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RESUMO

Este projeto estuda a influéncia de elementos de ponta de asa no desempenho de uma
asa trapezoidal de um aeromodelo projetado para a competigdo SAE Aerodesign
Brasil. Foram analisadas 3 configuracdes distintas de ponta de asa: auséncia de
dispositivo, presenca de endplate e presenca de winglet. Para simplificacdo da
andlise, escolheram-se as configuragdes de estol ¢ de cruzeiro para avaliagio
experimental em tinel de vento. O estudo foi realizado com a obtengo da
distribuigio de pressées no prototipo ¢ o céleulo das forgas surgidas devido ao
escoamento. As analises foram de cariter quantitativo com a medigo das grandezas
aerodinimicas envolvidas (através da integragéio das presses ao longo da superficie
da asa) e qualitativas (através do uso de técnicas de visualizagdo do escoamento no
ensaio em tinel de vento e de simulagdes numéricas em CFD). Os resultados
indicam que o uso do winglet gera um aumento significativo na razéo sustentagfio-
arrasto (L/D) em ambas as condigBes, e o uso de endplate também gera beneficios,

porém em menor grau.



ABSTRACT

This project studies the influence of wingtip devices in the performance of a
trapezoidal wing projected for the SAE Aerodesign Brasil competition. Three distinct
configurations of wing had been analyzed: without any device, presence of endplate
and presence of winglet. For simplification of the analysis, the configurations of stall
and cruise flight were chosen for experimental evaluation in the wind tunnel. The
study was carried through measurement of the pressure distribution in the prototype
and calculation of forces due the incoming air flow. The analyses were of
quantitative character with measurement of involved aerodynamic forces (through
integration of the pressures along the wing surface) and qualitative (through
techniques of visualization of the flow in the wind tunnel and numerical simulations
in CFD). The results indicate that the use of winglet generates a significant increase
in lift-to-drag (L/D) in both conditions, and the use of endplate also generates

benefits, however in lesser degree.
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1. INTRODUCAO

O estudo de elementos de ponta de asa surge como decorréncia da necessidade de
revisar projetos ja executados, com a intengdo de obter ganhos no desempenho, com
custos reduzidos, quando comparado ao inicio de um projeto novo de uma aeronave.
Além desta necessidade, para condigbes limite de projeto, como no caso do
aeromodelo fabricado para a competicio SAE Aerodesign, onde limitagSes de
envergadura exigem o estudo de formas alternativas para melhorar a aerodinamica. O
presente estudo visa uma andlise inicial dos ganhos aerodinimicos decorrentes da
utilizagdio de dispositivos de ponta de asa numa asa projetada para um aeromodelo de
competi¢io.

A analise de trés configuracdes de ponta de asa, auséncia de dispositivo,
endplate e winglet; foi realizada sob foco qualitativo com o uso de técnicas de
visualizagiio do escoamento em ensaio experimental e simulagdes numéricas € sob
foco quantitativo com o célculo das forgas aerodindmicas.

O trabalho apresenta aspectos conceituais sobre o estado da arte ¢ as
atividades experimentais realizadas, conforme poderd ser visto nos capitulos
seguintes.

O capitulo 2 ressalta os objetivos deste projeto e, em seguida, no capitulo 3 ¢
apresentada a fundamentagfio tedrica dos fendmenos envolvidos, revisdo histérica e
descrigdo da geometria de diversos elementos de ponta de asa. Os capitulos seguintes
apresentam a metodologia (capitulo 4), fornecendo informagdes quanto a definigio
da geometria dos protétipos estudados, € os procedimentos ¢ aparatos expetimentais
(capitulo 5), com a defini¢io das condi¢des dos ensaios ¢ quais serdo as andlises. O
capitulo 6 apresenta de forma resumida os passos de fabricagdo dos protétipos.

Os capitulos 7 ¢ 8 apresentam os resultados dos ensaios, sob forma de
medidas de pressio na superficie do protétipo, fotos da visualizagdo do escoamento
nas diversas configuraces e imagens das simula¢Ses numéricas. Ao final € retomada

a discussdo dos resultados e apresentadas idéias para projetos futuros.



2. OBJETIVOS

Neste projeto estudaremos uma 4rea da mecanica dos fluidos, a aerodinimica, com o
estudo experimental de uma configuragdo de asa com trés diferentes dispositivos de

ponta. Os objetivos, entdo, sdo:

e Estudar diversas configuragdes de ponta de asa de uma aeronave, no caso em
particular de um aeromodelo, seguindo algumas limitagSes de projeto
determinadas pela competi¢io SAE Aerodesign Brasil;

e Analisar a alteragiio no escoamento devido a presenga dos dispositivos de
ponta de asa. Como exemplo, temos, a diminuigdo ou aumento dos vortices
de ponta de asa, o atraso no descolamento da camada limite da asa, entre
outros efeitos.

e Avaliar ganhos de desempenho, tanto aerodindmica quanto de estabilidade,

economia de combustivel.



3. FUNDAMENTACAO TEORICA
3.1. Vértices de ponta de asa ¢ arrasto induzido

Sempre que trata-se de asas finitas (tri-dimensionais) nos deparamos com uma
significativa diferenga em relagio ao estudo bi-dimensional de perfis, o surgimento
de uma componente de escoamento na diregdo da envergadura, que leva a existéncia
de alguns fendmenos que serdo descritos abaixo.

O mecanismo fisico para a geragio de sustentagdio na asa € a existéncia de
pressdio maior pa superficie inferior ¢ menor pressdo na superficie superior. Esta
diferenca de pressdo é que gera a sustentagio e como “sub-produto” desta diferenga,
0 escoamento na regifio da ponta da asa tende a contornar a ponta, indo da regido de

maior pressdo, na parte inferior, para a regifo de menor pressdo no topo (Figura 1).
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Figura 1- Transi¢fio do escoamento intradorso-extradorso (ANDERSON, 1984)

Como resultado, no topo da superficie da asa, existe uma componente de
escoamento na diregiio da ponta para a raiz, causando um deslizamento das linhas de
corrente da parte superior da asa na diregdo da raiz. Da mesma forma, na superficie
inferior da asa, existe uma componente do escoamento na diregdo da raiz para a
ponta, fazendo com que as linhas de corrente deslizem para a ponta. Isto mostra o

carater tri-dimensional do escoamento numa asa finita (Figura 2).
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Figura 2 - Alteracfio das linhas de corrente devido a existéncia da componente transversal de
velocidade (ANDERSON, 1984)
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A tendéncia de o escoamento “vazar” na extremidade da asa gera um outro
efeito importante na andlise aerodindmica. Este escoamento estabelece um

movimento circulatério que caminha para fora da asa. Sfo os chamados vértices de

ponta de asa (Figura 3).

Figura 3 - Vértices de ponta de asa (ANDERSON, 1984)

Estes vértices geram uma componente pequena de velocidade vertical para
baixo na regifio proxima a asa, chamada downwash (Figura 4). Esta componente de
velocidade altera o angulo de ataque geométrico da asa ¢ faz com que uma parcela da
componente de sustentagdio local esteja na diregdio da velocidade de escoamento.

Portanto, foi criado arrasto devido & presenca de downwash e este, ¢ chamado de

arrasto induzido.



Figura 4 - Visualizacfio de vértice de ponta de asa com uso de fumaca ¢ efeito do downwash
(UNIVERSITY OF MARYLAND, 2001)

Os voértices de ponta de asa possuem grande quantidade de energia cinética
translacional e rotacional. Esta energia & proveniente (em tltima analise) do motor do
avifio, que ¢ a tnica fonte de energia associada. Como esta energia dos vértices ndo
(contribui para promover o vdo de uma aeronave) , ela é simplesmente perdida.
Portanto, ha uma parcela da energia gerada pelo motor serve apenas para vencer o

arrasto induzido.
3.2. Revisio historica

Apesar do nome winglet ter sido introduzido iniciaimente por Whitcomb (1976), que
¢ inventor do Whitcomb winglet, o conceito de utilizar superficies verticais na ponta
da asa foi originalmente sugerido bem antes. Em 1897, F.W. Lanchester patenteou a
idéia de colocar placas finas na ponta da asa.

