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RESUMO

HOYOS CABEZAS, CARLOS. Analise de desempenho aerodindmico de uma aeronave
treinadora primaria. 2022. 198 f. Monografia (Trabalho de Conclus&o de Curso) — Escola
de Engenharia de Séo Carlos, Universidade de Séo Paulo, Sdo Carlos, 2022.

Este projeto final apresentara uma andlise, e propostas para melhorar o desempenho, da
aeronave projetada para o curso Projeto de Aeronaves |, cujas caracteristicas se enquadram na
categoria de aeronave treinadora primaria. Nesse sentido, o trabalho se concentrara em melhorar
0s aspectos aerodinamicos do projeto original da aeronave, atravées de estudos com programas
CFD como Ansys CFX, programas de codigo livre XFLR5, bem como célculos analiticos
aproximados.

O trabalho sera focado na melhoria do desempenho de vérias superficies aerodinamicas
da aeronave:

i) Trés caracteristicas da asa: angulo de torcdo geométrica das se¢des da asa da raiz a
ponta (“washout"), escolha de um novo aerofélio NACA para a ponta com
caracteristicas diferentes mais adequadas para a aeronave em estudo e modificacao
do alongamento da asa aproveitando a nova distribuicdo da sustentacao.

i) Uma caracteristica da unido asa-fuselagem: criagdo de uma superficie de transicdo
mais suave para o fluxo de ar nessa area.

iii) Uma caracteristica da fuselagem: modificacdo da forma da fuselagem, adaptando-o

melhor as linhas de fluxo de ar, reduzindo assim o arrasto de pressao.

Serdo apresentados trés capitulos, o primeiro apresentando o problema em estudo assim como
a aeronave, o segundo mostrando os calculos e simulacGes, bem como seus resultados, e o

ultimo com comparacdes e conclusdes.

Palavras-chave: Anéalise CFD. Ansys CFX. XFLR5. Analise de Desempenho Aerodindmico em

voo subsonico. Aeronave Treinadora Primaria.






ABSTRACT

HOYOS CABEZAS, CARLOS. Analysis of the aerodynamic performance of a primary
trainer aircraft. 2022. 198 f. Monography (Final Course Project) — Escola de Engenharia
de Séo Carlos, Universidade de S&o Paulo, So Carlos, 2022.

This final project will present an analysis and proposals for improving the performance
of the aircraft designed for the subject Projeto de Aeronaves I, whose characteristics fall into
the category of primary trainer aircraft. In this way, the work will focus on improving the
aerodynamic aspects of the original aircraft design, through studies with CFD programs such
as Ansys CFX, free code software as XFLR5, as well as approximate analytical calculations.

Work will focus on improving the performance of various aerodynamic surfaces of the
aircraft:

1) Three wing aspects: geometric torsion angle of the wing sections from root to tip
("washout™), choice of a new NACA airfoil for the tip with different characteristics
more suitable for the aircraft under study and modification of the wing aspect ratio
taking advantage of the new lift distribution.

i) An aspect regarding the wing-fuselage junction: creation of a smoother transition
surface for airflow in that area of the wing-fuselage junction.

iii) A fuselage feature: modification of the fuselage shape, better adapting it to the

airflow lines, thus reducing the drag of viscous separation.

Three chapters will be presented, the first presenting the problem under study as well as the
aircraft, the second showing the calculations and simulations as well as their results, and the

last with comparisons and conclusions.

Key-words: CFD Analysis. Ansys CFX. XFLR5. Analysis of Aerodynamic Performance in

subsonic regime. Primary Trainer Aircraft.
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1. INTRODUCAO

O principal objetivo deste trabalho é propor uma série de melhorias para aumentar o
desempenho aerodinamico da aeronave treinadora primaria que foi projetada na matéria Projeto
de Aeronaves I. Esta série de melhorias tera como objetivo adaptar melhor o projeto da aeronave
as suas funcdes, bem como ao seu consumo em vO0 e desempenho aerodindmico geral. Percebe-
se que poderiam ser feitas melhorias no projeto das superficies aerodindmicas da aeronave
original, tanto nas proprias caracteristicas da asa e da fuselagem, quanto na juncdo das duas.
Tanto a aeronave original projetada no curso (denominada Milano pelo autor da obra) como a
versdo melhorada (denominada Maverick) serdo apresentadas a seguir, assim como uma revisao

bibliogréfica das aeronaves treinadoras primarias e as caracteristicas delas.

1.1 CARACTERISTICAS E OPERACAO DAS AERONAVES TREINADORAS
PRIMARIAS

Uma aeronave treinadora é uma classe de aeronaves projetada especificamente para
facilitar o treinamento em v6o de pilotos e tripulantes de aeronaves. O uso de uma aeronave
treinadora dedicada com caracteristicas de seguranca adicionais - como controles de voo em
tandem, caracteristicas de véo indulgentes e um arranjo simplificado do cockpit - permite aos
pilotos em treinamento avangar com seguranca em suas habilidades de pilotagem, navegacéo

e/ou combate de guerra em tempo real [8] .

1.1.1 FASES DO TREINAMENTO MILITAR

Uma vez que ambas as aeronaves projetadas sdo aeronaves instrutoras primarias com foco
militar, pretende-se aprofundar as funcionalidades e etapas do processo de treinamento militar
com as respectivas aeronaves utilizadas em cada caso. Dado o custo do treinamento de pilotos
militares, as forcas aéreas normalmente conduzem o treinamento em fases para excluir
candidatos inapropriados. O custo para aquelas forcas aéreas que ndo seguem um regime de
treinamento gradativo ndo € apenas monetario, mas também em vidas. Por exemplo, durante
muitos anos a Forca Aérea Indiana operou sem uma aeronave de treinamento avancado

adequada, 0 que levou a uma alta taxa de baixas a medida que os pilotos passaram para



aeronaves MiG 21 de alto desempenho sem uma avaliagdo adequada de sua aptiddo para voo
supersonico [17][17][17].

1.1.1.1 TREINAMENTO INICIAL

Normalmente, os pilotos militares contemporaneos aprendem habilidades iniciais de v6o
em uma aeronave leve ndo muito diferente das aeronaves de treinamento civil. Nesta fase, 0s
candidatos a piloto sdo selecionados para atributos mentais e fisicos. As aeronaves utilizadas
para este fim incluem a Slingsby Firefly, como em tempos utilizada pela Academia USAF, e 0s
Bulldogs de Aviacdo Escocesa da RAF. A USAF substituiu o Firefly e o programa EFSP
(Enhanced Flight Screen Program) pelo Diamond DA20 e o programa IFS (Initial Flight
Screening) [18] . No final desta etapa, os pilotos estagiarios sdo avaliados quanto ao local de

seus atributos, como pilotos de jato rapido, multimotores ou pilotos de asas rotativas.

1.1.1.2 TREINAMENTO PRIMARIO

Apbs a fase inicial, um candidato pode avancar para treinadores basicos/treinadores
primarios. Estes sdo normalmente treinadores como o Pilatus PC-9 e Embraer Tucano, seria a
categoria das aeronaves Maverick e Milano objeto de estudo. Os modernos treinadores
turboélice podem replicar as caracteristicas de manobrabilidade de aeronaves a jato, bem como
ter desempenho suficiente para avaliar a capacidade técnica de um candidato nos controles de
uma aeronave, velocidade de reacdo e capacidade de antecipar eventos. Antes da
disponibilidade de turbopropulsores de alto desempenho, o treinamento bésico era realizado
com aeronaves a jato como o BAC Jet Provost, T-37 Tweet, e Fouga Magister. Aqueles
candidatos que ndo sdo adequados para continuar o treinamento como pilotos de jato rapido
podem receber comissdes de voo e treinar para voar aeronaves multimotores, por exemplo,

transporte e avides-tanque [19] .



1.1.1.3 TREINAMENTO AVANCADO

Aqueles que progridem para o treinamento de v6o rapido a jato passardo entdo para um
treinador avancgado, tipicamente capaz de altas velocidades subsbnicas, manobras de alta
energia, e equipado com sistemas que simulam armas modernas e vigilancia [20] . Exemplos
de tais aeronaves de treinamento a jato incluem o supersénico T-38 Talon, o BAE Hawk, o
Dassault/Dornier Alpha Jet, 0 Aero L-39 e 0 Yakovlev Yak-130.

E nesta etapa que um piloto comeca a aprender a operar sistemas de radar e eletronicos. Os
modernos treinadores avancados apresentam displays multifuncionais programaveis que podem
ser programados para simular diferentes sistemas eletrbnicos e cendrios. A maioria dos
treinadores avancados ndo tem sistemas de radar proprios, mas os sistemas a bordo podem ser
programados para simular contatos de radar. Com links de dados e sistemas de radar virtuais
GPS podem ser criados com retransmissao de aeronaves equipadas de forma semelhante entre
si suas posic¢oes em tempo real e computadores de bordo criando um "display de radar" baseado
nestas informagdes [21] . O objetivo dos displays programaveis é acelerar o treinamento do
piloto replicando, na medida do possivel, os sistemas que um piloto encontrard em uma

aeronave operacional.



1.2 CARACTERISTICAS DA AERONAVE MILANO

A aeronave em questdo (Figura 1) € uma treinadora primaria, principalmente para uso
militar. Foi projetada utilizando bancos de dados de aeronaves similares, como o0 EMB-312
Tucano, o SIAI-Marchetti SF.260 ou o Slingsby T67M [8] . A definicdo das superficies
aerodindmicas foi realizada durante o curso de Projeto de Aeronaves I, e foi empregada
utilizando a metodologia apresentada em [14] . Os célculos e defini¢bes destas superficies
podem ser consultados nos relatorios feitos durante o curso no ANEXO A (80). O espaco do
cockpit foi projetado e planejado para acomodar aluno e instrutor em configuragdo tandem,
respeitando as dimensdes ergonémicas e as distancias da FAR 23 como pode ser visto nos

desenhos conceituais dos relatérios.

Figura 1. Modelo CAD 3D da Aeronave Milano




Figura 2. Dimensdées gerais do Milano
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Fonte: Préprio Autor

O modelo 3D da aeronave foi feito usando o software CATIA V5, utilizando as
dimensGes e desenhos conceituais feitos durante o curso. Como mencionado anteriormente,
algumas dimensdes foram inspiradas por aeronaves similares compiladas no banco de dados
que pode ser consultado no ANEXO A (80). Mais abaixo apresenta-se uma tabela com as

principais dimensdes utilizadas para a criagdo do modelo Milano.

Swim?l AR & bm] ¢ [m] c[m] c[m] A[] Lp[m]

Asa e Fuselagem 9.97 645 05 802 166 083 1.29 0 8.05

Tabela 1. Dimensées da Asa e Fuselagem do Milano

Segéo Sy[m?] Ay 4y by[m] ¢ [m] c[m] cy[m] Ay[]

Empenagem Horizontal 241 4 05 3.1 1.03 052 085 12.68

Tabela 2. Dimensées da Empenagem Horizontal do Milano

Segéo Sym’] Ay Ay by[m] c.[m] c[m] oy [m] Ay[]

Empenagem Vertical 1.13 16 05 161 112 056 092 32.38

Tabela 3. Dimensées da Empenagem Vertical do Milano

Raiz Asa Ponta Asa Empenagem Horizontal Empenagem Vertical

Aerofélio NACA 23015 23015 0009

Tabela 4. Aerofdlios utilizados para as superficies sustentadoras do Milano

Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto, esta € uma aeronave de asa baixa, que expande muito o campo de
visdo do piloto, apropriado para uma aeronave de treinamento. Também a torna uma aeronave

muito mais manobravel.



Por outro lado, a configuracdo do cockpit tandem permite uma forma muito mais fina da
fuselagem, reduzindo a area molhada e frontal da fuselagem e, portanto, seu arrasto parasita.

1.3 CARACTERISTICAS AERONAVE MAVERICK

A seguir esta a versdo aerodinamicamente evoluida da aeronave Milano, batizada como
Maverick (Figura 3). O objetivo deste subcapitulo é apresentar as caracteristicas gerais da
aeronave Maverick, como foi feito para a aeronave Milano. Portanto, as razdes por tras das
modificacOes serdo apresentadas posteriormente no trabalho, apoiadas por calculos, analises e
conceitos tedricos correspondentes. A aeronave também € treinadora primaria com um foco
militar, portanto, o cockpit é projetado para acomodar também aluno e instrutor, em

configuracdo tandem.

Figura 3. Modelo CAD 3D da Aeronave Maverick

Figura 4. Dimensdes gerais do Maverick
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Fonte: Préprio Autor



As tabelas com as principais dimensdes das aeronaves Maverick também sdo apresentadas

seguidamente.

Swim?l AR & Dbm] ¢ [m] c[m] c[m] A[] Lp[m]

Asa e Fuselagem [PAcZ! 82 05 103 1.66 0.83 1.3 8.05

Tabela 5. Dimensdes da Asa e Fuselagem do Maverick

Segao Sp[m?l Ay 4y by[m] c.[m] ¢ [m] cy[m] Ay[]

Empenagem Horizontal 241 4 05 3.1 1.03 052 085 12.68

Tabela 6. Dimensbes da Empenagem Horizontal do Maverick

Segao Sy[m*1 Ay Ay by[m]l ¢ [m] c[m] cy[m] Ay[]

Empenagem Vertical 1.13 16 05 161 112 056 092 3238

Tabela 7. Dimensées da Empenagem Vertical do Maverick

Raiz Asa Ponta Asa Empenagem Horizontal Empenagem Vertical

Aerofdlio NACA 23015 23012 0009 0012

Tabela 8. Aerofélios utilizados para as superficies sustentadoras do Maverick

Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto, a aeronave € também de asa baixa, devido as vantagens
mencionadas acima para uma aeronave treinadora. As principais diferengas com a aeronave
Milano sdo uma envergadura de asa mais longa, um aerof6lio da ponta da asa com menor
espessura para a mesma curvatura que o aerofélio da raiz, e uma torcdo geométrica da asa ao
longo de sua envergadura. O subcapitulo a seguir detalha essas diferencas explicando o conceito

tedrico por trés de sua implementacao.

1.4 DIFERENCAS ENTRE AS DUAS AERONAVES E CONCEITOS TEORICOS
UTILIZADOS PARA SUA IMPLEMENTACAO

Este capitulo abordard todas as variacbes no projeto de ambas as aeronaves ja
introduzidas no capitulo anterior, bem como o raciocinio seguido para sua proposta e
implementacdo. Durante o capitulo 2, serdo apresentados os calculos analiticos e a analise CFD,
assim como os resultados dos programas aerodinamicos de cddigo livre como XFLR5, que

oferecem uma primeira estimativa dos valores procurados. Como mencionado no inicio do



trabalho, as melhorias propostas seréo tratadas em trés secOes diferentes, a saber: melhorias na

asa, melhorias na fuselagem e melhorias na jungao asa-fuselagem.

1.4.1 MELHORIAS NA ASA

Como pode ser visto no ANEXO A (80), nos relatérios desenvolvidos durante o curso
Projeto de Aeronaves I, o aerofélio escolhido para a asa € 0o NACA 23015, uma vez que, entre
o0s selecionados no banco de dados da aeronave, apresenta um C; 4, Mais alto que os outros
aerofdlios estudados, devido a sua espessura, bem como uma inclinagdo mais acentuada C;, na
polar C; vs a que produz um C; mais alto para a asa tridimensional (ver Equacdo 1 e Equacéo

2, obtidas da referéncia [13] ).

CLmax = 0.95a (aClmax —a Clo) 1)
— %o
a = f W (2)
AR
Onde:
—2a
T da
f = Fator de forma da asa
ag = %, AR = Alongamento da asa

a

No Milano, a asa tem o mesmo aerofélio tanto na raiz quanto na ponta, mas para o Maverick
foi escolhido um aerofélio semelhante, mas com caracteristicas aerodinamicas diferentes para
a ponta, 0 NACA 23012, com menos espessura e a mesma curvatura, portanto com Cl,,,,, mais
alto para angulos de ataque elevados (ver Figura 5 obtida de [7]), o que é ideal para atrasar o
stall na ponta da asa e, portanto, ndo perder o controle dos ailerons. Outra vantagem do aerofélio

é que por ser mais fino, reduz significativamente o arrasto de presséo.



Figura 5. Coeficiente de sustentagdo maximo em fungdo da razdo de espessura.
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Fonte: HOERNER,S.P. 1965

Na mesma linha de acdo, foi estabelecida uma tor¢cdo geométrica em trés secdes
diferentes da asa: na raiz (com perfil NACA 23015), no meio da semi-envergadura (com perfil
NACA 23015) e na ponta (washout). Isto resulta em uma distribui¢cdo da sustentacdo mais
setorizada e concentrada no centro da asa (ver Figura 7 € Figura 6); 0 que tem duas vantagens
importantes em relacdo a aerodindmica da aeronave, que sdo descritas a segulir.

Como a distribuicdo da sustentacao exercida nas pontas das asas € menor, 0 momento de flexao
da asa é, portanto, reduzido, o que permite projetar uma asa com maior envergadura,
aumentando a sustentacdo da asa a qualquer velocidade. Isto é especialmente Util em uma
aeronave treinadora primaria, ja que a sustentacao serd maior em velocidades mais baixas. Por
outro lado, como a sustentacdo é reduzida na ponta da asa, 0 arrasto induzido é reduzido,
reduzindo assim o arrasto total, o que é interessante em voos de cruzeiro para melhorar o

consumo da aeronave.

Figura 7. Distribuigcdo da sustentagdo eliptica e arrasto induzido Figura 6. Distribuicdo da sustentagdo setorizada e arrasto
do Milano (XFLR5) induzido do Maverick (XFLR5)

Fonte: Préprio Autor
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Por outro lado, os angulos definidos nas 3 se¢des da envergadura da asa (raiz, meio e
ponta) foram: 2°, -1,5° e -3° respectivamente, dando a asa uma tor¢do geométrica (ver Figura 8
e Figura 9). O primeiro foi escolhido avaliando a gréfica C; vs a do aerofélio NACA 23015,
usando o XFLR5 como detalhado mais adiante, e escolhendo um angulo que apresentava alta
eficiéncia aerodindmica sem chegar a um valor alto devido ao risco de stall em angulos de
ataque altos. Os outros dois angulos foram definidos otimizando o comportamento da asa
usando o programa XFLR5, introduzindo variagcdes e observando o comportamento das polares

aerodindmicas do modelo, como também sera explicado no préximo capitulo.

Figura 8.Asa sem torgéo geométrica do Milano Figura 9. Asa com tor¢do geométrica do Maverick

P — T —

s

Fonte: Préprio Autor

1.4.2 MELHORIAS NA FUSELAGEM

Olhando para o desenho do cockpit da aeronave, pode-se perceber que pode ser melhor
adaptado em forma as linhas aerodindmicas para evitar areas de desprendimento da camada
limite, recirculacédo do ar, reduzindo assim o componente de arrasto parasita devido a separacdo

viscosa ou pressdo (ver Equacdo 3 de [14] ).

