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| APRESENTAGAO & INTRODUGAO
UMA BREVE HISTORIA NO TEMPO

No inicio de 1871, um francés de nome Penaud, construi o primeiro aeromodelo
movido a elastico de uma série que denominou Planophore. O vo inaugural foi realizado nos
jardins de Tuileries para os membros da Sociedade Francesa de Navegacdo Aérea. Voou 60

metros de distdncia a 20 metros de altura em 13 segundos.

Ap6s uma vasta geragdo de aeromodelo movido a eldstico, vieram os movido a
gasolina. No campeonato nacional de 1937 transcorrido em Detroit, se inscreveram 6
aeromodelistas para competir em radio controle (R/C). Logo no inicio da competicdo, dois
participantes espatifaram seus modelos ao levantar véo. Os outros trés, tiveram seus voos
abaixo da expectativa. E no final, o vencedor da primeira competicdo de radio controle foi

Chester Lanzo, cujo modelo possuia fuselagem fina.

Em 1945 terminou a Segunda Guerra Mundial. Nesta época, os radio receptores eram
todos do tipo escapamento, € os acromodelistas estavam proibidos de voar modelos R/C desde
1942 por causa da guerra. O aeromodelista bara voar tinha que ter uma licenga da AMA
(“Academy of Model Aeronautic™).

Em 1947 os combustiveis dos motores eram feitos com metanol. Adeptos constataram
que os motores a gasolina usando metanol rodavam mais, contudo havia um problema:
continuavam a funcionar mesmo desligando o fio da vela. Foram ent3o eliminados o platinado,

a vela de ignico, a bobina e a caixa de baterias.

O combustivel milagroso era uma mistura de 35% de gasolina branca, 25% de dleo de
ricino, 20% de nitro-metano, 10% de éter ¢ 10% de terembetina. E também descobriu-se que
se o eletrodo das velas fossem bem finos, eles ficariam incandescentes com o calor da
combustio, inflamando a mistura comprimida pelo pistdo, mesmo se desligando o fio da vela.

Foi no campeonato nacional de 1947 que ele demonstrou o funcionamento do primeiro motor
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“glow” que revolucionou a industria de motores e deu um impulso nos modelos R/C porque

estes ficaram mais leves.

Os modelos R/C eram controlados por radios a vélvula cuja freqiiéncia era da faixa
cidaddo. Era comum o modelo a radio ser construido por duas pessoas: um especialista em

eletrOnica e o outro em aerodindmica.

Em 1952, surge no mercado americano de motor a jato para aeromodelo: o Jetex.
Funcionava com uma pastilha de carburante, cuja combustdo emitia gases que eram expelidos &
alta velocidade.

Em 1953 F.W. Schmitz, objetivando desenvolver perfis adequados para a aerodinimica
dos aeromodelos, publicou no seu livro “Aerodynamic Des Flugmodells™ seus experimentos ¢
o resuitado de varios testes, lancando as bases para projetos dos perfis modernos. Demonstrou

que a eficiéncia dos perfis para acromodelos depende do fluxo de ar sobre o dorso da asa.

O fluxo de ar precisa percorrer todo o dorso da asa sem se desprender dela. Se isto nfio
ocorrer a resisténcia da asa cresce muito, tornando o v0o ineficiente. Para termos uma asa

eficiente, demonstrou que o perfil necessita ser fino com o bordo de ataque agudo.

Neste mesmo ano surgem também os primeiros motores a jato para U-conirol. A
partida era feita com uma bomba de encher pneus. Quando funcionava fazia um barulho

ensurdecedor.

Ja no ano de 1995, aparecem também simuladores eletronicos para “trainer” ou multi-

acrobético controlados a radio, cujo acoplamento dd-se em microcomputadores comuns.

Para o escopo deste trabalho, serd realizado o projeto e a construgiio de um
aeromodelo radio-controlado, movido a um pulso-reator, envolvendo, entre outros, o projeto
do perfil da asa, das superficies de controle e dos centros de presso e gravidade da nave em si

para posterior simulagéo ¢ testes no tinel de vento.
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Il ESTUDOS DE PRE-CONCEPGAO

ESPECIFICACOES TECNICAS

Entradas Desejadas Parimetros Saida

Pouco Vento ou Nenhum = | Sustenta¢iio da Asa e estabilizadores | Estabilidade

Velocidade do Aeromodelo — Asa —> Sustentagio

Empuxo Suficiente do Motor = Rendimento do Motor — Velocidade
do modelo

Resposta Eficiente dos = | Frequéncia da onda de radio e — Répida

Controles eficiéncia dos servo-mecanismos Resposta
de atuagdo

Entradas Indesejadas Parimetros Saida

Obstaculos (arvores, = Parametros —> Integridade

construgdes) fisica do
aeromodelo

Ventos Fortes, Chuvas = Resposta rapida a controle —> Danosa

e outras intempéries integridade
fisica

Interferéncias na Frequéncia — Frequéncia —> Perda do

de Radio Utilizada controle

Operagdo a Distancias = Poténcia do Radio —> Perdado

Superiores ao Alcance controle

Efetivo do Radio
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CARACTERISTICAS FUNCIONAIS |MPORTANTES

« Maneabilidade: o acromodelo deve apresentar facilidade de manobra quando solicitado,
exibindo eficacia nas respostas. Caso o motor seja cortado, o aviio devera executar um planeio

de descida.

+ Sustentacic Eficiente: a asa, apés estudado e escolhido um determinado perfil de

aerofdlio, deve apresentar uma sustentacfio adequada durante o vdo.

o Arrasto Minimo: a aerodinimica do modelo deve ser otimizada de tal maneira gue

minimize a0 MAXimo o arrasto.

* Seguranca: o acromodelo deverd mostrar-se seguro tanto para a pessoa que 0 opera, como

para os transeuntes que estiverem préximos a area do vdo.

« Facilidade de Pouso & Decolagem: a dificuldade de controle do aeromodelo nestes dois

procedimentos deve ser minimizada, apesar das grandes velocidades atingidas.

« Alta Confiabilidade do Sistema de R/C: caso nfio haja, pode comprometer o préprio

aeromodelo, o qual se perderd caso ultrapasse o raio de aglio do radio ou nio responda

satisfatoriamente aos seus comandos.

A seguir, encontra-se um fluxograma da logica que ser4 seguida para a elaboraglio e execugfo

do projeto do aeromodelo:
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3
| Fluxograma para desenvolvimento de projeto de velculo aercespacial.

|ommwo:
Dessnvaivimentoe de um projeto de um veicule aercespacial.

[Ewlonter
Clobor Bduasdo Loconzi

Revisor:
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INDICACOES:

(a) Definigio da trajetdria e da altura que s¢ daseja atingly
com o veiculo, a fim de parmifir o estudo do tipa de
propulsor empregado,

{b) Caso a trajetérla e 2 altituds escolhida atinjam pantos
onde nao seja possa utllizar o oxigénio atmosférico
como axidants, parte-se para o estude de unt valculo
que utilize motor foguets,

() Caso seja possivat a ulilizaggn do oxipdnio atmosférico
como oxidante na reagdo de combustio, parte-se para
o estude de um veiculo que utilize motor & jato.

(d) Deffnigac do tipo de prapulsio & jato que sera
empregada.

(e}
®
@
(h}
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O ESTUDO DA NECESSIDAD

1) Aeromodelismo como Atividade Ladica:

O aeromodelismo é um #obby que agrega inteligéneia e habilidades técnicas e motoras,
tais como a concepgdio, projeto em si e a construgdo do modelo. Além disso, se a sua pratica
for iniciada desde a infincia, pode direcionar os interesses da crianga para uma determinada
carreira técnica. Como exemplo, podemos citar a Unido Soviética, onde o aecromodelismo era
incentivado desde a escola primiria como matéria regular, dado que aquele pais necessitava

grande quantidade de engenheiros aeroespaciais.

2) Drones:

Drone é um artefato controlado & distancia que exerce fung3es diversas na drea militar.

Algumas dessas fungdes sdo:

- Aerofotogrametria: para utilizacdo na formacdo de imagens topogréficas tridimensionais.

- Reconhecimento Tatico: acionamento e detecgdo de radares.

- Alvo de treinamento para artilharia “Flak™; atua como alvo mével de baixo custo.

