comprimento c e largura unitdria, cujo perfil de
velocidades ao longe desenvolve-se com velocidade v, temos inicialmente a formacgéo da
camada limite laminar que comega a se desenvolver desde o inicio da placa até a posicéo x

medida ao longo desta onde o Niimero de Reynolds vale aproximadamente 5 x 10ES5.

Para a camada limite laminar, temos pela solucdo de Blasius, o cdlculo exato do

COEFICIENTE DE ARRASTO local:

0,664 0,664
cr =004 __ 0, EQ. 5.62)
4 JvRex ‘/npo_Vo_x( o
o

que integrando ao longo do comprimento da placa, de 0 a ¢, obtemos o COEFICIENTE DE
ATRITO MEDIO PARA TODA A PLACA:

1,328

. 5.63
=y (EQ. 5.63)

Cpmed =~ [ Cf dbe =
C

A partir da posi¢do critica onde Re > = 5 x 10ES, as for¢as viscosas tendem a aumentar e
Jazer com que a energia seja dissipada também entre as camadas fluidas, tornando o
escoamento turbulento. Existe portanto uma pequena faixa de transi¢do onde o escoamento
passa de laminar a turbulento. Para efeito de cdlculo esta faixa resume-se a proprio ponto
Xcrit. Portanto a partir desta posigdo pode-se considerar que o escoamento se desenvolva
de forma turbulenta.
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FPara a camada limite turbulenta, o coeficiente de atrito médio é baseado em observagdes

experimentais e vale:

0,074c¢ 0,074c¢
2 = - , .64
Re CO,Z (pO.VO._C)O,Z (EQ )

Cfmed =

LEniretanio ndo se pode considerar que a partir de Xcrit o coeficiente de atrito deva valer
para o caso turbulento ja que a camada limite ja se encontrava com espessura desenvolvida

de forma laminar. Deve-se compor o coeficiente de atrito médio neste caso, da seguinte

forma:

Uma parcela de Cf laminar até a posicdo Xcrit, como se a placa apresentasse este

comprimento.
1,328 1,328
JRecritico \/ poVo Xcrit
Ho
mais

- Uma parcela de Cf como se a camada limite fosse TURBULENTA em todo o comprimento

da placa:

Dez — 99
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0.074¢
Rec™?

menos

- Uma parcela de Cf como se a camada limite fosse TURBULENTA até a posi¢do Xarit:

0,074 Xcrit
Recrit™

Juntando estes termos podemos chegar a equagdio fundamental:

1328 0,074 _ 0,074 Xerit
JRecrit Rec™  Recrit™

Cf =

Que reordenada torna-se apenas:

0,074c 1700
- Rec®® Rec (EQ. 5.67)

Cf

Para Re crit = 5.10°

Rec = 22 e cos(xx)
O
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Na (Figura 10) temos uma ilustragdo deste efeito.

Ttaitataot i I

1op-a- b
] e i

Figura 10: ESCOAMENTO REAL PARA A CAMADA LIMITE EM UMA PLACA PLANA

Sendo 0 COEFICIENTE DE ARRASTO definido segundo a equagdo e o coeficiente de atrito
segundo a equacdo temos ainda que:

D=1t 8S=reb =3D=1.0C

portanto, o coeficiente de arrasto de friccdo serd:

Assim sendo, o COEFICIENTE DE ARRASTO TOTAL DE UMA CHAPA PLANA
SUBMETIDA A UM ANGULO DE ATAQUE, pode ser modelado por: (EQ. 5.68)

Projetando a tensdo de cizalhamenio em ambos os lados da placa paralelamente ao

escoamento, chega-se finalmente a expressdo analitica do coeficiente de arrasto:

Cd = Cdf +Cdp = Cf +sin*(a) (EQ. 5.68)
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Projetando a tensdo de cisalhamento em ambos os lados da placa paralalamente ao

escoamento, chega-se finalmente a espressdo analitica do coeficiente de arrasto :

. 0,074c 1700
Ca =sin® (a) + 2-(:05(“)'[]_{35'—0’2 - Eé;j mQ 5.69)

Note que se o dngulo de ataque for muito pequeno, Cd é proporcional ao quadrado deste, 0
que parece coerente ja que a curva Cd x ALFA é fregtientemente modelada por uma
pardbola. Observa-se que o efeito da camada limite prevalece para dngulos de ataque
pequenos. A medida que ALFA aumenta, o arrasto de pressdo aumenta muito além do
arrasto viscoso. Chegard um dngulo fonde o gradiente de pressio ao longo do corpo é tdo

grande que descolara a camada limite e ocorrerd porianio o STALL.

Lembramos novamente que a aproximagdo acima é coerente e verificavel experimentalmente
para corpos cuja a espessura é até cerca de Dez vezes menor que seu comprimento ou
corda. (BASTA OBSERVAR A SEMELHANCA ENTRE AS CURVAS DE ARRASTO PARA
OS AEROFOLIOS NACA).

CALCULO DE MOMENTO DE “PITCH”

Além da sustentacgdio e do arrasto, como vimos, existe a grandeza denominada “MOMENTO
DE PITCH” atuando no aerafdlio para o caso de escoamento bi-dimensional, gerado pela
diferenca de posicdo entre 0 CG e o CP deste.

Como vimos na SECCAQ II, este momento pode ser determinado simplesmente pelo preduto
da FORCA DE SUSTENTACAQ obtida pela ordenada do centro de pressdo. Assim, na
verdade, basta determinarmos o centro de pressdo do aerofdlio, para podermos calcular

este momenio.
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Para determinarmos a posigdo do centro de pressdo, basta como sempre dividir a somatoria
de momentos em torno da origem (fomada no ponto mais proximoe do bordo de ataque) pela
somatoria de forgas atuantes da superficie do aerofolio. Como vimos, neste podem atuar
dois tipos de esforgos como resultado da interagdo com o fluido: tensdes de cizalhamento,

paralelas a superficie e pressdes normais a superficie.

Apenas para efeito de cdlculo de momentos, podentos considerar que a ordem de grandeza
da tensio de cizalhamento local atuando em um elemento de drea é muito menor que a
presstio atuando sobre este. Além do mais, no caso de aerofolios, o brago de momento enire
o ponto de aplicacdo da for¢a provocada pela tensdo de cizalhamento e a origem ¢é muito
pequeno devido a espessura delgada do aerofdlio. Assim, consideramos apenas a
COMPONENTE PERPENDICULAR a diregdo do escoamento ao longe da pressdo em um
ponto para efeito de calculo do centro de pressdo. (VER FIGURA 11)

Deste modo desprezamos os efeitos da tensdo de cizalhamento ao longo da superficie do

aerofdlio, s6 ros preocupando com a componente da presséo perpendicular ao eixo x.

A P
Y
B
. B
y bd$
Y »
X
Y << C
« - » T <<Pp
C

Figura 11: ELEMENTOS PARA O CALCULO DO CENTRO DE PRESSAQ

Desta forma, o momento em relagdo a origem, da forga normal originada pela pressdo em

um ponto da superficie serd {apenas):

dM = p.(x.cos(6) - y.sin (8)).Ds (EQ. 5.70)
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onde: (§) = Angulo que p faz com a diregdo X (ou Y)

Sendo Xcp = M/F, temos, integrando dIF e dM:

j (X .p.cos(8) - Y .p.sin(@))dS
I( p.cos(8) — p.sin(@))dS

Xep = (EQ. 5.71)

Basta portanto sabermos a distribuicdo de p ao longo da superficie do aerofdlio.

Como definido no capitulo III, p pode ser escrito em lermos de Cp local como:

p=p0+cpq

Onde cp = I - (WW0), que é fungdo da velocidade em cada ponto.

Considere agora uma curva retangular fechando-se sobre uma superficie qualquer, que

contenha uma malha de vortices de comprimento dS (Figura 12)

Sejam as componentes de velocidades tangenciais na superficie superior e inferior da curva
retangular ul e u2, respectivamente e as componentes de velocidade tangenciais nos lados
direito e esquerdo da curva vl e v2 respectivamente. O retdngulo tem altura dn. Da

defini¢do de circulagdo em torno da superficie temos:

dr=-(v2dn-ulds-vl.dn+u2.ds)=y.ds (EQ. 5.72)

Se dn - > 0, no limite ul e u2 tornam-se velocidade tangenciais a malha de vortices e

portanto:

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez — 99

Pig. 51




PMC - 580/581 Projete Mecimnico I /I — Trabalho de Formatura

y=ul-ul (EQ. 5.73)
IURRPE. WU S —
‘ . e [
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Figura 12: VELOCIDADES TANGENCIAIS ATRAVES DE UMA MALHA DE VORTICES
DE COMPRIMENTO INFINITESIMAL

No caso do aerofdlio, u2 = 0, pois o bordo interior do retdngulo estaria fisicamente dentro

do aerofdlio onde ndo ha escoamento, logo:

A VELOCIDADE TANGENCIAL LOCAL EM UM PONTO TEM VALOR IDENTICO, NO
LIMITE AO VALOR DA CIRCULACAQ POR UNIDADE DE COMPRIMENTO LOCAL.