Durante a década de 1920, mostrou-se experimentalmente e analiticamente
que a adigio de endplates potencializava a redugfo de arrasto. Em 1924, Nagel foi o
primeiro cientista a estudar o efeito de endplates em tinel de vento para asas com
razdio de aspecto de 8/3 e 4/3. Ele concluiu que a redugdio de arrasto induzido (em
relacdo 3 sustentagfio) era maior do que o aumento do arrasto (de atrito) devido a
presenga do endplate. Ele concluiu, também, que esta redugdo do arrasto era maior
do que o resultante quando do aumento da envergadura, pela inclusdo de extensdes
com mesma dimensdo que os endplates. Reid, em 1925, realizou experimentos em

Langley, EUA, com asas de razdo de aspecto 6. Ele verificou um aumento no



coeficiente de sustentagiio maximo, uma redugio no coeficiente de arrasto para
todos os coeficientes de sustentagBo maiores que 30% do valor méximo deste mesmo
cocficiente de sustentacdio, um aumento da inclinagdo dCl/de, ¢ um aumento nas
razdes C1/Cd para uma asa com perfil NACA 73, com um endplate trapezoidal na
ponta da asa..

Em 1927, Hemke, calculou analiticamente o arrasto induzido para asas com
endplates, utilizando o método das transformadas conformes para encontrar a energia
cinética do escoamento transversal. Ele estimou também o aumento do arrasto (de
atrito) causado pela adigio de endplates utilizando seus calculos ¢ os dados
experimentais de Nagel e Reid. Como resultado, ele encontrou um coeficiente de
arrasto de atrito que foi entdo utilizado para estimar o aumento no arrasto para
diversas placas planas empregadas como endplates. Os seus célculos se enquadraram
aos dados experimentais. Hemke descobriu que a redugio de arrasto induzido
aumenta com a redugdo da razdio de aspecto ¢ o efeito do tamanho e forma do
endplate possui significante efeito na quantidade de arrasto reduzido. Também
determinou que endplates cobrindo toda a corda da ponta da asa s#o a escolha mais
efetiva. Isto pode ser por ele ter considerado apenas o arrasto de forma adicional do
endplate.

Flechner et al., em 1976, descobriu através de estudos que o efeito fisico que
levava a redugfio do arrasto seria a difusfo vertical do vortice de ponta de asa logo
que o mesmo deixa a ponta da asa (Whitcomb, 1976). A partir desta concluséo,
novos estudos a respeito de winglets foram iniciados, tendo como direcionamento a
determinacdo do tamanho, forma e posicionamento do winglet. A maior reviravolta
nestes estudos aconteceu com o uso de winglets em avides comerciais, a partir de
1979. A empresa fabricante de aeronaves Learjet conseguiu melhorar a eficiéncia
geral e de consumo de combustivel, particularmente aumentando a carga util e
alcance das aeronaves.

A partir da década de 1980, muitos estudos computacionais comegaram a ser
realizados no estudo de elementos de ponta de asa, por parte das empresas

fabricantes de aesronaves.



3.3. Elementos de ponta de asa

O formato das pontas de asa (Figura 5) tem dois efeitos no desempenho
aerodinimico subsénico. O formato da ponta afeta a érea “molhada” do avido, mas
apenas numa extensdo pequena. Um efeito bem mais importante € a influéncia que a
ponta tem sobre o espagamento lateral dos vértices de ponta. Isto é determinado pela
facilidade com a qual o ar de maior pressio na parte inferior da asa escapa na ponia

para o topo da asa.

3PP

ROUNDLED SHARP CLT-OFF T RNEFR PROOPID
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ronwaki sweerT  PLATE

Figura 5 - Geometrias de diversas pontas de asa (RAYMER,1989)

Uma ponta suavemente arredondada (quando vista do nariz da aeronave)
permite facilmente que o ar escoa suavemenie pela ponta. Uma ponta de asa com
canto chanfrado torna mais dificil o escoamento, apesar de reduzir o arrasto
induzido. A maioria das novas pontas de asa de baixo arrasto possuem alguma forma
de canto chanfrado. E fato, mesmo uma ponta reta oferece menos arrasto do que uma
ponta arredondada, devido aos cantos retos onde as superficies superior ¢ inferior
terminam.

A ponta de asa, para baixo arrasto, mais aplicada é a Hoerner tip. E uma
ponta de asa afiada, na qual a superficie superior da continuidade & superficie inferior
da asa. A parte inferior é cortada e chanfrada aproximadamente a 30% da horizontal.
A superficie inferior também pode ser concava.

A ponta de asa “drooped” € “upswept” sdo similares a ponta do tipo Hoerner

exceto que a ponta é curvada para cima ou para baixo para aumentar a envergadura



efetiva sem aumentar a envergadura atual. Este efeito é similar ao causado pelo uso
de endplates.

O sweep da ponta da asa também afeta o arrasto. O vortice de ponta de asa
costuma estar localizado aproximadamente no bordo de fuga, portanto, uma ponta de
asa arredondada na parte anterior, com uma grande envergadura de bordo de fuga,
tende a gerar menor arrasto. Entretanto, este tipo de asa tende a aumentar a carga
torsional na asa.

Uma asa pontuda, arredondada na parte posterior da extremidade ¢ utilizada
normalmente para avids supersonicos. A ponta € cortada num dngulo igual ao dngulo
do cone de mach, porque a 4rea da asa dentro do cone de choque formado na ponta
da asa ird contribuir muito fracamente com a sustentagdo. Também, este
carregamento ir4 reduzir as cargas torsionais aplicadas na asa.

O arrasto induzido ¢ causado pelo ar sob alta pressdo no inferior da asa
escapando pela ponta da asa até a parte superior da mesma. Um meio 6bvio para
prevenir isto ¢ montar uma placa vertical na ponta da asa.

O efeito do endplate é conhecido desde os primérdios do vbo, mas € visto
raramente. A 4rea molhada do endplate gera arrasto. Também, uma asa com endplate
possui aumento efetivo em sua envergadura em apenas 20% do wvalor original,
causado pela altura do endplate. Entretanto, endplates podem ser usados quando a
envergadura ¢ limitada.

Uma versdo avangada de endplate que pode gerar pouco arrasto, com relagéo
a um aumento igual de envergadura da asa ¢ o winglet. Projetado por R. Whitcomb,
permite uma redugo ainda maior do arrasto por usar a energia disponivel no vértice
de ponta de asa.

O winglet (Figura 6) possui normalmente camber ¢ ¢ torcido para que o
escoamento rotacional do vértice na ponta da asa crie uma forca de sustentagdo no
winglet que tenha componentes vertical ¢ horizontal, ajudando na performance do
avido. A componente horizontal atua como um arrasto “negativo”, reduzindo o

arrasto total da asa.



winglet section f

span
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/ upper winglet

cant angle

Figura 6 - Geometria basica de um winglet

Um winglet bem projetado pode prover um aumento efetivo da envergadura
maior que o dobro da adi¢do da altura do winglet a envergadura da asa. Esses
elementos provéem maior beneficio quando o vértice de ponta ¢ forte, portanto, uma
asa com baixa raziio de aspecto tera mais vantagem na utilizagfio deste elemento do
que uma asa com alta razdo. Alguns pardmetros geométricos (camber e tor¢io)
também devem ser otimizados para uma velocidade de projeto, fora desta, ele trara

menores beneficios.
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4. METODOLOGIA PARA DEFINICAO DA GEOMETRIA DOS
PROTOTIPOS

A determinagio da geometria dos protétipos ocorreu em quatro etapas para que
pudessem ser escolhidos os pardmetros da asa a ser ensaiada. Deve-se citar agui uma
selecdo preliminar, na qual adotou-se o Tanel de Vento Didético do Departamento de
Engenharia Mecanica da Escola Politécnica para a realizagio dos ensaios, portanto,
tendo determinada a geometria da asa de forma completa, apenas um segmento da
mesma foi ensaiado, devido as dimensdes da se¢do de testes. As etapas adotadas

foram as seguintes:

a) Escolha do perfil;
b) Escolha do formato da asa;
¢) Definigo da geometria da ponta da asa;

d) Definicdio da geometria dos elementos de ponta de asa estudados.