- Alvo para testes de misseis ar-ar: usado para treinamento de pilotos de combate aéreo.

No campo civil, pode-se citar seu uso na agricultura, sobrevoando plantagdes e

pulverizando com pesticidas ou mesmo fertilizantes.
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MATRIZ DE DECISAO

SINTESE DE SOLUGOES
ALTERNATIVAS
FUNCOES A B [ D E F
1| Enflechamento | Ndo enflechada | Parcialmente Delta Enfltechamento | Duplo deita =—
da Asa enflechada . negativo
2 Motor Glow Elétrico Ducted Fan Dynajet Turbina Foguete
3] Controle U-Control Sem controle | Radio-Controle |  ----- e
4| Fuselagem Cilindrica Quadratrica Oval Lifting-body | Semi-cicular ————-
5| Config. Geral Biplano Monoplano Delta puro Canard-Delta | Canard Asa -
Padrio
6] Perfil Asa Simétrico | = e [ —_— | e -
7| Diedro Asa 0° Negativo Positivo | = cemee | aeee ————
8| PosigHo Asa Alta meia-altura Baixa ————— R— ————
9 Material Fibra de vidro [sopor Madeira Balsa Aluminio Ago | e
Concepgoes:

1) 1B-2D-3C-4B-5E-6A-7A-8C-9C
2) 1A-2D-3C-4E-5C-6A-7A-8A-9B

Descricédo:

A concepgéo escolhida para o prosseguimento do projeto serd a “1” (Canard-Delta). A

“2” foi eliminada, pois os materiais envolvidos sdo mais pesados, o que contribui

negativamente para um parimetro de essencial importéncia que ¢ a leveza do modelo. Além

disso, seria de construgdio pritica mais complexa (fuselagem) e apresentaria manobrabilidade

muito sensivel e instdvel devido ao fato da configuragio geral ser em delta puro.

O préximo passo, serd o desenvolvimento da teoria genérica da acrodindmica, perfis e

asas para que possa ser utilizada, de maneira bem simplificada, na elaboragiio da solugdo

adotada na segunda parte deste projeto.
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VALOR ECONOMICO
ESTUDO DO MERCADO

O potencial do mercado aeromodelista no Pais seria 50 vezes maior do que se imagina.
Para um dimensionamento de nossc mercado, deve-se valer de uma comparagdo com o dos
Estados Unidos, guardando as proporgSes entre as economias e assumindo as seguintes

premissas:

I- O consumo da classe média-alta brasileira é similar a0 da mesma classe em paises

ricos.

2- L4 e ¢4, o aeromodelismo € praticado pela parcela mais abonada da populagiio
(pessoas cujas rendas familiares sio iguais ou maiores que USS$ 45 mil anuais). No Brasil, em
1990, esse universo teria cerca de 1,4 milhio de pessoas, contra 73,5 milhdes nos EUA.

L4, ha 2,6 milhdes de aeromodelistas. Eles gastam com o hobby, em média, US$ 575
por ano per capita (total de US$ 1,5 Bilhfio/ano). Além disso, 12% das familias naquela faixa

de renda tém um ou mais membros que sdo, foram ou gostariam de ser aecromodelistas.

No Brasil, estima-se que o consumo real de produtos ligados a0 aeromodelismo
(mercado legal e contrabando) em US$ 1,16 milhdio/ano. Como havia em 1991 cerca de 16 mil
inscritos em clubes, apesar da precariedade dos cadastros, isso indica um gasto anual médio de

US$ 73 per capita.

Transportando para c4 a proporgdo de 12% das familias mais ricas nas quais haveria
pelo menos um membro que &, foi ou deseja ser aeromodelista, avalia-se em 175 mil o ntimero
de brasileiros dispostos ao hobby. Pode-se estabelecer, entfio, as seguintes hipoteses sobre o

mercado potencial do Pais:

1. Hipotese pessimista: haveria 159 mil pessoas dispostas a um gasto anual de US$ 73
(movimentando um total de US$ 11,6 milhdes/ano);
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2. Hipétese otimista: haveria 159 mil pessoas dispostas a um gasto anual de US$ 575, o

padréio norte-americano (movimento total de US$ 91,4 milhSes/ano);

3. Hip6tese realista (a média): haveria 159 mil pessoas dispostas a um gasto anual de US$

324 resultando num movimento total de US$ 51,5 milhdes. Ou seja, um mercado 50 vezes

maior que o atual.

Portanto, nfio se pode esperar o fim da crise para transformar a hipétese em realidade.
O mercado consumidor demanda novidades e possui espago para modelos “exéticos”. Como

diz o ditado, “quem sabe faz a hora, nfio espera acontecer”.

10
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Ml INTRODUGAO TEORICA

A) DUAS GRANDEZAS AERODINAMICAS BASICAS :

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

no ar, miciaimente devem-se analisar os seguintes parimetros :
1. O peso de carga a deslocar-se em voo (W)

2. A velocidade média na qual deseja-se deslocar esta carga, ou seja, a sua velocidade de

cruzeiro ( VO ).

3. As condig8es termodindmicas do fluido ( no caso o ar ) por onde se deslocara a aeronave.

Tais condigdes podem ser expressas com grandezas do tipo :

Presséio (p0)
Temperatura { TO )
Densidade ( p0 )
Viscosidade absoluta ( p0)

em condigdes de atmosfera padrio estatica.

Em outras palavras, dada uma altitude de cruzeiro de projeto em relaggio ao nivel médio
do mar, definimos um ENVELOPE DE VOO no qual a aeronave deve operar, de acordo com
as condigdes termodinimicas do ar naquela altitude segundo o modelo de atmosfera padrio.
Obs.: o modelo de atmosfera padriio ser4 explicitado em um capitulo especifico.

O problema fundamental em aerodinfmica ¢ sempre deslocar uma carga de peso W a

uma determinada velocidade V0. Para isto ¢ necessirio que haja um dispositivo capaz de

elevar tal peso utilizando-se para isto da prépria velocidade do fluido. Tal dispositivo €

11
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comumente denominado de asa, que ¢ uma superficie afilada capaz de gerar, por meio de
reagbes aerodinimicas, a sustentagfio necessiria na direcio conmiriria a forga peso. A
sustentacio em uma asa sO ocorre devido a geometria diferenciada do seu perfil
(denominado aerofolio) : a curvatura deste ao longo e sua corda permite o aparecimento de um
diferencial de pressdo estdtica entre a superficie superior (ou extradorso) e a superficie
inferior (ou intradorso) da asa, fazendo com que a pressdo estatica torne-se maior nesta tltima

superficie e assim gerando um empuxo vertical, ou sustentagfo.

Entretanto esta sustentagio nfo ¢ gerada sem nenhum custo. O deslocamento do corpo
¢ sempre acompanhado de uma forga de arrasto que ¢ a forga resistente ao avango do corpo no
meio fluido. Assim, sempre que houver velocidade haverd também a forga de arrasto na
direcdio da velocidade. O arrasto depende sobretudo da geometria do corpo e estd ligado
intimamente com a atrito do fluido em sua superficie. Portanto é necessario que se tenha
disponivel uma poténcia capaz de suprir a forca de arrasto a fim de manter a velocidade,
relativa do fluido em relagdio ao corpo, constante e gerar a sustentagio necessdria. Estas duas
grandezas (sustentagdo ¢ arrasto) sfo as duas principais fontes de preocupagio da
aerodindmica, afinal deve-se procurar sempre gerar a sustentagio com o minimo de poténcia
possivel. Toda a andlise de performance de uma aeronave ou veiculo provém das curvas de
sustentacdo e arrasto em fungdo de um determinado 4ngulo de ataque. A partir destes

conceitos podemos definir as duas primeiras férmulas aerodinimicas ;

A soma vetorial da sustentagfio (L = lift) e do arrasto (D = drag) d4 origem & resultante

aerodindmica (R) :

R= ,[(-Lz +D%)
(EQ.3.1)
E a sua relagfio € chamada eficiéncia acrodindmica :
e =L/D
(EQ.3.2)

12
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que ¢ a medida de aproveitamento de um perfil, dada sua geometria. A relagio I/D méxima
representa o melhor aproveitamento aerodinimico possivel, gerando a maior sustentagiio com

o minimo arrasto. Seu inverso ¢ a tangente do melhor 4ngulo de planeio.
(*) OBSERVACAQ:

O fendmeno da sustentagdo em um aerofélio pode ser explicado intuitivamente do
seguinte modo : Imagine duas particulas de fluidos caminhando no infinito, em linhas de
corrente paralelas, quase juntas a um eixo horizontal oX de referéncia (Onde a uma dada
posi¢éio encontra-se alinhado um perfil de ASA cuja corda coincide com o eixo) & mesma
velocidade e pressfo estitica. Sua energia cinética é aproximadamente a mesma e também
apresentam a mesma pressdo total. Suponha que ao chegar no bordo de ataque do aerofdlio
uma delas seja desviada para o intradorso e a outra para o extradorso. Geralmente o
comprimento total do caminho ao longo da superficie do extradorso é maior do que o
comprimento total do caminho ao longo do intradorso, devido & curvatura do aerofélio (ou sua
cambagem) . Segundo o principio de Bernoulli a energia ao longo de um campo de
velocidades irrotacional e incompressivel € constante ao longo de todas as linhas de corrente.
Considerando estas duas hipéteses, ¢ portanto valida a lei de Bernoulli, as duas particulas
devem chegar ao bordo de fuga ao mesmo tempo com a mesma velocidade. Para que isto
ocorra, a particula que percorreu maior caminho deve portanto fer acelerado durante uma

parte de seu percurso pata conseguir chegar ao bordo de fuga ao mesmo tempo que a outra

particula. Esta aceleragfio implica num acréscimo da energia cinética, velocidade e portanto

também um acréscimo de pressdo dinfimica. Como ao longo da linha de corrente a Energia é
constante, ocorre para isto, também um decréscimo de pressdo estatica. No intradorso a
curvatura ¢ menos acentuada e portanto a aceleragfio do fluido nfio é tfo intensa, mantendo a
pressdo estatica em niveis mais elevados do que no extradorso. Este diferencial de pressio
estatica é responsavel pela sustentagdo. E interessante observar que isto sé ocorre devido a
diferenca de geometria entre o intradorso e o extradorso, e portanto quanto mais distorcida
esta diferenca (ou maior a cambagem do aerofSlio ) maior serd a sustentagdo gerada. Perfis

simétricos portanto nfio geram sustentacfio a ndo ser que operem sob um 4ngulo de ataque.

13



Aeromodelo a Pulso Jato PMC-580/581

Figura 1 - Esforcos Aerodindmicos

D: ARRASTO

L: SUSTENTACAO

R: RESULTANTE AERODINAMICA
N: FORCA NORMAL

A: FORCA AXIAL

B) ELEMENTOS DE UM AEROFOLIO :

Obs.: Toma-se como base de que um aerofdlio é definido como uma secgdo de asa.

Para podermos calcular as forgas de sustentagfio e arrasto em um perfil deve-se saber
em primeiro lugar a sua geometria, sob a forma de pontos tabelados e depois, a posigio do
aerofolio em relagio ao escoamento sob a forma de dngulo de ataque (o). Este segundo
parfmetro é muito importante pois os diferenciais de presséo dependem também da posicio
inicial do escoamento em relagiio ao aerofolio. Quanto maior for a mudanga de dire¢iio do

vetor de velocidade ao longo das superficies maior serd o gradiente de presséio.

Define-se dngulo de ataque (o) como o angulo formado entre o escoamento ao longe e
a corda do aerofolio. A corda é uma importante medida de referéncia para os calculos
aerodinimicos e mede aproximadamente o comptimento de um perfil. Pode ser definida como
o comprimento compreendido entre o ponto mais préximo do bordo de ataque e o ponto mais
longinquo de bordo de fuga. Estes pontos sdo na maioria das vezes os pontos de estagnacio,

ou seja, onde a velocidade é nula.
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Outro elemento de importincia ¢ a linha de “camber” ou cambagem que serve de
parimetro para a medida de curvatura do perfil. E definida como a linha que une os pontos
médios entre o intradorso ¢ o extradorso. O ponto de méxima curvatura do aerofolio encontra-
se no ponto méximo da linha de “camber”. A espessura do aerofélio ¢ a medida entre a corda
¢ a linha de camber. Abaixo encontra-se um aerofélio com suas principais caracteristicas

geométricas :

Figura 2 - Elementos de um AEROFOLIO
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X il
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15




Aeromodelo a Pulso Jato | PMC-580/581

C) ELEMENTOS DE UMA ASA:

Levando em conta de que uma asa ¢ um conjunto de aerofSlios dispostos a fim de se

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

Obs.: Convenciona-se como origem do sistema de coordenadas o ponto mais préximo do

bordo de ataque do perfil central da asa, que a divide simetricamente em duas SEMI-ASAS.

b = Envergadura: Disténcia entre as duas pontas das semi-asas medida ao longo do eixo
e

c(y) = corda: Comprimento da corda em cada secgfio ( perfil ) varidvel ao longo da

envergadura, medida ao longo do eixo X.

Ct = Comprimento da corda na ponta da semi -asa.

Cr

n

Comprimento da corda na raiz da semi-asa.
Enflexamento = Angulo compreendido entre o bordo de ataque ¢ o eixo Oy

Torgio Geométrica ou “wash out “= Angulo entre cada corda ¢ o eixo z.

16
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Figura 3 - Elementos de uma asa
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Y. PRINCIPAIS GRANDEZAS AERODINAMICAS ;

Definidos os principais componentes de uma asa ¢ alguns conceitos aerodinimicos, vamos
agora definir matematicamente as principais grandezas aerodinfmicas necessarias para o

desenvolvimento da teoria de sustentagfio e arrasto para asas e sua futura construgso.

A) FORCAS E MOMENTOS :

Considere uma asa de perfil qualquer imersa em um escoamento com perfil de
velocidade uniforme no infinito de intensidade VO e com condigdes estiticas de pressdo e

temperatura ao longe dados por PO e TO.

17
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Sejam :

~ O sistema de coordenadas fixo ao bordo de atague do perfil, cujo eixo Ox encontra-se

orientado com a corda do aerofdlio.

— (a) O éngulo formado pela corda do perfil ¢ a diregsio da velocidade do fluido ao longe
( dngulo de ataque )

fi 0 versor normal a corda, paralelo ao eixo oZ,

— 4 o versor paralelo a corda e ao eixo oX.

Como resultado da interagfio entre o fluido e o corpo surgem, em cada ponto da

superficie da asa dois tipos de esforgos :

— Forgas Normas induzidas pela pressdo do fluido na diregéio Normal & superficie.

— Forgas Tangenciais induzidas por efeitos viscosos do fluido interagindo com a superficie,

ligadas & existéncia da camada limite, induzindo tensdes tangenciais ( 1 ).

18
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Figura 4 - Tensoes localizadas nas superficies de uma ASA

Integrando as tensdes normal e de cisalhamento (p) e () ao longo da superficie da asa,
obteremos como resultado a forga resultante aerodinimica ( R ) e tomando momentos em
relagfio 4 origem de cada forca elementar p.dS e 1.dS e integrando, obteremos um momento

na diregéo do eixo Y, denominado momento de “ pitch” (M).
Obs.: O momento é considerado positivo no sentido horério.

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

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

Para obter a forga de sustentagdio (L), perpendicular ao vento relativo e a forga de
arrasto (D) paralelo ao vento relativo aplica-se a relagfio :

L = N.cos(o) - A.sin(o) (EQ4.1)

D = N.sin(o) - A.cos(o) (EQ4.2)

onde o € o dngulo de ataque.
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O problema entéio resume-se a obter N e A, e portanto a distribuigdo de p € 7 ao longo

da superficie da asa.

Considere agora a seguinte mudanga de coordenadas :

X = r.cos(B)
Z = r.sin(p)

i

onde P=X?>+ Y2 e 0<B<nm
S1 : E a coordenada medida na superficie do extradorso da asa a partir da origem.
S2 : E a coordenada medida na superficie do intradorso da asa a partir da origem.