Esta conclusdo é muifo importante, pois se utilizarmos o método dos painéis para
determinar os valores locais da circulagdo por unidade de comprimento, estaremos
determinando o valor da velocidade tangencial média em cada painel e portanto o valor de

Cp.

cor=1-(12) =1-(2) 50 579

eassim, Pi=p0+ Cpj. g
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e e e e e it

Discretizando a equacdo 5.71 para n painéis finalmente podemos  calcular  XCP

numericamente como.

Z[PCH'{1—(%)2J-(%-P-VOZJ}()Q'-COS@)—}7- sin(§).5

Z(po{%] ][; p.Vo’].(cos(@)—sm(ey»&

L interessante que o centro de pressdo sempre situa-se proximo a regidio de 25% do
comprimento da corda do aerofdlio, por mais diferente que seja o valor da sustentacdo
gerada (EXCETO EM CASO DE SUSTENTACAO NULA, POIS XCP - > - 00). E por isso
que vdrios autores preferem tomar como origen do momentos a posicdio c/4 e ndo a origem
convencional no bordo de ataque: além de ser conveniente matematicamente, pois com L=
0 xcp ndo tende a - 00, a posi¢do deste é muito melhor expressa em termos das vibragdes

em relagdo a c/4.

¥ :
— e —
T 4 l - — - _____:..":.u. : — . :—__“_...n—hw
—r— -In: 't r‘ . G n-1
B! tand bonie N Hesoitant torag of
a1 hzaud g edpe NS B T B pl LTI
Moy ddtant tefoe ot
gt b d Bk it o
Figura 13: MOMENTOS AERODINAMICOS
Pela figura 13 temos m relagdo ao quarto de corda:
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Mc/d =M+ 1. (c/4)

e portanio:

Cm(c/4)= T,l__[(ﬁ _ ch) L] N TPQVO—[G - XCP)Z }j..Sj:| (EQ. 5.77)
5 po¥Vo’c’ . : poVo'c® J

Desenvolvidos os métodos matemdticos para o escoamento bi-dimensional em aerofdlios,

passemos agora a analise do escoamento tridimensional em asas finitas.

VD) CALCULQ DE SUSTENTACAQ, ARRASTO EE MOMENTOS EM ASAS FINITAS:

1) INTRODUCAO:

O escoamento bi-dimensional em torno de uma sec¢do de asa pode ser determinado
atilizando-se da fungéio potencial de velocidades e da teoria da camada limite para chapas
planas. A partir dai podemos determinar os coeficientes C1, Cd, Cm e Cp como
comportamento locais, em termos do dngulo de ataque ALFA.

Entretanto, se considerarmos este perfil como wma “fatia” de asa, ndo poderemos
simplesmente utilizar-se dos mesmos coeficientes para calcular L.D e M. E errado pensar
Que. multiplicando L. . D e M pela envergadura da asa obteremos L .D e M reais para a
asa. Isto se deve principalmente devido ds condi¢des de contorno na ponta da asa, pois onde

esta termina ndo ha a geragdo de qualquer esforco aerodindmico ja que Id ndo existe asa.

A primeira conclusio importante é a deformagdo do perfil de sustentagdes ao longo da
envergadura da asa. Nédo se pode considerar que a sustentacdo se comporte de maneira

uniforme ao longo desta, j& que nas pontas ndo existe a geragdo de sustentagdo.

Intuitivamente podemos deduzir que a sustentacdio deva crescer em dire¢do d raiz da asa, ou
corda central, comecando em zero e terminando num valor bem proximo ao previsto pelo
tipo aerofdlio que compde esta asa (SUPONDO QUE E UTILIZADO O MESMO TIPO DE
AEROFOLIO AO LONGO DE TODA A ENVERGADURA).
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Se considerarmos que a asa seja do tipo de SEMI-CANTLEVER, ou seja, que a asa seja
inteiriga e nenhuma fuselagem divida esta em duas, o perfil de sustentacdo se assemelhara
muito 4 uma eclipse, comegando com zero nas pontas e atingindo o valor maximo na corda

central.

Em asas divididas por uma fuselagem (CANTLEVER), a sustentagdo atinge o mdximo até
bem proximo da raiz e apresenta uma suave queda até a linha central da Juselagem. Isso se
deve ao fato da fuselagem interferir negativamente no perfil de sustentagoes, deformando-o,
pois o gradiente de pressdo ao longo de fuselagem é complemente diferente do provocado
pelo aerofdlio. A fuselagem induz muito pouca sustentagdo e funciona como condi¢do de

contorno adversa para o escoamento, aumentando inclusive o arrasto de fric¢do e de forma.

(VER FIG. 14)

=<

Figura 14: DISTRIBUICAO DA SUSTENTACAO EM UMA ASA FINITA AO LONGO DE
SUA ENVERGADURA (Asa semi-cantlever)
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Vejamos os outros efeitos de uma asa finita pode induzir no escoamento.
2) “DOWN WASH” e ARRASTO INDUZIDO:

Como vimos, 0 mecanismo para a geragdio de sustentagdo em uma asa se deve ao fato de
existir um gradiente de pressdio estdtica entre o intradorso e o extradorso, provocado pela
maior aceleragdo do fluido no extradorso, que geralmente apresenta maior curvatura que o

intradorso. Portanto existe ALTA PRESSAO ESTATICA NO INTRADORSO E BAIXA
PRESSAQ ESTATICA NO EXTRADORSO.

Devido a esta diferenca de pressdo, na ponta da asa o fluido do intradorso tenta subir ao
extradorso, buscando equilibrio de pressdes. Um vortice entiio é formado na ponta da asa
(VORTICE INDUZIDO), cujo sentido de rotacdo sempre segue do intradorso para o
extradorso. Este vortice influencia nas linhas de corrente no extradorso distorcendo-as para
a direcdo da raiz e no intradorso, distorcendo-as em direcdo a ponta. Surge portanto
também um FLUXO TRANSVERSO no escoamento, formado pela componente na diregdio
da envergadura (3) da velocidade do escoamento ao longo das linhas de corrente. (VER

FIG. 15)
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Figura 15: VORTICES INDUZIDOS E DISTORCAQ DAS LINHAS DE CORRENTE.
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Estes vortices formam uma ESTEIRA DE TURBULENCIA que acompanha a aeronave em
seu trajeto, ja que o vortice formado faz parte de um FILAMENTO DE VORTICES. Tal
esteira ja foi responsavel por muitos incidentes aeronduticos envolvendo aeronaves de
pequeno e grande porte, provocando inclusive quedas, pois a intensidade dos vortices
aumenta muito para pequenos acréscimos de envergadura. Mais d frente veremos como é

deduzida esta relagdo.

Além da esteira de turbuléncia, os vortices induzidos também provocam outro fenémeno

importante: 0 “DOWN WASH".

Como efeito no escoamento ao redor da asa, os vortices induzidos influenciam no fluido que
abandona o bordo de fuga, de modo a criar uma componente vertical da velocidade na
direcdo -Z, for¢ando o fluido para baixo. Isso ocorre devido a baixa pressdo induzida em
cada esteira de vortice, que lende a “sugar” todo o ar a seu redor do centro da asa para
fora e a seguir ascendendo em direcdo ao extradorso. Este componente de velocidade é o

“DOWN WASH”, simbolizado por W. (VER FIG. 16)
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<>

Figura 16: DOWN WASH INDUZIDO EM UMA AS4

A combinacdo de W com a velocidade ao longe v0, provoca uma variagdo de diregdo e
intensidade do vento relativo que incidird sobre a asa, de forma que a VELOCIDADE DE
ESCOAMENTO EFETIVA que provocard os esfor¢os aerodindmicos serd a SOM
VETORIAL de W com v0. Além disso, devido a esta composi¢do de velocidades, o dngulo de

ataque geoméirico serd decrementado em:

al = arctan (w/v0)

Que é chamado ANGULQ DE ATAQUE INDUZIDO.
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Assim, tudo se passa como se a asa estivesse voando com o novo dngulo de atague:

aef=a-al

Veja, na figura 17, como isto acontece:

Figura 17: EFEITO DO “DOWN WASH"” NO ANGULO DE ATAQUE

O dngulo entre a corda e o vento relativo é o ANGULO DE ATAQUE GEOMETRICO
(ALFA). O vento relativo local Vr é deslocado em relagdo a v0 de um dngulo de ataque
induzido ALFAI provocado pelo DOWN WASH. O ANGULO DE ATAQUE  aerodindmico
(ALFA eff) serd, na pratica, a diferenga entre 0o ANGULO DE ATAQUE GEOMETRICO e o
ANGULO DE ATAQUE INDUZIDO.