4.1. Escolha do perfil

Dentre os diversos perfis existentes, foram escolhidos inicialmente trés opgdes: Selig

51223, Eppler €423 ¢ Naca 0012 (Figura 7).

51273 Eqzd

i At —

HACROGLZ

|

V7

+ i “+ 4

— —

Figura 7 - Perfis Selig s1223, Eppler ¢423, Naca 0012
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O perfil s1223 ¢ largamente empregado na competicio Aerodesign por ser um

dos perfis de baixa velocidade com melhores razdes entre sustentacio e arrasto,

cacdo complicada;

T

bordo de fuga extremamente fino, é de fab

Or poSSuir um

porém p

o perfil Eppler €423 possui também um arqueamento muito grande e caracteristicas

similares de sustentacdo/arrasto que o Selig s1223.

trico, largamente estudado na

z

1MC

Por fim, o perfil Naca 0012 é um perfil s

literatura ¢

d

mos fazer uma analise dos elementos de ponta de forma a

’

, Cas0 quisésse

mais indicado. No Gréfico 1

1a O

ir a interferéncia da asa neste estudo, seri

iminu

abaixo temos as curvas de Cp x Cp € Cp, x o, comparativos, entre 0s perfis Selig

s1223 e Eppler e423.

0

1

E423(Re=198600,UILCY

100, ULC)

Alpha(deg]

CD

Grafico 1 - Comparaciio entre perfis 51223 ¢ e423

Utilizando alguns critérios como adequabilidade ao projeto, facilidade na

construgo e performance, a opgfio mais adequada € o perfil Eppler e423.
4.2. Formato da asa

Passamos em seguida & definiciio da geometria da asa, ja tendo em mdos o perfil.

Nesta etapa, atuamos da mesma forma, estudando diversas configuragdes de asa que
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se enquadram no projeto Aerodesign. As sugestSes s3o: asas retangular, eliptica,
semi-trapezoidal e trapezoidal.

Levando em conta os seguintes critérios, adequabilidade ao projeto, pré-
dimensionamento dos elementos de ponta de asa, facilidade na construgo,
performance, custo, resisténcia, chegamos na opgio da construgio de uma asa

trapezoidal. Onde temos os seguintes parametros geométricos:

Tabela 1 - Dados geométricos da asa protétipo

envergadura (b) em m 1,60
corda-raiz (Craiz) €M M 0,36
corda ponta (Cponta) €M M 0,18
area (S) em m? 0,432
lalongamento (AR) 5,93

A vista superior da geometria da asa pode ser examinada na Figura 8§ abaixo ¢ 2

disposi¢dio dos perfis na ponta e na raiz da asa na Figura 9.

Figura 8- Geometria da asa sem apéndices

~ T

e

Figura 9 - Vista lateral das nervuras da raiz e da ponta da asa
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4.3. Geometria do prot6tipo

A defini¢do da geometria do protétipo construido se limita 4 geometria do tinel de
vento escolhido. Com uma secio transversal de 346 x 232 mm ¢ velocidade média
(sem o uso de inversor de frequéncia) de 21.4 m/s, nossa geometria fica limitada a
um segmento de toda a asa projetada. E, considerando, da literatura, que devemos
utilizar menos de 80% da segHo transversal para ensaios com a finalidade de reduzir
efeitos de parede, a envergadura de nosso protétipo serd de 100 mm. A Figura 10
mostra a disposi¢io da geometria na segdio transversal e a Figura 11 a disposi¢éo
final.

34B6mm

X

wuzezg

X

Figura 10 - Disposi¢do do protétipo na secfio transversal do tiinel de vento (modelo digitaf)

Figura 11 - Disposicéio do protétipo na segfio transversal do tdnel de vento (foto)
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4.4. Elementos de ponta de asa estudados

A escolha dos elementos de ponta de asa se baseia em textos encontrados na
literatura. Serfio estudadas: uma configuragio de wingler, uma configuragéo de
endplate e uma configuragfio sem dispositivo de ponta.

A configuragiio de winglet escolhida ¢ baseada nos estudos realizados por
Richard Whitcomb na década de 1970. A NACA estudou amplamente este tipo de
apéndice de asa, consolidando a geometria como a apresentada na Figura 12. Esta
geometria foi retirada do texto MEYER,1986, onde foi estudado o winglet para jatos

comerciais.

Typical wingtet section

—4 1 Upper
T@C surface
Winglst incidence, reférancad
to fuselags centertine

Figura 12 - Rela¢des geométricas do winglet apresentado por MEYER, 1986

Utilizou-se, portanto, esta geometria para a determinag@o do nosso prototipo,
com as seguintes modificactes: o perfil do winglet foi substituido por um perfil
simétrico NACA 0012 e nossa asa nfio possui diedro. A geometria final do nosso

winglet ¢ mostrada na Figura 13.
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Figura 13 - Geometria projetada do winglet

A geometria do winglet j& posicionada no protétipo da ponta de asa é

apresentada na Figura 14.

Figura 14 - Posicionamento do winglet na ponta da asa

A configuragio de endplate escolhida é baseada no equacionamento
apresentado em RAYMER, 1989. A defini¢do da geometria do endplate €
determinada por uma relagio geométrica que relaciona o alongamento da asa sem
dispositivo com o aumento no alongamento provocado com a adi¢do do endplate.

Utilizamos a equagio abaixo
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AR

efetivo

= A(+19.1b) T

para calcular o novo alongamento devido a presenga do endplate.

Utilizando os pardmetros bésicos definidos para nossa asa (Tabela 1),
avaliando dimensdes para o endplate e considerando como ferramenta de decisdo o
calculo do arrasto induzido, definido pela equagio 2, e a reducgio do arrasto devido

ao endplate, conseguimos montar a Tabela 3 apresentada abaixo.

72
C L

Pinduzido =
we AR
efetivo Equagdo 2

Tabela 2- Dados para escolha da geometria do endpiate

envergadura (b) em m 1,6
corda raiz (C,;;) em m 0,36
corda ponta (Cponta) €M M 0,18
area (S) em m’ 0,432
coef. sust. (CL) 1
e 0,8
alongamento (AR) 5,93
coef. arrasto ind. (Cy) 0,07

Tabela 3 - Céleulo da redugiio no arrasto induzido e da geometria do endplate

Altura endplate em m (h) 0,04] 0,08 02 0.16] 0,20] 0,24] 0,28] 0,32
AR gfetivo 6,21| 649 6,77| 7,05| 7.33| 761 7,90| 818
aumento AR em % 4,75| 9,50 14,25 19,00| 23,75] 28,50] 33,25| 38,00
arrasto induzido 0,064| 0,061 0,059] 0,056| 0,054| 0,052] 0,050| 0,049
diminuicao arrasto (em %) 453 8.68|JI2MH 15.97] 19,19] 22,18] 24 95] 27,54

Considerando se aqui apenas a redugéo do arrasto induzido e néo levando em
conta o aumento do arrasto de forma devido a presenca de uma placa plana vertical
ligada ao protétipo da asa, definimos a geometria do endplate a ser ensaiado, com

120 mm de altura e espessura de 3 mm. A Figura 15 apresenta esta geometria.
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Figura 15 - Geometria ¢ disposi¢éio do enplate na ponta da asa
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5. PROCEDIMENTOS E APARATO EXPERIMENTAL

5.1. Determinagdo dos dngulos de ataque a serem ensaiados

A defini¢io dos angulos de ataque da asa levou em conta a avaliagfo desejada do
estudo. Como a intencdio era verificar os beneficios do uso de endplate e winglet na
asa, decidiu-se determinar as distribuigbes de pressdio em apenas duas condigdes: voo
de cruzeiro e condigéo de estol.

As condi¢des foram encontradas através da andlise dos gréaficos de Cp, x Cpe
C. x o, obtidas no software Javafoil, considerando apenas a geometria bi-

dimensional do perfil Eppler e423.