Figura 5 - MUDANCA DE COORDENADAS

1° Extradorso
2° Intradorso

TERMOS NO INTRADORSO

dN1 = -p.b.dSl.cos(B) + 7.b.dSi.sin(p)
dAl = -p.b.dSl.sin(B) + t.b.dSl.cos(p)
dMI1 =(p.cos(f) + t.sin(B)).x.b.dS1 ~+

(-p.sin(B) + t.cos(B)).y.b.dS1

20
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TEMOS NO EXTRADORSO

dN2 = -p.b.dS2.cos(B) + t.b.dS2.sin(B)

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

dM2 = (p.cos(B) + t.sin{B)).x.b.dS2 +
(-p.sin(f) + 7.cos(B)).y.b.dS2

]

Considerando FORCAS E MOMENTOS por UNIDADES de COMPRIMENTO

(sendo b aenvergaduradaasa):

dN1" = (dN1/b) = -p.dSl.cos(B) - t.dSl.sin(p)

dAl" = (dAl/b) = -p.dSl.sin(B) + t.dSi.cos(B)

dM1’ = (dM1/b) = (p.cos(B) + t.sin(B)).x.dS1 +
(-p-sin(B) + T.cos(B)).y.dSl1

dN2' = (dN2/b) = p.dS2.cos(B) - 1.dS2.sin(B)

dA2" = (dA2/b) = p.dS2.sin(B) + t.dS2.cos(P)

dM2' =(dM2/b) = (p.cos(B) + t.sin(B)).x.dS2 +
(-psin(B) + t.cos(p)).y.dS2

Juntando as equagdes e integrando temos ;

N’= J(p.cos(B) + t.sin(p)).dS1+ ] (p.cos(B)— 7.sin(p)).dS2
Si S2

(EQ4.3)

AV = f(——p.sin(B) + 1.c03(pB)).dS1 + .[(p.sin(B) - 1.dS2.co0s(B)).dS2

(EQ4.4)
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M= |((p.cos(B) +1.5in(B)) .x + (~p.sin(B) +t .cos(B)).y) .dS1+
S1

_f((p.cos(B) +1.8in(P)) .x + (-p.sin(B) + t .cos(B)).y) .dS2

S2

(EQ4.5)

Combinando as equagdes (4.1), (4.2), (4.3), (4.4), ¢ (4.5) podemos encontrar :

Ll

I

(L/b) = N'.cos(ar) - A’sin(or) (EQ. 4.6

D!

I

(D/b) = N'sin(o) + N’.cos(o) (EQ.4.7)

O ponto de aplicagio da resultante aerodinimica pode ser determinado com o
equilibrio de momentos tomando em relagdo a origem ( NO BORDO DE ATAQUE ).

Definimos Xp como centro de pressdes se

IM=0=M+ZXcp.N=M'.b+N.Xcp=0=>Xcp=-M/N'

mas se o dngulo de ataque for muito pequeno, podemos considerar N'~ L’ logo :

Xep = ML (EQ. 4.8)

Porém se L’ = O temos Xcp -> - 0 que nfio € conveniente do ponto de vista matemético.
Para isto nfio ocorrer costuma-se tomar como referéncia a posigio X=c/4. Verificou-se
experimentalmente que este local é proximo & posigio do Cp para eficiéncia aerodinimica

méaxima. Logo :

M = -(c/4)*L' + Mc/4 = -Kepl/ (EQ. 49)

Obs.: Note que em Xcp, M=0 pois 14 deve ser aplicada L’

Onde Mc/4 € o momento tomado em relagdo a origem na posicdo xO =c/4.
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B) PRINCIPAIS COEFICIENTES AERODINAMICOS :
E interessante que se adimensionalize os resultados, para que as grandezas aerodindmicas
calculadas em uma asa especifica sejam proporcionais as grandezas aerodindmicas de outras

asas geometricamente semeihantes,

Define-se neste ponto a grandeza pressdo dinimica : (q)

- 2
S [ Pa] EQ.4.10

Onde: p = Densidade do fluido ao longe [ Kg/m® )
vo = Velocidade do fluido ao longe [ m/s ]

Pela Equagéo de Bernouili, a parcela de Energia cinética carregada pelo fluido (pressiio
dindmica), somada a pressdo estatica local e & pressiio devido ao potencial gravitacional (pz =
p.9.Z) representam uma grandeza constante para escoamentos irrotacionais e incompressiveis,
ao longo de uma mesma linha de corrente. Esta grandeza é a pressdo total ou pressdo de

estagnacfio associada a esta linha de corrente, Assim :

Pt = pO+q+pg.z=cte
ou

pO1 +ql + pzl = p02 + q2 + pz2 (EQ. 4.11)

1,2 : Pontos distintos de uma linha de corrente.
Desde modo podemos adimensionalizar as grandezas L, D e M por meio de

coeficientes :

1) COEFICIENTE DE SUSTENTACAO : (C1)

o D, b 3 T
“g.Sref  (172).p.vot.cmed b (1/2).p/vo*.cmed

(EQ4.12)
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onde :

Sref = Superficie AerodinAmica de referéncia. E uma grandeza que depende do contexto do

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

Média Aerodindmica pela envergadura.

A CORDA MEDIA AERODINAMICA ¢ dada pela relaggio :

J - JC(J’)Z-dy (BQ 4.13)
cmed = “ T

2) COEFICIENTE DE ARRASTO : (Cd)

D D".b D’

d= = 2 = 2
q.Sref  (1/2).p.vo*.cmed.b (1/2).p.vo®.cmed

3) COEFICIENTE DE MOMENTO : (Cm)

M M'.b M’

1M = = 1
q/Sref.cmed  (1/2).p.vo®.cmed®.b  (/2).p.vo®.cmed?

(EQ 4.14)

(EQ4.15)

Note que, quando tomamos como base as Forgas por unidades de Area, os coeficientes

nfo mais dependem da asa utilizada e sim apenas do perfil, cuja corda tem o tamanho de

c=cmed.

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

valores locais. S0 eles :
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4) COEFICIENTE DE PRESSAO : (Cp)

T L
qg (1/2).p.vo? (EQ4.16)

Onde: p = presséo local [Pa]
pO = pressdo ao longe |Pa]

Logo podemos também estimar p por Cp :

p = pO + Cp.(1/2).p.VO? (EQ4.17)

5) COEFICIENTE DE ATRITO : (Cf)

= a2 (EQ4.18)

Onde 7 € a tensdo de cizalhamento local [ Pa ]
Podemos finalmente escrever C1,Cd e Cm (que sfio valores globais) em fungdio de Cp e Cf
(que sdo valores locais). Assim, substituindo os valores de Cp e Cf nas equagdes 4.4, 4.5 e 4.6
¢ aplicando as definicSes de C1,Cd e Cm, chegamos, com algum esforgo algébrico finalmente

as equagdes :

c Y(Ix)
Cl=coda).[ (1/ c).(f(C'pl -Cp2).dX + J(Cf1-Cf2).dY)]
o 0

Y(x) ¢
~sin(a)[ (1/¢).( ?ECpl—Cp2).dY+f(Cf1—Cf2).dZ)] (EQ4.19
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c Y(x)
Cd=sin{a}[ (1/0).(J(Cp1—-Cp2).dX+ HCF1-CE2).dv)]

Y(x)
+cosla) (1/¢)( Y(Cpl-—Cp2).dY+ JQ(Cfl-—CfZ).dX)]

0073

Y
Cm= (1/¢)% [ [(Cpl-Cp2).X.dX~- Y‘()Cfl-sz).x.dY)
O O

Yix) c
+ &(Cpl— Cp2).Y.dY + | (Cf1- Cf2).Y.dX )]

Onde :

Cpl = Coeficiente de pressdo local no extradorso
Cp2 = Coeficiente de pressdo local no intradorso
Cfl = Coeficiente de Fric¢fo local no extradorso
Cf2 = Coeficiente de Fricgdo local no intradorso
c = Corda do aerof6lio estudado

X,y : pontos tabelados ao Aerofdlio.