Cf FF Q Sy
Cpo = X (Tet) + Cpmise T+ CDpert (3)

Onde:

Cf = Coeficientes de friccdo
FF = Coeficiente de Factor de Forma que estima a arrasto de pressao devido a separagéo viscosa

Q = Coeficientes de interferéncia

A Equacédo 3, bem como seus termos serdo utilizados e explicados no proximo capitulo de
calculos e resultados. O método utilizado para refinar a forma do cockpit tem sido a utilizagédo
do programa CFD Ansys CFX 15.0 para obter a trajetoria das linhas de fluxo ao longo da

fuselagem, como mostrado na Figura 11, desta forma, o cockpit se adapta melhor e perturba
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menos o fluxo, favorecendo a aderéncia da camada limite e o fluxo laminar assim como evita
possiveis recirculacdes do ar devido ao arrasto de pressdo provocado pela perturbacdo da
fuselagem no ar. Como pode ser visto na Figura 10, e esta incluso nos relatorios do ANEXO A
(80), as dimens0es da cabine respeitam as distancias ergondmicas impostas pelos regulamentos,

como mencionado anteriormente.

Figura 11. Novo desenho do cockpit em fungéo das linhas de Figura 10. Plano conceitual do Cockpit a escala utilizando as
fluxo de ar medidas ergonométricas impostas pela certificagdo FAR 23
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Fonte: Préprio Autor

1.4.3 MELHORIAS NA UNIAO ASA-FUSELAGEM

Nesta se¢cdo, a mesma linha de acdo foi seguida para adaptar melhor as formas
aerodindmicas da aeronave as linhas de corrente do fluido, evitando &reas com altos gradientes
de pressdes desfavoraveis que podem causar separacdo de camada limite ou transi¢es laminar-
turbulentas, afetando o arrasto total. Pode-se ver que a junta assa-fuselagem da aeronave Milano
ndo tem uma superficie de transi¢do para suavizar a perturbacdo do fluxo de ar de entrada na
borda de ataque (ver Figura 13 e Figura 12), como € comum em praticamente todas as aeronaves

no mercado.
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Figura 13.Unido asa-fuselagem Milano Figura 12.Unido asa-fuselagem Maverick

Fonte: Préprio Autor

Esta unido foi inspirada por desenhos reais na industria, como pode ser visto nas fotografias da
aeronave AT-26 Xavante nas Figura 14 e Figura 15, assim como pelas indicacdes fornecidas em
[14] como pode ser visto na Figura 17 extraida da referéncia. Em capitulos posteriores dos
resultados, a circulacdo de fluxo em torno desta area e seus diferentes gradientes de pressdo
serdo mostrados a fim de apreciar a melhoria proposta. Ela também influenciara na contribuicao

para o arrasto parasita da aeronave.

Figura 15. Detalhe unido asa-fuselagem AT-26 Xavante Figura 14. Detalhe unido asa-fuselagem AT-26 Xavante

I
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Fonte: Préprio Autor
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Figura 16.Detalhe unido asa-fuselagem Maverick

Fonte: Préprio Autor

Figura 17.Detalhe unido asa-fuselagem Maverick e instrugées de desenho do Raymer
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Fig. 7.32 Wing fillet layout.

Fonte: RAYMER, D.P. 1992 Fonte: Préprio Autor
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2. ANALISES

Este capitulo apresentara as trés diferentes formas de analise e calculo para justificar e
demonstrar as melhorias propostas no projeto da nova aeronave. Eles serdo apresentados em
ordem crescente de precisdo e detalhe: comecando com as primeiras estimativas analiticas
usando as equacOes obtidas de [14] para calcular o arrasto total da aeronave, bem como
diferentes gréaficos aerodindmicos a partir de seus componentes, seguido por programas como
0 XFLR5, programa de cddigo livre especializado em aerodindmica, que pode ser uma boa
primeira estimativa do comportamento aerodinamico da asa e estabilizadores, e terminando
com a analise CFD usando o programa Ansys CFX, onde a geometria completa em 3D de ambas
as aeronaves seré introduzida para uma analise mais detalhada do avido completo e verificacdo

final das analises.

2.1 ESTUDO ANALITICO

No capitulo seguinte serdo usadas as equagdes e métodos de [14] , como foram
aprendidos durante o curso de Projeto de Aeronaves I. A previsdo analitica da polar de arrasto
da aeronave sera feita através do célculo do arrasto parasito e do arrasto induzido, assim como
o célculo da inclinacdo da polar de sustentacdo e 0 C, ,,qx- O arrasto parasita sera definido
através do célculo da contribuicdo dos diferentes componentes. Como condig¢des de vdo, serd
utilizada uma velocidade de cruzeiro de 293,4 km/h (81,5 m/s) extraida de calculos e
estimativas inclusas nos relatorios disponiveis no ANEXO A (80), bem como do banco de
dados de aeronaves similares coletados durante o curso de Projeto de Aeronaves | e uma altitude
de cruzeiro de 10.000 ft (3.048 m) com valores correspondentes de pressdo, densidade e

temperatura extraidos do modelo de atmosfera estandar ISA.
2.1.1 ARRASTO PARASITA

O coeficiente de arrasto parasita Cp,, ou ainda, coeficiente de arrasto de sustentacao
nula, pode ser obtido pelo método da Soma dos Componentes da Aeronave (Individuais) no
qual séo levados em consideracdo o arrasto por friccdo, de presséo, interferéncia, miscelanea
(rodas e estrutura dos trens de pouso e arrasto de pressao na cauda da aeronave) e de demais

protuberancias. Vale notar que estas estimativas sdo referentes a voos subsdnicos, validos para
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ambas as aeronaves que nédo atingiram nem Mach 0.3. Resumidamente e representado pela

equacédo 3 apresentada a seguir novamente:

_ XCrc FFe Qc Swet

(CDO)subsénico - + CDmisc + CD L&P (3)

Sref

Onde:

Cf = Coeficientes de friccdo de placa plana equivalente

FF = Coeficiente de Factor de Forma que estima a arrasto de presséo devido a separagdo viscosa
Q = Coeficientes de interferéncia

Swet = Superficie molhada dos componentes

Srer = Superficie de referéncia, geralmente a superficie da asa

Cpmisc = Influéncia das rodas e estrutura dos trens de pouso e arrasto de pressdo na cauda da
aeronave

Cp 1&p = Influéncia da succdo de ar pela aeronave em areas de alta pressao, e a liberacédo

dele em &reas de baixa pressao, assim como das demais protuberancias da aeronave (antenas,

luzes, carcagas de atuadores e outros itens)

Portanto, para este método, a superficie molhada dos diferentes componentes deve primeiro ser
calculada. Aproveitando o modelo CAD 3D de ambas as aeronaves e a ferramenta CATIA, 0s

valores serdo extraidos do programa para obter um resultado mais preciso em vez de usar as

equacdes estimativas de [14] . As tabelas seguintes resumem os valores extraidos do programa
CATIA.

Aeronave SwetAsa [mZ] Swet Emp Hor [mz] Swet Emp Vert [mZ] Swet Fus [mz] Sref [mZ]

18.45 4.67 3.66 16.59 9.97

Tabela 9. Areas molhadas dos componentes da aeronave Milano

Aeronave SwetAsa [mZ] Swet Emp Hor [mZ] Swet Emp Vert [mZ] Swet Fus [mz] Sref [mZ]

26.15 4.67 3.66 16.65 12.94

Tabla 10. Areas molhadas dos componentes da aeronave Maverick
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Figura 18. Medig¢do das diferentes superficies mediante CATIA

2.1.1.1 ARRASTO DE ATRITO

Para o célculo dos coeficientes de friccdo de placa plana equivalente dos diversos
componentes, sera assumido um fluxo totalmente turbulento, a fim de ser uma analise muito
mais conservadora, ja que o fluxo turbulento aumenta o coeficiente de arrasto do atrito.
Inicialmente, podemos estimar os coeficientes Cy., para regides de escoamento turbulento a
partir das equacdes 4 e 5, onde a equacdo 5 corresponde ao nimero Reynolds Cutoff para cada
componente (Reynolds além do qual o fluxo torna-se turbulento):

0.455
O (logyo Re)2-58(1+0.144 M2)0-65 )

Re = 38.21 (é)l'053 ()
Onde:
[ = Comprimento caracteristico do componente (CMA para a asa € 0S empenagens e
cumprimento total para a fuselagem).

k = Coeficiente de rugosidade superficial experimental do componente

O valor de k adotado foi 1.33 - 107, justificando que a superficie de ambas as aeronaves sera
constituida de chapa metalica com acabamento superficial normal, como pode ser visto na

Tabela 11 extraida de [14] .
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Tabela 11.Valores de k para as diferentes superficies

Surface k (ft)

Camouflage paint on aluminum 3.33x10-°%
Smooth paint 2.08x10°%
Production sheet metal 1.33x 103
Polished sheet metal 0.50x 10~%
Smooth molded composite 0.17x10°%

Fonte: RAYMER, D.P. 1992

Continuando com o método da soma dos componentes, procede-se a definir os fatores
de forma (FF) devido a separagdo viscosa dos diferentes componentes por meio de suas
equacOes extraidas de [14] . A equacdo 6 é usada para calcular os fatores de forma da asa, e
ambos os empenagens, enquanto para a fuselagem; o fator de forma é calculado com a
expressao 7.

06 [t £\4
FFcomponente = [1 + */dm (E) + 100 (E) ] [1-34‘ MmO018 (COS Am)o.zs] (6)

Onde:

(*/c)m = Posicéo da espessura maxima de cada componente em porcentagem da corda
t -
(Z) = Espessura maxima de cada componente em porcentagem da corda

A,, = Enflechamento (O enflechamento da asa é nulo, para o enflechamento dos empenagens

Ver Tabela 2 € Tabela 3)

Dado que o perfil usado na raiz da asa da aeronave Maverick é o de maior espessura, e acontece
que é 0 mesmo que o da aeronave Milano, e a configuracdo da cauda em ambas as aeronaves é
a mesma.

x
Componente ) £
(4

Asa 0.3 0.15
Empenagem Horizontal 0.309 0.09
Empenagem Vertical 0.3 0.12

Tabla 12. Valores de espessura mdxima e sua posigdo relativa em relagdo a corda de ambas as aeronaves

Fonte: Préprio Autor
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Continuando, a expressdo para o calculo do fator de forma para a fuselagem:

60
FFfuselagem = (1 + f_3 + ﬁ) (7)
Onde:
— _lrus
f N dfusmax (8)
Sendo:

lus = Comprimento da fuselagem (8.05 m: 26.41 ft em ambos os casos)

dfysmax = Didmetro maximo da fuselagem (1.06 m: 3.47 ft em ambos os casos, obtido via
CATIA)

E por ultimo, o fator de interferéncia foi estimado para cada componente como o valor sugerido
por [14] , sendo a asa da aeronave Milano (sendo uma asa baixa, sem superficie de unido com
a fuselagem como possui 0 Maverick) e a cauda de ambas as aeronaves 0s Unicos fatores de
interferéncia diferente da unidade (Q = 1.05 para uma cauda convencional e Q = 1.25 para uma
asa baixa sem adaptacdo aerodindmica, respectivamente), e, portanto, levado em conta para o
calculo. Computando as equacdes apresentadas acima no codigo MATLAB que pode ser
consultado no APENDICE A (69), os valores calculados dos diferentes componentes est&o

resumidos na tabela a seguir

Componente Crc-10*  FFcomponente  Qcomponente
Asa Milano 26 1.4082 1.25
Asa Maverick 26 1.4082 1
Fuselagem 20 1.4893 1
Empenagem 28 1.2232 1.05
Horizontal

Empenagem 28 1.2538 1.05
Vertical

Tabela 13. Valores dos diferentes componentes na contribui¢do ao arrasto de atrito

Fonte: Préprio Autor
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2.1.1.2 ARRASTO MISCELANEO

Nesta subsecdo, procedemos ao calculo do arrasto miscelaneo que, dadas as
peculiaridades deste estudo, ndo levard em conta elementos como o trem de pouso, ja que o
trabalho se concentra no estudo da superficie aerodinadmica da aeronave sem levar em conta o
resto dos elementos estruturais da aeronave. Portanto, este componente do arrasto parasita sera
influenciado por dois componentes: por um lado, o angulo que a fuselagem forma com a
horizontal na cauda "upsweep angle™ e o arrasto causado pelo “windshield” de ambas as
aeronaves. Como nédo foram feitas modificagcdes em nenhum destes dois aspectos na aeronave
Maverick em relacdo a aeronave Milano, ambos os valores serdo 0s mesmos para ambas. Um
dos arrastos miscelaneos é acentuado na parte traseira da fuselagem causando separacao de
fluxo adicional devido ao acima mencionado angulo da fuselagem, que para velocidades

subsonicas pode ser aproximado com:

D — 2.5
/Qupsweep = 3.83u Amax (9)

Onde u é o angulo citado em radianos e A,,,,€ a area da maior secdo transversal da fuselagem.
Obtendo ambos os valores do modelo 3D da aeronave feito em CATIA resulta em uma area

maxima de 1.12 m? e um angulo de 2.925°. Ao realizar as diferentes conversdes de unidades,

o resultado foi obtido da seguinte forma D/qupsweep = 0.0272 ft2.

Para calcular a contribuicdo parasita do para-brisas, de acordo com [14] , basta multiplicar a
area frontal por 0,07 para aeronaves leves com cabine aerodinamicamente bem integrada na
fuselagem, levando em conta as dimensGes mostradas na Figura 19, e tendo em conta que a area

frontal do elemento pode ser considerada como a metade da area da elipse.

Figura 19. Dimensoes do Windshield de ambas as aeronaves (CATIA)

Fonte: Préprio Autor
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Isto resulta em uma contribuicdo de = 0.0272 ft2. Para obter o coeficiente de

b/
Qwindshield
arrasto parasita de cada um dos componentes acima mencionados, é suficiente multiplicar a

area de arrasto vezes a area de referéncia, que, neste caso, dara coeficientes diferentes para uma
aeronave em relacdo a outra, porque suas areas de referéncia sdo diferentes. Os valores estéo

resumidos na tabela a seguir.

Aeronave | S,.r [ftz] D/qwsh D/qups CDysp CD,yps - 10* Cpmisc
Milano 107.39 0.3609 0.0272 | 0.0034 2.5318 0.0036
Maverick 139.31 0.3609 0.0272 | 0.0026 1.9517 0.0028

Tabela 14. Valores dos coeficientes de arrasto misceldneo totais

Fonte: Préprio Autor

2113 ARRASTO DE LEAKAGE E PROTUBERANCIAS

Este tipo de arrasto leva em conta dois componentes ou fendmenos. O primeiro, o arraste
de leakage, leva em conta a sucgdo de ar pela aeronave em &reas de alta pressao, e a liberacéo
dele em areas de baixa pressdo. O momento aerodindmico causado pela suc¢do do fluxo de ar
causa um aumento no arrasto aerodinamico, e o fluxo exalado tende a causar uma separacao do
fluxo na area que é liberada. O tipo de arrasto por protuberancia leva em conta antenas, luzes,
carcacas de atuadores e outros itens que perturbam a superficie aerodindmica da aeronave, esta
contribuicdo ndo sera levada em consideracdo porque, como mencionado anteriormente, as
superficies aerodindmicas limpas da aeronave estdao sendo estudadas.

De acordo com [14] € possivel estimar ambas as contribuicbes como uma porcentagem
adicionada a resisténcia total. Para o tipo de aeronave em estudo, seria adicionado um aumento
de 5-10 por cento no arrasto (avido a hélice), a média sera escolhida como a porcentagem a ser

adicionada; 7,5 por cento.

2114 ARRASTO PARASITA TOTAL

Sendo as areas de referéncia S,cfpy, = 107.32 ft? para o Milano e Srefmav =
139.31 ft? para o Maverick, temos que o valor final para o coeficiente de arrasto parasita para

ambas as aeronaves sendo Cpopg = 0.0215 para o Milano e Cpopay = 0.0175 para o
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Maverick. A partir destes resultados, pode-se calcular a relagdo entre o arrasto parasita total D,

em funcéo da velocidade de voo, como:
1
Dy = 5P V28, Cpo (10)

Vale notar que a densidade do ar utilizada se refere a do nivel do cruzeiro, estipulado em 10.000
ft (3048 m), a velocidade é dada em m/s e o arrasto em N.

2.1.2 ARRASTO INDUZIDO

De acordo com [14] , pode-se calcular o coeficiente arrasto induzido Cp; como uma

funcdo que depende do coeficiente de sustentacdo ao quadrado, ou seja:

CD; = kC,? (11)

Onde k é determinado por:

k = (12)

mAR e

Sendo AR o alongamento da asa, € e é o coeficiente de Oswald, definido como:
e = 1.78 (1 — 0.045 AR®%%) — 0.64 (13)
Dado que os alongamentos das duas asas sd0 AR, = 6.45 € AR,y = 8.2, obtém-se as

sequintes relacOes entre o coeficiente de arrasto induzido em funcdo do coeficiente de

sustentacao:

Cpipi, = 0.0577 C,* (14)
Cpimay = 0.0482 C,* (15)
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Devido a um maior alongamento da asa, 0 peso da aeronave sera correspondentemente maior.
Isto afetara o C,, da aeronave, j& que pelas equacGes da mecénica de voo em véo reto de cruzeiro,
a sustentacdo é igual ao peso da aeronave. Usando as equagOes para o célculo do peso dos
diferentes componentes da aeronave obtidas de [14] , obtém-se a seguinte expressdo para o

calculo do peso da asa:

Wiying = 0.036 Syf 0.758 que10'0035 (C:S_RAz)o.e 40006004 (%:(;)—0.3 (NZ de)0.49 (16)
Onde:
Srer = Superficie de referéncia (superficie da asa)
Wryer = Peso de combustivel alojado na asa
AR = Alongamento da asa
A = Enflechamento da asa
q = Pressdo dindmica na altitude de voo

A = Afilamento da asa
G) = Espessura maxima da asa em porcentagem da corda

N, = Fator de carga Ultima (1.5 x 1.5)

W= Peso de voo de projeto

Inserido os diferentes valores de ambas as aeronaves como pode se consultar nos relatérios do
ANEXO A (80), seguindo a metodologia de [14] , s&o obtidos os seguintes valores de peso de
ala:

Wiving mizano = 112.92 Ibs (51.22 kgs); Wiying maverick = 158.69 lbs (71.98 kgs)

Como o peso da aeronave Milano ja foi calculado durante o curso Projeto de Aeronaves |
utilizando este método para calcular o peso de cada componente separadamente e para fazer a
soma global, a seguinte equacao seré usada para calcular o peso da aeronave Maverick, ja que

a Unica mudanca de peso seré na asa:

w; W,
Weruzeiro MiLaNO [N] = (OEWMILANO 9.81-0.4535 ) W; Wi (17)

Weruzeiro maverick [IN] = (OE Wumirano — Wwing mizano + Wwing maverick * 9-81 -

0.4535) 2 2 (18)

Wo Wy
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Onde:

OEWy.ano = Peso vazio operacional Milano (2758.54 Ibs ver ANEXO A (80))

% = Fracdo de peso decolagem-aquecimento e taxi em pista (0.97 ver ANEXO A (80))
0

% = Fracdo de peso comeco cruzeiro-decolagem (0.985 ver ANEXO A (80))
1

Obtendo:

Weruzeiro MILANO = 1.1724 - 10*N
Weruzeiro MAVERICK = 1.1918 10*N

Por fim, é possivel calcular o arrasto total em funcéo da velocidade de voo e o coeficiente de

sustentacdo, no qual, obtém-se as seguintes expressoes:

W=L=:pV25,0, (19)
D; = pV*SuCo (20)
Obtendo:
2 2
_ 2. D; _ w . D — 2kwW

2.1.3 COEFICIENTE DE SUSTENTACAO MAXIMO (C, ynax) E INCLINACAO DA CURVA DE
SUSTENTACAO (25

J0a

O coeficiente de sustentacdo maximo da aeronave é entdo estimado em funcdo do
coeficiente maximo de sustentacdo do aerofdlio utilizado na asa. De acordo com [13] , e como
foi visto no capitulo 1.4.1, pode ser estimado pelas equacfes 1 e 2 (repetidas a continuacéo)

como primeira estimativa:

CLmax = 0.95a (aClmax —a Clo) 1)
Qo
a=f—za 2)
1+ 1tAR0

Onde:
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acy
0a

f = Fator de forma da asa

aC;

Py i AR = Alongamento da asa

Ag =
Obtendo o coeficiente maximo de elevacgdo do aerofélio NACA 23015, assim como o resto dos
dados do mesmo, sabe-se que € utilizado por ambas as aeronaves (ja que € utilizado na maior
parte da asa Maverick como pressuposto conservador), por meio do programa XFLR5 como
sera apresentado nos capitulos seguintes e contrastando-o com os bancos de dados dos
aerofélios [9] [10] [11][12] , e calculando a inclinacdo da curva de sustentacdo 2D do aerofélio
como foi feito nos relatérios de curso do Projeto de Aeronaves | e pode ser encontrado no

ANEXO A(80), obtém-se os seguintes valores:

Aerofélio ac (deg™] ac,

Clmax Jda 9 aClmax [deg] a Cly [deg] - [deg‘l] CL max
(NACA 23015) da
Milano 1.794 0.1121 17 -1.22 0.085 1.473
Maverick 1.794 0.1121 17 -1.22 0.089 1.553

Tabela 15. Valores de coeficientes de sustentagdo mdximos e pendentes de curva de sustentagdo 2D e 3D de ambas as
aeronaves

Fonte: Préprio Autor

Deve-se notar que, devido ao maior alongamento da asa, a aeronave Maverick tem um
C1 max Mais alto, conforme discutido nos fundamentos tedricos do Capitulo 1.4.1. O fator de

forma da asa f, foi considerado como 1, ja que, como pode-se observar na Figura 20 extraida de

[13], para asas com afilamento em torno a 0.5 o valor € praticamente 1.
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Figura 20.Fator de corregdo f da asa em fungdo do afilamento dela

4
100 — = R o
-~ .21 .
Co/Ce= /0 | T 1T el
.96 Yo e
b1
—1 |0
.96 — T
f S
94—
Stroight-taper wing with rounded fips_| |
SR = it
sl L LTI
Yo 2 4 6 8 w0 2 12 /6 /8 20

Aspect rafio
F1aURE 2,—Chart for determining lift-curve slope.