Pela prépria definicdo de SUSTENTACAOQ, L serd sempre perpendicular ao vento relativo,
em nosso caso, o vento relativo EFETIVO cuja magnitude é a SOMA VETORIAL DE W E
V0 cuja direcdo é ALFA eff. Consequentemente haverd uma componente desta “nova”
sustentacdo na direcdo de v0 e outra perpendicular a v0 . A componente vertical é a
SUSTENTACAO EFETIVA DA ASA e a componente horizontal é o chamado ARRASTO
INDUZIDO (Di).

Portanto, com o aparecimento do DOWN WASH, dois fendmenos acontecem:
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(1) A DIMINUICAO DO ANGULO DE ATAQUE é consegiiente da DIMINUICAO DA
SUSTENTACAQ EFETIVA.

(2) O APARECIMENTO DO ARRASTO INDUZIDO, aumentando o valor de Cd em relagdo

ao do aerofdlio.

Definitivamente pode-se concluir que os valores de C1 e Cd ndo sdo iguais, no caso de uma
asa finita, aos previstos para o mesmo aerofdlio utilizado nesta asa, provocados

principalmente pela descontinuidade na ponta da asa, que faz surgir vortices induzidos.

Para podermos avaliar os valores corretos de C1 e Cd, utilizaremos mais algumas
ferramentas matemdticas. Para isto desenvolveremos um método de calculo utilizando-se da

LINHA DE SUSTENTACAO DE PRANDTL baseada na TEORIA DOS FILAMENTOS DE
VORTICES.

Apenas por questdo de notagdo, utilizaremos letras MAIUSCULAS para se referir aos

coeficientes aerodindmicos de uma asa (CL, CD, CM, etc..) e letras minisculas para se

referir a coeficientes aerodindmicos de AERQF OLIOS (cl, cd.cm,...).

CALCULO DA SUSTENTACAQ EM ASAS FINITAS

Para iniciar a andlise da SUSTENTACAQ EM ASAS FINITAS, é necessdrio introduzir

outras ferramentas matematicas.
3) LEI DE BIOT-SAVAT APLICADA A FILAMENTO DE VORTICES:

Dados: um vortice com intensidade I, cujo filamento estende-se de -00 a +00 no espago, ¢

um ponto P situado em qualquer local fora deste filamento.
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O filamento induzird um campo de velocidades ao longo de todo o espago inclusive
localmente no ponto P. Considerando o comprimento infinitesimal di tomado sobre o
filamento e o raio vetor r, orientado do ponto médio de dl até o ponto P, a velocidade

induzida em P pelo filamento de vortices com intensidade I serd:

I d}x;
: 6.1
4z f (EQ. 6.1)

dv =

Que, analogamente as teorias do eletromagnetismo, denontina-se LEI DE BIOT-SAVAT.

Integrando a equacdio acima temos:

Temos finalmente que: (tomando v em modulo)

T “gsin(@) , T
pe [ 2 62

onde V é perp. com h
O que coincide com o resultado obtido pela teoria do VORTICE IDEAL.

Observe que a velocidade induzida é constante em uma dada distdncia do filamenta ao
longo de todo o espago. Esta conclusdo é muito importante para o desenvolvimento da

teoria da LINHA DE SUSTENTACAO.
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4) LINHA DE SUSTENTACAQ DE PRANDTL:

Suponha que exista uma asa de forma retangular de envergadura b e corda ¢ (a corda varia
ao longo da envergadura). Esta asa produz uma sustentagdo L induzida por um vortice I
segundo o Teorema de Kutta-Joukovsky. Este vortice estd associado a asa através de um
filamento que acompanha sua envergadura. entretanto, como um filamento de vortice ndo
pode acabar de modo finito (nas pontas da asa), quando na posicdoy = b/2 ey = - b/2 este
continua ao longo do espago, dobrando-se e acompanhando a diregdo x até o infinito. ao
longo de toda a asa, o filamento de vortice assume um formato semelhante ao de uma
ferradura. A asa portanto pode ser substituida, para efeito de modelagem matemdtica, pelo
VORTICE ACOPLADO (ao longo da direcdo y) e pelos VORTICES LIVRES nas duas

pontas {ao longo da direcdo x). Note que todos estes apresentam a mesma intensidade I .

=<

Vortice Livre

+bf2

<4
Vortice Livie

/2

Figura 18: VORTICES ACOPLADOS E VORTICES LIVRES (HORSE SHOE VORTEX)
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Vamos calcular o “DOWN WASH” induzido pelos vortices livres, ou seja, a velocidade
induzida na direciio z em uma posigdo y qualquer entre b/2 e -b/2, utilizando-se da Lei Biot-

Savat:
me gty . I
O vortice direito produzira: Vd = =
4.71':(2- +y)
A L, I
O vortice esquerdo produzivd: Ve = — i
4.7r;(§ = ¥)
O down wash total sera portanto:
W{y)= —LJI.—ZL-— (EQ. 6.3)
4.
4 4

Note-se que nas posi¢bes y = b/2 ey = -b/2 w = -00 o que ndo condiz com a realidade, ja
que nestas posigdes o down wash deve assumir valor finito. Devemos portanto aprimorar

este modelamento.

Consideremos ndio apenas um tinico filamento em forma de ferradura, mas imimeros, cujos
vértices acoplados localizam-se ao longo de uma linha, denominada LINHA DE
SUSTENTACAQ, de modo que somados totalizam a circulagdo total da-asa. Todos estes
vértices agora influenciam conjuntamente no cdlculo da velocidade induzida em um ponto
de espago. Se a cada vortice acoplado for associado um trecho DELTA y da asa, teremos
como resultado a distribuicdio de circulagéo varidvel ao longo da envergadura da asa onde

o mdximo encontra-se exatamente no ponto médio desta (y =0), pois ao longo desta
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ordenada a velocidade induzida recebe influéncia simétrica de todos aos vortices acoplados.

Veja a figura 19.
I'N+1r2+173
F
I'l+I2 E . -
D «
I'l C
B : Ay 4
A

Figura 19: SUPERPOSICAO DE TODOS OS VORTICES ACOPLADOS

Note que a influéncia dos vortices ao longo de cada ordenada y é varigvel. Por exemplo, no
trecho AB, s6 existe a influéncia do virtice I'l. No trecho BC ja temos agindo

conjuntamente I'l e 2, e assim por diante.

Supondo agora que os comprimentos DELTA y tendam a zero, transformando-se em
comprimentos elementares dy, teremos um nimero infinito de sistemas de vortices em

ferradura atuando ao mesmo empo na asa.

Seja uma posi¢do y0 de referencia ao longo da linha de sustenta¢do. Em y0, existe a
influéncia de cada elemento de vortice dI” associado a cada dy. A velocidade elementar

induzida na posicdo y0 sera portanto:

or
dr [5}@
= = (EQ. 6.4)
Ax{yo—y) 4x{yo-y)
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Considerando que I" varia também ao longo de y, podemos rescrever e integrar a equagdo

acima da forma:

or
— |y
1 +b:‘2[ay]
J

W(Yo)=— Y 1 o=

(EQ. 6.5)

Assim, para podermos calcular o “DOWN WASH"é necessdrio conhecermos a distribui¢do

de I'ao longodey.