Folsres Pertd

1% oo Reyncids. L2000 (8] TS. 10 (4] 1% Araguss oe ol AL "
e Mt da Reynold 400000 8] 15 100 [%]  utmo Anguie o0 ]
nctamranlo NATATD U8 Re 100000 1 increenenl Angy by 1 "
Acabanerio da Supe T Acabamerto suve -
C€1.Cd Grifico | 400000 sustentagio  Momerto Superce inforae
o i 5
i 4 B By = SO00C0 w1
5 4 - —— — 31
i I;_I-:ra —- o =t i 5 uqu__._r.h
20 # I 0 ™|
d —— Y
14 y 15
I o | |
/ =L ‘
. os |
o
. s - . :
o 030 008 2000 i) 0,103 0,120 0.1'00 AT o 108 JI
4 — ok J

Figura 16 - Software Javafoil. Graficos C;, x Cpe Cy X @ para determinagao dos 4ngulos de
ataque para o perfil e423

A escolha dos dngulos nas duas condigdes foi feita da seguinte maneira. Para
a condi¢do de cruzeiro, tragamos a derivada da curva CL x Cp , determinamos o
ponto de maior eficiéncia e escolhemos o angulo de 0°. Para a condigdo de stall,
encontramos o ponto de maior C;, na curva Cp x o . O valor do dngulo encontrado &

de 12°.
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5.2. Determinagio das tomadas de pressdo

A escolha dos pontos para instalagio das tomada de presséo foi realizada também
com o uso do software Javafoil e o cdlculo da distribuicdo de pressdes na asa, para 0s
angulos de ataque de 0°, 5° e 10° e condigio de Reynolds de 1,84 x 10°, que esta
associada a uma velocidade de 17,4 m/s. A Figura 17 abaixo apresenta as linhas de

iso-pressdo para as trés condi¢Oes.

,,,,,

AERIALA LA AR AL LA AR AR IR Y

Figura 17 - Linhas de iso-pressdo e distribuigiio de Cp para perfil €423 em trés condi¢des

Com estas informagdes e a geometria do prototipo ja definida, foram
escolhidos 36 pontos de tomada de pressdio no prototipo do trecho da asa. Séo os
seguintes:

¢ 3 tomadas de estagnag@o;
¢ 11 tomadas na extremidade livre da asa (ponta);

s 11 x 2 tomadas ao longo da corda do protétipo.

A posigio de todas as tomadas de pressdo pode ser verificada nas plantas

construtivas anexas no final do trabalho.
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5.3. Seleg¢do do medidor de pressdes

A obtengdio dos valores de pressdes pode ser feita de quatro formas distintas:
medicdo através de multiplos mandmetros de coluna de 6leo, através de medidor
eletrdnico de multiplas entradas “scanivalve”, mandmetro digital de uma entrada e
sistema com mualtiplos sensores de pressdo. A resolucdio dos instrumentos ¢ fator
relevante na defini¢io do melhor aparato. A determinag8o da instrumentagéo ocorre
considerando:
a) o uso do scanivalve ¢ restrito ao tanel de vento do IPT e portanto foi
descartado;
b) a faixa de pressdes para a qual o sensor multiplo de pressao estava calibrado
ndo se encaixava nos valores a serem determinados neste experimento;
¢) o uso do mandmetro digital, com resolucio de 0,1 Pa possibilitaria um 6timo
resultado caso nio houvessem oscilagdes muito grandes nos valores a serem
medidos, portanto;
d) a escolha do mandmetro de multiplas colunas inclinadas foi a mais indicada

por atender a faixa de valores de pressfo e oferecer resolugio adequada.

O uso do mandmetro de colunas inclinadas passou pela avaliagio da
resolugdo adequada através da seguinte tabela (Tabela 4), que relaciona o 4ngulo de
inclinagfio da coluna, a altura manométrica ¢ a faixa de pressdes que uma leitura de 1

mm (menor divisio disponivel na escala) de coluna permite obter.

Tabela 4 - Determinagéo da resolugio do mandémetro de coluna de 6leo

massa espec. dleo 784,001kg/m*3
massa espec. ar 1,10|kg/m*3
gravidade 9,80|m/s"2
menor diviséo 1,00|mm
L e altura
inclinagéo da '
manométrica -
coluna de dleo presséoc em Pa
(em graus) g mm.de
coluna de 6leo
15 0,26 1,99
20 0,34 2,63
25 0,42 3,25
30 0,50 3,84
45 0,71 543
60 0,87 6,65
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Utilizamos, portanto a inclinagfio de 20° que era possivel fisicamente de ser
obtida na instalagiio e que permite também a medigdio das pressdes de estagnagfo,

por esta estar dentro da faixa nominal.

5.4. Determinagdo de for¢as aerodindmicas

A forma mais direta de determinacio de forgas neste estudo é a integragdo da
distribuicfio de pressdes sobre a superficie, obtendo forgas de sustenta¢do e arrasto.
Sabemos, entretanto, que este calculo resulta em forgas que ndo representam
totalmente o que ocorre. Por exemplo, aqui ndo temos adicionado a for¢a de arrasto
devido ao atrito viscoso e nem a parcela do arrasto induzido, que representa grande
parcela do arrasto total, dependendo das condigdes de angulo de ataque. Para a
obtencgo destes valores, é necessaria a medigdo das forgas através de instrumentagdo
chamada balan¢a aerodindmica. Considerando a limitagio de instrumentacdo
disponivel avaliaremos apenas as forgas de sustentagdo e arrasto devido a
distribuicio de pressdes. O equacionamento segue abaixo.

As forgas de sustentac@io e arrasto sd0 compostas por duas componentes, uma
perpendicular e outra paralela, ambas relativas a corda (Figura 18). Com um angulo
de ataque, estas duas forgas devem ser decompostas na diregfo perpendicular ao

escoamento e na direcfo longitudinal.

Figura 18 - For¢a aerodindmica resultante e componentes

A relagéo entre as componentes fica:
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L =N.cosa— Asenc
Equacfio 3
D = N.sena +4Acosa

iy ooadee (DY ’,"

T -

Leathmg edpe 1THE

Figura 19 - Nomenclatura para integraciio da pressiio

Examinando a Figura 19, notamos que as for¢as normal e tangencial atuando
num elemento de area dS na superficie superior e inferior do corpo séo:

dN',=—p,dS,.cos —7,.dS ,.send
dA',=—p,.dS,senf +1,.dS,.cost
dN',= p,dS,.cosf —1, .dS, .send
dA', = p,.dS,.sen@ + 7, .dS;.cost

Equacgiio 4

Desconsiderando os termos relativos a tensfo de cisalhamento e considerando

os elementos de area como:

c
ds, =—.0,05 Equacdo 5
N quaciio

i
J

onde:
N; — representa o numero de tomadas de pressdo que existem na corda

analisada na superficie superior ou inferior,

temos:

12 10
N'=-Y p,.cos0.dS, +Y_ p,.cos0.dSs,
0 0

" . Equacéio 6

0
A'= Z - p,.sen8.dS, + Z p,-sen@.ds,

0 i)
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decompondo agora as componentes, obtemos os valores de L e D. Com os valores de
L. e D determinados, podemos calcular o Cp. e Cp para este prototipo de asa, através

das relagdes:

c, =L
oS =
,com g, =—pV,
D 2
CD i ——
oS

A segunda forma de avaliar a distribui¢do de pressdes € através do calculo do

coeficiente de pressdo Cp, com a seguinte expressdo:

q. Equacio 7

5.5. Avaliagfio quantitativa e qualitativa dos acessorios de ponta de asa

Com os resultados das pressdes e forgas, podemos passar & andlise quantitativa com
comparagdes de desempenho entre as diversas configuragbes de elementos de ponta
de asa. A inten¢io é verificar como se comportam as pressdes e as forgas de
sustentacio e de arrasto.