()
amf —— m=57.3a
1 +5T.3 a

L §

Fonte: N.A.C.A. 1940

Uma vez definido o ponto de maxima sustentacéo e a inclinacdo da curva C, vs a , resta
apenas localizar no grafico a parte linear da fungéo, que sera a representada. Segundo [14] é

possivel calcular esta margem em alfa por meio das Figura 21 e Figura 22 extraidas da referéncia.

Figura 22. Margem de C; y ax para asas com alto alongamento Figura 21. Porcentagem da corda (AY)para os
diferentes aerofdlios NACA
12
T
faag | | 1/
N max
104G /] /
// y /
8 /| /
Aac b [ ¥
Loax 02SM<g /A
(deg) 4
: // /}’ Table 12.1 AY for common airfoils
‘ 7 A A B Airfoil type AY
> e 1

2t ' NACA 4 digit 2% t/c

] NACA 5 digit 2% t/c
o bt NACA 64 series 21.3 t/c

NACA 65 series 19.3 t/c
‘ 1 0 * “© o Biconvex 11.8 t/¢c

Apg (deg)

Fig. 12.10 Anmgle-of-attack increment for subsonic maximum lift of high-aspect-
ratio wings. (Ref. 37)

Fonte: RAYMER, D.P. 1992

Introduzindo os dados de ambas as aeronaves solicitados pelo grafico, tais como o
enflechamento do borde de ataque da asa A, g; 6.65° para o Milano e 5.05° para 0 Maverick
respectivamente (obtidos dos planos e do modelo em CATIA), e um valor de AY de 4 para
ambas as aeronaves da Figura 22 de [14] , ja que ambas usam o mesmo aerofélio, sdo obtidos os

seguintes valores de Aac;,
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Dogy, g = 2.1 Aoy iy = 2.2
Finalmente, resta apenas posicionar o angulo de ataque a,, ., para este fim, estima-se que ele
estard situado a um valor semelhante ao valor obtido no aerofélio (17°) mas menor como foi
obtido do banco de dados dos aerofdlios [9] [10] [11][12] e do programa XFLR5, nesse sentido

foi escolhido um valor de 16°.
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2.1.4 GRAFICAS E RESULTADOS DO CALCULO ANALITICO

Nesta ultima subsecdo do capitulo sobre célculos analiticos, serdo apresentados e

discutidos os diferentes gréficos e resultados obtidos utilizando os conceitos e equacfes
desenvolvidos no subcapitulo anterior.

2.14.1 ARRASTO INDUZIDO, PARASITA E TOTAL EM FUNCAO DA VELOCIDADE DE VOO

As Figura 23, Figura 24 € Figura 25 a seguir mostram a forca de arrasto (em Newtons) em
funcdo da velocidade de véo. Como pode ser visto nas Figura 23 e Figura 24, a forca total de
arrasto é decomposta em seus componentes parasita e induzida para ambas as aeronaves
separadamente. A Figura 25 mostra as forcas de arrasto de ambas as aeronaves no mesmo grafico
para comparacgdo. A velocidade de cruzeiro tem sido representada por uma linha vertical, pois
é considerado importante que a aeronave Maverick melhorada tenha menos arrasto (e, portanto,

maior eficiéncia aerodindmica) em uma parte do vGo em que a aeronave passard a maior parte
do tempo.

Figura 23.Arrasto total, parasita e induzido em fungdo de V da aeronave Milano
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Figura 24. Arrasto total, parasita e induzido em fungdo de V da aeronave

Maverick
Arrastro aeronave Maverick (V)
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Figura 25.Arrastos totais de ambas as aeronaves em fungdo de V
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto na Figura 25 , a aeronave Maverick apresenta menos arrasto na maior parte
da faixa de velocidade de vdo, bem como na velocidade de cruzeiro, pois seu componente
parasita calculada € menor devido as melhorias implementadas em sua superficie aerodinamica,

bem como devido a sua maior envergadura e washout na ponta da asa, 0 que gera menos arrasto
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induzido para uma faixa de velocidade proxima a velocidade méxima de v6o (especificada em

cerca de 400 km/h para ambas as aeronaves nos calculos feitos no curso Projeto de Aeronaves

).

2.14.2  Cpvs C, (ANALITICO)

A Figura 26 a seguir mostra a comparacao entre Cp, vs €, para a faixa de alfas definida

para ambas as aeronaves.

Figura 26. Cp, vs C;, para ambas as aeronaves

CD vs CL
Milano
Maverick

CL

0.5

Fonte: Préprio Autor

Como descrito e demonstrado, a aeronave Maverick atinge um coeficiente de resisténcia
aerodinamica inferior para os mesmos valores C; do que a aeronave Milano, provando uma
maior eficiéncia aerodindmica em toda a faixa de alfas de acordo com os primeiros célculos

analiticos.

2.143  C,vs a (ANALITICO)

A Figura 27 abaixo mostra o coeficiente de sustentacdo em fungédo do alfa para ambas as

aeronaves. Como nas figuras anteriores, estes graficos sdo suportados pelos calculos e conceitos
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tedricos apresentados no subcapitulo anterior. Neste caso especificamente com os calculos
desenvolvidos no subcapitulo 2.1.3.

Figura 27. C;, vS & para ambas as aeronaves

) CL vs Alpha
1.6 T T

Milano 1
14F Maverick / ]

CL
=

_[]1 L P L 1 L PR " 1 L s L " 1 " L " 1 PR "
-10 -3 0 10 15

b}
Alpha [deg]

Fonte: Préprio Autor

Como explicado no subcapitulo 1.4.1 dos conceitos tedricos e calculado no subcapitulo 2.1.3,
observa-se que a inclinacdo da curva de sustentacdo da aeronave Maverick € maior, além de
atingir um valor mais alto de C; 4, (Ver Tabela 15), de modo que atinge valores de elevacéo
mais altos para uma ampla gama de velocidades e angulos de ataque, permitindo uma maior
seguranga como aeronave treinadora. Deve-se notar que, como discutido no subcapitulo
anterior, a parte linear da curva esta sendo representada com o deslocamento correspondente

Aa . Como observacao final, deve-se observar que o angulo de ataque de sustentacdo nula
CLmax

estaem ac,, = —3.68° para a aeronave Maverick e o, = —3.41° para a aeronave Milano.
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2144  Cpvs a (ANALITICO)

A polar de arrasto € mostrada na Figura 28 que Se segue.

Figura 28. Polar de arrasto para ambas as aeronaves

CD vs Alpha
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto, e como foi discutido na Figura 26, a aeronave Maverick tem um coeficiente
de resisténcia aerodindmica mais baixo para toda a gama de alfas operacionais, tornando-a uma
aeronave muito mais eficiente do que sua antecessora Milano, de acordo com 0s primeiros

calculos analiticos.

2.1.4.5 FATOR DE ARRASTO INDUZIDO (ANALITICO)

A curva que representa o fator de arrasto induzido de ambas as aeronaves é mostrada

embaixo.
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Figura 29. Fator de Arrasto Induzido para ambas as aeronaves

Fator de Arrastro Induzido

Milano
Maverick
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CLA2
Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto na Figura 29, a inclinagdo da curva da aeronave Maverick é
significativamente menor do que a inclinacdo da aeronave Milano, o que permite que a aeronave
melhorada tenha um componente de arrasto induzido menor do que a aeronave original, a
relacdo k (inclinacdo da curva) é menor para a aeronave melhorada. Isto se deve, como discutido
e calculado em subcapitulos anteriores, a maior envergadura de asa, bem como a sua tor¢ao
geomeétrica ao longo da envergadura de asa, 0 que permite uma grande reducdo dos turbilhoes

da ponta da asa.
2.1.4.6 FATOR DE ALCANCE (ANALITICO)

Usando as equagOes de mecanica de voo de [14] , sabe-se que o alcance da aeronave
T ST . 1/2
propulsada por hélice é diretamente proporcional ao fator - /CD. Os fatores de alcance em

funcdo do angulo de ataque de ambas as aeronaves sao plotados a seguir.
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Figura 30. Fatores de alcance de ambas as aeronaves em fungdo de a

3U T T T T T
Milano
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto para valores aceitaveis de angulo de ataque em cruzeiro (0-3°), o valor do
fator de alcance é muito mais alto para a aeronave Maverick do que para a aeronave Milano,
permitindo um alcance maior para as condi¢Ges de cruzeiro, 0 que permite uma permanéncia
maior em voo para realizar as manobras assim como percorrer uma maior distancia até a area

de treinamento.



34

2.1.4.7  EFICIENCIA AERODINAMICA (ANALITICA)

Finalmente, a eficiéncia aerodindmica de ambas as aeronaves sera plotada em funcéo

do angulo de ataque para a ultima comparacdo analitica entre as duas aeronaves.

Figura 31. Eficiéncia Aerodindmica de ambas as aeronaves em fungdo de a

Eficiencia Aerodinamica

10

-10 F / -
Milano ]
Maverick | 1
-15 S S S N ] i S A S o O O G OO s

-10 -5 0 5 10 15 20
Alpha

Fonte: Préprio Autor

Novamente, observa-se que a aeronave Maverick atinge uma eficiéncia maior para praticamente
toda a gama de angulos de ataque operacionais, especialmente maximizada na faixa de angulos
de ataque de cruzeiro (0-3°), atingindo uma eficiéncia aerodinamica de 17,2, em comparagdo
com 14,1 para a aeronave Milano para um valor de angulo de ataque de 3°. Isto torna a aeronave
Maverick uma aeronave mais eficiente em termos de consumo combustivel, de acordo com 0s

calculos analiticos iniciais.
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2.2  ESTUDO AERODINAMICO XFLR5

Neste subcapitulo serdo apresentados os resultados obtidos utilizando o programa
XFLR5. Trata-se de um programa de cddigo aberto que permite ter algumas estimativas em
diferentes parametros aerodinamicos que podem ser Uteis como um estudo comparativo, bem
como um estudo orientativo a meio caminho entre um célculo analitico preliminar e um estudo
mais detalhado usando CFD, embora tenha limitacbes que serdo expostas nos seguintes
subcapitulos. Os aerofolios utilizados em ambas as aeronaves foram analisados e os modelos
3D simplificado e menos detalhados de ambas as aeronaves, incluindo a asa e as empenagens,

foram simulados do mesmo modo.

2.2.1 ANALISE DOS AEROFOLIOS NACA 23015, NACA 23012, NACA 0012 E NACA 0009

Nesta subsecdo, serdo estudadas as caracteristicas dos aerofélios utilizados em ambas
as aeronaves, a saber:
e NACA 23015. Usado na asa de ambas as aeronaves.
e NACA 23012. Usado na ponta de asa da aeronave Maverick.
e NACA 0012. Usado na empenagem vertical de ambas as aeronaves.

e NACA 0009. Usado na empenagem horizontal de ambas as aeronaves.

As principais caracteristicas: espessura maxima, curvatura maxima, ponto de espessura maxima
e ponto de curvatura maxima foram obtidas da biblioteca de aerof6lios do médulo Direct Foil

Design 2D do programa, como pode ser visto na Figura 32.
Figura 32. Principais caracteristicas dos aerofdlios usados nos modelos

Fonte: XFLR5 (Préprio Autor)
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Uma vez que os dados dos diferentes aerofolios foram carregados no programa, eles
foram introduzidos para sua analise e para obter os diferentes valores de seus respectivas
polares. Para este fim, foram introduzidas condi¢des de voo de cruzeiro que foram utilizadas
nos calculos analiticos e que serdo utilizadas na analise CFD. Como mencionado acima, foram
introduzidos valores de densidade, pressao e temperatura obtidos com 0 modelo de atmosfera
ISA a uma altitude de voo de 10000 pés (3048 m). A velocidade de voo utilizada foi de 81,5
m/s, baseada nos calculos e estimativas feitos durante o curso de Projeto de Aeronaves | como
foi mencionado no comeco do subcapitulo 2.1, e o comprimento caracteristico foram as cordas
das respectivas superficies sustentadoras (raiz, ponta e corda media aerodinamica), para obter
um rango de numeros de Reynolds realista com as dimensdes e a simula¢do do modelo. Com

esses dados, sdo obtidas as seguintes graficas para os diferentes aerofolios.

Figura 34. Codigo de cores para os diferentes aerofdlios

NACR 0009
000%_t_Re 2263_14_20_deg
0009_r Re 4484 14 20_deg

NACZ 0012
0012 t Re 2438 14 20 deg
0012_r Re 4876 14 20_deg

NACR 23012
23012_Re_3613_14_20_deg

NACA 23015
23015 Re 5616 14 20 deg

Fonte: XFLR5 (Préprio Autor)
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Figura 35. Eficiéncia aerodindmica dos diferentes aerofdlios em fungdo de alfa

Alpha

o III
! h !
o
] 10.0 15.0 20.0
20,

Fonte: XFLR5 (Préprio Autor)

Como pode ser visto na Figura 33 0s aerofdlios NACA 23015 e NACA 23012 tém os valores
C; max Mais altos, sendo o valor do NACA 23015: C; pax = 1.795 em a = 17°, como foi usado
nos célculos analiticos e pode ser verificado no banco de dados de aerofélios de [9] [10] [11][12]
. O Cimax do NACA 23012 estd muito proximo deste valor, tendo uma eficiéncia maior na
faixa de angulos de ataque de cruzeiro como pode ser visto na Figura 35, 0 que € ideal para ser
usado na ponta de asa gerando menos arrasto, como foi discutido no capitulo de conceitos
tedricos. O valor de ac,, para sustentagdo nula do aerofélio NACA 23015 também € obtido,

resultando em um valor de -1.22° como foi mostrado na Tabela 15.

2.2.2 ANALISE DAS AERONAVES COMPLETAS: ASA E EMPENAGENS

Nesta subsecdo, 0 médulo de Wing and Plane Design do programa serd usado para
construir a asa e as empenagens de ambas as aeronaves para realizar uma simulacdo em
velocidade de cruzeiro para diferentes angulos de ataque. O objetivo é ter outra estimativa de
valores para poder comparar com os calculos analiticos, bem como com a analise de CFD do
préximo capitulo. Como foi apresentado nas Tabela 1, Tabela 2, Tabela 3 e Tabela 4 do subcapitulo
1.2 e na Tabela 5, Tabela 6, Tabela 7 € Tabela 8 do subcapitulo 1.3 das dimensdes gerais das

aeronaves, assim como nos angulos de torsdo geometrica estabelecidos nas 3 sec¢fes da
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envergadura da asa expostos no subcapitulo 1.4.1, sdo construidos os diferentes elementos

sustentadores das aeronaves como pode ser visto na Figura 36 como exemplo.

Figura 36. Construgdo da asa da aeronave Maverick no modulo Wing and Plane Design do programa XFLR5

vescrpoon;
|Main Wing | l:l

Symetric (® Right Side Left Side Insert before section 1| Insert after section 1| Delete section 1

y0 chord 0 offset 0 dihedral(®) twist(®) foil X-panels X-dist Y-panels Y-dist
1 a,000 1,658 a,000 0,0 2, 00NACR 23015 13Cosine 10-5ine
2 2,575 1,265 0,207 0,0 -1,50MACR 23015 13Cosine 5-5ine

3 5,150 0,830 0,414 -3, 00NACA 23012

Wing Span  10.30 m
Area 12.94 m?
Projected Span  10.30 m
Projected Area  12.94 m?
Mean Geom. Chord 126 m
Mean Aero Chord  1.30 m
Aspectrato  8.20
Taper Ratio  0.50
Root to Tip Sweep 2,30 ©
Number of Flaps 1]
Number of VLM Panels 494
Number of 3D Panels 1014

Axes [ Panels
Surfaces Qutline
[ Foil Names [[] Masses
L o
X ¥ X X 180°
Reset scale
Reset Mesh Other i

Fonte: XFLR5 (Préprio Autor)

Deve-se notar, que a torcdo geométrica dos diferentes aerofélios ao longo da envergadura das
asas foi selecionada variando-os e observando os graficos resultantes. Portanto, pode-se dizer
que o programa XFLR5 é uma boa ferramenta inicial para o dimensionamento e projeto
preliminar das asas. Uma vez inseridos 0s parametros necessarios para a construcdo dos
modelos (obtidos dos planos e modelos CAD 3D de ambas as aeronaves), a analise é realizada
para a velocidade de cruzeiro estipulada, bem como a pressdo, temperatura, densidade para uma
altitude de 10.000 pés para a faixa de alfas operacionais (-4 a 17°). Para esta analise foi utilizado
0 método de painel 3D, para fluxo incompressivel e sem arrasto viscoso, a asa tridimensional
foi modelada baseada no método vortex lattice (VLM), onde o elemento de singularidade foi a
solucdo da linha vortex da equacdo de fluxo potencial incompressivel, modelando a esteira
como uma série de painéis planos que se estendem "muito atras™ da asa [2] [3]. As faixas de
esteira foram modeladas como uma coluna de painéis finos. Na forma mais simples, estes

painéis de esteira sdo alinhados diretamente atras dos painéis da asa, como ilustrado na Figura

37. O método 3D implementado no XFLR5 € o descrito na referéncia [16] .



39

Figura 37.A esteira reta e os painéis planos na asa e na empenagem do Maverick.