A partir da EQ. 6.3 podemos avaliar uma série de relagdes.
0 ANGULO DE ATAQUE INDUZIDOQ ¢ dado pela relagdo:

od = arctan

~W(yo) . —W(o)
Vo Vo (EQ. 6.0

Portanto 0 ANGULO DE ATAQUE EFETIVO pode ser escrito como:

ol
1 +b/2('@ J'dy
aeff = o — 4,7:1/0"!,2 e (EQ. 6.7)

Qutra relacdo importante é a do C1:

Localmente, na secgdo y0

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez .~ 99
Pag. 65




PMC - 580 /581 Projeto Mecénico 1/ IT — Trabalho de Formatura

Sabemos que: L = % poVo’ c(yo)Cl = poVoI(yo)

2T(30)

e portanto:  Cl(yo) =
Vo.c(yo)

Experimentalmente verifica-se que C1 obedece a uma relagdo quase linear com o dngulo de

ataque do tipo:

cl =al. (eeffyd) - a(l =0}) (EQ. 6.8)

O valor de a0 para chapas planas é 2n Se considerarmos que o aerafdlio utilizado tem
espessura pequena (no mdximo 0.1c), como é o caso de 90% dos aerofdlios utilizados em
aeronaves subsonicas (perfis NACA por exemplo), podemos considerar e verificar

experimentalmente que o valor de a0 é muito proximo de 27 (a0 = 6,3).

Assim, juntando as equagdes (6.6), (6.7) e (6.8), chegamos a EQUACAO FUNDAMENTAL
DA LINHA DE SUSTENTACAO: '

5
_ F(yO—) 1 +bi2 6_}7 i
@(o)= zVoc(yo) Hadrys e ;. 0o—p) 0. 62)

Note que a sua tmica incignita é a distribuicdo I (y), porém esta se encontra ainda sob

forma algébrica imprépria. Devemos portanto desenvolver um mélodo que permita seu
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cdlculo de maneira direta ou resolvé-la numericamente. Se conhecermos I (3), teremos

também:
L = poVo. j‘ T (y)dy —poVoZl"(t)Ay (EQ. 6,10)
L _ 2 "t e ® S

== 7as !,20’)"3’ Tas Oy (EQ. 6,11)

¢ também o ARRASTO INDUZIDO:

Di= [L()ai(y)dy= p¥o. [Fey)aity)dy (EQ. 6,12)
. Di 2 % .

CDI:q—S=——S ! (y)ai(y).dy (EQ. 6.13)

A primeira aproximagdo para resolver a equagdo da linha de sustentacdo seria aproximar-
se I' (y) por um perfil conhecido e a partir dai obter-se as caracteristicas geométricas da
asa. Para efeito de ilustracdo consideraremos inicialmente uma distribui¢do ELIPTICA da
CIRCULACAO (ou SUSTENTACAO), peis o perfil suposto assemelha-se muito com -esta
curva. Os resultados obtidos com isto sdo surpreendentes e servirdo como base comparativa

para desenvolvermos a teoria genérica da asa.
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A seguir, faremos o caminho inverso, dada uma geometria (ENVERGADURA, PERFIL
UTILIZADO, TORCAQ E CORDA), calcularemos o perfil de susteniagdes através de
aproximacbes em séries de Fourier, pois o aspecto da distribuicdo também lembra uma
sendide. Serd com base nesta que desenvolveremos um algarismo numérico para resolver

uma asa firita.
5) DISTRIBUICAQ ELIPTICA DE SUSTENIACAO/ CIRCULACAO:

Considere um carregamento eliptico de circulagdo ao longo de uma asa com envergadura b

e com corda c=c(y) varidavel ao longo desta, sendo que:

a) Nas pontas, onde y =b/2 ey =-b/2 =T'(y) =0

b) No ponto médio, onde y+0 =T =10

I é aproximadamente a circulagdo prevista pelo aerofélio em escoamento bi-dimensiona,
Jja que nesta posicdo a influéncia dos vortices de ambas as extremidades se anula, dada a

simetria da asa.

logo, I (y) obedece d seguinte equagdo:

4 y*
1"=1"0.J1— b)z’ (EQ. 6.13)

e poritanto

L(y) = poVoTo.1- 4;; (EQ. 6.14)
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Integrando.a equacdio (6.14) podemos.calcular a SUSTEN. TAGCAQ TOTAL gerada pela asa.

+b/2

2
L= povoTo | J1-*2_ 4 (EQ. 6.15)

2
b/2 b

Derivando I' (y) em relagio a y podemos calcular em seguida o “DOWN WASH" induzido
em cada ponto y0 ao longo da linha de sustentagdo:

Woo)=— o | |y
- 00-)

Para resolver esta integral é necessdrio fazer a seguinte mudanga de varidveis:
b
y= 3 cos(@) onde 0<f<nrm

Substituindo na equacdo acima:

T'o j- ] cos(8)
2753\ (cos(8) - cos(db)’

W (6o) =

De qualquer tabela de integrais obtemos:
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’j- J cos(&) 46 <0
* \ (cos(®) — cos(Bo)’

E finalmente calcula-se:

W(Go)=W(yo)=CIE = —— (FEQ. 6.16)

Temos ,pois, um resultado surpreendente:

O DOWN WASH E CONSTANTE . PARA UMA DISTRIBUICAO ELIPTICA DE
SUSTENTACAO.

Note que w varia inversamente com a envergadura da asa, ou seja, quanto mais longa gsta

for, menor a intensidade do Down Wash.

Como vimos, o down wash é diretamente proporcional ao arrasto induzido e portanto, o
ARRASTO INDUZIDO TENDE A ZERO COM O AUMENTO DA ENVERGADURA DE
UMA ASA. Fisicamente observamos que quanto mais longe as pontas estiverem da secgdo
média (v = 0), menor a influéncia dos vortices livres no perfil de circulagbes e portanto
menos distorcidos este ficara, se aproximando cada vez mais de uma distribuicdo uniforme
de sustentacdes. Se L = cte ao longo de toda a asa podemos concluir que, para asas de

ENVERGADURA INFINITA (muito grande):

L —>L.b eportanto: CL. »CI

Também pela teoria de LINHA DE SUSTENTACAQ de Prandtl, podemos observar que w
cresce em direcdo as pontas de uma asa genérica, tendendo a valores bem grandes, pois a

medida que nos aproximamos destas a influéncia dos vortices livres é mais sentida. Se numa
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asa eliptica 0 DOWN WASH é CONSTANTE, logo podemos concluir que este 56 pode ser

minimo neste tipo de carregamento.

Sendo o arrasto induzido local diretamente proporcional ao DOWN WASH local,

concluimos que este é o MINIMO POSSIVEL para uma asa eliptica com uma dada

envergadura b.

Pode-se obter outros resultados, tais como:

W __To
Yo 2bVo

L= poVoXosin*(8)d6 = po.Vo.l"o.b.i:-
0

isolando I, temos:

4L 2VoS.Cl
T'o= =
poVobr br

Substituindo na equagdo (6.17) temos:

L 2VeSCI 1 _SCI_ C o n o
br 2bVo nb* mAR
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Calculando o arrasto induzido temos:

2ai 2aiTob’ zoibTo
DI = 2% | Toydy = 2222 [6in2 (0)d = ==
DI=g0s J Ty V052 Jsin’ @4 2708

b2 - 0

(EQ. 6.21)

Juntando as equagdes (6.20) e (6.21) finalmente chega-se a importante equagdo:

2
CDI = ij (EQ. 6.22)

O que comprova que o ARRASTO INDUZIDO ESTA DIRETAMENTE RELACIONADO
COM A SUSTENTACAO DA ASA. Como CDi cresce com o quadrado de CL, em situagdes
que requeiram alto valor de CL, tais como em decolagem ou no PRE STALL, necessita-se
portanto de grande poténcia para vencer-se o altissino arrasto induzido. Para asas finitas,

este é o principal responsdvel pelo arrasto total desta, contribuindo com cerca de 80% do

arrasto fotal.

Pode-se observar também que CD i VARIA COM O INVERSO DA RAZAO DE ASPECTO
da asa. Assim quanto mais alongada esta for, ou seja, quanto maior sua envergadura em
relagdio ¢ corda (ou o quadrado da envergadura em relagdo a Area) menor serd o arrasto
induzido e portanto menor a poténcia necessdria para se manter um vioo reto horizontal. E
caso de planadores, onde as asas sdo muito longas e finas (com elevada razdo de aspecto),
que precisam do mdximo de sustentagdo para o minimo arrasto possivel para poder se
manter no ar maior tempo, ja que nio se dispde de qualquer tipo de propulsdo. E claro que
se paga um prego por este artificio, j& que os esforgos estruturais também se acentuam na
raiz da asa devido ao aumento da envergadura, sobretudo os momentos de flexdio e tor¢do,

necessitando de um maior reforco nas Longarinas e portanto um possivel aumento de peso.