A andlise também sc estende ao estudo qualitativo do experimento. A
visualizagio de alteracBes no escoamento através de algumas técnicas que
demonstram o seu comportamento na regifio proxima 4 superficie do modelo mostra
a previsdo do 4ngulo de estol (devido ao descolamento do escoamento), a formagéo

dos voértices de ponta de asa.
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6. FABRICACAO DO PROTOTIPO

A construcio do protétipo levou um tempo total de 4 semanas, onde podemos
destacar as seguintes etapas:
a) determinagdio do material a ser utilizado:
a. nervuras, bordo de ataque, bordo de fuga e chapeamento da
superficie com madeira balsa;
b. tubos das tomadas de presséo de cobre ¢
¢. mangueiras de pvc.
b) corte das tubulagdes e dobramento;
¢) corte das mangueiras e identifica¢Zo;
d) corte das nervuras;
e) fixagdio da tubulagdio vertical na nervura externa, nimero 1;
f) fixagdo da tubulagfio na nervura nimero 2 e furagéo para passagem da
tubulagdo da nervura numero 1;
g) montagem do esqueleto, nervuras + bordo de ataque e bordo de fuga;
h) fixagio da nervura nimero 3 e tubulagdo correspondente;
i) fixagdo da mervura nimero 4 e furagiio para passagem de todas as
tomadas de pressdo e parafusos de fixacfio na base;
j) posicionamento das 3 tomadas de estagnagfio no bordo de ataque;
k) chapeamento do esqueleto da asa;
) construgdo da estrutura e chapeamento do winglet;
m) corte do endplate;
n) entelamento de todas as superficies e

o) fabricagfio da base de testes.

Os desenhos de manufatura dos elementos encontram-se anexas a este relatorio.

Abaixo seguem algumas fotos do processo de fabricagdo.
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Figura 21 — Fabricacio do prot6tipo: posicionamento e fixacfo dos tubos de medida de pressio
da ponta livre da asa
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Figura 22 — Fabricaciio do protétipo: identificacéio das tomadas de pressfio e posicionamento dos
tubos nas segdes longitudinais

Figura 23 — Fabricacdio do protétipo: visualizacfio das tomadas de pressiio mas sem acabamento
final




27

Figura 25 —Fabricaciio do protétipo: chapeamento da estrutura ¢ parafusos de fixacio na base
de testes
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Figura 26 — Fabricacdo do protétipo: asa chapeada com winglet chapeade, posicionados na base
com doze graus de dingulo de ataque.

Figura 27 - Montagem final: base de testes com prét6tipo sem dispositivo na ponta da asa
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7. DADOS E RESULTADOS EXPERIMENTAIS — ANALISE
QUANTITATIVA

A realizacio do ensaio experimental possibilitou a coleta dos dados de pressdo
necessdrios para o estudo quantitativo do escoamento e também a producio de
resultados qualitativos apresentados na se¢do seguinte. A instalagdo do variador de
freqiiéncia possibilitou fixar a velocidade de ensaio do prototipo em 17,5 m/s,
avaliado através de um tubo de pitot, com uma coluna de 6leo de 31 mm, inclinagdo
de 45°, 6leo com massa especifica de 784 kg/m"3.

Os valores medidos em colunas de dleo séo apresentados na Tabela 5.

Tabela 5- Valores de pressiio medidos ent mm de coluna de dleo

Coluna de dleo na inclinada, angulo de 20 graus (em mm)
incerteza +/- 1 mm
condi¢do de cruzeiro (0 graus) condicéo de estol (12 graus)
sem ponta| endplate | winglet |sem ponta| endplate | winglet

1 58 58 58 49 46 48
2 -55 0 -50 12 0 -13
3 -18 0 -14 -9 0 -5
4 -13 0] 7 -16 0 1
5 -7 0 0 -27 0 0
[ -2 0 0 -30 0 0
7 -3 0 0 -58 0 0
8 1 0 0 -52 0 0
9 1 0 0 -43 0 0
10 -2 0 4 -15 0 o]
11 -8 0 -5 -4 0 1
12 -2 0 -1 3 0 4
13 59 59 59 31 41 44
14 -11 -8 -11 -38 -52 -40
15 -13 -16 -13 -23 -32 -24
16 -27 -35 -37 -36 -54 -47
17 -7 -10 -11 -9 -14 -14
18 -18 -27 -39 -25 -29 -49
19 -10 -15 -26 -19 -21 -33
20 11 6 12 12 15 12
21 2 -8 3 11 14 13
22 -10 -17 -8 13 17 15
23 -26 -23 -25 8 11 9
24 -28 -24 -27 2 6 4
25 60 61 60 46 40 44
26 -16 -14 -17 -43 -54 -48
27 -34 -36 -36 -56 -69 -62
28 -34 -38 -39 -45 -62 -58
29 -15 -17 19 -20 -24 -25
30 -28 -32 -39 -29 -40 -45
31 -16 -22 -29 -19 -26 -31
32 9 5 T 11 13 11
33 4 -2 4 15 16 16
34 -15 -18 -13 15 18 17
35 -22 -21 -22 8 10 9
36 -22 -20 -22 -1 2 -1
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Os valores calculados das pressdes para a condigfo de cruzeiro sdo apresentados na

Tabela 6.
Tabela 6 - Valores de pressiio calculados para a condigfio de cruzeiro
Condicao de cruzeiro (angulo de ataque 0 graus)
sem ponta com endplate com winglet
Ahemmm | Apem Pa| Cp Ahem mm | Apem Pa| Cp Ahemmm | Apem Pa| Cp |x/c
1 58 152,41 | 0,90 58 152,41 | 0,90 58 152,41 | 0,90 |-
2 -55 -211,29 |-1,25 0 0,00 0,00 -50 -192,08 |-1,14|0,08
3 -18 -47,30 |-0,28 0 0,00 0,00 -14 -36,79 |[-0,22|0,23
4 -13 -34,16 |-0,20 0 0,00 0,00 7 18,39 0,11 (0,39
<] -7 -18,39 |-0,11 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00}0,52
6 -2 -526  |-0,03 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00|0,62
7 -3 -7,88 |-0,05 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00(0,73
8 1 2,63 0,02 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00|0,62
9 1 2,63 0,02 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00 { 0,52
10 -2 -5,26  |-0,03 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00 {040
1" -8 -21,02 [-0,12 0 0.00 0,00 -5 -13,14 |-0,08/0,24
12 -2 -526 |-0,03 0 0,00 0,00 -1 -263 |-0,02|0,08
13 59 226,65 |1,35 59 226,65 |1,35 59 226,65 | 1,35 |-
14 -11 -28,91 |-0,17 -8 -21,02 [-0,12 -11 -28,91 |-0,17|0,10
15 -13 -34,16 [-0,20 -16 -42,04 |-0,25 -13 -34,16 |-0,20|0,19
16 -27 -70,95 |-0,42 -35 -91,97 |-0,55 -37 -97,23 |-0,58]0,38
17 -7 -18,39 |-0,11 -10 -26,28 |-0,16 -11 -28,91 |-0,17/0,50
18 -18 -47,30 |-0,28 -27 -70,95 [-0,42 -39 -102,48 |-0,61/0,60
19 -10 -26,28 |-0,16 -15 -3942 |-0.23 -26 -68,32 [-0,41]0,71
20 11 28,91 0,17 6 15,77 0,09 12 31,53 0,19]0,63
21 2 5,26 0,03 -8 -21,02 |-0.12 3 7,88 0,05 | 0,46
22 -10 -26,28 |[-0,16 -17 -4467 |-0,27 -8 -21,02 |[-0,12]| 0,35
23 -26 -68,32 [-041 -23 -60,44 |-0,36 -25 -65,70 |-0,32/0.20
24 -28 -73,58 [-0,.44 -24 -63,07 |-0,37 -27 -70,95 |-0.42|0,12
25 60 157,67 | 0,94 61 160,30 | 0,95 60 157,67 | 0,94 |-
26 -16 -42.04 [-0,25 -14 -36,79 |-0,22 -17 -44.67 |-0,27[0,11
27 -34 -89,35 [-0,53 -36 -94,60 |[-0.56 -36 -94,60 |-0,56]|0,19
28 -34 -89,35 |-0,53 -38 -99,86 [-0,59 -39 -102,48 |-0,61/0,34
29 -15 -39.42 [-0,23 -17 -44 67 |-0,27 19 49,93 0,30 0,47
30 -28 -73,58 |-0.44 -32 -84,09 [-0,50 -39 -102,.48 |-0,61|0,57
31 -16 -42,04 [-0,25 -22 -57,81 |-0,34 -29 -76,21 |-0,45/0,66
32 9 23,65 0,14 5 13,14 0,08 T 18,39 |0,11]0,62
33 4 10,51 0,06 -2 -5,26 |-0,03 4 10,51 0,06 | 0,51
34 -15 -39.42 |-0.23 -18 -47,30 [-0,28 -13 -34,16 |-0,20/0,33
35 -22 -57,81 [-0,34 -21 -55,18 [-0,33 -22 -57,81 |-0,34]/0,20
36 -22 -57,81 |[-0,34 -20 -62,56 [-0,31 -22 -57,81 |-0,34|0,10

Os valores calculados das pressdes para a condi¢fio de estol sdo apresentados na

Tabela 7.