Fonte: XFLR5 (Préprio Autor)

Vale mencionar que a fuselagem da aeronave foi retirada dos calculos potenciais do
XFLR5, pois o objetivo principal deste subcapitulo é ter outra estimativa rapida do
comportamento de ambas as asas (3D) e das empenagens, pois eles serdo os principais
contribuintes para as forgas aerodindmicas. Isto pode influenciar no valor da sustentacéo quanto
de arrasto aerodindmico, como serd visto nas analises numéricas do CFD. Vale mencionar
também que o estudo foi realizado sem levar em conta os efeitos viscosos como mencionado
anteriormente, o que para nimeros altos de Reynolds (3.500.000-6.000.000), como no caso
presente) pode ser considerado aceitavel, ja que a contribuicdo do arrasto viscoso € menor [16]
. Entretanto, os resultados de arrasto ndo serdo tdo precisos quanto aqueles obtidos com CFD
numericamente, uma vez que XFLR5 ndo pode prever, por exemplo, fenbBmenos de separacdo

de fluxo e stall em &ngulos de ataque elevados.

A seguir, as Figura 38 e Figura 39 mostram a distribuicdo do coeficiente de pressado, sustentacdo

e arraste induzido de ambas as aeronaves para a configuracdo do cruzeiro (o = 3°).
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Figura 38. Distribuigdo de Cp , sustentagdo e arrastre induzido da aeronave Maverick para a configuragdo de cruzeiro

Maverick Entero =

Wing Span - 10.300m =

xyProj. Span =  10.300m

Wing Area - 2002w

xyProj. Area =  12.942 m 81.50 n/s
Plene Mass = 0.000 kg 3.000°
Wing Load = 0.000 ko/m 0.000°
Teil Volure =  0.580 0.305
Root Chord =  l.esem | 0.004
Mac - Lazm : 0.828
TipTwist = 30007 s.872
Aspect Ratic =  8.197 I -0.713
Taper Ratic =  0.501 -0.000
Root-Tip Sweep =  2.302° | -0.000
XNP = d(XCp.Cl)/dCl =  3.266 m . 3.044m
Mesh elements = 809 | 0.000 m

Figura 39. Distribuigdo de Cp, sustentagdo e arrastre induzido da aeronave Milano para a configuragdo de cruzeiro

r

Milano Entero I
Wing Span =  s.020m i
xyProj. Span =  8.020m ]
Wing Area = 9.977m

XyProj. Area = 9.977 m* 4
Plane Mass 0.000 kg |
Wing Load 0.000 kg/m*

Tail Volume =  0.759 |
Root Chord = 1.658 m 5
MAC - 1.290 m |
TipTwist = 0.000° |
Aspect Ratio = 6.447 !
Taper Ratio =  0.501 !
Root-Tip Sweep = 2.955° '
XNP = d(XCp.Cl)/dCl = 3.370 m I

Mesh elements = 809

Fonte: XFLR5 (Proprio Autor)
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Como primeiro detalne a comentar, pode-se observar uma distribuicdo de sustentacdo e
coeficiente de pressdo muito mais concentrada no centro da asa na aeronave Maverick. Esta
distribuicdo mais setorizada, diferente da distribuicdo mais homogénea da aeronave Milano, é
obtida gracas a torcdo geométrica ao longo da envergadura da asa, como explicado no capitulo
sobre conceitos tedricos, e torna possivel construir uma asa com maior alongamento, ja que o
momento de flexdo na asa sera muito menor. Ao mesmo tempo, o angulo de washout na ponta
da asa, bem como o uso de um perfil da mesma curvatura, mas com menos espessura, reduz
muito o arrasto induzido, como pode ser visto nas simulac6es das figuras.

A seguir, como foi feito para os calculos analiticos, os diferentes graficos sdo apresentados para
comparacao nas subsecdes seguintes. Devido as opcBes limitadas ao representar as diferentes
polares do programa XFLR5, as principais curvas para definir o desempenho aerodinamico de
ambas as aeronaves e para compara-las serdo representadas, sem ter a opcao de representar

algumas das gréficas que foram representadas no célculo analitico.

2221  CpvsC, (XFLR5)

A relacdo entre os dois coeficientes para a gama de alfas operacionais é apresentada
abaixo, como foi feito nos calculos analiticos. Deve-se notar que uma comparacao entre 0s trés
métodos apresentados neste documento sera feita no capitulo de conclusbes, comentando as

diferencas e as razBes por tras dessas diferencas.

Figura 40. C, vs C;, para ambas as aeronaves (XFLR5): Verde-Maverick,
Cinza - Milano

Fonte: XFLR5 (Préprio Autor)
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Como pode ser visto na Figura 40, a aeronave Maverick (verde) atinge um Cp inferior para
praticamente todos os valores de C; do que a aeronave Milano (cinza), como foi 0 caso no
calculo analitico. Esta diferenca é acentuada & medida que aumenta o angulo de ataque e,
portanto, o C;, 0 que € causado pela reducdo, de uma asa em relacdo a outra, do arrasto induzido
a medida que aumenta o angulo de ataque e, portanto, a sustentacio. E por isso que para valores

mais baixos de alfa (e, portanto, C;), a diferenga entre as duas aeronaves é menor.

2222  C,vsa (XFLR5)

A curva de sustentacdo em funcéo do alfa para ambas as aeronaves € mostrada abaixo.
Deve-se notar que o programa XFLR5 também representa apenas a parte linear da curva, como
foi feito no calculo analitico, porque o modelo VLM ndo consegue simular fendbmenos de
separacdo de fluxo e stall.

Figura 41. C;, vs a para ambas as aeronaves (XFLR5): Verde-Maverick,
Cinza - Milano

Alpha

Fonte: XFLR5 (Préprio Autor)

Como pode ser visto na curva para ambas as aeronaves, a inclinacdo da curva para a aeronave
Maverick (verde) € mais acentuada do que sua contraparte para a aeronave Milano (cinza),

como visto nos capitulos tedricos e calculado no capitulo de analise analitica.
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Como comentario final sobre o grafico, o0 angulo de sustentagéo nula é dado para a ¢;, = —0.3°
para a aeronave Maverick e & ¢;, = —0.85° para a aeronave Milano, o que difere dos calculos
analiticos que deram valores mais baixos. Isto pode ser devido ao fato de que o programa nédo
levou em conta o valor Aag,;, _ que deslocaria ambas as curvas para a esquerda do grafico, e
que a fuselagem também teria uma contribuicdo para a sustentacdo total, e ndo foi levada em

conta nesta analise.

2223  Cpvsa (XFLR5)

A polar de arrasto de ambas as aeronaves é apresentada abaixo.

Figura 42. Cp, vs a para ambas as aeronaves (XFLR5): Verde-Maverick,
Cinza - Milano

Fonte: XFLR5 (Proprio Autor)

Como pode ser visto, e como foi o caso nos calculos analiticos, a aeronave Maverick tem
valores Cp, mais baixos para praticamente toda a gama de alfas operacionais. A principal
diferenga com os célculos analiticos é que, como era o caso com a curva Cp, vs C;, para valores
baixos de « (portanto de C,) ndo ha tanta diferenca entre as duas aeronaves devido a que a
influéncia do arrasto induzido é menor. A principal diferenca em rela¢do ao célculo analitico
resulta em valores C, mais baixos, principalmente devido ao fato de que a fuselagem né&o foi

levada em consideracéo na anélise, entre outras razdes.
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2.2.24 EFICIENCIA AERODINAMICA (XFLRS5)

Como o ultimo gréafico representado nesta secdo como comparativa, a eficiéncia

aerodinamica em funcdo do a € mostrada a seguir.

Figura 43.E vs a para ambas as aeronaves (XFLR5): Verde-Maverick, Cinza
- Milano

cLfcD

Fonte: XFLR5 (Préprio Autor)

Mais uma vez, pode-se ver que a aeronave Maverick tem uma eficiéncia aerodinamica mais
alta para a maior parte da faixa de angulos de ataque operacionais de vdo. Vale notar uma
anomalia que esté presente no gréafico, que € que para valores alfa muito baixos, os valores de
arrasto sdo muito baixos, resultando em eficiéncias excessivamente altas. Isto se deve, como
mencionado no inicio do subcapitulo, ao fato de que o método VLM usado pelo programa nao
levou em conta o efeito do arrasto viscoso (friccdo), de modo que para valores baixos de alfa a
contribuicdo do arrasto induzido (a principal contribuicdo para o arrasto nestas simulacgdes) é
muito baixa, resultando em uma previsédo de arrasto que ndo € muito precisa. Observa-se que a
medida que o alfa, e, portanto, a sustentacdo, aumenta, a eficiéncia se estabiliza em valores mais

esperados (cerca de 25-30), conforme calculado analiticamente.
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2.3 ESTUDO NUMERICO CFD: ANSYS CFX

Como ultima parte da analise de ambas as aeronaves, assim como a mais complexa e
precisa, foi realizada uma anélise CFD numérica de ambas as aeronaves, a fim de contrastar
todos os resultados mostrados acima e provar as melhores qualidades aerodindmicas da
aeronave Maverick em relacdo a aeronave Milano, o objetivo principal deste trabalho. O
software utilizado foi 0 Ansys CFX 15.0, e os seguintes sub-capitulos desenvolverao os métodos

utilizados para tornar a andlise robusta e confiavel.

2.3.1 CRIAGAO GEOMETRICA DO VOLUME DE CONTROLE

Uma vez que ambos os modelos CAD 3D da aeronave foram importados do CATIA para
0 modulo Design Modeler, o volume de controle a ser usado nos calculos é construido. Como
pode ser visto na Figura 44, 0 objetivo é criar um volume no qual a aeronave ocupa o centro e
suas paredes estdo suficientemente afastadas das superficies aerodinamicas em estudo para
evitar interferéncias entre elas e resultados errbneos. Também pode ser visto que, a fim de
reduzir consideravelmente o tempo computacional, apenas uma metade da aeronave é simulada,

estabelecendo o plano XZ como o plano de simetria.

Figura 44. VVolume de controle para as andlises

0 3 7000 (m)
e

Fonte: Préprio Autor
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Como ja foi feito nos calculos anteriores, as polares de ambas as aeronaves serdo feitas variando
0 angulo de ataque para uma determinada velocidade (velocidade de cruzeiro). Para este fim, é
estabelecido um eixo de rotacdo ao longo do eixo +Y com centro no centro aerodinamico do
aerofolio da raiz da asa (1/4 c,). Desta forma, a razdo de arfagem girara em torno deste eixo, e
o0 angulo de ataque sera definido corretamente, pois a velocidade incidira corretamente sobre o

aerofélio.

2.3.2 ANALISE DE INDEPENDENCIA DE MALHA

Para realizar as analises com confiabilidade e robustez suficientes, assim como para
reduzir os tempos computacionais ao minimo possivel, é necessario realizar uma analise de
independéncia da malha. Esta andlise se baseia em garantir que os resultados obtidos na analise
CFD sejam independentes do nimero de elementos da malha a medida que a malha € refinada
e, a0 mesmo tempo, procura reduzir os tempos computacionais. Antes de tudo, o objetivo é
criar uma malha adequada para 0 modelo. Como pode ser visto na Figura 44, 0 volume de
controle tem dimensdes de 80 x 20 x 80 m, ja que a envergadura das duas aeronaves é de 10,3
e 8,02 m para as aeronaves Maverick e Milano, respectivamente. A fim de capturar os efeitos
viscosos e de separacdo com suficiente precisdo, foi definida uma distancia até a primeira
boundary layer da parede de Y* =5 (calculada com [5]) para os diferentes elementos que
compdem o modelo da aeronave: asa, fuselagem e empenagem horizontal (a empenagem
vertical foi considerada parte da fuselagem, uma vez que sua contribuicéo influenciara o arrasto
apenas do ponto de vista aerodinamico). Dada a capacidade computacional disponivel e o nivel
de precisdo procurado, este é considerado um valor Y* valido para o presente estudo.

Um volume de controle menor nas proximidades da aeronave também foi criado usando a
ferramenta Sizing (Body of Influence) para que a malha seja refinada a medida que se aproxima
do corpo em estudo, a fim de evitar aumentar desnecessariamente o tempo de computacdo por
ter pequenos elementos no campo de fluido distante sem perturbar do modelo. Uma malha néo-
estruturada composta de elementos tetraédricos compreende todo o dominio, com excegé&o,
como mencionado acima, das primeiras camadas em contato com as superficies das aeronaves
onde foi criada uma malha estruturada para capturar os fenémenos da camada limite, como

mostrado na Figura 45.
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Malha criada para o estudo aerodindmico
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Fonte: Préprio Autor

Uma vez definidas as caracteristicas gerais da malha, as condi¢des de cruzeiro descritas acima

(condicBes atmosféricas padrdo ISA a uma altitude de 10.000 pés, velocidade de cruzeiro de

81,5 m/s e a = 3°) foram estabelecidas para realizar as analises de independéncia da malha.

Os resultados dessas analises para os diferentes nimeros de elementos de malha testados para

ambas as aeronaves sdo apresentados na seguinte gréafica.
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Figura 46. C; e Cp em cruzeiro Maverick
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Figura 47. C; e Cp em cruzeiro Milano
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto nas graficas acima, a variagao dos coeficientes de ambas as aeronaves é
mais perceptivel para menos elementos de malha (10°), e parece se estabilizar em valores mais
altos (4 - 10° elementos). Considera-se que, dada a capacidade computacional e os recursos
disponiveis, sendo um trabalho académico cujo objetivo é ter valores com precisao aceitavel
para comparagdo com outros métodos, dado que a diferenca maxima na variacdo dos valores
de ambos os coeficientes é de 3,6%, e dado que todas as simulagdes convergiram para um valor
assimptdtico para as forcas na aeronave em 300 iteracbes com um valor de residuais da ordem
de 10~* ,ver APENDICE B (76); um nimero de elementos de malha de 4.5 - 106 é considerado

valido para a analise.

2.3.3 CONDICOES DE CONTORNO DO MODELO FiSICO

Procede-se agora a descrever as condi¢des de contorno do modelo fisico, que definira
as condicbes de voo, assim como delimitard os limites da simulacdo. Como mencionado
anteriormente, as condi¢des atmosféricas de voo correspondem a uma altitude de voo de 10.000
fts extraida do modelo padrdo de atmosfera ISA, com uma velocidade de véo de cruzeiro de
81,5 m/s, o que representa um Reynolds baseado na MAC de 5.6-10°. Assume-se fluxo
incompressivel (ambas as aeronaves voam em regime subsdnico) e estacionario, o modelo de
turbuléncia utilizado é Shear Stress Transport (SST), que é amplamente utilizada em trabalhos
académicos [2] [3] e na inddstria aerondutica para simulacdes de CFD, que provaram obter
resultados numéricos precisos em comparacdo com 0s experimentais [6][15] . Um nivel de
turbuléncia de 5% é estabelecido e 0 modelo Total Energy é selecionado como a opcao de
transferéncia de calor para incluir a equagéo de energia no sistema de equacdes de Navier Stokes

para resolver o problema de mecéanica dos fluidos.
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Como pode ser visto na Figura 48, 0 modelo é limitado por paredes com condigdo de

Free Slip Wall, que impde uma velocidade tangencial em contato com a parede sem nenhuma
componente normal a ela, também o plano XZ com condic¢do de simetria, imp8e as mesmas
limitagdes fisicas Free Slip com o fluido, j& que ndo é de interesse a interacdo do mesmo com
o fluido na simulacdo. As superficies da aeronave divididas em: asa, fuselagem e empenagem
horizontal tém, por outro lado, uma condicdo de No Slip Wall, impondo uma velocidade zero
no contato do fluido com a parede, j& que o objetivo é encontrar as forgas exercidas pelo fluido
sobre elas. Como condigdo de contorno da fronteira Outlet, foi definida uma velocidade sem

gradiente de pressao (P,s; oy = 0 Pa) na regido de saida.

Figura 48. Condigées de contorno nas fronteiras do modelo
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2.3.4 GRAFICAS E RESULTADOS DO ESTUDO CFD

Nesta secdo, os resultados numéricos obtidos a partir das analises CFD apresentadas na
secdo anterior serdo plotados. Como nos capitulos anteriores, eles serdo divididos em varios
subcapitulos a fim de comparar os graficos individualmente. A simulacdo foi feita para uma
gama de angulos de ataque de -2 a 19°, tentando obter um numero de angulos de ataque que
fosse um compromisso entre o tempo de computacéo e a precisdo das polares representadas a

sequir.

2341  CpvsC, (CFD)

O grafico €, vs Cp, € apresentado abaixo na ordem seguida nos capitulos anteriores.

Figura 49. C;, vs Cp, de ambas as aeronaves (CFD)
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto na Figura 49, a aeronave Maverick apresenta uma melhor relagdo
sustentacdo - arrasto para valores de coeficiente de arrasto mais baixos do que a aeronave
Milano, o que € interessante do ponto de vista do véo de cruzeiro (cujo valor de C,, de acordo
com calculos numéricos é inferior a 0,05 como sera visto abaixo). Pode-se ver que a diferenca

entre o comportamento das duas aeronaves € muito menor do esperado e do que foi calculado
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pelos dois métodos anteriores (como sera visto no resto dos graficos), ja que o método CFD
leva em conta fatores no calculo que os outros métodos; analitico e potencial VLM, ndo levou
em conta ou cuja aproximacéo € baseada na experiéncia empirica e célculos estatisticos e é

muito menos precisa, como fendmenos de separacdo viscosa e turbuléncia.

2342 C, vsa (CFD)

As polares de sustentacdo para ambas as aeronaves sao apresentadas abaixo.

Figura 50. Polar de sustentagdo de ambas as aeronaves (CFD)
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto, para angulos de ataque baixos, os valores e inclinagbes das curvas sao
razoavelmente similares aos calculados pelos dois métodos anteriores. Porém, a medida que o
angulo de atague aumenta, os resultados séo significativamente menores do que o previsto, a
medida que comecam a aparecer fendmenos de separacdo e efeitos de viscosidade do fluido,
reduzindo a sustentacdo total. Pode-se observar que o coeficiente méaximo de sustentacdo é
maior na aeronave Milano do que na aeronave Maverick, no entanto, o stall na aeronave
Maverick ocorre para alfas maiores, ocorrendo para um alfa de 16°, em comparagdo com 14,5°
na aeronave Milano, gracas a tor¢do geométrica imposta ao longo da asa, o que permite que 0s
aerofélios da asa (com um angulo de atague menor) entrem em perda mais tarde, o que €
especialmente pratico numa aeronave treinadora primaria. Os alfas de sustentagdo nula (ponto
de intersec¢do da curva com o eixo X) ocorrem para um valor de -0,7° para a aeronave Maverick

e -0,9° para a aeronave Milano.
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2.3.4.3 Cp vs a (CFD)

As polares de arrasto de ambas as aeronaves sao mostradas a seguir.