(EQ 4.20)

(EQ 4.21)

Note que o problema se resolve se conhecermos a distribui¢fio de pressSes e tensdes de
cisalhamento sobre cada ponto da superficie do aerofolio. Entretanto esta é uma tarefa dificil,
pois nfo existe fungdo analitica conhecida que descreva com exatiddio o comportamento de Cp

ou Cf, dada a geometria do aerofblio, pois isso implicaria na resolugdo da Equagfio de Navier

Stokes.
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Atualmente isto pode ser resolvido por meio de avangados programas que utilizam-se
de métodos dos elementos finitos rodando em computadores muito répidos e precisos, o que
foge do escopo do desenvolvimento de um estudo a nivel de graduagfio. Neste estudo
propomos introduzir outros conceitos matematicos mais simples, porém capazes de resolver o
problema da sustentagfio ¢ do arrasto com razo4vel precisio e sob outro enfoque : o uso da
fungéio potencial de velocidades para se determinar 2 circulagdio ao longo da asa e da teoria da
camada limite para, a partir de seus resultados, juntamente com dados ja tabelados e testados,
determinar uma geometria 6tima para o perfil de um aerofélio e também seus coeficientes CL
e CD.

Inicialmente comegaremos resolvendo o problema para uma secgdo de asa ou aerofblio,

para depois, com seus resultados, desenvolver a teoria para uma asa.
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Y. CALCULO DE SUSTENTAGAQ, ARRASTO E MOMENTO EM AEROFOLIOS :

CALCULO DA SUSTENTACAO

A determinagio da sustentacio em perfil estd fortemente ligada & distribuicdo de
velocidades do escoamento nas regides proximas a superficie deste, pois, pela equagdo de
Bernoulli pode-se obter a pressio agindo em determinado ponto a partir da velocidade do

fluido ao longo de uma linha de corrente.

Entretanto s6 a pressdo nfio ¢ suficiente para o calculo da sustentagfio, pois esta
depende ainda da distribuigdo de tensdes de cisalhamento na asa, que por sua vez dependem do
comportamento da camada limite local, ou seja da distribui¢io de velocidades do fluido junto a
parede. Portanto a determina¢o de velocidades é fundamental no calculo da sustentagdo, seja

em analise macro (no caso da equacdo de Bernoulli) ou micro (no caso da camada limite).

A determinacdio exata destas grandezas implica na resolucdo direta da equacdo de
Navier-Stokes, o que foge a0 escopo deste trabalho. Assim utilizaremos outras ferramentas
para o este tipo de cdlculo utilizando-se para isto da teoria da velocidade potencial / fungdo de
corrente ¢ do Teorema de Kutta-Joukovski, para entdo determinar um modelo matematico

mais simples, porém eficiente.

Inicialmente vamos definir duas ferramentas fundamentais para analise de escoamento.
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1) FUNCAO DE CORRENTE :

Da mecénica dos fluidos, segundo o modelo de Euler, sabe-se que as linhas de corrente

em um escoamento podem ser definidas em duas dimensées para coordenados cartezianas por

Yy Vy
E=a = Vx.dY-Vy.dX =0 (EQS5.1)
Onde: Vx: Componente da velocidade da particula fluida na direciio X
Vy : Componente da velocidade da particula fluida na diregdo Y

Admitimos que exista uma fungfio de ponto y (x,y) = cte ao longo de uma linha de corrente

que caracteriza quantitativamente esta linha de alguma forma, temos :

V74 7%
e —JY =
4l ax B4 oY 0 (EQ5.2)

Juntando as equagGes 5.1 € 5.2 temos que :

dy dy
= == _
e § (EQ5.3) S oy - E (EQ 5.4)

Observe que se o movimenio da particula fluida for itrotacional :

dvy dvx dzc/r dzyf

I I8
dX dY_dX2+dY2"VW g

rotV = VxV =

W
¥ + e = () * ¥ Obedece a equagéio de Laplace
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2) FUNCAO VELOCIDADE POTENCIAL :
Do Cdlculo Vetorial temos :

« Qe o rotacional de um vetor for nulo, existe sempre uma fungdo de ponto cujo

gradiente & este vetor”
logo:V=grad & se rot V=0

Sendo & a fungdio escalar que representa o potencial do vetor velocidade em um

escoamento irrotacional.

Portanto 4 L do
Y

e 5 (EQ5.3) N (EQ 5.4)

Pela equagiio de continuidade , temos :
212+div pv = 0
ot

Hipéteses para o Projeto :
8
Admitindo regime permanente : ?S =0 =>gadpV =0

Admitindo fluido incompressivel : p=cte = pdivV =0

logo:divV = O

Sendo V = grad & temos :

Que é novamente a equaciio de Laplace, o que nos leva a concluir que, para que a
funglio potencial obedega a equagdo de Laplace, o fluido deve ser : irrotacional ¢

incompressivel, escoando em regime permanente.
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A partir dos resultados acima pode-se demonstrar que as linha de corrente e as linha
equipotenciais s#o ORTOGONAIS e sdo dadas pela relago :

& = cte W = cte

A grande vantagem de se usar a Equagio de Laplace é sua linearidade ou seja, permite
que solugdes particulares sejam superpostas a fim de se obter uma solugfio geral ou ainda
decompor um escoamento complicado em uma série de escoamentos fundamentais. Além disso
as solugdes da equaclio de Laplace siio de ficil convergéncia numérica ou, dependendo do

caso, apresentam solugéio analitica.

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

e W= -gﬂ—dg

dx _ dr (EQ 5.5) dx — ar (EQ5.6)

E adotaremos como hip6teses fundamentais :

— Regime permanente.
— Escoamento irrotacional.

~ Escoamento incompressivel.

Que s#o suficientes para aerofolios operando em regime de cruzeiro baixo subsénico

(Mach < 0.3 ), para que as fungBes y e & obedegam 4 Equagfo de Laplace.

A partir destes resultados escrevemos a forma de célculo das velocidades relativas aos

principais tipos de escoamento bidimensionais envolvidos no célculo da sustentagdo de um

aerofélio.
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3) ESCOAMENTO UNIFORME

Figura 6 - ESCOAMENTO UNIFORME e suas LINHAS EQUIPOTENCIAS
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4) VORTICE IDEAL :
Suponha um escoamento com a seguinte distribuigiio de velocidades :

Cl1
Ve =—
r
vr =0
Onde 0 = arctan ( Y/Z)
P =X+ Y

Note que as velocidades sfio sempre perpendiculares ao raio vetor de um dado ponto P
(X,Y) e aumentam de valor a medida que nos aproximamos da origem.P (0,0) ¢ um ponto

singular, cujo valor da velocidade tangencial € infinito.

Neste ponto é necessario definir uma nova grandeza fisica de grande importéncia :

circulacgfio.
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Considere uma curva fechada 1, que nunca se fecha em si , orientada no sentido

horrio, situada numa secgfio contida em um escoamento de campo de velocidades qualquer.

Definimos como circulagdo como a integral de linha :

r-— &V (x,y).d1 |[mses]

Aplicando esta definicio no escoamento de vortice (tomando como referéncia uma

curva fechada que envolva a origem em circunferéncias perfeitas) :

r=—dV.dl = —Jv0.r.d0 = —Vo.r 2.1

dl =r.do

logo : - 2mr

Neste caso I' é denominado intensidade de voértice, e € uma grandeza finita que

caracteriza o vortice de maneira quantitativa.

Aplicando as definicbes de fungSes potenciais e de corrente para coordenadas

cilindricas temos :

dY 1 do

& e e
1dy do Iy
rdé’_—drwyg_ 2.

Resolvendo conjuntamente este sistema de equagdes temos :
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2.1 (EQ 5.9)

Figura 5- VORTICE IDEAL

e

P

r
e In(r)

(EQ5.10)

Definimos a seguir, outro conceito matematico importante, demonstrado no inicio do

século simultancamente por dois mateméticos russos € que representa a mais poderosa

ferramenta atual para os modelos aerodindmicos de escoamento incompressivel.
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5) TEOREMA DE KUTTA - JOUKOVSKI :

Considere um escoamento bidimensional incompressivel em forno de um aerofolio. Seja
uma curva S fechada que contenha o aerofélio. Se o aerofolio produzir sustentagdo, o campo
de velocidades em torno do aerofdlio serd tal que a integral de linha da velocidade ao longo de
S sera finita e representard uma circulagdo finita. O teorema de Kutta / Joukovski diz que a
sustentagfio por unidade de comprimento sera diretamente proporcional i circulagio gerada

pela seguinte equagéo :

L’ = po Vel (EQ. 5.11)

Po : Densidade do fluido ao longe.
V, : Velocidade do fluido ao longe.