Por ultimo, vamos verificar outra propriedade imporiante:
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Considere uma asa onde néo haja tor¢do geoméirica, ou seja, o dngulo de ataque é
constante ao longo da envergadura, e também ndo haja tor¢do aerodindmica, ou seja, g asa
apresenta rigidez infinita de modo que os esforcos aerodindmicos ndo provoquem torgoes e
portanto variacdes indesejdveis no dngulo de ataque em cada secgdo. Assim, o ANGULO
DE ATAQUE INDUZIDO PERMANECE CONSTANTE EM CADA SECCAO, e portanto

também o dngulo de ataque efetivo e o ¢l local. Assim, podemos dizer que:

L) =q0.c®.cl onde; go=(1/2)poVo’

Sendo qo também constante, para que a distribuicdo de sustentagbes seja eliptica, ¢
necessdrio apenas que 0 COMPRIMENTO DA CORDA VARIE DE FORMA ELIPTICA AO
LONGO DA ASA, ou seja:

ASAS COM FORMA ELIPTICA APRESENTAM O MENOR ARRASTO INDUZIDO em

relacdio a outro formato qualquer que gere a mesma sustentacdo.

Até a Segunda Guerra Mundial, onde as velocidades tingidas pelas aeronaves ndo
alcancavam niveis onde a compressibilidade do ar interferia na geragdo da sustentagio, o
principal problemas dos engenheiros era minimizar o arrasto induzido. A solugdo foi
realmente produzir aeronaves com asas de formato eliptico, tanto civis como militares.
Como exemplo tem-se o Caga Inglés Spitfire, que tornou-se muito dgil devido a esta
caracteristica. A aeronave comercial QUADRIREATOR CONSTALATION foi outro
exemplo, que ganhou muitas milhas de autonomia e uma economia de combustivel incrivel

em voos internacionais devido a boa redugdio de arrasto induzido.
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Figura 23: SPITFIRE: AERONAVE QUE UTILIZAVA-SE DE ASAS ELIPTICAS

A unica desvantagem na utilizacdo deste tipo de asa na época era seu alto custo de
fabricagdio, pois este formato exige grande precisdo no ajuste de curvas e acabamento, para

se ter um formato de uma elipse perfeita. Provavelmente as primeiras mdquinas pre-
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programadas, arcestrais dos atuais comandos numéricos, nasceram com esta necessidade.
Para minimizar o custo de produgdo, propos-se solucdes que se aproximavam do formato
eliptico, porém com a facilidade muito maior de fabricagdo. E o caso das asas trapezoidais,
onde a corda obedece a uma progressdo linear entre a ponta e a raiz da asa. Apesar de nio
ser uma elipse perfeita, os resultados para uma asa trapezoidal de grande elongagdo sdo

muito parecidos de uma asa eliptica de mesma razéo de aspecto.

A seguir apresentamos alguns tipos de asas e seus respectivos perfis de sustentagdo.

(1) (2) (3) (4}
Rectangular Ellipticat Tapered Swept

H
|
v

i/

Liy? DIFTRIBUTION

1 W e o S
— P

J
7
) B

(9]
-

|

Figura 24: TIPOS DE ASAS - DISTRIBUICAO GERAL DE SUSTENTA CA0:

Considere um carregamento genérico de circulagdo I" (y) ao longo de uma asa com
envergadura b e com corda ¢ = c(y) varidvel, sendo que conhece-se apenas as condicdes de

CONIOrRO;
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a) Nas pontas, onde y = b/2 ey=-b/2 =1(y) =0
b) No ponto médio, onde y = 0 =>I' -0

Seja a transformagdo:
b
=——.cos(&
Yi=i=7ucos(E)

e portanto I" = I"(8), onde 0<8=<nrm
Para uma DISTRIBUICAQ ELIPTICA vimos que:
I = I .sin ()

Para uma distribuicdio genérica pode-se expandir em Séries de Fourier a fungdo I{6) em

torno de Iy, obtendo-se a seguinte equacdo:

I(0) =To Y (Ansin(n6)) (EQ. 6.23)

n=1

Onde os coeficientes An s@o por enquanto desconhecidos.

Derivando I em relagdo a y, obtemos a seguinte relacio:

LIS il"_ﬁ =2bVoY (nAn cos(n@)ﬁ) (EQ. 6.24)
dy dé dy — dy
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Substituindo a equagdo (6.24) na equagdo (6.9) podemos obler a EQUACAO GENERICA
PARA ALINHA DE SUSTENTACAQ:

2 sm(n@o))

EQ. 6.25
(@) (EQ. 6.25)

alfo) =

(6b

Supondo que a GEOMETRIA da asa seja conhecida, ou seja, se soubermos em cada posigfio
y qual perfil é utilizado e qual o dngulo de ataque local, pode-se calcular os coeficientes An

da seguinte forma:

- Divide a asa em N se¢bes igualmente espagadas onde a posiciio onde a posi¢do de cada

secgdo n é obtida pela seguinte relacdo:
b n
yo = ——cos(6p), onde & = arccos—
2 N

- Aplica-se a equagdo (6.25) em cada secgdo submetida a seu respectivo dngulo de ataqueé a

eff
- Obtém-se assim um sistema linear N x N cujas incognitas sdo os coeficientes de

- Basta portanto resolver o sistema linear por um método numérico qualquer.

Determinando os coeficiente An pode-se obter diretamente I' (y0 pela equagdo (6.13) e

todas as outras relagoes aerodindmicas restantes:

Pela Teoria de Linha de Sustentacdo de Prandtl:
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+5/2
2

CL=5s | Ty = 252Anfs;n(n9)sm(9)de (EQ. 6.25)

Mas a integral:
fsin(n®)-sintG)d6
0
pode ser resolvida analiticamente e vale:

Epamn =1
2

0 paran>1

Logo, CL pode ser avaliado como:

x

CL = Al .;r.% = Al.7.AR (EQ. 6.27)

O Coeficiente de Arrasto induzido pode ser calculado como:

+5/2

CDI = V T E@) i(v)dy =2.— {(nz‘iAn ‘0[ sin{76).sin(6).d(6))de

(EQ. 6:28)

Para isto, deve-se calcular primeiro o
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ol
dityore— L L ¥ gL costnd) |
v (}’0 -y e = Zn.Anf cos(8) — cos(tb) Fele SN0y
Logo:
= imn‘ s;?lf?e? (EQ. 6.30)

Juntando as equagdes (6.28), (6.29) e (6.30) obtemos:
2z N N~
CDI =2~ [ Ansin(n@NQ. n Ansin(né)dg (EQ. 6.31)
o n=l n=1

Substituindo a equacdo (6.27) obtemos finalmente:

P & L N An CrF
D1 =22 (3 nan’) = . ARCE n.An") = w AR AV (1+ Y n.(55)) = ——=(1+6)
S 2o = Al 7. AR

n=1

onde, &= in.(%)z (FQO. 6.32)

m=1

Note que o primeiro termo da expansdo do coeficiente CDi corresponde ao de uma
distribuicdo.de SUSTENTACAQ ELIPTICA. Como os termos da somatiria sempre assume

valores positivos, se os coeficientes An tenderem a zero, temos 0 minimo valor de CDi . O
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Observe que se os An =0, significa que lemos apenas o termo independente da Sérte de
Fourier, ou seja, o coeficiente que acompanha SIN (teta), que significa uma transformagdo
polar cuja correspondéncia cartesiana é uma elipse. Logo prova-se portanio que a
DISTRIBUICAO DE SUSTENTACAO ELIPTICA é a que oferece MENOR ARRASTO
INDUZIDO. |

Portanto, em asas finitas, cuja geometria ndo é eliptica:

CL?
7.

CDI =

outro aspecto interessante de asas finitas em relagdo a asas infinitas, ou aerofdlios, a

influéncia do DOWN WASH na derivada dCL/da:

Considere para um Aerofolio:

_dat
da
e parda uma asa:
dCL
= —
da

Sabemos que: oeff = a- ai

Admitindo que ndo haja tor¢do geométrica ao longo da envergadura, a e oaeff sdo

constantes e portanto Cl tem a mesma ordem de grandeza que CL. Logo:
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dCl dCL =
daeff d{a-ai)

(EQ. 6.33)

Admitindo a0 = cte:

CL=a0(a- ;) + cte
. -
Sabendo que: of = ——— para uma asa eliptica.
7. AR

CL

CL=ao(a-
AR

)+ CTE

Derivando em relagdo a ALFA:

dCL ao
da ao
n. AR

I
!
li

(EQ. 6.34)

para asas eliptjcas.