Tabela 7 - Valores de presséio calculados para a condigfio de estol
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Condigéo de estol (angulo de ataque 12 graus)
sem ponta com endplate com winglet

Ahem mm | Apem Pa| Cp Ahemmm| Apem Pa| Cp Ahem mm|Apem Pa| Cp [x/c
1 49 128,76 | 0,76 46 120,88 | 0,72 48 126,13 | 0,75 |-
2 12 46,10 [0,27 0 0,00 0,00 -13 -49,94 |-0,30(0,08
3 -9 -23,65 |[-0,14 0 0,00 0,00 -5 -13,14 |-0,08{0,23
4 -16 -42,04 |-0,25 0 0,00 0,00 1 2,63 0,02]0,39
5 -27 -70,95 |-0,42 0 0,00 0,00 o 0,00 0,00 | 0,52
6 -30 -78,83 |-0,47 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00 0,62
T -58 -152,41 |-0,90 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00]0,73
g -52 -136,65 |-0,81 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00 0,62
9 -43 -113,00 |-0,67 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00 | 0,52
10 -15 -39,42 |-0,23 0 0,00 0,00 0 0,00 0,00 | 0,40
11 -4 -10,51 |-0,06 0 0,00 0,00 1 2,63 0,02 0,24
12 3 7,88 0,05 0 0,00 0,00 4 10,51 0,06 | 0,08
13 31 119,09 | 0,71 41 157,51 | 0,94 44 169,03 | 1,00 |-
14 -38 -99,86 |-0,59 -52 -136,65 [-0,81 -40 -105,11 |-0,62]0,10
15 -23 -60,44 |-0,36 -32 -84,09 |-0,50 -24 -63,07 |-0,37/0,19
16 -36 -94,60 |-0,56 -54 -141,90 [-0,84 -47 -123,51 |-0,73] 0,38
17 -9 -23,65 |-0,14 -14 -36,79 |-0,22 -14 -36,79 |-0,22]| 0,50
18 -25 -85,70 |-0,39 -29 -76,21 |-0,45 -49 -128,76 |-0,76|0,60
19 -19 -49,93 |-0,30 -21 -55,18 |-0,33 -33 -86,72 |-0,51]0,71
20 12 31,63 |0,19 15 3942 0,23 12 31,53 [0,19/0,63
21 11 28,91 0,17 14 36,79 |0,22 13 34,16 |0,20 0,46
22 13 34,16 |[0,20 17 4467 | 0,27 15 39,42 |0,23|0,35
23 8 21,02 (0,12 11 2891 | 017 9 2365 [0,14]0,20
24 2 5,26 0,03 6 15,77 | 0,09 4 10,51 0,06 |0,12
25 46 120,88 | 0,72 40 105,11 | 0,62 44 115,62 | 0,69 |--
26 -43 -113,00 |-0,67 -54 -141,90 |-0,84 -48 -126,13 |-0,75] 0,11
27 -56 -147,16 |-0,87 -69 -181,32 |-1,08 -62 -162,92 |-0,97]0,19
28 -45 -118,25 |-0,70 -62 -162,92 |-0,97 -58 -152,41 |-0,90| 0,34
29 -20 -52,56  |-0,31 -24 -63,07 |-0,37 -25 -65,70 |-0,39/0,47
30 -29 -76,21 |-0,45 -40 -105,11 |-0,62 -45 -118,25 |-0,70]|0,57
31 -19 -49,93 |-0,30 -26 -68,32 |-0,41 -31 -81,46 |-0,48| 0,66
32 11 28,91 0,17 13 34,16 | 0,20 11 28,91 |0,17/0,62
33 15 3942 |0,23 16 42,04 [0,25 16 42,04 |0,25]|0,51
34 15 39,42 0,23 18 47,30 0,28 17 44,67 0,27 | 0,33
35 8 21,02 (0,12 10 26,28 |[0,16 9 2365 [0,14]0,20
36 -1 -2,63 |-0,02 2 5,26 0,03 -1 -2,63 |[-0,02|0,10

Os dados para o ensaio experimental e calculo dos demais valores sdo

apresentados na Tabela 8.

Tabela 8 - Dados para realizaciio dos ensaios

Dados para ensaio unidade
massa especifica éleo 784|kg/m"3
massa especifica ar 1,1|kg/m*3
gravidade 9,8[m/s*2
pressdo dinamica 168,42|Pa

area da superficie 0,0187|m"2
Pitot

altura da coluna 31|mm oleo
angulo inclinagao 45|graus
Velocidade tunel 17,50|m/s
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Os resultados das avaliagdes dos coeficientes aerodindmicos sdo apresentados
na Tabela 9, comparando-se as configuragdes de vo de cruzeiro e estol e os diversos

dispositivos de ponta de asa.

Tabela 9 - Comparacio entre coeficientes aerodinimicos

Condi¢ao de voo / &ngulo de incidéncia
, cruzeiro (0 graus) stall (12 graus)
Geometrias C. Co ) C, Co LD
sem ponta 0,0599 0,0028| 21,289| 0,2338 0,0682| 3,427
endplate 0,0660 (,0010| 67,761| 0,3071( 0,0899] 3,414
winglet 0,0887 0,0021| 43,173| 0,2993| 0,0765| 3,912

A avaliagfio dos resultados dos coeficientes nos mostra que a configuragéo de
asa com endplate é mais indicada para a condi¢io de véo em cruzeiro, possuindo a
maior razio L/D. Na condigdo de stall, a configuragdo mais indicada € a asa com
winglet, proporcionando a maior razio L/D. Porém, caso a preocupagio principal

fosse a condi¢do de cruzeiro, nossa escolha inicial seria o endplate.
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8. VISUALIZACAO DO ESCOAMENTO - ANALISE QUALITATIVA

8.1. Andlise do escoamento utilizando métodos de visualizagio

Os resultados qualitativos da avaliagio utilizando métodos de visualizago do
escoamenio na regido préxima as superficies podem ser vistos nas figuras
apresentadas a seguir. S#o apresentadas aqui algumas das fotos, dentre as mais de
270 fotos realizadas durante a realiza¢fo da tomada de dados experimental.

A visualiza¢do do escoamento foi realizada de duas formas: posicionamento
de rufts, pequenos filamentos de linha de 30 mm de comprimento cada, fixados com
fita adesiva fina para evitar ao méximo interferéncia no escoamento. O
posicionamento dos mesmos quando do acionamento do timel de vento permitiu
verificar regides de descolamento do escoamento, regides de transi¢fo do
escoamento entre o extradorso e o intradorso, avaliar as dire¢des das velocidades.
Foram instalados 61 fuffs no protdtipo da asa, 48 no endplate e 35 no winglet. A
Figura 28 apresenta a distribuigfio dos tufts na superficie do endplate, winglet ¢ da

asa prototipo.

i

Figura 28 - Visualizacfio do escoamento: posicionamento dos tufts
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As figuras estdio organizadas por velocidade de escoamento (17,5 m/s ¢ 21,4
m/s) €, em seguida, pelo tipo de elemento de ponta estudado (sem ponta, endplate e
winglet). As setas brancas indicam a amplitude da oscilagio do tuft. As setas

amarelas indicam a tendéncia do escoamento de contornar o perfil.