Obs.: Este teorema pode ser facilmente comprovado ao se calcular a sustentagio em torne de
um cilindro, utilizando-se para isto as soligBes de escoamento potencial para um dipolo

associado ao escoamento uniforme.

Assim pode-se facilmente determinar a sustentacfio gerada por um aerofdlio se
encontrarmos alguma maneira de calcular a circulagio em torno deste. Sabe-se que a
circulagéio local em um ponto pode ser determinada pela resolugéio da equagdo de Laplace para
escoamento de um vortice ideal, de acordo com os resultados acima obtidos. O problema
resume-se entdo em encontrar de algum modo a circulagio total em torno de um perfil,

levando em conta a influéncia de cada vértice local.
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Figura 6 - TEOREMA DE KUTTA-JOUKOVSKI

r-

CAMADA LIMITE = BUPERFIOIE

- l"=(f vds

Para resolver este problema, Prandtl no inicio do século também, sugeriu uma nova
teoria para o tratamento dos vdrtices. A teoria da malha de vortices, utilizando-se para isto do
modelo de filamento de vortice.
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6) TEORIA DA MALHA DE VORTICES :

Dado um ponto O, no qual situa-se o centro de um voértice de infensidade I,
considera-se uma reta associada perpendicularmente ao plano do voértice como um filamento
ao longo do qual sempre existe um vortice associado de intensidade I, qualquer que seja a
posicdo adotada sobre esta reta, Tem-se portanto um filamento de vértice de intensidade I'. O
escoamento induzido nos planos perpendiculares & esta reta é idéntico ao longo destes, ja que

o vortice tem intensidade constante I

Imagine um conjunto de filamentos de vértices colocados lado a lado paralelamente no

espago.
Seja S a coordenada medida perpendicularmente a estes filamentos.

Seja v a intensidade de um vértice por unidade por comprimento S, de tal forma que

tomemos um comprimento infinitesimal sobre esta curva, pode-se definir ( Fig. 7):

dT = y.dS = T = Jy.dS (EQ. 5.12)

Figura 7 - MALHA DE VORTICES

Vortex sheet in
perspecilve

Edge view of sheet
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Assim, dado um ponto P no espago, nfio contido na curva S, a velocidade induzida

neste ponto serd, pela teoria do vortice ideal :

dr E y.dS
2xr 2mx (EQ5.14)

e também pela equagdo (5.9) temos :

2.7’ (EQ 5.15)

que integrando resulta em :

dr
= Joras EQ5.16)

Para sabermos a circulagfio total gerada pelos vdrtices ao longo de toda a curva S,

basta integrar a equagfo 6.1 e portanto obter L' :

L'=poVo. Isy.dS (EQ5.17)

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

sustentacdio gerada por este.

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

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

GRAD 0=V

invalidando a aplicagdo da fungfo potencial nesta regido. Assim para efeito apenas de calculo
da sustentagdo consideramos que a espessura da camada limite é mmito pequena mediante a
espessura do aerof6lio e praticamente coincide com as paredes deste. Portanto, para efeito de

calculo, temos

-

GRAD ®=V

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

fungdo potencial.

Definidas as principais ferramentas matemdticas, desenvolveremos a seguir um método

numérico capaz de calcular a distribui¢do de circulagéio local ao longo de um aerofdlio.

7) METODO DOS PAINEIS DE VORTICES :

Dado um aerofdlio qualquer tabelado ponto a ponto, e definidas suas condigdes de
operagio {Velocidade do escoamento do fluido ao longo e estado termodindmico deste), pode-
se subdividir as curvas que determinam seu perfil em um nimero finito (N) de trechos
retilineos ou painéis. A cada painel podemos associar uma singularidade do tipo vortice e
substituir a superficie do aerofdlio por uma malha de vértices associada a uma cadeia de

painéis,

Isto pode ser feito (e tem significado fisico real) pois, devido a presenca da camada
limite, aparecem vorticidades associadas a superficies do aeroflios através de efeitos viscosos
e gradientes de velocidade finitos neste local. Assim, nada melhor do que vértices ideais para

modelar este efeito.

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

vortice aplicado yj na posigdo de 3/4 do seu comprimento total.
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Seja um ponto de controle P(x,y) no espago, a distdncia 1j do centro do voértice

aplicado ao painel j, que forma um angulo 6j com a direcio Ox.(Ver Fig.8).

Figura 8 - PONTO DE CONTROLE

O valor da fung3o potencial neste ponto é :

) 1 )
®j= - > _‘-GPJ.’}’_].dS EQ5.19

onde :

MPipL=

Opj= arctan -
Xp-Xj (BQ5.19)

Sendo que a fungio potencial obedece 4 equagéio de Laplace, suas solugdes
podem ser superpostas e portanto podemos somar todos os valores de @j devido a influéncia

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

N 1 N
®(P)= Y @j=-=—. Z Jy j.6pj.dsj o)
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Admitindo que vi seja praticamente constante ao longo de cada painel, passa-se yi para

fora da integral e portanto :

([T TR T
O(P) = _-2-_”'}-21” IGPJ-dSJ (EQ5.21)

Admitindo que P esteja também contido na superficie de aerof6lio, mais precisamente

NO CENTRO do i-ésimo painel, rescrevem-se as equagSes acima como :

e 2l Bl el
@o(Xi, Yi) = —yJ.(Z_E -I9lj-dSJ) (EQ 5.22)
S . Yi-Yj
ij = arctan —— X (EQ 5.23)

A (EQ 7.6) representa fisicamente a contribuigiio de todos os painéis & funcéio potencial

no ponto de controle situado no centro do i-ésimo painel.

Existem, porém, as condigdes de contorno envolvidas :

- Em cada painel a componente normal da velocidade do fluido junto 2 este & nula, ja qué
existe uma parede fisica. Esta componente ¢ influenciada tanto pela velocidade do fluido

ao longe, quanto pela velocidade induzida pelos vértices, Assim temos :

Vn=0=Vn,I'+Vn, (EQ5.24)

A componente normal de velocidade devido 4 velocidade ao longe (v0), no painel j é :

Vn, ,00=V,o.cos(pi) {(EQ 5.25)

41



Aeromodelo a Pulso Jato PMC-580/581

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

701 Yi [00i .
i «J . dS_]
oni 2. " Onj (EQ 5.26)

Vn,I'=

Juntando as equacdes (7.7) , (7.8) e (7.9) chega-se finalmente a equagdo fundamental

do método dos painéis :

.« N -
Y1) 0 ij .. .

. .dSj— Veo.cos(f i 5.2
o EID j— Veo.cos(B 1) (EQ5.27)

Sendo i = 1LLN,j=1N

Note que pode ser montado um sistema linear N x N onde as incdgnitas sdo os proprios

V.

Entretanto devemos ficar atentos & uma segunda condi¢éio de contorno, no bordo de
fuga do aerofdlio, denominada condicéo de kutta :

No bordo de fuga, o fluido deve comportar-se do seguinte modo :

1) A circulagdo total ao longo do aerofélio deve ser tal que o fluido deixe o bordo de fuga
suavemente, setn haver cruzamento das linhas de corrente.
2) A velocidade do fluido que sai do extradorso deve ser idéntica & do fluido que sai do

intradorso em mddulo e dirego.

Esta duas leis implicam na igualdade dos vortices gerados no tltimo painel do
intradorso e no ultimo painel do extradorso junto ao bordo de fuga do aerofSlio, com mesma

intensidade, porém em sentidos contrarios.