Para uma DIS TRIBU]CJO GERAL DE SUSTENTACAO, temos:
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aL_ a0 (EQ. 6.35)
. 1+-% ¢
7T.AR

Onde C = f({Al, A2,..An)

Com a grandeza A0/pi.AR é positiva ¢ C uma constante positiva, o efeito de W na
sustentacio de uma asa também é de DIMINUIR A INCLINA CAO DA CURVA DO CL em
relacdo a curva cl x alfa do aerofolio. Para razdes de aspecto superiores a 5 (Como é o

caso de maioria das aeronaves subsonicas), verifica-se experimentalmente que C varia enire

1.05¢e 1.25.
& = = -
talimte
wing
4 o - 2, | +
H C, = ( .
L —— C

| A
i

H

i

€

! ! Finne

' cilipin

§ W

i )

] a

|

i ;
E; -y | d o

Figura 25: DIFERENCAS ENTRE AS CURVAS CL X ALFA e C1 x ALFA
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A teoria da linha de sustentacdo de Prandtl apresenta bons resultados para asas com razdo
de aspecto elevada e com formato trapezoidal, ndo se aplicando por exemplo as asas
enflexadas ou muito “parrudas” (com envergadura pequena e corda grande, ou seja com
pequena razdo de aspecto). Em asas enflexadas isso é explicado devido a grande influéncia
do escoamento transverso, hiio permitindo que se forme uma linha onde possa ser aplicado
o perfil de sustentagdes, ou seja, devido ao escoamento tri-dimensional elevado. Em asas de
baixa razéio de aspecto a linha de sustentagdo de Prandtl é muito influenciada pela grande
intensidade dos vértices induzidos, ja que estes sdo inversamente proporcionais d razdo de
aspecto. Experimentalmente verifica-se que estes tipos de asas ndo geram a sustentacdo
prevista pela Teoria de Prandtl, que se aplica tem para razGes de aspecto superiores a 4 em

asas trapezoidais.

Em nosso trabalho desenvolveremos uma rotina computacional que calcule o escoamento
em torno de asas finitas trapezoidais utilizando-se da Teoria de Linha de Sustentagdo de

Prandtl, calculando-se os coeficientes de Fourier. Portanto, nosso meétodo sera vilido

apenas para AR > = 4 em asas trapezoidais.

Na figura abaixo ilustramos as experiéncias de Prandtl para as asas retangulares em
relagdo d influéncia da razdo de aspecto no arrasto induzido. observe que a partir de AR=3

as curvas coincidem.
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,:-,..._..._1. illl?g p-.-—.—-,‘l,.. — _.T . -

Figura 26: RELACAO CDi x ALFA PARA CADA RAZAO DE ASPECTO

MOMENTOS DE UMA ASA FINITA
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Assumindo a existéncia das forgas L e D i em uma asa finita, podemos em cada seg¢do

determinar o momento gerado por estas em relagdo aos eixos da origem, localizados na

corda central.

Tomando como origem do eixo x o ponto situado a % de corda, para ima sec¢do localizada
na posi¢do y temos atuando nestas as forc¢as elementares dL e dD i, que produzirdo um

momento elementar dM:

B = y}x{eﬁi-)q— y}x(dl)u):y}x{&%?;*@i‘#} **{EQ 6.36)
—dM = ((yLi+y.Di(-k))dy

Integrando a equagdo acima temos:

b/2 bi2

M =( [yLdy)i+( | yDidy)—F) (EQ. 6.37)

Substituindo na equagdo (6.36) as equagies que definem L e Di, obtemos:

bi2 bi2

M = (polo. [T()).ydy) i) +po. [W () ). ) (EQ. 6.38)

separando as componentes na direcdio x e na dire¢lio z podemos identificar dois tipog de

momentos:

- MOMENTO DE GUINADA (YAW) que provoca a tendéncia de deslocar o nariz da

aeronave lateralmente, rolando em torno do eixo z:
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My = po. [T ydy

or £ (EQ. 6.38)

My = s gmy).r(y)_.y.dy

- MOMENTO DE ROLAGEM (ROLL) que provoca a tendéncia de rolar a aeronave em

torno do eixo x:

b/2
Mr = polo [T(y) ydy
e (EQ. 6.38)
My =i oo j T(y).ydy

onde C = CMA e S = Area da asa

Note que estes momentos s6 sdo definidos para a semi-asa, pois se considerarmos a asa
inteira estes se anulardo. A utilidade destes portanto é puramente estrutural, pois é
interessante que se tenha o conhecimento destes na raiz da asa para que se dimensiong as

Longarinas que suportam toda a sua estrutura convenieniemente.

O MOMENTO DE “PITCH” cuja tendéncia é elevar ou baixar o nariz da aerongve,
rolando-a em torno do eixo y, pode ser obtido por método idéntico ao do cdlculo do
aerofslio. A posigdo do centro de pressio ¢ cousiderada em relacdo a CORDA MEDIA
AERODINAMICA (utilizando-se da andlise para o aerofdlios para este valor da corda) e a
sustentagdo envolvida no cdlculo ¢ agora a sustentagdo da ASA. Analogamente & equgedo

(5.77), podemos escrever portanto que:
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Mie/4) = (Xep—e | 4)L{Xep —em}.pam:frgy).y.aj/
B (EQ. 6.39)

29 EL 14 fro)dy
5y C

CMy = —
Vo —bi2

Este momento tem imporiante relagio com a estabilidade dindmica do véo de uma

aeronave,

ARRASTO EM ASAS FINITAS

Vimos no cdlculo de sustentagiio que a presenga do DOWN WASH alterava o dngulo de
ataque do aerofdlio., mudando de diregdo o vetor da sustentagdo total., fazendo com que

surja uma nova componente de arrasto na direcdo do v0, determinado ARRASTO

INDUZ]DO.

Portanto para calcularmos o arrasto total produzido por uma asa devemos incluir, além do
Arrasto de Fric¢do e de Pressdo, também o Arrasto de Induzido. Assim o coeficiente de

arrasto total serd:

CD =CDi+ CDp + CDf = CDI + CA

Onde CA é o denominado Arrasto Aerodindmico, sendo a somatdria do arrasto de pressdo

com o arrasto de fric¢do:

Sabemos como calcular CDi a partir dos resultados das se¢des anteriores. Vamos agorg, a
partir do modelo bi-dimensional desenvolvido para chapas planas aplicado a aerofdlios,

estimar o coeficiente CA.

Considerando que uma asa é uma sucessdo de aerofdlios dispostos lado a lado, escolhemos
uma secgiio elementar genérica de largura infinitesimal dy, localizada na posigdo y, cuja
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corda tem comprimento ¢ (y), em um dngulo de ataque genérico ALPHA (), gerando um

arrasto aerodindmico infinitesimal dA.

Sabemos que: dA () =D (y) . dy

Desenvolvendo a equagdo acima e isolando CD temos:

+b/2

~pVe SCD= S p¥or. [ey)edO)dy
T —br2 (EQ. 6.40)
o=~ fe()edi)dy

O coeficiente de arrasto aerodindmico da asa é portanto uma média ponderada do
coeficiente de arrasto previsto para o aerofdlio utilizado naquela sec¢do de asa com 0
comprimento de sua corda local. Note Que. se for utilizado o mesmo tipo de aerofolip na
asa toda e o dngulo de ataque for também igual em todas as se¢des, o coeficiente de arrasto

aerodindmico serd idéntico ao previsto pelo aerofdlio e portgnio:
CD = cd + CDi
O coeficiente de arrasto local foi anteriormenie deduzido pela expressdo:

0,074 ___¥700
Re(e(y)*™”  Re(e(y))

Cd(y) = sin® (@ () + 2.cos(a(¥)).(

po¥o.costaly))ely)
HO

Re(c(y)) =

Substituindo na equacdo (6.40), chegamos a :
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1 4 e 0,074 1700
€A=—( ) sin” 2.¢ — d
5 |0 @D+ 2oosaON e T
(EQ. 6.41)

Se discretizarmos a asa em N subdivisdes podemos integrar a equagdo acima

numericamente. Utilizando-se da regra dos trapézios e definindo f(y) cqmo:

f3) =Cd@).c()

Finalmente chega-se a expressdo:

CA= E-]l;—S— (i 2.(c(y)Cd(y)) + (c(yo) Cd(yo) + ¢ yn).Cd(yn)))

(EQ. 6.42)

O ARRASTO TOTAL DA ASA serd portanio:

= ._CL’_Nﬂz b LA .
CD=€4+CDhi= AR {r ;( AJ }+2’ N_S-[Zz; (c(yDCd(yi)) +e(ye)Cd{yoy+e(ynyCd(yn)))

(EQ. 6.43)
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Apresentados todos os modelos matemdticos que representam 0 comportamento
aerodindmico de uma asa imersa em um escoamento subsonico e incompressivel, restgrnos
agora definir as caracteristicas termodindmicas deste escoamento nas condi¢Oes de projeto,
ou seja, no nivel de véo de cruzeiro que escolhemos para a aeronave operdar. FPara jsto,
devemos recorrer a um modelo matemdtico elaborado para descrever de forma aproximada
o comportamento real termodindmico da atmosfera terrestre a medida que nos afastamas da
superficie através do MODELO DE ATMOSFERA PADRAO QU 184 (Ideal Standard
Atmosphere), adotado a partir Convengdo Internacinal de Aerondutica ein Montreal (1947),

e representa o padrdo internacional para projeto e operagdo de aeronaves.