—

Figura 29 - Visualiza¢iie do escoamento: vértice de ponta de asa (asa sem apéndice, zero graus)

Na figura 29 verifica-se o uso do filamento de algoddo para a visualizagio do

escoamento na ponta livre da asa sem dispositivo (vortice de ponta).
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Figura 30 - Visualizagiio do escoamento: tramsi¢io do escoamento intradorso-extradorso (asa
sem apéndice, zero graus)

Figura 31 - Visualizac8o do escoamento: vértice de ponta de asa (asa sem apéndice, doze graus)

Nas figuras 30 e 31 é possivel ver a oscilagéio do filamento de 14, o que
mostra a turbuléncia do escoamento na regifio de transi¢do entre o intradorso € o
extradorso e também o contorno do escoamento da regifio inferior (baixa presséo)

para a regifio superior do perfil (alta presséo)
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Figura 32 - Visualiza¢fio do escoamento: extradorso e ponta de asa (asa sem apéndice, doze
graus)

Figura 33 - Visualiza¢fio do escoamento: vértice de ponta de asa (asa sem apéndice, doze graus)

As figuras 32 e 33 mostram o escoamento no extradorso e o vértice de ponta
de asa propriamente dito, nota-se alta turbuléncia do escoamento, devido a oscilagéo

do filamento de 14.
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Figura 35 - Visualizagdo do escoamento: vértice na ponta do endplate (asa com endplate, zero
graus)

Com a presenga do endplate, verifica-se através das figuras 34 e 35 que o
vértice de ponta de asa tem uma amplitude bem menor quando comparado ao perfil
sem dispositivo de ponta. Nota-se também, a presenga de um vortice na extremidade

superior do endplate (figura 35) de baixa intensidade.
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Figura 36 - Visualiza¢io do escoamento: transicfio do escoamento no endplate (asa com
endplate, doze graus)

Figura 37 - Visualiza¢io do escoamento: vértice de ponta de asa (asa com endplate, doze graus)

Na figura 36 pode ser vista a transi¢do do escoamento do intradorso, passando
pela parede externa do endplate e retornando ao extradorso. Essa movimentagdo do
escoamento pode ser confirmada pela visualizagdo do escoamento através da analise

numérica. A figura 37 mostra o vortice de ponta de asa do perfil com endplate na
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condigiio de estol. A intensidade (amplitude) deste vortice ¢ maior do que o vortice

gerado na condi¢do de cruzeiro (figura 34).

Figura 39 - Visualizagiio do escoamento: vortice da penta do winglet (asa com winglet, zero
graus)

Nas figuras 38 € 39 podem ser vistos os vortices que surgem na configuragéo
da asa com winglet. As intensidades dos mesmos s#o bem menores do que as

apresentadas nas configuragdes de asa sem dispositivo de ponta e com endplate.
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Figura 40 - Visualizaciio do escoamento: escoamento no intradorso (asa com winglet, doze
graus)

Figura 41 - Visualizagiio do escoamento: escoamento na transi¢fio intradorso-winglet (asa com
winglet, doze graus)

Nas figuras 40 e 41 pode ser visto a transigio do escoamento do intradorso da

asa para a superficie do winglet. Nesta condigéio, a transi¢fio do escoamento € bem
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mais suave do que quando analisada uma asa sem dispositivo de ponta ou na

configuragio com endplate.

Figura 42 - Visualizaciio do escoamento: vértice de ponta de asa (asa com winglet, doze graus)

Figura 43 - Visualiza¢do do escoamento: vértice da ponta do winglet (asa com winglet, doze
graus)
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A configuracdo de asa com winglet na condigdio de estol apresenta um vértice
de ponta de asa com grande intensidade (figura 42). Isto ocorre pela turbuléncia do
escoamento gerada pelo descolamento da camada limite na superficie do extradorso,
com diminuiggio da pressdo quando comparada a condigfo de cruzeiro e aumento da
transicio do escoamento na extremidade livre da asa. A figura 43 apresenta o vértice

da ponta do winglet com baixa amplitude.

e P——

Figura 44 - Visualiza¢fo do escoamento com tufts: intradorso (asa sem ponta, Zero graus)

As figuras 44 e 45 apresentam a visualizagdo do escoamento com o auxilio
dos tufts instalados na superficie do perfil. A figura 44 permite notar a turbuléncia do
escoamento no intradorso da asa. A figura 45 mostra a intensidade do vértice na

condicio de cruzeiro da asa sem dispositivo de ponta.
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Figura 45 -Visualizacfio do escoamento com tufts: vértice de ponta de asa (asa sem ponta, zero
graus)

Figura 46 - Visualiza¢iio do escoamento com tufts (asa sem ponta, doze graus)
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A figura 46 apresenta o comportamento do escoamento na extremidade da asa
e também num plano localixado a 100 mm da extremidade livre da asa. Notam-se os
tufts enrolados na ponta posterior da asa devido ao vértice originado. Na figura 47
verifica-se a tendéncia do escoamento se afastar do endplate e também a presenca do

vértice de ponta de asa no canto superior direito da foto.

Figura 47 - Visualizagio de escoamento com tufts: intradorso (asa com endplate, zero graus)
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Figura 48 - Visualizacfio do escoamento com tufts: vértice de ponta de asa (asa com endplate,
ZEro graus)
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Figura 49 - Visualizacdo do escoamento com tufts (asa com endplate, doze graus)

A figura 48 apresenta o vortice de ponta de asa com o uso do filamento de

algoddo e sua amplitude. A figura 49 mostra o escoamento sob toda a superficie da
asa com o uso de endplate.
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Figura 50 - Visualizagio do escoamento com tufts (asa com winglet, zero graus)

Figura 51 - Visualizacfio do escoamento com tufts: vértice da ponta do winglet (asa com winglet,
Zero graus)

A figura 50 apresenta a visualizaciio do escoamento no prot6tipo com winglet
através de tufts instalados ao longo da superficie. A figura 51 mostra a amplitude do

vortice de ponta de asa na extremidade do winglet.
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Figura 52 - Visualizagiio do escoamento com tufts: vértice da ponta do winglet (asa com winglet,
Zero graus)

Figura 53 - Visualizaciio do escoamento com tufts (asa com winglet, doze graus)

A figura 52 apresenta sob outro 4ngulo a amplitude do vértice da ponta do
winglet com o uso do filamento de algoddo. A figura 53 mostra o protétipo da asa

com winglet posicionado com angulo de ataque de 12 graus (condigéo de estol)
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8.2. Simulagio numérica

Foram realizadas simulagbes com o software Fluent no Laboratério de Interagdio
Fluido-Dindmica, NDF, das geometrias tridimensionais da asa, sem dispositivos de
ponta de asa e com endplate. O estudo da geometria com winglet ndo foi realizado
devido a complexidade da mesma e do excessivo tempo computacional que seria

gasto na sua resolugéo.

Figura 54 — Simulaces 3D: malha com 200,000 células para simulaciio da asa sem apéndice

As condi¢des para simulagfo do caso 3D da asa sem presenca de dispositivo de ponta
foram:

¢ Escoamento em regime permanente

e Fluido incompressivel (gas ideal )

¢ Fluido — Ar (p =1.225 kg/m3 e p=1.789 e-5 kg/m.s)

e Velocidade constante v =17 m/s

e Escoamento turbulento, do tipo K- standard

¢ Intensidade de turbuléncia de 10%

o Taxa de viscosidade turbulenta de 0,1

e Precisdo de 10e™.



49

-85e+02

—2.236403
-9.39e402
2550402 Z

-2.726+02

Contours of Stalic Pressure {pascal) Dec 01, 2004
FLUENT 8.1 (3d, dp, segregated, skw)

Figura 55 — Simulagdes 3D: contornos de pressiio no intradorso

2. 72e+02

Contours of Static Pressure (pascal} Dec 01, 2004
FLUENT 6.1 (3d, dp, segregated, skw})

Figura 56 — Simulagdes 3D: contornos de pressio no extradorso

As figuras 55 ¢ 56 apresentam os contornos de pressio no bordo de ataque do

protétipo, bem como as regides adjacentes do intradorso e extradorso. Podemos notar
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também que os valores de pressdo medidos com o modelo numérico sfo comparaveis

aos medidos no ensaio experimental.