Logo : Y = v(+1) (EQ 5.28)
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Uma vez resolvido o sistema de equagBes, basta aplicar o conceito de circulagio para

obter a sustentagéo :

N N
L= p0.V0. > 7].S] Cl=—¥ v3.5i S,
j=1 ou Vo e} ’

Figura Auxiliar - METODOS DOS PAINEIS
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A partir da figura auxiliar, vamos tentar estima o valor da integral S on , para
que possamos construir os coeficientes do sistema linear acima.
Observamos na figura as seguintes relagdes geométricas :
. Y(j+1)-Y())
alfaj =arctan ————
! X(+1)-X() EQ 5.30)
. (57 F
QREANS (2.7 —ANGLEE S ) Sy (TQ 5.31)
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8i=alfai + —
2 (EQ 5.32)
1 EQ 5.33
CXj =T(3 X(j+ 1)+ Xj) )
1
CYj=—IA3.Y(j+1)+Yj
=7 ( (i+1)+ J) (EQ 5.34)
X(1+1) - X(@)
2 (EQ 5.35)
. Y(i+1)-Y(@)
CYi= ) (EQ 5.36)
{8 i) .
5Y1
Sm(ﬁ i) (EQ 5.38)
iz L Gi-Gj
O/ =arctan()=aretan G Chee Q 5.39)
sin(B i) = cos (a i) (EQ 5.40)
cos( B i) = -sin (o 1) (EQ5.41)
Sabemos que :
dej ( de J [ 0
doh= (dX AR N S o
(EQ 5.42)

_ 086 [au
du 90X

—=dX +




Aeromodelo a Pulso Jato

PMC-580/581

mas
80 Oarctan(w)) 1 1 Y (CXi~CXij)*
du du 1+ u? |, (oYi- CYj)®  (CXi-CXj)? +(CY - CYj)?
(CXi- CXj)*

(EQ 5.43)
ou_o cvi-cyj  [CYi-CY) LR
0X XTCXi-CXf  (CXi-CXj)? gzl

du 8 CYi-CYj 1
Y 8Y 'CXi-CXj’  CXi-CXj (BQ 5.45)
e portanto :
o (CXi-CXj)? - (CYi-CYj).dX +(CXi-CXj).dY
(CXi-CXj)? +(CYi-CYj)? (CXi-CXJ)?
1 ) 1 . . Q 5.46)
=— . ({CYi-CYj). dX + (CXi-CXj).dY) ¢
rij
onde rij? = (CXi-CXj)y + (CYi-CYj)?
que derivando em relagfo a ni obtemos :
o0 1 e O o o O
= (EF) L HCYi-CY)). 5 +H(CXi-CXj) . ——)
1
=(—) . (sin(B i) . (CXi-CXj) - i). (CYi-CYj
() - GinB ). (CXi~CX)) - cos (B1). (CYi-CY}) N
Considere agora a seguinte mudanga de varidveis :
CXj=Xj+Sj.cos(aj) (EQ5.48)
CYj=Yj+Sj.sin(alfaj) (EQ5.49)

Onde Sj € a coordenada dos pontos sobre o painel j
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Com isto pode-se transformar a fungfio a se integrar em uma relagdo do tipo quociente

de polinémios, do tipo :

C.8j+D
Si +2.A.8j+B’

Iij=f§%.ds= | ds;j

(EQ 5.50)

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

=-(CXi-Xj).cos(atj)-(c Yi-Yj).sin(ctj) (EQ5.51)
B=-(cXi-Xi)*(cYi-Yj)? (EQ5.52)
C=-(sin(ctj).sin(ai)+cos(atj).cos(ai)) (EQ 5.53)
D=(cXi-Xj).cos(ai)+(c Yi-Yj).sin(cti) (EQ 5.54)

e definimos E como :

E = 1/3_ Al (EQ 5.55)

Para a relagfio acima, a integral apresenta solugfio analitica da forma :

T  (D-AQ Si+A A
Iij=" In (S F2AS+ B+ (arctan (< —)~arctan () (EQ 5.56)

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

N N
Z (. ZY}.Iij) = -2.7.V .sin (o 1) (EQ 5.57)
i=1  i=1

mais a condi¢do de kutta.

Obs.: Sendo m o painel do bordo de fuga Jocalizado no intradorso e (m-1) o painel do bordo
de fuga localizado no extradorso, aplica-se a condi¢&o de kutta na linha m da matriz [1],

ou seja

ym - ym-1 = 0
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CALCULO DO ARRASTO

O arrasto medido em um corpo submerso em um escoamento bidimensional é
basicamente efeito da viscosidade do fluido e da distribuicio de pressdes na superficie do

COIpO.

A influéncia do atrito entre uma superficie com velocidade nula e um fluido que escoa
adjacente a esta superficie tende a criar, junto a esta, uma forga que retarde seu movimento.
Esta forca, considerada por unidade de 4rea é denominada tensfio de cisalhamento, que tem
direcfio paralela 4 superficie. Devido a esta, a velocidade do fluido na superficie é nula e
aumenta até o valor da velocidade do fluido ao longe, desenvolvendo-se num perfil crescente

de velocidades.

Considere agora que o fluido esteja escoando sobre uma superficie finita qualquer.
Suponha que exista um gradiente de presséio sobre esta superficie, gerado pela mudanga de
forma desta, fazendo com que a velocidade do fluido acima da camada limite mude de dire¢sio
e intensidade. Suponha que este gradiente faga com que a pressdo cresga ao longo da
superficie. Devido & existéncia do efeito de atrito, associada ao aumento da presséo o perfil de
velocidades tende a se deformar cada vez mais para o lado da montante da superficie até que
em certa posi¢do a velocidade no perfil se anula em algum ponto acima da superficie e muda de
sentido, gerando um fluxo reverso. A consequéncia disto serd a separagio da camada limite da
superficie alterando drasticamente a distribui¢io de pressdes ao longo do perfil, pois o fluido

escoard por cima da camada que descolou e nfio mais acompanhando a forma do corpo.

A ocorréncia da separagfio da camada limite aumenta o arrasto e diminui drasticamente
a sustentacdo de um aeroféhio, ja que a distribuigio de pressdes ao longo deste diminui de
magnitude. O fendmeno de descolamento acompanhado pela sibita quebra da sustentagiio é
denominado “stall™.
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Assim, podemos definir dois tipos distintos de arrastos :

(1) ARRASTO DE FRICCAO: Provocado pela componente projetada na
diregiio do escoamento ao longe da integral da

tensdo de cisalhamento ao longo do corpo.

(2) ARRASTO DE PRESSAO oude Provocado pela componente projetada na
FORMA : diregiio do escoamento ao longe da integral
da distribuicio de pressfio ao longo do corpo.

Para o escoamento tridimensional em uma asa, além dos arrastos de fricgfio e pressdo
ainda existe o arrasto induzido, que depende exclusivamente do aspecto ou alongamento da

asa utilizada. Este assunto seré elucidado no capitulo de Calculo de Sustentagio em asas,

O arrasto de fricgfio e o arrasto de pressfio formam juntos o chamado arrasto de perfil

no caso de um aerofbhio.

Para o célculo exato destas grandezas em um perfil cuja superficie nfio é plana, como
em um aerofélio, ndo existem, ferramentas para seu célculo analitico. Para isto, utilizaremos
neste estudo, apenas um modelo aproximado, cuja solugfio ¢é bem conhecida para este nivel de

trabatho : ateoria da camada limite para placas planas.

Assim sendo, considerando que um aerofélio apresenta o seu comprimento de pelo
menos dez vezes maior que sua espessura maxima, pode-se considerar que, para efeito de

arrasto, este se comporte como uma placa plana de comprimento igual a sua corda.
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Apresentaremos a seguir os modelos matemdticos que estimem os dois tipos de arrasto
para um acrofolio, considerando que este se comporte como uma placa plana imersa em um

escoamento bidimensional.

Figura 9 - Escoamento viscoso com gradiente de pressqo

wadigal

n i £

Fluid
element

1) ARRASTO DE PRESSAO ou DE FORMA :

Seja uma placa plana de comprimento ¢ e espessura b, imersa em um escoamento,
que ao longe tem perfil de velocidades uniforme com velocidade média vo e condigdes

termodinémicas To € po. A placa forma com a diregfio da velocidade em longe um angulo.

Nestas condicdes, a placa fica sujeita a uma forga resultante F provida da interagéo
entre o fluido e esta. A componente de F paralela 4 velocidade ao longe é denominada
arrasto e a componente de F perpendicular a4 velocidade ao longe ¢ denominada

sustentag#o. (Vide Fig.10)
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Figura 10 - Esforcos atuantes na chapa devido a pressdo fotal

No
F = gsnd.5
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,
ey

Obs.: O arrasto de pressdo deve-se apenas 2 interagfio de forgas rormais 4 superficie do corpo,

projetadas na diregfio da velocidade Vo.