Figura 51. Polar de arrasto de ambas as aeronaves (CFD)
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto, ao contrario do método VLM potencial, e do método analitico obtido de
[14], os valores do coeficiente de arrasto calculado pelo calculo numérico CDF sdo mais altos,
como esperado. Verifica-se novamente que os coeficientes de resisténcia da aeronave Maverick
sd0 menores para quase toda a gama de angulos de ataque operacionais do que a aeronave
Milano, de modo que o objetivo principal de projeto do projeto é alcancado. Mais uma vez, a
margem de melhoria € muito menor no caso do calculo do CFD que a prevista pelos outros

métodos, considerando que se trata de uma simulacdo mais proxima da realidade.
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2.3.4.4 FATOR DE ARRASTO INDUZIDO (CFD)

A curva que representa o fator de arrasto induzido de ambas as aeronaves é mostrada

embaixo.

Figura 52. Fator de arrasto induzido para ambas as aeronaves (CFD)
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Para representar as curvas da Figura 52, foram incluidos os valores do tramo linear de ambas as
polares de sustentacdo e foi realizada uma regressdo linear dos pontos deste tramo obtido
numericamente na simulacdo CFD, a fim de comparar mais facilmente com os resultados
analiticos anteriores em posteriores subcapitulos. Como observado anteriormente, a influéncia
do arrasto induzido na aeronave Maverick € menor (menor inclinago k das curvas) do que na
aeronave Milano, gracas ao washout implementado nos aerofolios da ponta da asa assim como
ao maior alongamento da asa, como visto no capitulo teérico 1.4.1, e calculado nos calculos

analiticos do capitulo 2.2.1.

2345  FATOR DE ALCANCE (CFD)

Conforme descrito para os calculos analiticos, o fator de alcance, é representado a

sequir.
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Figura 53.Fator de alcance para ambas as aeronaves (CFD)
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Fonte: Préprio Autor

Como os célculos analiticos mostraram, embora com valores mais realistas e conservadores, 0
alcance da aeronave Maverick é maior do que sua contraparte Milano para toda a gama de alfas
operacionais. Isto é especialmente importante na faixa de alfas correspondente ao cruzeiro (0-
3°), pois esta é a configuracdo de vdo na qual a aeronave passard a maior parte de seu tempo de

vbo e, portanto, tera a maior influéncia no consumo da aeronave.
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2.3.4.6 EFICIENCIA AERODINAMICA (CFD)

O ultimo gréafico, mostra a eficiéncia aerodinamica de ambas as aeronaves como uma

funcéo do angulo de ataque.

Figura 54. Eficiéncia aerodindmica de ambas as aeronaves em fungdo do angulo de
ataque (CFD)
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Fonte: Préprio Autor

No caso do célculo numérico, os valores de eficiéncia aerodindmica s&o percebidos com uma
margem de melhoria menor do que a esperada pelos outros métodos. Como ja mencionado, €
importante observar que os primeiros métodos fornecem rapidas primeiras estimativas com as
quais se pode iniciar projetos conceituais e 0s primeiros desenhos. A analise CFD, por outro
lado, é uma ferramenta mais precisa e poderosa que fornece resultados mais realistas para

refinar o projeto.

E importante ressaltar que, embora a margem de melhoria seja menor do que o esperado, a
aeronave Maverick presenta valores de eficiéncia maiores em configuragéo de cruzeiro, na faixa
de 2-3°, 0 que é um objetivo principal buscado no trabalho, pois reduzira o consumo da aeronave

melhorada em relagdo a sua contraparte original.
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2.3.4.7 EFEITOS NO FLUXO DE AR PROVOCADOS PELAS MELHORAS NA ASA

A seguir, as diferentes melhorias impostas ao desenho das asas serdo ilustradas por meio
de imagens do fluxo de ar sobre as superficies aerodindmicas, aproveitando a analise de CFD
realizada para varios angulos de ataque. Estes efeitos, que podem ser visiveis através das linhas
de corrente do fluido representado sobre o modelo, podem ser resumidos em dois: efeitos de
vortice da ponta da asa (reducao do arrasto induzido) e fenémenos de perda.

Figura 55. Vértices de ponta de asa: esquerda Milano, direita Maverick (a=2°)

Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto na Figura 55, gracas a torcdo geomeétrica negativa dos aerofélios da ponta
da asa, assim como a selecéo de um perfil na ponta com menor espessura, e, sobretudo, gragas
ao maior alongamento, consegue-se uma reducdo consideravel dos vortices da ponta das asas,
explicando a reducdo do arrasto induzido representado nos célculos acima, e explicado nos

conceitos tedricos do capitulo teérico 1.4.1.

Figura 56.Fluxo de ar ao redor da asa: esquerda Milano, direita Maverick (a=6°)

Fonte: Préprio Autor
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Pela Figura 56 é observado que a regido mais provavel de iniciacdo da perda é a raiz da asa, na
borda de saida de ambas as aeronaves, a medida que um distarbio de fluxo ou recirculacéo
comeca a ser sentido naquela &rea, & medida que o &ngulo de ataque comeca a subir para ambas
as aeronaves. Isto é ideal do ponto de vista do controle de aeronaves em vo, pois os ailerons
serdo a Ultima superficie a ser comprometida com a perda de controle de aeronaves que isto
acarretaria. Tanto a aeronave Milano quanto a Maverick cumprem com este pretexto, no
entanto, ele foi assegurado na aeronave Maverick pela colocacdo de um aerofélio com uma
torcdo geométrica mais alta na junta da asa, pois sera o primeiro aerofélio a entrar em perda da

envergadura da asa.

Figura 57. Aeronave Milano com dreas da asa entrando em perda (a=11°)

Fonte: Préprio Autor

Pode comprovar-se 0 comentado previamente das areas de entrada em perda na Figura 57, onde
é claramente visivel que a area proxima a raiz da asa da aeronave Milano tem entrado em perda,
reduzido notavelmente a sustentacdo da aeronave total. Isto pode explicar o comportamento das
polares de sustentacdo de ambas as aeronaves, ja que tem areas de ambas as asas que entram
em perda para angulos de ataque mais baixos do esperado. Este efeito sera mais amplificado na
aeronave Maverick, pois os angulos de ataque dos aerof6lios mais préximos da raiz da asa tém
valores mais altos e, portanto, irdo entrar em perda mais cedo. Portanto, a polar de sustentagdo

da aeronave Maverick foi mais afetada do que a de sua contraparte.
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2.3.4.8 EFEITOS NO FLUXO DE AR PROVOCADOS PELAS MELHORAS NA FUSELAGEM

Estes efeitos ttm um efeito menor sobre 0 comportamento aerodindmico da aeronave
em comparacdo com as melhorias implementadas na asa, no entanto, eles também devem ser

levados em conta e somados a uma melhoria geral.

Figura 58. Efeitos da melhora na cabine da aeronave nas linhas de fluxo do ar: esquerda Milano, direita Maverick (a=2°)
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto nas imagens acima, o campo de velocidade é menos perturbado atras da
cabine da aeronave Maverick do que para a aeronave Milano, o que implica em um gradiente
de pressdo menos desfavoravel e ocupando uma area menor. E também que a forma da cabine
da aeronave Maverick é melhor adaptada as linhas de fluxo, evitando possiveis separacGes de
camada limite, perturbando menos o fluido, conseguindo ambos efeitos reduzir o arraste de
pressao (separagdo viscosa), como Vvisto no capitulo tedrico 1.4.2.
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2.3.4.9 EFEITOS NO FLUXO DE AR PROVOCADOS PELAS MELHORAS NA UNIAO ASA FUSELAGEM

Como visto no capitulo tedrico 1.4.3, é amplamente utilizado na indUstria o uso de
superficies de unido e adaptacdo entre a asa e a fuselagem, evitando areas com fortes gradientes

de presséo desfavoraveis que causam separacao de fluxo ou transicdo laminar-turbulento.

Figura 59. Efeitos no fluxo de ar e campo de pressdes da unido asa fuselagem: esquerda Milano, direita Maverick

Fonte: Préprio Autor
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Como pode ser visto nas primeiras imagens da Figura 59, as linhas de fluxo da aeronave
Maverick (a direita) sdo menos perturbadas pela borda de ataque da asa da aeronave, a area de
remanso € menor, assim como todas as linhas de fluxo estdo alinhadas com o fluxo de saida na
borda de saida da asa, sem separacdo de fluxo ou transi¢do para fluxo turbulento, o que mais
uma vez melhora o arrasto parasita, assim como o arrasto geral da aeronave Maverick em
relacdo a aeronave Milano. Também é detectavel no campo de pressdo do extradds da asa
(Gltimas imagens da Figura 59) que na aeronave Maverick (direita) o gradiente de pressao é mais
favoravel na area de unido da asa com a fuselagem, ja que a velocidade entrante desde a borda
de ataque enfrenta uma pressdo menor na aeronave Maverick em comparagdo com a aeronave
Milano, o que favorece a aderéncia da camada limite ao perfil da asa e aumenta a velocidade

sobre a superficie da asa.
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3. DISCUSSOES COMPARATIVAS E CONCLUSOES FINAIS

3.1 DISCUSSOES COMPARATIVAS

Para encerrar o trabalho, e como resumo das ideias e resultados apresentados nele, vao ser
representadas as principais curvas de comportamento aerodinamico, comparando 0s trés
métodos utilizados, com o objetivo de analisar os diferentes métodos assim como entender as
principais diferencas. O final deste capitulo resumird os objetivos perseguidos, avaliando o

sucesso das melhorias propostas e das analises feitas.

Figura 60. Comparativa C; vs Cp de ambas as aeronaves dos trés métodos
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser visto nos graficos da Figura 60, a relacdo de arrasto-sustentacdo é muito
mais conservadora no caso do calculo CFD, pois inclui fendmenos que os outros métodos ndo
levam em conta. Os fendmenos de separacdo de fluxo, viscosidade e turbuléncia sdo melhor

captados neste ultimo metodo e ele oferece um célculo mais realista do que os métodos
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anteriores. O método VLM potencial do programa XFLR5 é o mais otimista dos trés, pois ndo
inclui a contribuicdo viscosa para o calculo do arrasto total, o que 0 método analitico faz, como

foi visto no calculo do arrasto parasitario pela soma dos coeficientes dos componentes.

Figura 61. Comparativa da polar de sustentagdo de ambas as aeronaves dos trés métodos
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Fonte: Préprio Autor

No caso das polares de sustentacdo comparadas na Figura 61, € claramente perceptivel
que os fendmenos de turbuléncia e separacdo da camada limite nos aerofélios da asa causam
uma diminuicdo perceptivel no computo global da sustentacdo. Isto pode ser visto no caso do
calculo CFD, onde também foram levados em conta fendmenos de separacéo e stall em toda a
superficie da aeronave (fuselagem, empenagens e asa), 0 que ndo sao levados em conta nos
outros dois célculos anteriores. Isto explica a queda do C;, .4, que difere notavelmente dos dois
primeiros metodos em angulos altos de ataque, pois pode-se ver que para angulos baixos de
ataque o comportamento dos graficos é muito semelhante, levando em conta a inclina¢do da
curva e os valores obtidos (quando este tipo de fendmenos de separagdo ndo ocorre). Neste
caso, o programa XFLR5 consegue uma boa aproximagéo da elevacao da aeronave em sua se¢do

linear, uma vez que todos os aerofolios utilizados em ambas as aeronaves foram carregados e
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analisados, bem como as tor¢des geométricas ao longo da envergadura da asa, no caso da
aeronave Maverick. Estes dados deram um resultado mais aproximado do que os célculos
analiticos, nos quais eles ndo foram levados em consideracdo e foram realizados utilizando
métodos estatisticos e estimativos.

Vale mencionar que os valores mais baixos de sustentacdo na aeronave Maverick em relacdo a
aeronave Milano se devem ao angulo de torcdo geométrica dos aerofélios da raiz da asa, o que
provoca que a distribuicdo de sustentacdo diminua naquela rea mais cedo, algo que nao estava
previsto nos calculos e estimativas analiticas, porém, o stall total da aeronave (Cj ,,qx) OCOIre
para angulos de ataque mais altos do que em sua contraparte Milano, gracas também a mesma
torcdo geométrica, o0 que é uma vantagem levando em conta as caracteristicas de uma aeronave
treinadora. E légico que na projecdo de uma nova aeronave este tipo de fendmeno imprevisto
ocorra no projeto conceitual, e é por isso que a importancia da anélise de CFD foi demonstrada
para detectar este tipo de problemas e encontrar uma solu¢do de compromisso nas primeiras

etapas do projeto.

Figura 62.Comparativa da polar de arrasto de ambas as aeronaves dos trés métodos
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No caso da Figura 62 que representa os polares de arrasto de ambas as aeronaves pelos
trés metodos utilizados no trabalho, o efeito dos fendbmenos mencionados acima é claramente
perceptivel. Comparando os gréaficos analiticos e CFD, é claramente perceptivel que para
angulos de ataque elevados, quando aparecem os fendmenos de separacao de fluxo, turbuléncia
e stall, o arrasto aerodindmico aumenta notavelmente no calculo numérico com relagdo ao
calculo analitico. Vale a pena mencionar que para angulos baixos de ataque, por exemplo na
configuracdo de cruzeiro, os calculos analiticos obtidos de [14] sdo muito precisos, com ambas
as curvas praticamente sobrepostas em algumas secdes. Isto reforca a ideia de que um primeiro

calculo analitico inicial € uma maneira 6tima de comecar a dimensionar um projeto preliminar.

Por outro lado, o grafico obtido por meio do método potencial VLM do XFLR5, prova ser o
menos preciso pelas razdes mencionadas anteriormente, pois nao leva em conta fenémenos de
arrasto por separacdo viscosa, nem leva em conta a influéncia da fuselagem no calculo, cuja

contribuicdo é notavel no computo global.

Figura 63.Comparativa da eficiéncia aerodindmica em fungdo do angulo de ataque de ambas as aeronaves dos trés
métodos

E vs a: 3 métodos de calculo aeronave Milano
20
15

10
/\\\g‘\'
58]
-10 -5 5 0 5 10 15 20
-10
-15
-20
o (Deg)

—a—(CDF Analitico

E vs a: 3 métodos de calculo aeronave Maverick

23
20
15

10
/—5—\“\\“
w
-10 5 5 0 5 10 15 20 5

-5 5
-10
-15
-20

-25
a [Deg)

—a—CFD Analitico

Fonte: Préprio Autor



65

Como ultimo caso comparativo das curvas aerodindmicas mais relevantes, a eficiéncia
aerodindmica calculada pelos métodos analitico e numérico CFD é mostrada na Figura 63.Foi
decidido excluir da comparativa a grafica da analise XFLR5 devido a anomalia ja comentada
no capitulo 2.2.2.4. Como pode ser visto, em valores baixos do angulo de ataque, quando a

contribuicdo do arrasto induzido é muito baixa, e predomina o arrasto parasita, a eficiéncia toma
valores extremamente altos devido ao fato de que na diviséo CL/CD, 0 Cp tende a zero. Este ndo

é o0 caso de valores elevados de alfa, onde a resisténcia induzida é muito maior, e predomina
sobre a resisténcia parasita, os valores destes graficos aproximam-se dos valores mais precisos
correspondentes aos calculos analiticos e CFD. Como mencionado anteriormente, os resultados
CFD produziram maiores valores de arraste e menores valores de sustentacdo devido aos
fendmenos acima mencionados, razéo pela qual, embora semelhantes, seus valores sdo muito

mais conservadores (e realistas) do que seus equivalentes analiticos.
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3.2 CONCLUSOES FINAIS

Para concluir este trabalho, uma vez apresentados todos os resultados, calculados por

diferentes métodos, varias conclusdes relevantes podem ser extraidas:

Os principais objetivos do projeto foram alcangados, que € projetar uma
aeronave aerodinamicamente mais eficiente: melhor eficiéncia de cruzeiro,
menor arraste em todos os angulos de ataque, melhor alcance, entra em perda
com margem de seguranga (sem comprometer a controlabilidade dos ailerons da
aeronave) e em angulos de ataque mais altos do que a aeronave original.

Foi observado na fase de calculo do CFD que as margens de melhoria da
aeronave Maverick otimizada sdo significativamente inferiores aos valores
previstos nos dois primeiros calculos iniciais do projeto, devido ao aparecimento
de zonas de separagéo de fluxo em altos angulos de ataque.

Durante a elaboracdo do presente trabalho teve-se uma nog¢do do processo de
desenho de um projeto aerodindmico. Ressaltando a importancia de célculos
iniciais mais simples e rdpidos para dimensionar e projetar 0os primeiros
modelos, para continuar detalhando na analise numérica CFD descobrindo
novos problemas ou solugBes para o modelo. O préximo passo seria o0
desenvolvimento de testes em tunel de vento com o modelo a ser construido
como uma etapa mais avancgada e precisa do que a analise numérica, para que o

projeto de desenho fosse concluido.
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Apéndice A - Codigo MATLAB utilizado
nos calculos analiticos

Este primeiro apéndice apresenta o codigo Matlab utilizado para realizar os calculos

analiticos e tragar os diferentes polares de ambas as aeronaves.
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clc; clear;
set_plot_characteristics
% ARRASTO PARASITA

a_SL = 328.472; ¥%m/s

v_cruz = 81.5; %m/s (Del banco de datos)

M = v_cruz/a_SL;

S_ref = 107.39; %ft"2

S_ref_MAV = 139.31; %ft~2

k_skin = 1.33*10~-5; %ft (Production sheet metal)

%Fuselagem

S_wet_fus = 178.57; %ft~2
S_wet_fus_MAV = 179.22; %ft"2

1 fus = 26.41; %ft

Re_fus = 38.21*(1_fus/k_skin)”1.053; %R_cutoff

Cf_turb_fus = 0.455/((loglo(Re_fus))”~2.58*(1 + 0.144*M"2)"0.65);
Cf_fus = Cf_turb_fus;

d_fus_max = 5.27; %ft

f = 1 _fus/d_fus_max;

FF_fus = (1 + 60/(f"3) + f/400);

Q_fus = 1;

%Asa Milano

S_wet_w = 198.59; %ft~2

1 wing = 4.23; %ft (reference length = cuerda media aerodindmica)
Re_w = 38.21*(1_wing/k_skin)”1.053; %R_cutoff;

Cf_turb_w = 0.455/((logl@(Re_w))"2.58*(1 + 0.144*M*2)"0.65);
Cf_w = Cf_turb_w;

J
.35
Lambda_w = 0;

FF_w = (1 + 0.6%t_c_w/x_c_m w + 100*t_c_w"4)*(1.34*M"0.18*(cos(Lambda_w))"0.28);
Qw = 1.25;

%Asa Maverick

S_wet_w _MAV = 281.47; %ft~2

1 wing MAV = 4.27; %ft (reference length = cuerda media aerodinamica)

Re_w_MAV = 38.21*(1_wing_MAV/k_skin)”1.053; %R_cutoff;

Cf_turb_w_MAV = 0.455/((logl@(Re_w_MAV))~2.58*(1 + ©.144*M"2)"0.65);
Cf_w_MAV = Cf_turb_w_MAV;

FF_w_MAV = (1 + 0.6*t_c_w/x_c_mw +
100*t_c_w™4)*(1.34*M"0.18*(cos(Lambda_w))"0.28);

Q_w_MAV = 1;
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%Empenagem vertical
S_wet_v = 39.39; %ft~2

1 v = 3.0296; %ft (reference length = cuerda media aerodindmica)
Re_v = 38.21*(1_v/k_skin)”1.053; %R_cutoff