) ATMOSEERA PADRAO
Consideragdes iniciais:

_ O ar é considerado GAS PERFEITO com K~ 1.4 em qualquer ponto da aimosfera e ndo
apresenta umidade (AR SECO).

- A superficie de referencia onde z= 0 corresponde ao NIVEL MEDIO DO MAR. A partir
desta cota sdo medidas ALTITUDES.

_ Considera-se a atmosfera estdtica, ndo havendo deslocamentos de massas de @r ¢

interagdes do tipo transferéncia de calor por convicgdo ou radiagdo entre as camadas.

Considere uma camada atmosférica na altitude z, com espessura dz de modo que a altitude z

a pressdo estadtica é p, na altitude z + dz a pressdo estdtica é p + dp.
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Pela Primeira Lei da Termodindmica para sistemas, se considerarmos Que. esta camada
ndo apresenia em suas fronteiras interacdes do tipo calor e trabalho, chega-se ¢ relagdo

HIDROSTATICA:

dp =-p.gdz EQ. 7.1)

Se z for muito grande, da origem de grandeza de alguns quilometros, o valor de g comegarad

a variar com a altitude de acordo com a Lei da Gravitagdio Universal:

g=—2 . (EQ. 7.2)
(1+~r)

Definimos. a partir disto a varidvel H (z).como FUNCAQ GEQPQTENCIAL pela equagéo:

H-—[gar=2 |8 g4_ 1= (EQ. 7.3)
gO o g00(1+2)2 (?'+z)
=

Note que H tem unidade de comprimento, correspondendo & uma média ponderada da cota z
com o valor de g local, H é na verdade uma cota geométrica dada para um campo
gravitacional uniforme, com a mesma energia potencial do campo gravitacional terrastre
até aquela allitude, que ndo é uniforme. Verifique que em z ~ 0, H = 0, e assim como z =

0.

Combinando as equagdes 97.3) e (7. H, considerando o AR GAS PERFEITO temos:
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__82 By
dp = R-(T)dH (EQ. 7.4)

Considerando uma dada camada atmosférica (n), abaixo da camada de cota z, a yma
altitude GEOPOTENCIAL Hn, podemos integrar a equagdo de zn a z:

Z zZ dﬁr
Zj%: — 2{? Q. 7.5)

Se considerermos-o as se expanda de forma ISOENTROPICA {adiabdtiamente € de forma

reversivel) ao longo da atmosfera, temos pela primeira Lei da 1ermodinamica:
TdS = dH —udp = 0 — dh = udp

Para gas perfeito :

cpdr =22 ap
y4

vag ey R.@ = —y__d_z
r T

dl = —-&-
Cp
T n g g
j{d}*: f ‘Eék-g—yf = Tn-(a).(z - z#1)

z Cp

(EQ. 7.6)
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Se considerarmos as camadas mais baixas da atmosfera, pode-se supor que (g/Cv) é

aproximadamente constante, jd que o fator z/r é muito menor do que 1 e portanto:

A TEMPERATURA VARIA LINEARMENTE COM A ALTITUDE nas baixas camadas da
atmosfera. Até aproximadamente 33000 Ft esta afirmagdo é verdadeira, ou seja, DENJRO
DA TROPOSFERA onde voam a maioria da aeronaves de pequeno e médio porte.

Para se fer uma idéia da pequena variagiio de H em relagdo a z na TROPOSFERA, se
considerarmos a altitude limite de oxigénio respirdvel pelo ser humano de 12000 Ft

(Aproximadamente 4 km}:
H = 11998 FL para z = 12000 Fi
H/z = 0.9994

Como (g/g0) = (H/z)® , g = 0.9988 . g0

Portanto podemos comprovar que g quase ndo variou ao subir 4000 tn, tornando vdlidas as

hipdteses acima.

Assim, assumindo que T varie linearmente com a altitude, podemos também escrever que:

T=7T7n+An (H-Hn (EQ. 7.7)

Onde An é o GRADIENTE DE TEMPERATURA ISOENTROPICO PADRAQ para a
CAMADA INICIAL n.

Integrando a equagéo (7.5), obtemos: (Juntamente com p — PRT)
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B -
p= pne( R:I‘n'(H Hny)

T =Tn+ An(H — Hn)

—t 22

— i po.R
ﬂ—po-(.Tn)

(EQ.7.8),
(EQ. 7.9)
(EQ. 7.10)

Para o cdlculo da viscosidade, Sutherland descobriu a seguinte relagdo IMPIRICA:

Fr+110
L7011
T+110) - /

Qe E
u—#ﬂ-(Tn) i

A velocidade do som nesta camada pode ser obtida a partir de:

¢ [T _[oan g
5_\%_\/”% (H — Hnr (EQ- 7.12)

Na TROPOSFERA, camada que se estende desde o NIVEL MEDIQ DO MAR (NMM) até
cerca de 33000 Ft (11 Km), as sondagens meteorologicas encontram os seguinte valor

médio para o gradiente isoentropico de temperatura An:

CAMADA n Zn(m) | Ha{m) {An(°C/m)
(MSL) 0 0 0 0
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[ TROPOSFERA |1 11019 [11.000 [-6.5E3

Na Convengdo Internacional de Montreal padronizou-se, para efeitos de cdlculos, Que. ao
nivel médio do mar as condi¢des da atmosfera padrdio (ou ISA) seriam, segundo as médias

observadas mundialmente, as seguintes:

go =98 m/is
pO = 10132§ Pa
10 = 15°C

00 = 1.225 kg/m’

10 = 17.8964F - 6 kgim.s
cl) = 340.294 m/s

A partir destas relagbes podemos calcular, a qualquer ponto da TROPOSFERA, as
propriedades termodindmicas do AR, considerando que no nivel médio do mar estejam

predominando as condigdes ISA.

Por curiosidade apresentamos na tabela abaixo os valores padronizados de An, Hn e Zn,

para cada camada da atmosfera terrestre seguindo o modelo de atmosfera padrdo:
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[CAMADA n An | Hn | Zan | Tn
F a0t @ | ) [
_ o
TROPOSFERA ~ [0 [-6,5 o 0 288,150 .
‘TROPOPAUSA |1 |00 11000 | 11019 216,65
|20000 {20063 216,65
ESTRATOSFERA |2 [1,0 132000 | 32162 228,65
[ESTRATOSFERA |3 |28 L4?6760 147380 270,65
' ESTRATOPAUSA {4 0.8 52000 {52429 270,65
|MESOSFERA 5 12,0 61000 {61591 286,65
MESOSFERA 6 [-4,0 79000 | 79994 180,65
MESOPAUSA 7 10,0 88743 (900000  |180,65

Por dltimo exporemos um fenomeno interessante do voo em altitude ocorrido com a

velocidade da aerqgnave:

Suponha que ao nivel médio do mar, uma aeronave de peso w se encontre voando ¢om
velocidade v0, de acordo nas condigbes da atmosfera padrdo. O valor de sua sustentagdo

deve ser no minimo igual ao seu peso para manter voo reto horizontal.

Suponha que esia mesma aeronave, com O mesmo peso w, esteja voando agora em uma
altitude z em relagdo ao nivel médio do mar com velocidade v. Para que esta possa mayier

oo reto horizontal sua sustentacdo também é igual a seu peso, Logo:

W=L0=L
e portanio:
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% poVa® SCLo = %.p.Vz SCL

Se esta aeronave conseguir voar reto horizontal com o mesmo dngulo de ataque, CL sepd o
mesmo nos dois casos pois este depende apenas do dngulo de ataque da aeronave. Para
conseguirmos realizar esta hipotese ¢ necessdrio que a poténcia desenvolvida pelo motor na
altitude mais alta seja maior para compensar o efeito da diminui¢do da densidade,

mantendo uma mesma poténcia nos dois casos. Se esta hipotese for verdadeira:

q=90
e portanto:
W gy
Vo p

OBS.: Verifique que para manter-se uma mesma poténcia necessdria a manter v0o
horizontal é necessdario aumentar a velocidade para compensar 0 decréscimo da densidade,

ja que CD também permanece inalterado.