4.680+00
3.05a400
2.43a+00 x 7

Valocity Vectors Colored By Velocity Magnitude {m/s) Dec 01, 2004
FLUENT 6.1 (3d, dp, segragated, skw)

Figura 57 — Simulagées 3D: vetores velocidade na transicfio intradorso-extradorso da ponta da
asa

e 2.20a491
2.12e4+01
.06e+Q1

2
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+
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3056000
2 a3000
{20000 2

1170400

| Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude (m/s) Dec 01, 2004
FLUENT 6.1 {3d, dp, segragated, skw)

-

Figura 58 — Simulagées 3D: corte na se¢fio média da ponta da asa para verificacéio da formagio
do voértice

As figuras 57 e 58 mostram os vetores velocidades em planos perpendiculares a
diregdo do escoamento incidente. Pode-se verificar assim a movimentagéo do fluido

e 0 surgimento dos vértices de ponta de asa desde wma se¢do média da corda.
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Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude (m/s} Dec 01, 2004
FLUENT 6.1 {3d, dp, segregated, skw}

Figura 59 — Simulagdes 3D: corte na seqfio posterior da asa mostrando intensidade do vortice no
bordo de fuga

3.6 0
3.086+00
243400 7

1.178+00

Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude (m/s) Dec 01, 2004
FLUENT 6.1 (3d, dp, segregated, skw}

Figura 60 — Simula¢fes 3D: corte na secio adjacente ao bordo de fuga da ponta da asa
mostrando direcfio dos vetores velocidade

A figura 59 mostra o vértice de ponta de asa no bordo de fuga do modelo ¢ a figura
60 apresenta a dissipagdo do vortice, através da visualizagdo de vetores velocidade

dispersos.
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As condi¢bes para simulagio do caso 3D da asa com presenga de dispositivo de
ponta, endplate, foram:

e Escoamento em regime permanente

¢ Fluido incompressivel (gas ideal )

e Fluido — Ar (p=1.225 kg/m3 e p = 1.789 e-5 kg/m.s)

e Velocidade constante v =17 m/s

e Escoamento laminar

e Precisdio de 10e”.

_
Grid Dec 02, 2004
FLUENT 6.1 (3d, dp, segregated, lam)

Figura 61 — Simulagdes 3D: malha com 240.000 células para simulaciio da asa com endplate
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Contours of Static Pressure (pascal) De¢ 02, 2004
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Figura 62 — Simula¢des 3D: contornos de pressiio na superficie do protétipo e na base de testes
(plano vertical)
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Contours of Static Pressure (pascal) Dec 02, 2004
FLUENT 6.1 (3d, dp, segregated, lam)

Figura 63 — Simulacdes 3D: contornos de pressiio no bordo de ataque

As figuras 62 ¢ 63 apresentam os contornos de pressdo para a configuragdo com

endplate. Nota-se 0 comportamento do escoamento na lateral do endplate.
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Figura 64 — Simulacdes 3D: contornos de pressiio no bordo de fuga
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Figura 65 — Simulagdes 3D: contornos de pressiio em planos sucessivos

As figuras 64 e 65 apresentam a distribuigdo de pressdes sobre a supeficie do

modelo. A figura 65, em especial, permite visualizar 0 comportamento do campo de
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pressdes ao longo da corda do modelo, notando a redugfio da presséo no intradorso

da asa.
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Velocity Vettors Colored By Velocity Magnitude (m:’szJ Dec 02, 2004
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Figura 66 — Simulagdes 3D: vetores velocidade num plano médio da geometria
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Figura 67 — Simulagdes 3D: vetores velocidade num plano junto ac bordo de ataque:
visualizacfio da rotacionalidade do escoamento

As figuras 66 e 68 apresentam os vetores velocidade nas imediages do modelo.

Pode-se nota a direcdo de circulagio do escoamento na direcéio Z, com tendéncia de
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ir do intradorso para o extradorso. O escoamento incidente estd na direcio X,
entrando no plano YZ. A figura 68 mostra os vetores velocidades contornando a
supeficie inferior do endplate, demonstrando a tendéncia do escoamento conforme
figuras anteriores. Esse movimento gera um vértice na extremidade posterior do

endplate.
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Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude (meEJ Dac 02, 2004
FLUENT 6.1 (3d, dp, segregated, lam)

Figura 68 — Simula¢des 3D: detalhe dos vetores velocidade na regifio inferior de endplate

O estudo tri-dimensional se limitava a avaliagfio visual do escoamento € ndo
ao calculo de forgas e performance aerodindmica. Ele visava a visualizagdo dos
vortices de ponta de asa. Ainda que simulado o escoamento em condigéo laminar, os
resultados conseguidos foram satisfatorios. Para avaliagbes mais profundas seria
necessario estudar ambas configuragdes em regimento turbulento, porém transitorio.
O nosso caso estudado estd na faixa de Reynolds onde ocorre transi¢do entre

escoamento laminar e turbulento.
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9. CONSIDERACOES FINAIS

O estudo realizado neste trabalho, permitiu dar os primeiros passos para 0
aprofundamento no projeto de dispositivos de ponta de asa para aeronaves, como,
também desenvolver base para ensaios experimentais. O tema proposto €, com
certeza, muito amplo. Considerando o estudo das diversas formas que existem de
dispositivos ¢ suas variagdes geométricas, estariamos falando de dezenas de
protétipos diferentes a serem projetados, construidos, ensaiados em tinel de vento e
também numericamente. Portanto, a escolha de dois diferentes tipos, endplate e
winglet (tidos como mais empregados), ja permitiu o inicio de uma pesquisa sobre
seus beneficios quando instalados em uma asa protétipo.

Junto com as analises de carater tedrico dos diversos tipos de dispositivos, foi
possivel determinar a geometria desses dois tipos escolhidos. Com estas geometrias
foram estabelecidos procedimentos e aparato experimental para realizagdo dos
ensaios em tinel de vento. Paralelamente, modelos virtuais da asa com endplate ¢
auséncia de dispositivo foram desenhados para os ensaios numéericos.

Os resultados do ensaio experimental, que foram obtidas as distribuigdes de
pressio sobre a superficie dos protétipos com o intuito de calcular as forgas
aerodindmicas traz como conclusdo que, nas condi¢Bes estudadas, a asa com endplate
traria maiores beneficios. O resultado contraria, de certa forma, a maioria dos estudos
realizados que indicam o winglet como melhor elemento adicional.

A modelagem do experimento bem como fabricagdio e recursos para e€nsaios
do protétipo aqui adotadas trouxeram os limites para a obtengfo dos dados neste
trabalho. Temos como exemplo a andlise do protétipo em apenas dois dngulos de
ataque, limitando a faixa de estudo da eficiéncia do dispositivo de ponta; a andlise
em apenas uma velocidade de escoamento, ndo levantando o ponto de melhor
desempenho do mesmo, como por exemplo, velocidade de maior ganho sustentagio-
arrasto; o estudo de um segmento pequeno da envergadura da asa (melhores
resultados teriam sido conseguidos com a construgéio de um protétipo da semi-asa
por completo e ensaio num tinel de vento maior); a avaliagio das forgas
aerodindmicas apenas devido a distribui¢iio de pressdo (sem a consideragfo dos

efeitos de forgas viscosas) e também do momento aerodinimico; o nimero de
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tomadas de pressdo ao longo da superficie do protdtipo. Ainda assim, para uma
avaliacdo inicial de trés configuragdes, o estudo foi bem sucedido.

Ponto interessante do estudo foi a possibilidade de avaliar comparativamente
duas formas de visualizacdo do escoamento. Os resultados da visualiza¢@io no estudo
experimental e nas simulagdes mostrou os efeitos esperados decorrentes da
geometria tri-dimensional da asa e da ocorréncia dos vértices de ponta de asa. Um
passo seguinte, através da analise numérica, seria a comparagéio dos valores de
coeficientes de sustentagfio e arrasto com os valores calculados com os resultados
experimentais.

A execugio deste projeto também d4 inicio a perspectivas de projetos futuros.
Como idéias, cito:

- avaliagio de diversas geometrias de e¢lementos de ponta de asa com
simulagdes numéricas para uma pré-selegio de dispositivos para estudos
experimentais;

- montagem de aparato experimental para uso no tinel de vento de se¢do
transversal maior, com prot6tipos completos;

- estudos de estabilidade com resultados experimentais ¢ de simulagbes
numeéricas;

- ampliagdio do estudo para geometrias de aeronaves além de acromodelos.
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ANEXO A — Plantas do prototipo e desenhos de projeto

Numeragéo das tomadas de pressio

Posicio das tomadas de pressdo na nervura 1
Posigdo das tomadas de press@o na nervura 2
Posigdio das tomadas de pressio na nervura 3
Planta 2D do prototipo da asa

Geometria do endplate

o Clh K S RS

Geometria da base de tesies
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