Cf_turb_v = 0.455/((logl@(Re_v))~2.58%(1 + 0.144*M*2)"0.65);
Cf_v = Cf_turb_v;

B

.35

Lambda_v = 32.378*(pi/180); %Rad

FF_v = (1 + 0.6*t_c_v/x_c_m_v + 100*t_c_v~4)*(1.34*M"0.18*(cos(Lambda_v))"0.28);

Q_v = 1.05;

%Empenagem horizontal

S_wet_t = 50.27; %ft~2

1 t =2.7978; %ft (reference length = cuerda media aerodinamica)
Re_t = 38.21*(1_t/k_skin)”~1.053; %R_cutoff

Cf_turb_t = 0.455/((loglo(Re_t))~2.58*(1 + 0.144*M"2)"0.65);
Cf_t = Cf_turb_t;

.309;
Lambda_t = 12.684*(pi/180); %Rad
FF_t = (1 + 0.6*t_c_t/x_c_m t + 100*t_c_t~4)*(1.34*M"0.18*(cos(Lambda_t))"0.28);

Q_t = 1.05;
%Miscelaneous
A_max = 1.12*10.7639; %ft~2

u = 2.925*(pi/180); %Rad
D_qg_ups = 3.83*u”2.5*A_max;

A_windsh = 0.479*%10.7639; %ft"2
D_g_windsh = ©0.07*A_windsh;

CD_ups = (D_qg_ups)/S_ref;

CD_windsh = (D_qg_windsh)/S_ref;
CD_ups_MAV = (D_qg_ups)/S_ref_MAV;
CD_windsh_MAV = (D_q_windsh)/S_ref_MAV;

CD_mis = CD_ups + CD_windsh;
CD_mis_MAV = CD_ups_MAV + CD_windsh_MAV;

%Leakage & Protuberance:
L_P_factor = 1.075;
%E1l Leakage and Protuberance Drag anfade un 5-10% del total parasite drag

%(For propeller aircraft)

%Total:
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CD_©@ = L_P_factor*(CD_mis + (Cf_fus*FF_fus*Q_fus*S_wet_fus)/S_ref + ...
(Cf_w*FF_w*Q_w*S_wet_w)/S_ref + ...
(CF_V*FF_v*Q_v*S_wet_v)/S_ref + ...
(CF_t*FF_t*Q_t*S_wet_t)/S_ref);

CD_@_MAV = L_P_factor*(CD_mis_MAV + (Cf_fus*FF_fus*Q fus*S wet_ fus_MAV)/S_ref_MAV
+ ...
(Cf_w_MAV*FF_w_MAV*Q w_MAV*S wet_w_MAV)/S_ref MAV +
(CFf_Vv*FF_v*Q_v*S_wet_v)/S_ref_MAV +
(CFf_t*FF_t*Q_t*S_wet_t)/S_ref MAV);

% ARRASTO INDUCIDO:
AR W = 6.45;

e = 1.78*%(1 - 0.045*(AR_w"0.68)) - 0.64;
k = 1/(pi*AR_w*e);

AR_w_MAV = 8.2;
e MAV = 1.78*%(1 - 0.045*(AR_w_MAV~0.68)) - 0.64;
k_MAV = 1/(pi*AR_w_MAV*e MAV);

%CD_i = k*CL"2;
% K% ===mmmmmmmmm e Weights Estimation ------------------------ %%

%% Wing Maverick

rho_cr = 0.90466; % lbm/ft"3
W_fw = 292.38; % lbs

g = 2018.90148;

Nz =1.5* 1.5; % adim
W_dg = 2167.95; % lbs
lambda_w = 0.5;

W_wing MAV = 0.036 * S_ref_MAV~0.758 * W_fw"8.0035 *
(AR_w_MAV/cos(Lambda_w)”2)"0.6 * q*0.006 *

lambda_w”0.04 * (100*t_c_w/cos(Lambda_w)”2)~-0.3 * (N_z*W_dg)"0.49;
W_wing MIL = 112.92; % lbs

%% Arrasto total:

S_ref_m2 = 0.092903*S_ref; %m"2

S_ref_m2_MAV = 0.092903*S_ref MAV; %m"2

Frac_takeoff_inicial = 0.970;

Frac_cruz_takeoff = 0.985;

Weight cruz = (2758.54*%4.4482)*Frac_cruz_takeoff*Frac_takeoff inicial; %Newtons
Weight_cruz_MAV = ((2758.54+W_wing MAV-

W_wing MIL)*4.4482)*Frac_cruz_takeoff*Frac_takeoff_inicial; %Newtons

D_© _MIL = @(V) 0.5*rho_cr*S_ref_m2*CD_0*V."2;
D_O_MAV = @(V) 0.5*rho_cr*S_ref_m2_MAV*CD_0_MAV*V."2;
%D_1 = @(V)

0.5*rho_SL*S_ref_m2*V, ~2*k.*((2*Weight_cruz)./(rho_SL*V."2*S ref_m2))."2;
D_i MIL = @(V) (2*k*Weight_cruz”2)./(rho_cr*Vv.~2*S_ref_m2);

D i MAV = @(V) (2*k*Weight_cruz_MAV~2)./(rho_cr*Vv.”2*S ref_m2_MAV);

D tot MIL = @(V) D_® MIL(V) + D_i MIL(V);



D_tot_MAV = @(V) D_@_MAV(V) + D_i_ MAV(V);

V_stall = 63.8*%1.60934%0.277778; %m/s
V_max = 400*0.277778; %m/s
a = 2;

V = linspace(V_stall - a,V_max + a,1000);

%% %Plotear D_O, D_i y D_tot en funcidn de V.

figure(1)

hold on

plot(V*3.6, D @ MIL(V),'b',V*¥3.6, D_i MIL(V),'r',V*3.6, D_tot MIL(V),'k")
xline(v_cruz*3.6, " '-.k")

title('Arrasto aeronave Milano f(V)');

legend({'Arrasto parasita’', 'Arrasto induzido', 'Arrasto total','V
cruzero'}, 'Location', "North")

xlabel('Velocidade (km/h)")

ylabel('Forca de arrasto (N)');

hold off

figure(2)

hold on

plot(V*3.6, D_@ MAV(V),'b',V*¥3.6, D_i MAV(V),'r',V*3.6, D_tot MAV(V), 'k")
xline(v_cruz*3.6,"'-.k")

title('Arrasto aeronave Maverick f(V)');

legend({'Arrasto parasita', 'Arrasto induzido', 'Arrasto total','V
cruzero'}, 'Location', 'North")

xlabel('Velocidade (km/h)")

ylabel('Forca de arrasto (N)');

hold off

figure(3)

hold on

plot(V*3.6,D _tot MAV(V),'g',V*3.6,D _tot MIL(V),'r')

xline(v_cruz*3.6,"'-.k")

title('Arrastos totais ambas aeronaves f(V)');

legend({'Arrasto total Maverick', 'Arrasto total Milano'}, 'Location’, "North")
xlabel('Velocidade (km/h)")

ylabel('Forca de arrasto (N)');

hold off

%% %Plotear CD vs CL.

CL.CD = -0.4:0.1:1.8;
CD_MIL = CD_@+k*(CL_CD)."2;
CD_MAV = CD_@ MAV+k_MAV*(CL_CD)."2;

figure(4)

Plot = plot(CD_MIL,CL_CD,'r',CD_MAV,CL CD,'g");
title('CD vs CL");
legend({'Milano', 'Maverick'}, 'Location', "North");



xlabel('CD")
ylabel('CL");

%% Plotear CL vs alpha
alpha = -6:0.5:14;

m_alpha_MIL = 0.085;
m_alpha_MAV = 0.089;

CL_MIL = m_alpha_MIL*(alpha-13.9)+1.473;
CL_MAV = m_alpha_MAV*(alpha-13.8)+1.553;
figure(5)

Plot = plot(alpha,CL_MIL, 'r',alpha,CL_MAV,'g");
title('CL vs Alpha');
legend({'Milano', 'Maverick'}, 'Location', "North");
xlabel('Alpha [deg]"')

ylabel('CL");

%% Plotear CD vs alpha
alpha = -6:0.5:17;

CD_MIL = CD_o+k*(m_alpha_MIL*(alpha-13.9)+1.473)."2;
CD_MAV = CD_O@_MAV+k_MAV*(m_alpha_MAV*(alpha-13.8)+1.553).72;

figure(6)

Plot = plot(alpha,CD_MIL,'r',alpha,CD_MAV, 'g');
title('CD vs Alpha');
legend({'Milano', 'Maverick'}, 'Location', "North");
xlabel('Alpha [deg]')

ylabel('CD");

%% %Plotear Fator Arrasto Induzido.

CL_CD = -0.4:0.1:1.8;

CL_CD_cuad = CL_CD."2;

CD_MIL = CD_O+k*(CL_CD)."2;

CD_MAV = CD_@_MAV+k_MAV*(CL_CD).2;

figure(7)

Plot = plot(CL_CD_cuad,CD_MIL,'r',CL_CD _cuad,CD_MAV, 'g"');
title('Fator de Arrasto Induzido');
legend({'Milano', '"Maverick'}, "Location', "North");
xlabel('CL"2")

ylabel('CD");

%% %Plotear Fator de Alcance.

alpha = -6:0.5:17;

CD_MIL = ((m_alpha_MIL*(alpha-13.9)+1.473).7(1/2))./(CD_0+k*(m_alpha_MIL*(alpha-
13.9)+1.473).7(2));

CD_MAV = ((m_alpha_MAV*(alpha-

13.8)+1.553).~(1/2))./(CD_0_MAV+k_MAV*(m_alpha MAV*(alpha-13.8)+1.553).7(2));
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figure(8)

Plot = plot(alpha,CD_MIL, 'r',alpha,CD_MAV, 'g");
title('Fator de Alcance');
legend({'Milano', '"Maverick'}, 'Location', "North");
xlabel('Alpha'")

ylabel('(CL”1/2)/CD");

%% %Plotear E en funciodn de alpha.

alpha -6:0.5:17;

E_MIL = (m_alpha_MIL*(alpha-13.9)+1.473)./(CD_0+k*(m_alpha_MIL*(alpha-
13.9)+1.473).72);

E_MAV = (m_alpha_MAV*(alpha-13.8)+1.553)./(CD_0_MAV+k_MAV*(m_alpha_MAV*(alpha-
13.8)+1.553).72);

figure(9)

Plot = plot(alpha,E_MIL,'r',alpha,E_MAV,'g");
title('Eficiencia Aerodinamica');
legend({'Milano', 'Maverick'}, 'Location', 'Southeast"');
xlabel('Alpha")

ylabel('E");
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Apéndice B - Extracoes ANSYS CFX
15.0

Em seguida, serdo apresentadas imagens extraidas das simula¢des Ansys 15.0, como 0s
critérios de convergéncia, os proprios valores das polares ou a estruturacdo em modulos do

projeto.

e Estrutura dos modulos da simulacao.

Project Schematic

v A v B v C

2 @) Geometry « ,——M2 )} Geometry ‘—/—CZ @ setup v 4

—>3 51 Parameters 3 @ Mesh v i 3 @ souton v
Polares Maveridk >4 | (51 Parameters 4 @ Results A
Mesh Polares Maverick 5 (53 Parameters

Andlisis Polares Maverick

L[’p'.l Parameter Set

e Critérios de convergéncia e monitoramento das solucGes até a estabilidade

Momentum andMass  HeatTransfer  Turbulence (O) ~ Walland Boundary Scale  Lift ]
500 —f
o r
|
|
-500 -}
\"\,
-1000 +
3
2
2
-1500 —
2000 —
-2500 —
-3000 —
r T T T T T T
0 50 100 200 250 300

Accumulated Time Step

—— Normal Force on Asa (z) —— Normal Force on Empenagem Horizontal (z) —— Normal Force on Fuselagem (2)




Momentum and Mass

Heat Transfer

Turbuience (KO)

Wall and Boundary Scale

Lift

1.0e400

1.0e-01

1.0e-02

1.0e-03

Atriable Value

1.0e-04

1.0e-05

1.0e-06 —

Momentum and Mass

Heat Iranster

Turbulence (KO)

Wall and Boundary Scale

Litt

1.0e400 —

1.0e-01 -

1.0e-02 |

1.0e-03

Aariable Value

1.0e-04

1.0e-05 |

1.0e-06 -

150
Accumulated Time Step

—— RMS H-Energy
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1.0e400

1.0e-01 o

1.0e-02

1.0e-03 o

\ariable Value

1.0e-04 -

1.0e-05 -

1.0e-06 -

150
Accumulated Time Step

—— RMSKTUrbKE —— RMS O-TurbFreq

e Valores das polares aeronave Milano

Table of Design Points

1
2

3 | Current | -2 0,041118 | -0,10309

4 |DP1 0,04015 | 0,23001
5 DP 2 3 0,059322 | 0,57211
6 DP 3 11 0,14016 0,86935
7 |DP4 14 0,1855 1,0448 ¥
8 DP 5 19 0,32675 1,0366
9 |DP6 0,047555 | 0,41589
10 |DP7 ] 0,089207 | 0,76794
11 | DP8 17 0,26704 0,9223
+

e Valores das polares aeronave Maverick

1
2

3 | Current | -2 0,044905 -0,11511

4 |DP1 1 # 0,034386 | / 0,14256 ]
5 DP 2 F 7 0,059565 | # 0,57906
6 DP 3 10 # 0,092058 | # 0,73741
7 DP 4 13 7 0,14579 | 7/ 0,83854
8 DP 5 18 0,2631 0,84869
£
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Table of Design Points

1
2

3 | Current | -2 0,046574 | -0,1179

4 |DP1 2 0,04119 0,20151 7]
5 |DP2 6 0,055605 | 0,50801 7]
6 DP3 11 0,106 0,77823 ]
7 |DorP4 17 0,24317 0,76183 7]
8 DP 5 19 0,28828 0,78652 ]
=
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ANEXO A - Relatorios da Matéria
Projeto de Aeronaves I

Este Anexo apresenta os diferentes relatorios utilizados como base para a definicdo das
superficies das aeronaves, assim como as diferentes condicGes e limitacGes de v6o mencionadas

ao longo do trabalho.
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Aula 04 Projeto de Aeronaves |

1 Introducdo

A estimativa do peso total da aeronave pode ser estimada por:

Werew + Wypayioad
W, w,

O peso da tripulagdo (We,.,,) € conhecido pela FAR 23 e € igual a 170 Lbs por pessoa. O nu-

mero de tripulantes da nossa aeronave € 2, Entao W, = 340 Lbs

Wo = (L)

Para estimar a carga paga, pensou-se inicialmente em fazer a média aritmética de todas as
cargas pagas obtidas na base de dados. No entanto, o valor médio ¢ de 1304 Lbs, o que parecia
muito alto para nossa aeronave. Isso acontece porque no banco de dados existem aeronaves
como o Aermacchi MB-339, um avido de treinamento e ataque militar muito mais poderoso
e pesado do que desejamos. Depois de analisar os dados, no final consideramos um valor de
Wyayioaa = 70 Lbs para o payload.

Os outros dois termos da equagao (W,/ W, e Wp/Wy) serdo estimados nas proximas segoes.

2 Estimativa do peso vazio

Para fazer a estimativa do peso vazio, quer dizer, para calcular W,/ W, nos vamos utilizar a
expressao obtida no estudo paramétrico.

0 estudo paramétrico consiste em fazer um grafico de W,/ Wy vs W, com os dados das 20
aeronaves do banco de dados. Em seguida, faremos uma regressao do tipo "Power"no Excel
para obter uma equacao do tipo:
He - aom© @1
Wo

No nosso caso, os resultados foram os seguintes:

We ~0.102
— =148 W, 2.2
Wo f (2.2)

Como pode ser visto na figura Fig 4.1 abaixo, o valor de R? estd muito longe de 1, o que
indica relativamente pouca correlagao entre W,/ Wy e Wy. E por esla razao, em parte, que 0s
resultados devem ser tomados simplesmente como um guia para o projeto de nossas aero-
naves.

De fato, Raymer em seu livro "Aircraft Design - A Conceptual Approach"propoe um valor de
A=2,36eC=-0,18 (para um monomotor-pistao). Que estdo 37% e 43% distantes dos valores
obtidos.
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Estimativa do peso vazio
08
° . ®  y=147850202
07 e -

< (PR h ] " e
i R .
) ¢

05 L
04

03

Frag#o de peso vazio (We/Wo)

02

01

0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000
Peso bruto (Wo) (Ibs)

Figura 2.1: Estimativa

3 Estimativa de peso do combustivel

A fragdo de combustivel (W;/Wj) serd estimada com base no cumprimento da missao a voar
usando aproximagoes do consumo de combustivel e aerodinamica.

O perfil do tipo de missao a ser usado é uma "Missao Simples de Cruzeiro (Fig 3.1)", pois
de acordo com (Raymer, 1992), a metodologia a ser usada para calcular o peso estimado é

muito mais precisa para este tipo de missao.

M

: <+

Figura 3.1: Missao Simples
Onde:
(1) = Partida, aquecimento dos motores e decolagem

(2) =Subida (3) = Cruzeiro (4) = Loiter
(5) = Descida (M) = Manobra
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A cada um desses segmentos de missao € atribuida uma fragao de combustivel definida como
(W;/W;_1). Assumindo uma permissao de 6% de reserva e combustivel retido, a equagao que
vai ser utilizada para calcular a fracao de combustivel vai ser:

lfV[ M/X A ‘/VM
- ]. ']
“’0 06{] “0 ”ﬂ ) &l

Onde:

W, W Wo W3 Wy W5 Ws 3.3
Wo WoWiWo Wy Wy Wo ¢
Como visto anteriormente, o método descrito por (Raymer, 1992) € utilizado para estimar o
peso total da aeronave para uma missao simples. Dado que o projeto consiste de uma ae-
ronave que deve atender requisitos de treinamento militar (particularmente ensaios de ma-
nobras de ataque), devemos levar em consideracao um peso adicional de combustivel para
realizar as manobras.

Sendo assim, denotaremos AWyy o Combustivel (em libras) utilizado para executar 30 mi-
nutos de manobras, no qual, de acordo com (Nicolai, 2010), podemos estimar seu valor pela
relacdo:

AWy =TCE (3.3)
Onde:
T = Empuxo

C = Consumo especifico de combustivel (SFC)
E =Tempo de loiter

Acordo com (Raymer, 1992), os segmentos W,y /Wy, W2/ W) e W5/ W, podem ser considerados
de acordo com os valores histéricos mostrados na Fig 3.2.

(Wi/Wi )
Warmup and takeoff 0.970
Climb 0.985
Landing 0.995

Figura 3.2: Tomado de (Raymer, 1992)

Para o segmento de cruzeiro W3/ W,, recomenda-se o uso da seguinte equagao:

Ws =ex =RC (3.4)
W CRVLID) :

Onde:

R = Alcance
V =Velocidade de cruzeiro
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L /D =Razao sustentagao-arrasto

Da mesma forma para o segmento do loiter W, /W3, (Raymer, 1992) propoe a seguinte equa-
cao:

3.1 Calculo do SFC (C)

As equacdes 3.4 e 3.3 requerem o consumo especifico de combustivel C para determinar os
valores da fragao de combustivel para este segmento de missao. Para este fim, deve-se obser-
var que a aeronave que estd sendo projetada terd um sistema de propulsdo pistao-propulsor
e para este fim a seguinte equagéo € necessdria:

Wyl time
T Tthrust | "P550p,

(3.6)

De onde os valores para o Cyy,;, (brakehorse power) e n, (eficiéncia da hélice) sao tomadas
tendo em conta os recomendados na referencia. Por outro lado, V representa a velocidade de
cruzeiro que neste caso vai ser a media das velocidades do banco de dados (V = 275 ft/s).