Ou seja, para compensar perda de densidade, a velocidade aerodindmica da aeronave

AUMENTA com a altitude , para uma mesma velocidade indicada no velocimetro.

Geralmente nas aeronaves o sistema de medigdo de velocidades é baseado nos dados de
pressdo proveniente de tomadas de pressdo esidtica e pressao total de um ou mais tubos de
pitot. Como a pressdo dindmica é a mesma tanto no nivel do mar, quanto em altitude para
manter uma mesma configuracio de peso, tudo se passa como se o velocimetro estivesse
marcando a velocidade ao nivel do mar, independentemente da altitude. Assim é necessario

distinguir a VELOCIDADE INDICADA NO VELOCIMETRO pela VELOCIDADE
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VERDADEIRA ou AERODINAMICA da aeronave. Portanto, de acordo com a afmosfera

padrdo:
To -0+ £ )
rA=VLCy A =pINe” R (EQ.713)

V4 = Velocidade Aerodindmica na Geopotencia H
VI — Velocidade Indicada = v0

OBS.: Considerando-se que a atmosfera esteja em condigdes ISA, caso contrdrio:

VA =VI P”_" —VI ifﬂ_T_
P p To

o = Condi¢cdes Termodindmicas ao Nivel do Mar.
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MODELAGEM POR ELEMENTOS FINITOS

Afim de analisarmos toda a teoria descrita nos capitulos anteriores, montou-se um modelo
de um asa em balsa a qual posteriormente foi estudada pelo método de Elementos finitos.

A asa modelada foi a asa de um aeromodelo tipo trainer com o extradorso plano afim de se
Jacilitar os calculos e medigdes.

As figuras abaixo mostram com detalhes o perfil de asa modelado construida em balsa bem

como do modelo de nervura usado no programa de Elementos Finitos.

Nernvura Real

Nervura Modelada

Real x Modelada

Figura : 1 — Detalhes da nervura

O modelo em balsa foi construido com o perfil de nervuras acima, sendo 22 nervuras
equiespacadas de 75 mm com espessura de 2mm, resultando num comprimento total de asa
(envergadura) de 1575 mm mais as duas ponteiras de asa.

Como se pode ver na figura acima, temos 2 longarinas principais que cortam todas as 22

nervuras. Tem-se ainda o Bordo de ataque e o bordo de fuga também em balsa.

Andlise Estrutural em Asas por Elementos Finitos Dez - 99
Pdg. 99




PMC - 580 /581 Projeto Mecanico I1/II — Trabalho de Formatura

O modelo foi entelado com um tipo de plastico muito parecido com o papel contact afint de

termos baixo peso e ao mesmo tempo uma boa resisténcia a velocidade e vibragdo do fluido

por onde a asa estard escoando.

? G 8 -
= e Pl S A
.=,
A

Figura : 2 — Detalhe da nervura

Figura : 3 - Detalhe da Asa em Balsa
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O modelo de nervura proposto para se fazer a andlise por Elementos Finitos estd

representado na figura 4.

30
90 160
-4 P P
b 1B hc—s ol B
h b h
h=8 h=4 h=9
B=Q B=7/

Figura : 4 — Modelo de nervura em Elementos Finitos.

Este modelo de nervura estd com as medidas em milimetros. Modelou-se a nervura
propriamente dita como sendo uma elemento de Chapa, com espessura de 2mm e com a

geometria descrita na figura acima.

Todas as longarinas bem como os bordos de ataque e de fuga foram modelados gom
elementos de viga, com as geometrias descritas na figura. Suas propriedades geométricas

foram calculadas afim de termos uma melhor eficiéncia da modelagem..

A entelagem foi modelada como elemento de membrana com 0,1 mm de espessura. Na
verdade, esta membrana faz o papel de distribuir a pressdo uniformemente pela asa toda

afim de termos uma pressdo simétrica e igual em postos geomeltricamenie oposios

As propriedades mecdnicas da balsa foram conseguidas de livros e tabelas e estéio em anexo

neste frabalho.

Determinada a geometria, seguiu-se com a modelagem e determinou-se o lipo. de
“constraint” usados. Resolvemos adotar a asa como engastada nas duas nervuras centrais.

Poderiamos ter usado meia asa e modelar como uma viga em balanco, mas, para isto,
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estaria se supondo que os esfor¢os séo simétricos em relagdo aos lados da asa. gsta
hipotese é quase sempre verdadeira mas, assim ndo conseguiriamos analisar os esforgos
presentes na estrutura se um carregamento ndo simétrico fosse aplicado. Assim resolveos
deixar a hipotese de simetria de lado.

Ouanto ao- carregamento; aplicamos uma pressdo de 8 N / ne: no-elemento de- membrana

modelado e partimos para os resultados. As figuras abaixo mostram a modelagem.

ANZYS 5.2
BEC 7 188a
18:38:22
AREAS
TYPE NUN

©

2432
oo

(SRS

DIST=709.748
HF =35

YF =L§

ZF =7B7.5
Z-BUFFER
EDGE

Figura : 5 — Esquema da modelagem
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Com o modelo pronto, restou apenas analisar os resultados. Como era de se esperar, 0s

maiores esforgos foram absorvidos pelas longarinas. Muito pouco esfor¢o foram suporiados

pelas nervuras. O mdximo deslocamento encontrado foi de aproximadamente de 15 mp, 0

que estd bem razodvel. A mdxima tensio pelo critério de Von Misses foi de 15 Mpa na

regidio central (engaste) e sobre a longarina inferior.

AWBYS £.3

DEC 7 193995
19:44: 53

NODAL SOLUTION

STEP=1
8UE =1
T;HE=J=
SEQV

TOFP

[AVE)

f‘d‘h@.? DM =13.5%4
. N SIE% =15.092

f@f . SMXE=1§.60%

dyoin W =D

Fig : 6 - Grdfico dos Deslocamepitos
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o AMSYS 5.3

TEC 7 1999
12:44:09

NODAL SOLUTION
STEP=1

SUB =1

TIME=1

SEQV (RVG)
ToP

DMX =13.534
SMX =15.092
SIE=18 609

o

1677
3.354
5.031

jm—
=
E=
E%%; 6.708
E=
=3
=
=

g_884
10v 06l
I} 738
13,415
15.092

Figura : 7 - TensOes atuantes na nervura
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Figura : 8 — Tensbes Longitudinais.

ANEYE §.%
DEC 7 1935
19-429:10

| NODAL SOLUTION

STEP=1

R =1

TIME=]

34 (AVG)
TOF

o BSYE=0
.| DMx =13.594

SMNY =-_ 196025
SMNB=-7. 851
SHK =1.103
SIDGE=8. 105

-, 196028
= —.a51141
023747
_Z3BEZS
L 2e3E0E
B - Eze333

Ly -§TeerT

.8i8l&
=

. 983044
L

MEDICAO DE DESLOCAMENTOS POR RELOGIO COMPARADOR

Com o intuito de verificar a acuraria do modelo, resolveu-se medir alguns deslocamenios da
asa para cargas conhecidas. Para tanto usamos um relogio comparador e um aparato de
engastamento da asa em uma posi¢do conhecida. A partir do deslocamento medido pelo
relogio, simulados a mesma carga e nas mesmas condi¢oes de engaste, qual seria o
deslocamento esperado. Os resultados foram melhores que os esperados. O reldgio indjcou
um deslocamento de 0,98 mm para uma carga de 23g colocada a 1200 mm do engaste. O
método dos Elementos finitos chegou num deslocamento de 1,15 mm nas mesma condigies.

As figuras abaixo detalham o experimento.
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P =R DY = L SR

- vd

Figura :9 — Detalhes do Experimento
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CONCLUSAO
Pode-se considerar que a aproximagéo pelo modelo de Elementos Finitos ficou bem proyimo
da realidade sendo agora possivel uma extensdo deste trabalho no que diz respeito a

melhorias de geometria e da relacdo massa/resisténcia de nervuras e longarinas cgm o
intuito de melhorar a qualidade das aeronaves de pequeno porte.

SAOPALILO, 15.DEZEMBRO DE 1999.

PEDRO IVO DUARTE PINTO.
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