Table 3.4 Propeller specific fuel consumption (Cﬂ)
Propeller: C= Cyy,, V/(550m,)

Typical Gy, and 1, Cruise Loiter
Piston-prop (fixed pitch) 0.4/0.8 0.5/0.7
Piston-prop (variable pitch) 0.4/0.8 0.5/0.8
Turboprop 0.5/0.8 0.6/0.8

Figura 3.3: Tomado de (Raymer, 1992)

A partir da tabela 3.3 podemos calcular entdo o consumo especifico para as condigoes de
cruzeiro e loiter, faltando apenas para manobras.

Para determinar o consumo em manobras foi necessdrio determinar-se o motor que serd
utilizado. Para isto, baseado no banco de dados foi escolhido o motor Lycoming 10-390 A1A6.
Para este motor, temos que a relagao do consumo especifico a mistura de combustivel é dada
pela figura 3.4 no qual temos que a relagido entre o consumo especifico entre a condigdo de
cruzeiro e a condigao de manobras é da ordem de 5 vezes maior.
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Figura 3.4: Consumo especifico em fun¢io da mistura de combustivel. Fonte: [4]

Levando em conta as informacoes acima, os seguintes dados foram obtidos:

Cruzeliro

Loiter

Manobras

C(1/s)

0.0000694

0.0000992

0.0003472

Tabela 1. Dados de SFC (C)

3.2 Estimativa de L/D

Para obter a relagéo 1/D, a relagiio entre a rea molhada e a drea de superficie Sy, /S,y deve

ser definida, levando em conta a figura a seguir e as caracteristicas da aeronave.
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LIS
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Figura 3.5: Tomado de (Raymer, 1992)

0 estilo de aeronave que estd sendo projetado é do estilo de aeronave Cessna Skylane, por-
tanto a relacin Sweel S, ¢ estimada serd de 4.

Tendo esta relagio podemos definir a relagio de aspecto molhado, Weag = A/ (Syee! Srep:
onde A é definido como a "relagdo de aspecto da asa"que para a estimativa de acordo com a
referéncia pode ser tirada dos dados histdricos e seu valor varia de 0 a 9. Também, levando
em conta a Figura[TH tomamos como referéncia a aeronave Bonanza que, de acordo com
(Shupek, 2020, tem um valor de A =6.2.
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Figura 3.6: Tomado de (Raymer, 1992)

Levando em consideragio o descrito no pardgrafo anterior, a relagio de aspecto da asa é de
1.55. Cujo valor, de acordo com a Fig[5.f corresponde a um L/D médxdimo de 13. Este L/Dmax
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permite obter a relagdo LD para ambos os segmentos da missdo por meio da siguente tabela:

Cruise Loiter
Jet 0.866 LD .. LD
Prop L/ Doy 0.866 L/D .,

Figura 3.7: Tomado de (Raymer, 1992)

Por conseguinte,

Cruzeiro | Lolter
LD 13 11.258
Tabela 2. Dados L/D

3.3 Velocidade, Autonomia e Alcance

Avelocidade e o alcance foram estimados por meio do banco de aeronaves que foi realizado,
respectivamente, sendo o V a velocidade de cruzeiro. Assim, os resultados sdo V=275 fifs e
R =5,18= 10% ft. Finalmente, a aeronave Bonanza, cujos dados foram tomados da referéncia
1, também foi tomada como referéncia para a autonomia da aeronave, que € E = 10800 5.

3.4 Empuxo

Para o cdlculo do empuxo, foi utilizada a poténcia méxima do motor escolhido e velocidade
médxima da aeronave, dados respectivamente por: 157 kW [5] e 364,54 ft/s (400 km/h, dada
pelo requisito de desenho), entio, da relagio entre poténcia, empuxo e velocidade, temos:

T= g =317.64 Lbf (3.7
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4 Resultados

Obtidos todos 0s dados e equagdes necessarias para a determinagio do peso total, basta
substituirmos todos 0s valores nas equaces.

Inicialmente entdo, calculando o peso de combustivel, temos:

Wy

—=10.970 (4.1)
W
Wa
— =985 42
m (4.2)
s

=~ = 0.995 (4.3)
Wi

E a partir das equagiiesZ d]e[3.5] obtemos:

Wy
— = 0.904 44
W (4.4)
Wi
— =10.909 4.5
W, (4.5)

Ou seja, de acordo com a equagdn[3 2] obtemos:
W, W e WG WG Wy
Wy~ Wy T W: WL W,
Levando em consideracdo a quantidade de combustivel necessdrio para as manobras, pela
equagdo[T.3 obtemos:

=0.7812 [4.6)

AWy =TCE=198.511bs 4.7

Logn, pela equacdo temos que o peso relativo de combustivel pode ser dado implicita-
mentie por:

W - 198,51
W‘r:l_[}ﬁ 1-0.7812 - —2 ] (4.8)

] Wy
For fim, temos todos os termos para substituirmos na equacio[.T} resultando em uma equa-
;Ao implicita em funcdo de Wy,

340+70 410

Wy = =
1o LW 02319 2pe)  0.7681- 14BWy 10+ 20

4.9)

Resolvendo a equacio acima numericamente, foi obtido um peso total de Wy = 216795 Ths.

Uma vez calculado o peso total, resta apenas calcular o peso do combustivel e o peso vaxo.
Portanto, usando as equacgdes[3.0]e[Z7] obtemos os seguintes resultados, respectivamente.

Wy = - Wo =0.135 W = 292.38 Ibs
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W, = 3= Wa = 0.676 Wy = 146566 Ibs

Estimativa de peso do combustivel

0.3
L ] 4
— 035 = 0019851287
2 . Rlzozme
3
8 -
g 0.2 L]
.,
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g 015 i
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4 .
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Figura 4.1: Comparacdo do peso da fracido de combustivel enire o banco de dados (azul) e o
valor estimado (vermelho).
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1 Introducdo

Obtidos os pesos caracteristicos da nossa aeronave, ¢ possivel comecar a dimensionar ela.
Para isto, determinaremos uma estimativa para os seguintes parametros: drea da asa (S,),
alongamento (A), afilamento (A), envergadura (b,,), corda na raiz (c;), corda na ponta (c;),
corda média aerodinamica (CMA), velocidade de estol (V;,,;;), enflechamento (A) e dreas
das empenagens vertical e horizontal (S, e S, respectivamente).

Baseado na missao que a aeronave deve cumprir (de treinamento civil e militar), foi determi-
nado que a asa serd do tipo baixa, no qual, em um pouso na dgua, por exemplo, a asa flutuard
por um determinado tempo mantendo a fuselagem acima do nivel da dgua, a estrutura nao
interfere no espaco da cabine, o trem de pouso pode ser alojado dentro da asa, possui maior
manobrabilidade lateral e permite um maior angulo de visao superior, permitindo voos de
formatura e manobras de combate.

Para tanto, inicialmente serd estimada a drea da asa, da qual, com algumas estimativas para-
métricas serd possivel obter os demais parimetros.

Dado que a nossa aeronave ¢ de treinamento tanto civil quanto militar, podemos dimensio-
nar a area da asa pela carga alar utilizando o peso total da aeronave, pois nos basearemos na
hipétese de que a quantidade de combustivel utilizada no voo nao é tao significativa, o que
implica que o peso da aeronave se mantém praticamente constante durante toda a missao,
entao, o cdlculo da area da asa serd dado por:

Wo

Sy = —m—m— (1.1)
YT Lpvz Cy,.,

stall
Vale notar que o dimensionamento deve ser feito considerando a contribuicao dos flaps, que
aumentam o Cr, . Sendo assim, serd feita uma analise inicial desconsiderando a contri-
buicao dos flaps, e uma andlise posterior a considerando, com o propésito de comparar os
resultados.

Empenagens sao pequenas asas |1], assim muitas relagoes que se aplicarao ao dimensiona-
mento das asas se aplicarao as empenagens. Entretanto, a diferenca entre estes dois é que a
asa ¢ projetada para carregar uma quantidade substancial de sustentagio, enquanto o em-
penagem ¢ projetado para operar normalmente com apenas uma fragao de seu potencial de
sustentacao. Por otro lado, os empenagens proporcionam guarnicao, estabilidade e control.

2 Dimensionamento sem flaps

2.1 Estimativa do C;,

Como a estimativa da drea da asa é baseada na decolagem e pouso, devemos dimensionar a
partir da condigao de estol (necessdria no pouso). Sendo assim, devemos estimaro C; da
aeronave.

Entao, foram selecionados 3 perfis de asas das aeronaves do banco de dados, escolhidos com
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base nos que mais apareciam e que pareciam mais condizentes com a missao (em geral com
uma espessura favoravel para obter alto Cj, Os perfis escolhidos foram: NACA 23015,
NACA 63-415 e NACA 64-215.

max)*

Para cada perfil, foi rodada uma andlise no Xfoil, obtendo as polares de C; por a, exportadas
para 0 MATLAB, para andlisede C;_, %, ac, eac, .Abaixosdoapresentadas as 3 polares,
referentes aos 3 aerofélios.

NACA 23015

o

Figura 2.1: Polar C; x a para o NACA 23015

NACA 63-415

a

Figura 2.2: Polar C; x a para o NACA 63-415
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NACA 64-215

a

Figura 2.3: Polar C; x a para o NACA 64-215

Devido a nao-lineridade das polares para altos angulos de ataque, para a determinagao de
%‘7‘,‘. foi realizada uma regressao linear entre os angulos -5 e 10°, Foram entdo obtidos os
dados apresentados na tabela 2.1.

Aerofélio [ C;,, [ 5 (deg ) [ ac, (deg) [ ac, (deg)
NACA 23015 | 1.84 | 0.1121 121 19
NACA 63-415 | 1.81 | 0.1114 3.06 20
NACA64-215 | 1.72 | 0.1114 154 21

Tabela 2.1: Dados de sustentagao dos aerofélios

Porém, estes dados sao referentes aos perfis das asas, sendo assim, levando em consideracao
que a asa tem uma geometria tridimensional, é necessdrio ajustar os valores de C; . Para
isto, de acordo com (Anderson, 1940), podemos estimar a primeira derivada do Cj tridimen-
sional em relacdo a a pela seguinte equacao:

ap i
a= fﬁ? (2.1)
Onde:
a= %%"

f = Fator de forma da asa

ap =%%

A =Razao de aspecto da asa

Como ainda ndo possuimos o valor da razao de aspecto A da asa, utilizaremos a média das
aeronaves do banco de dados, dada por A = 6,44. E entdo, a partir das derivadas do coeficiente
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de sustentagao ajustadas para a asa, € possivel calcular o Cy, , tridimensional através da
seguinte relacao (0.95 para deixar espago para erro):
C]_m‘u =095a [ﬂ(jl""” = ac,n) (2.2)

No qual obtemos os seguintes dados, referentes a asa tridimensional apresentados na tabela
2.2, junto com a média deles, que serd a utilizada para a nossa aeronave.

Aerofélio | C;, | 5~ (deg !)
NACA 23015 | 1.43 0.0849
NACA 63-415 | 1.36 | 0.0845
NACA64-215 | 1.56 | 0.0845

Média 1.45 0.0846

Tabela 2.2: Dados de sustentagio da asa

2.2 Estimativa da area da asa

Obtido o coeficiente de sustentacido mdximo, de acordo com a equagao 1.1, adotando uma
andlise inicial considerando nivel do mar, onde a densidade é de p = 1,225 kg/m® = 0,0765
Ib/ft* e 0 peso total como o estimado no trabalho anterior Wy = 2167,95 Ib, basta encontrar-
mos o valor da velocidade de estol.

Uma estimativa inicial para a velocidade de estol da aeronave foi paramétrica, sendo dada
pela média das aeronaves do banco de dados, porém o valor encontrado foi de 75,8 mph, ou
entdo, 121,7 km/h, o que é um valor consideravelmente alto. Sendo assim, como o objetivo é
desenvolver uma aeronave de treinamento que possui como requisito uma velocidade relati-
vamente baixa de estol, facilitando o pouso, foi adotada a velocidade de estol como a média
das 5 aeronaves menores do banco de dados, obtendo um valor de Vi, = 63,8 mph.

Entao, substituindo os valores na equacao 1.1, obtemos uma drea de asa de S, = 142,53 1b.

2.3 Estimativa dos demais parametros da asa

2.3.1 Alongamento

O alongamento utilizado sera dado pela média paramétrica das aeronaves do banco de da-
dos, que, como visto anteriormente € de cerca de 6,44, valor condizente com a tabela sugerida
por (Raymer, 1992), dada na figura 2.4
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Sailplane squivalent* aspect ratho =4.464 (best L/oD)¥

Propelier aircraft Equivalent aspect ralio
Hamebuilt 6.0
Cieneral aviation—single engine 7.6
Cmeral aviation—twin engine 7.8
Agricularal aircraft 1.5
Twin turboprop 9.2
Flying banat B0

Equivalenm aspect Ratio = aMi,,
Jet @ircraft ] [
let irainer 4737 — 0579
Jet Tighter [dagfighter) 5416 - 0623
Bet Tighter [peher) ERR] =L6E2
Milftary cango/Bomiber 5570 — 1075
Bet tranaport 150 o

“Eguivalenl aspisi ralio = wing span squared {wing and canard areas)

Figura 2.4: Valores tipicos de alongamento para diversos tipos de aeronaves

2.3.2 Envergadura

Para o cdlculo da envergadura, podemos partir da equacio de definicdo do alongamento,
dada por

Er

(2.3)

|

Mo qual, manipulando a equacio, temos:

"l

b

1]
Ll

1]
-]

=

2.4)
Obtendo by, = 30,3 ft.

2.3.3 Afilamento e Enflechamento

Ambos estes pardmetros foram adotados, baseados nas sugesidies do docente nas aulas e
pela facilidade de manufatura da asa e integragio com a aeronave. 0s valores adotados sdo
apresentados na tabela 23]

Afilamento | Enflechamento (deg)
05 1]

Tabela 2.3: Dados de afilamento e enflechamento

2.3.4 Cordas

Podemos estimar as dimensfies das cordas da aeronave na ponta, raiz e a média aerodina-
mica a partir das dimensdes de drea, envergadura e de tipo de aerofdlio jd definidos.
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Impondo que a asa possuird um formato trapezoidal, temos que o valor de sua drea pode ser
dada por:

(cr + )b
Sw: r zf awr

Onde:

¢, =Corda na raiz
¢y =Corda na ponta
Porém, ainda da equacio do afilamento:

Cp
A=—
Cr

Resolvendo as equagtes[ZHe[ZH obtemos ¢, =627 fte ¢, = 3,13 fi.

(2.6

Por fim, basta calcularmos a corda média aerodindmicaT:

y

Figura 2.5: Calculo geométrico da corda média aerodindmica

_ (cp— cpdlce +yer)

=t —— 2.
T 2o+ +yie - o) 2N
Onde: y = 0.25 porgque todos os aerofdlios escolhidos ndo s3o0 simétricos.

A formula [£7] foi derivada geometricamente usando a técnica explicada em aula que pode
ser vista na figura[Z 5lacima.

3 Dimensionamento com flaps

Para o dimensionamento levando em consideracio o incremento na sustentacdo causada
pelos flaps, basta adicionarmos sua contribuicio para o Cp___, redimensionando a drea da
asa, e consequentemente tdos os paridmetros que dependem dela.
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0 incremento na condig#o de sustentacdo méxima, de acordo com (Raymer, 1992), pode ser
calculado por:

S
ACr__=AC; 5 o

max s"!

cosA 3.1)
Onde:

Stiapped = Area da superficie com a presenca de flaps

Sref = Area da superficie de referéncia (S,,)

A=0°

E o pardmetro AC;,_ =0.9 pode ser obtido da tabela apresentada na figura[J.1) (plain flaps).

High-lift device ac,
Flaps
Plain and split 0.9
Slotted 1.3
Fowler 1.3¢" /¢
Double slotted 1.6 c'/c
Triple slotted 1.9¢" /¢
Leading edge devices
Fixad slot 0.2
Leading edge flap 0.3
Kruger Map 0.3
Slat 04c'/c

Figura 3.1: Tomado de (Raymer, 1992)

Sfiapped! Srey fOi estimado usando a vista de elevagio das aeronaves associadas aos aerofo-
lios NACA escolhidos para o cdlculode Cp__ .

"= .

e
I g
|

Figura 3.2: PZL-130TC 11 Orlik

:

»
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“I-umo( NMOP « 11,85
,ﬂ 2 A od

Areaof LEFS=23.73

Figura 3.3: EMB-312 Tucano
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Figura 3.4: Slingsby T67M
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Aerof6lio Aeronave Sﬂ.,pmls,,, ACL_“
NACA 23015 Slingsby T67M 0.5291 0.4762
NACA 63-415 | EMB-312 Tucano 0.4994 0.4494
NACA 64-215 | PZL-130TC1I Orlik 0.5575 0.5018

Tabela 3.1: Resumo do dimensionamento com flaps

4 Estimativa da area da empenagem horizontal e vertical

Para o dimensionamento dos empenagens, serd levada em conta uma configuragdo conven-
cional. De acordo com a referéncia bibliogréfica, a caracteristica alongamento e afilamento

para a aeronave pode ser estimada por meio da tabela a seguir.

Horizontal Tail Vertical Tail

R R A A
Fighter 3-4 02-04 06-14 02-04
Suailplane 6-10 03-05 1.5-20 04-046
Others 3-5 0306 1.3-20 03-06
T-tail - - 07-12 06-10

Figura 4.1: Alongamentos e Afilamentos. Tomado de (Raymer, 1992)

Qutro pardmetro que serd necessario para determinar as dreas das empenagens € o Coefici-
ente de Volume da Empenagem Vertical. dado estatisticamente pela tabela a seguir.

Typical Values
Horizontal ¢y | Verticol ¢y

Sailplane 0.50 002
Hamebuilt 0.50 0.04
General owation—single engine 0.70 0.04
General oviaton—twen enging 080 007
Agricultural 050 0.04
Twin tuboprop 0.90 008
Flying boat 0.70 006
Jet frainer 0.70 0.06
Jet Nghter 040 0.07-0.12*
Miktary corgo/bombes 1.00 D.08
Jat frarspont 1.00 0.09

Figura 4.2: Coeficiente de Volume da Empenagem.Tomado de (Raymer, 1992)

Finalmente, um pardmetro a ser determinado a fim de calcular a drea da empenagem € o
comprimento da fuselagem.
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Length = a W5 (I or {m})

Sailplane—unpowened 0.84 [0.383} 0.48
Sailplone—powered 0.71 {D.316} D.4a
Hornebult—metal fwood 368({1.35) 023
Homebull—composite 3.50{1.28) 023
General ovinfion—single engine 4.37 (1.6 0.23
General mvinfion—hwin engine 0.86 [0.366) 042
Agricutturol orcroft 404 [1.48} 0,23
Twin furboprop 037 {0065 051
Flying boot 1.05 (0439} 040
Jet trainer 0.79 [0.333} 0.41
Jet fighiter 0.93 [0.389) 0.3%
Military corgo,/bomber 0.23 {0,104} 0.50
Jet frarspart - 0.67 {0.287) 0.43

Figura 4.3: Comprimento do Fuselagem.Tomado de (Raymer, 1992)

4.1 Empenagem Horizontal

Seguindo as referéncias bibliogréficas citadas em sala de aula [Raymer, 1992, uma estimativa
das dreas das empenagens horizontal e vertical pode ser feita com base em dados ji calcula-
dos, ou estimados a partir de aeronaves similares.

Usando a tabela de alongamentos e afilamentos de diferentes tipos de aeronaves depen-
dendo de sua morfologia Fig ] levando em conta que nossa aeronave € uma treinadora
civil e militar de asa baixa movida por um motor de pistdo no nariz. Olhando para as diferen-
tes categorias, levando em conta a descricdo dada acima, a aeronave em estudo poderia ser
categorizada em Others. Ao calcular a média dos valores nos intervalos mostrados, obtemos
valores de alongamento e afilamento serdo de 4 e (.45 respectivamente.

A drea da empenagem horizontal é entdo calculada usando as equagies obtidas de [Ray-
mer, 1992]. Desenvolvendo o conceito tedrico por trds dessas equages; o objetivo da cauda
& compensar o5 momentos aerodindmicos da asa, portanto, o tamanho da cauda deve ser
proporcional ao tamanho da asa. Por outro lado, levando em conta que a forga da cauda é
proporcional a suas dreas, e que a eficiéncia da cauda é proporcional a suas dreas pelo brago
do momento da cauda, este produto tem unidades de volume, razio pela qual é chamado de
Coeficiente de Volume da Cauda. Diferenciando agora entre estabilizador horizontal e vertical
através do estudo das equacies de dinimica de vio longitudinal e latero-direcional, para o
primeiro, os momentos de arfagem da aeronave estdo diretamente relacionados com a corda
média aerodindmica c. Para o fdltimo, por outro lado, os momentos de guinada estio dire-
tamente relacionados com a envergadura da asa byy. Ambas as equacies dos coeficientes de
volume da cauda séo assim obtidas.

_ ovrbwSw

5
VT Tor

4.1)

10
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Onde:

Cyr: Coeficiente de Volume da Empenagem Vertical, [1.2]

by Envergadura (sem flaps)

Sw: Area da asa (sem flaps)

Ly1: Momento do brazo do empenagem. De acordo com (Raymer, 1992) vai ser o 60% do
comprimento do fuselagem.

_ cuTowSw

Sur
Lut

4.2)

Onde:

Cyy: Coeficiente de Volume da Empenagem Horizontal, [$7]

oy Corda Média Aerodindmica (sem flaps)

Sw: Area da asa (sem flaps)

Lpr: Momento do brazo do empenagem. De acordo com (Raymer, 1992) vai ser o 60% do
comprimento do fuselagem.

05 dados da tabela [£.2]sdo0 utilizados para obter o coeficiente de volume do estabilizador
horizontal. Dada a descricio da aeronave, ela deve ser classificada na se¢do de aeronaves
agricolas, pois sua morfologia & a mais semelhante, portanto resulta em um Cyp de @5 Os
dados Sy e cyy jé foram calculados nas segiies anteriores, resultando em valores de 14253 fi°
e 5 1687 [t respectivamente.

Como ja mencionado, a morfologia mais semelhante a de nossa aeronave serd do tipo agri-
cola, porianto, usando a formula e os dados da tabela [£.3] comrespondente a uma aeronave
agricola, obtemos um comprimento de fuselagem igual a 23.64 fi. A estimativa feita em [ Ray-
mer, 1992] para uma aeronave com o sistema de propulsio no nariz estabelece um brago de
momento para a cauda de 60 por cento do comprimento total da fuselagem, por tanto Ly
toma um valor de 14.18 i, para um peso Wy de 2167,95 Ibs calculado em apartados anterio-
res. Assim, a substituicdo na equacio 4.2:

Sur=2597fF1%
4.3)

Para o cilculo do resto de parimetros aerodindmicos das empenagens (¢, ¢;, bgy. byT, T)
foram usados os mesmos métodos que foram usados na asa.

4.2 Empenagem Vertical

Levando em conta a Fig[i1] e sabendo que nossa aeronave estd na categoria "Outros”, 4 es-
timativa que serd feita & um valor intermedidrio na faixa apresentada na tabela. Portanto, os
valores de alongamento e afilamento serdo de 1.6 e 045 respectivamente.

11
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Por outro lado, para a estimativa da drea de empenagem vertical (5yr). serd utilizada a se-
puinte equacio:

_ GyrbwSw

Sy
Lyt

(4.4)
Onde:

Cyrr: Coeficiente de Volume da Empenagem Vertical, [12]

by Envergadura (sem flaps)

Sw: Area da asa (sem flaps)

Lyr: Momento do brazo do empenagem. De acordo com (Raymer, 1992) vai ser o 60% do
comprimento do fuselagem.

De acordo com as Figuras [£3) e £33 e o tipo de aeronave mais proximo ao estimado € o
Agricola, portanto os valores para Cyr @ Lyy sdo 0004 e 23,641 (Comprimento do Fusela-
gem)*(0.6) = 14,18 fi respectivamente, para um Wy de 216795 [bs. Por em tanto, sustituindo
na ecuacio L4

Syr=1218f¢
(4.5)
5 Resultados
Asa sem flaps | Asacom flaps | Emp. Horlz. | Emp. Vertl.
] 142.53 107.36 25497 12.18
Al-] .44 6.44 4 1.6
A0-} 0.5 0.5 0.5 0.5
b (ft) 30,2968 26.2949 10.1922 4.4145
cr (It} 62726 54441 3.3974 36788
or () 3.1363 27220 1.6987 1.8394
€ (f) 51657 44834 27978 3.0296
A (graus) 0 0 0 0
V1o (mph) B3.8 618 B3.8 638

Tabela 5.1: Resumo dos resultados

Mesta tabela de resultados se vé claramente como, para suportar o peso do avido, a asa ndo
precisa ser tio grande porque a sustentacdo ¢ maior com os flaps.
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1 As 3 vistas

Figura 1.1: Vista lateral

Figura 1.3: Vista de topo
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2 Estimativa de peso da aeronave usando o peso dos
componentes

Componente ! Método | M.Saadrey | Raymer
Asa 74.12 112.92
Empenagem horizontal 38.06 0,17
Empenagem vertical 22.42 20.94
Fuselagem 318.76 489.03
Trem de pouso 102.45 114.72
Muotor 450.19 505.73
Sistema de combustivel 26.69 49.53
Miscelaneas 783.00 1143.12
Fuel 29238 29238
Total 2118.07 275854
Primeira estimativa Peso total | 2167.95

Tabela 2.1: Peso de cada componente (todos em libras)

[

111



UNIVERSIDADE DE SAO PAULO

Determinacao do arrasto total da aeronave
Aula #08

Guillermo Alonso Beltran, Carlos Hoyos Cabezas
Juan David Blanco, Victor Marques Moreno
(Group 1)

June 8, 2022

ENGENHARIA
AERONAUTICA

USP - SAO CARLOS

Projeto de Aeronaves 1
Curso de Engenharia Aeronautica

112



113

Aula 08 Projeto de Aeronaves |

1 Estimativa de area molhada da aeronave

1.1 Area molhada da asa

Figura 1.1: Vista da drea exposta da asa

Como t/c=>0.05
!
S S '1.997 + o.sz-c-] (1.1)
Onde: p
Z=015  Serposea=46.73 it (12)
Portanto:
Swer =96.04 ft? (1.3)

1.2 Area molhada da empenagem vertical

oo
LT

P4
e
——— - 3
e S
) P
-

Figura 1.2: Vista da area exposta do empenagem vertical

Como t/c>0.05

Sornt = Bispanat [ 1.977+0.52%' (1.4)
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Onde: p
==012  Serposea=3.84 it (1.5)
Portanto:
Swee = 7.83 7 (1.6)

1.3 Area molhada da empenagem horizontal

Figura 1.3: Vista da drea exposta do empenagem horizontal

Como t/c=>0.05
t
Biii= Seipoit [ 1977+ O'SZEJ 7
Onde: i
== 0.15  Serposea= 123512 (1.8)
Portanto:
Swer =25.00 ft* (1.9)

1.4 Area molhada da fuselagem

Figura 1.4: Area of the side view
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Figura 1.5: Area of the top view

Apap t Aside)
Sw¢=:3.4[u'| (1.10)
2 J
Onde:
App= 2801 1% Agg.= 2555 fit° (1.11)
Portanto:
Ser = 91,05 fit? (1.12)

1.5 Sumario

Asa | Emp. Vert. | Emp. Horiz. | Fuselagem | Total
Area molhada (%) | 96.04 7.83 25.00 91.05 22036

Tabela 1.1: Area molhada dos componentes da aeronave

2 Arrasto total da aeronave

2.1 Arrasto Parasita

De acordo com Raymer (1992), o coeficiente de arrasto parasita Cp,, ou ainda, coeficiente
de arrasto de sustentacio nula, pode ser obtido pelo método da Soma dos Componentes da
Aeromave (Individuais) no qual s3o levados em consideracdo o arrasto por fricgdo, de pres-
si0 por separacdo viscosa, interferéncia, misceldneo (rodas e estrutura dos trens de pouso
e arrasto de pressio na cauda da aeronave) e de demais protuberdncias. Vale notar que es-
tas estimativas sdo referentes d voos subsinicos, vilidos para nossa aeronave gue ndo atinge
nem Mach 0.3, Resumidamente € representado pela equacio:

E C_]", FF: I:h: chr

+ Chpee T O (2.1)
Su'_f'

l:CDq]JHbSI.:\ﬂI.ECI =
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2.1.1 Arrasto de atrito

Inicialmente, podemos estimar os coeficientes Cy, tanto para regides de escoamento laminar
quanto de escoamento turbulento a partir das equagoes[Z.2) e[Z7} respectivamente.

0.328
0.455
Cron= 2.3)
fa = logioRe) ™™ (1+0.144 M2)055

Onde M € o nimero de Mach, e Re é calculado para cada componente considerando o Rey-
nolds de Cutoff, dado por:

1053
] 2.4)

Re=38.21 [ﬂ
ksh'n
E k € um coeficiente de rugosidade do material, que no caso da nossa aeronave foi adotado
como sendo ksz;, = 1.33-107° f ¢, referente ao material metdlico aerondutico tipico.
Vale destacar que o Cy final de cada superficie foi calculado como uma ponderagdo dos per-
centuais de cada escoamento, baseados na tabela[Z.T]

Afcinable Lominor Flow os o Percentage of Fuseloge Wing and Tails,
Weted Area % %
Sabsanie

Geneml ovanion—ciossic production meinl 0 10
Genend awerion—Smooth mefd (N0 mls O crocks) 10 35
Genel avation—Smooth makled composies 25 50
Salp kne—amooth molded compoaites 35 70
Heloopler —fodtiond desion 0 0
Melcophr—amooth desgn 20 20
Ol fet—clasic production madd 5 10
Ol jet—reseach godt (possive) 25 50
Owil jet==reseorch god (with aclive suclion) 50 80
Miitary arcratt with camoufioge 0 0
Curert 0 0
Ressarch goal (with octhve suetion) 20 40

Figura 2.1: Estimativa da porcentagem de escoamento laminar para cada componente

Em seguida, estimamos o fator de forma FF; de forma separada, sendo na fuselagem dado
por:

FF,.,,:(I+%+%] 25)
Onde:
! fus
= ; (2.6)
Sendo:
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Ipys=7.205 ft: Comprimento da fuselagem
dyys_ . = 1.606 f1: Didmetro maximo da fuselagem

Para os demais componentes, o fator de forma foi estimado por:

0.6 .

FF:‘] !
o= | 0L

[ 1) Ina 7
l%]«r](lo;‘ ?} 1.34 M (cos A )08 27

Onde:
(t/c): Espessura maxima de cada componente em porcentagem da corda

(x/¢)m: Posicdo da espessura maxima de cada componente em porcentagem da corda
Ac: Enflechamento

Figura 2.2: Enflechamento do Emp. Verti.  Figura 2.3: Enflechamento do Emp. Horiz

E por dltimo, o fator de interferéncia foi estimado para cada componente como o valor suge-
rido por Raymer (1992). Sendo assim, temos que todos os pardmetros sdo apresentados na

tabelalZ1]

Componente (Ciami10° | (Cpleurs-10° | Cr-10° | FE. | Qc | Swet (f19)
Fuselagem - 23.93 2393 1.676 1 91.05
Asa 2.641 25.79 2347 1455 | 1.25 96.04
Empenagem Vertical 3.246 2747 25.05 1.295 | 1.05 7.83
Empenagem Horizontal 3.385 27.83 25.39 1.264 | 1.05 25.00

Tabela 2.1: Pardmetros de arrasto parasita para cada componente

(%2
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2.1.2 Arrasto Miscelaneo

O arrasto miscelaneo inclui as caracteristicas especiais de uma aeronave, como flaps, trem
de pouso sem retracdo, uma fuselagem de popa invertida, entre outras que sdo estimadas
e adicionadas ao total, esses dados sdo determinados com testes e métodos empirico. Um
desses métodos € a utilizagdo do termo "drea de arrasto"(ID/q) [f£?], este parametro quando
dividido pela drea de referéncia do componente produz o coeficiente de arrasto parasita para
esse componente.

Um dos arrastros miscelaneos é acentuado na parte traseira do fuselagem causando separa-
¢ao de fluxo adicional, que para velocidades subsonicas pode ser aproximado com:

DI Gupsweep = 383U Aprax (2.8)
Onde o y € dngulo de ascensdo da linha central da fuselagem (radianos) e Amax € a drea

maxima de se¢do transversal da fuselagem. Esses dados foram determinados pelo desenho
realizado no CATIA da aeronave, mostrados nas figuras[Z. 47 respetivamente.

Figura 2.4: Angulo de ascensdo [graus] (CATIA)

Figura 2.5: Se¢do de fuselagem (CATIA)
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Ao realizar as diferentes conversdes de unidades, o resultado foi obtido da seguinte forma
D Gupsweep = 0.0272 f12.

) mesmo método & usado para calcular o arrasto do trem de pouso e do windsheald. Para
o trem de pouso, devem ser levados em conta os seguintes componentes Streamlined wheel
and tire e o Streamlined strut. Usando a tabela 2.2 do Raymer (1992) e as vistas desenhadas
nos relatorios passados os seguintes dados sdo precisos para o calculo do arrasto.

Componente Area (m2) | Cp.
Streamlined wheel and tire 0064 0.18
Streamlined strut 0048 0.05

Tabela 2.2: Area de arrasto trem de pouso

Levando estes dados em consideracio, a expressio para obter o arrea de arrasto do trem de
pouso vai ser:

DI gs=1.2 (0064« 018+ 0.048 « 0.05) 2.9)

Onde o 1.2 € um termino para explicar interferéncia mitua ou a soma dos arrastes dos com-
ponentes da engrenagem. Da mesma forma, o [ g foi calculado para o windshear, levando
em conta as seguintes dimensoes, e tendo em conta que a drea frontal do elemento pode ser
considerada como a mitade da drea da elipse:

Figura 2.6: Secdo de Windshear

Area I_.I"rz} Cpon DN s {;'12]
5.1559 0.07 0.3609
Tabela 2.3: Area de arrasto windshear

Para obter o coeficiente de arrasto parasito de cada um dos componentes acima mencio-
nados, é suficiente multiplicar a drea de arrasto vezes a drea de referéncia. Por outro lado,
0 arrasto de arrasto miscelineo Cppig- vai ser a suma dos arrastos mscelidneos estimados
(CDyupCDg, CD gycy)-
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Sref | Diqups | Diqus | DIgusy | CDups | CD1g | CDyis | Comise
107.36 | 0.0272 | 0.1798 | 03609 | 253e-04 | 00017 | 00034 | 0.0053
Tabela 2.4: Resultados

2.1.3 Arrasto de Leakage e Protuberancias

Este tipo de arrastro leva em conta dois componentes ou fendmenos. O primeiro, o arraste
de leakage, leva em conta a sucgio de ar pela aesronave em areas de alta pressdo, e a liberacdo
dele em dreas de baixa pressdo. O momento aerodindmico causado pela succdo do fluxo de ar
causa um aumento no arrasto aerodindmico, e o fluxo exalado tende a causar uma separacio
do fluxo na drea que € liberada. O tipo de arrasto por protuberancia leva em conta antenas,
luzes, carcacas de atuadores e outros itens que perturbam a superficie aerodindmica da ae-
TONAve.

De acordo com a referéncia [Raymer (1992)] é possivel estimar ambas as contribuigies como
uma porcentagem adicionada a resisténcia total. Usando os valores extraidos de [Raymer
(1992)], e para o tipo de aeronave em estudo, seria adicionado um aumento de 5-10 por cento
no arrasto (avido a hélice), a média serd escolhida como a porcentagem a ser adicionada; 7.5
por cento.

2.1.4 Arrasto Parasita Total

Sendo a drea de referéncia 5.5 = lﬂ?.&ﬁ_,l"!z. temos que o valor final para o coeficiente de
arrasto parasita sendo Cp, = 0.0146. A partir deste resultado, podemos estimar a relacdo
entre o arrasto parasita total Dy em fungdo da velocidade de voo, como:

1
Dy=5p V2§, Cp, = 0.0889 V2 (2.10)

Vale notar que a densidade do ar utilizada se refere  do nivel do mar, a velocidade € dada em
km/h e o arrasto em M.

2.2 Arrasto Induzido
De acordo com Raymer (1992), podemos calcular o coeficiente arrasto induzido Cp, como
uma func¢do que depende do coeficiente de sustentacio ao quadrado, ou seja:

Cpi= kCi (2.11)
Onde, k é determinado por:

1
mARe
Sendo AR o alongamento da asa, e € € o coeficiente de Oswald, estimado por:

(2.12)

e= 1.78(1- 0.045 AR?58) — 0 64 2.13
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Dado que o alongamento da nossa asa & de 6.44, obtemos a seguinte relacio entre o coefici-
ente de amrasto indurido em fungio do coeficiente de sustentacio:

Cpi=0.0578CF (2.14)

Por fim, podemos calcular o arrasto total em fungio da velocidade de voo, no qual, temos
que

1
W:L:Epvzs..,cl (2.15)
e
1 2
I = EPV Swlni (2.16)
Logo, obtemos:
2
L ]
1oV25, 1pVi5,

_ 2Ew? _ 1293500
Topvis, T vz
Vale notar que a densidade do ar utilizada se refere  do nivel do mar, a velocidade € dada em
km/h e o arrasto em N.

217

2.3 Arrasto Total

Temos ent3o que o arrasto total é dado pela soma do arrasto parasita total 10 e do arrasto

induzidoZI7]

Com estes dados podemos desenhar a curva dos arrastos parasita e induzido e da sua soma,
a total. O grifico & apresentado na figura[2.7] Como pode ser visto, o gréfico fol construido
entre a velocidade de perda e a velocidade maxima (faixa de velocidades da aeronave). Tam-
bém pode ser visto que o arrasto pardsito aumenta com o aumento da velocidade & medida
que o inducido diminui. A velocidade minima de arrastro estd entre 100 e 150 km/h.
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Figura 2.7: Curva de arrasto total da aeronave

Parasita (Cpyp)

Induzido (Cp;)

Total (Cprorar)

Coeficlentes de arrastro 0.0146

0.0020

0.0166

Tabela 2.2: Coeficientes de arrastro em cruzeiro

10
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