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

de presséo :
Pt = po + q =Po+ 3 PV*

A forca normal A superficie da placa, portanto, pode ser expressa, pela decomposi¢io

de forgasem :
=q.S.sin(a) + (P,.S - P,.S).sin(at) (EQ5.58)

O arrasto ¢ a componente de F na dire¢éio de vo, ou seja :

D=F.sin(0r.)=q.S.sin’(a)=—;- p.vet.b.c.sin*{or) (BQ 5.59)
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Sendo D’ = D/b temos que o Coeficiente de Arrasto - Cd, para o aerofolio :

cd = 1 D2 = 1 D = Sinz(a)
2
E'FWO .c.b E.p.v0 .c (EQ 5.60)

Considerando o fluido gas perfeito, como é o caso do ar nas condigdes ISA
(T =15 oC e p=101325 Pa), temos:

(EQ 5.61)

Percebe-se que o coeficiente de arrasto de pressfio sé depende da posigio da placa em

relagéio ao campo de velocidades uniforme.
2) ARRASTO E FRICGCAO :

Obs.: Nio pretendemos aqui deduzir as equagBes que governam a cameada limite e sim utilizar

destas, seus resultados.

Considerando novamente a placa plana em 4ngulo de ataque, a componente de
velocidade paralela a4 superficie da placa, que inicialmente tem contato com esta a sua
montante € :

v = vO.cos(o)
E esta velocidade inicial que suporemos para a formagdo da camada limite e nfio apenas

Supondo portanto uma placa plana, de comprimento ¢ e largura umitdria, cujo perfil de

velocidades ao longe desenvolve-se com velocidade v, temos inicialmente a formagéo da
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camada limite laminar que comega a se desenvolver desde o inicio da placa até a posicio x

medida ao longo desta onde o Ntimero de Reynolds vale aproximadamente 5 x 10ES.

Para a camada limite laminar, temos pela solugdo de Blasius, o célculo exato do

coeficiente de arrasto local ;

0.664 0.664
Cf=TRex  Trovo
ex \/LMO_‘X (EQ 5.62)

que integrando ao longo do comprimento da placa, de O a ¢, obtemos o coeficiente de atrito

medio para toda a placa :

1 1328
=—, |Cf.dX=
c J JRec (EQ 5.63)

A partir da posi¢lo critica onde Re >= 5 x 10ES5, as forcas viscosas tendem a
aumentar e fazer com que a energia seja dissipada também entre as camadas fluidas, tornando
o0 escoamento turbulento. Existe portanto uma pequena faixa de transicfio onde o escoamento
passa de laminar a turbulento. Para efeito de célculo esta faixa resume-se a proprio ponto
Xcrit. Portanto a partir desta posi¢io pode-se considerar que o escoamento se desenvolva de

forma turbulenta.

Para a camada limite turbulenta, o coeficiente de atrito médic é baseado em

observagdes experimentais ¢ vale :

0.074 (74
c _ 1c= 0.074¢ :
= pO.vO.c <
s POVOc
Rec’  ( e ) (EQ 5.64)

Entretanto ndo se pode considerar que a partir de Xecrit o coeficiente de atrito deva
valer para o caso turbulento ji que a camada limite j4 se encontrava com espessura
desenvolvida de forma laminar. Deve-se compor o coeficiente de atrito médio neste caso, da

seguinte forma :

52



Aeromodelo a Pulso Jato

PMC-580/581

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

comprimento :

1338 13%
JRecrit pO. vO. Xcrit
no
mais

— Uma parcela de Cf como se a camada limite fosse turbulenta em todo o comprimento da

placa :

0.074¢

Recs

menos

— Uma parcela de Cf como se a camada limite fosse turbulenta até a posicfio Xerit :

0.074X crit
1

Recrit?

Juntando estes termos podemos chegar 4 equagio :

1328 00746 0.074Xecrit

Cf = = 4 — 1
JRecrlt =

Recs Recrit?

Que reordenada torna-se apenas :

0.074¢ 1700
Cf = -
!l  Rec
Rec?3

(EQ 5.67)
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Para Recrit = 5x10°

PoVoC

Na ( Fig. 10 ) temos uma ilustragdo deste efeito :

Figura 10 - Escoamento real para a camada limite em um placa

plana

Transition
ragion

T ransition point

Sendo o coeficiente de arrasto definito segundo a equacgio e o coeficiente de atrito

segundo a equagdo, temos ainda que :
D=18 =1ch==D =1.c
portanto, o coeficiente de arrasto de fricgfo serd :

1 D!
Cdf = 1 =3 = Cf
Py PoVo? EPOVOZC

Assim sendo , o coeficiente de arrasto total de uma chapa plana submetida a um dngulo

de ataque, pode ser modelado por :

Cd = Cdf + Cdp = Cf + sen2a (EQ 3.68)
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Projetando a tensfio de cisalhamento em ambos os lados da placa paralelamente ao

escoamento, chega-se finalmente 4 expresséo analitica do coeficiente de arrasto :

0.074c 1700

oain2  —

Ca = sin“(a) + 2.cos(a).( ™ TG
Rec?

(EQ5.69)
PoVo cos oL.C

Ko

Para Rec =

Note que se o dngulo de ataque for muito pequeno, Cd é proporcional ao quadrado
deste, o que parece coerente j4 que a curva Cd x ALFA ¢ frequentemente modelada por
uma pardbola. Observa-se que o efeito da camada limite prevalece para angulos de ataque
pequenos. A medida que alfa aumenta, o arrasto de pressio aumenta muito além do arrasto
viscoso. Chegard um dngulo onde o gradiente de presstio ao longo do corpo é téo grande que
descolard a camada limite e ocorrers portanto o stall.

Lembramos novamente que aproximagio acima & coerente e verificdvel
experimentalmente para corpos cuja espessura é até cerca de dez vezes menor que seu
comprimento ou corda. (basta observar a semelhanga entre as curvas de arrasto para o
aerofdlios NACA).

55



Aeromodelo a Pulso Jato PMC-580/581

CALCULO DO MOMENTO DE “PITCH*

Além da sustentacdo ¢ do arrasto, como vimos, existe a grandeza denominada
“momento de pitch” atuando no aerofblio para o caso de escoamento bidimensional, gerando

pela diferenca de posigéio entre o CG e o CP deste.

Como vimos na seccdio II, este momento pode ser determinado simplesmente pelo
produto da forga de sustentagiio obtida pela ordenada do centro de pressfo. Assim, na
verdade, basta determinarmos o centro de pressdio do aerofolio, para podermos calcular este

momento.

Para determinarmos a posi¢do do centro de pressdo, basta como sempre dividir a
somat6ria de momentos em torno da origem (tomada no ponto mais proximo do bordo de
ataque) pela somatéria de forgas atuantes da superficie do aerofolic. Como vimos, nesta
podem atuar dois tipos de esforgos como resultado da interagdo com o fluido : tensSes de

cisalhamento, paralelas & superficies e presses normais a superficies.

Apenas para efeito de calculo de momentos, podemos considerar que a ordem de
grandeza da tensdo de cisalhamento local atuando em um elemento de area ¢ muito menor que
a pressio atuando sobre este. Além do mais, no caso de aerofSlios, o brago de momento entre
o ponto de aplicagio da forca provocada pela tensdo de cisalhamento e a origem € muito
pequeno devido a espessura delgada do aerofolio. Assim, consideramos apenas a componente
perpendicular a diregio do escoamento ac longe da pressio em um ponto para efeito de

calculo do centro de pressdo. (ver fig. 11)

Deste modo desprezamos os efeitos da tenséo de cisalhamento ao longo da superficie

do aeroflio, s6 nos preocupando com a componente da pressio perpendicular 2o eixo x.
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Figura 11 - Elementos para o caleulo do centro de pressao

C o
M = js;(.? 56 b.dg 'ip 5m e.hds { E,;G?A:ds ¥ J‘leéde
e s

Desta forma, o momento em relagdo 4 origem, da forga normal originada pela pressio

em um ponto da superficie sera (apenas) :
dM = p.(x.cos(0) - y.sin(0)).dS (EQ 5.70)

onde (0) = Angulo que p faz com a direciio X L (ouY)
Sendo Xcp = M/F, temos ,integrando dF ¢ dM :

I(x.p.cos (0) - y.p.sin(6))dS
J(p.cos (6) - p.sin(8))dS

Xcp =
(EQ5.71)

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

Como definimos no capitulo III, p pode ser escrito em termos de Cp local como :

p = pO + ¢pg

2
Ondecp=1 - (%] , que € fungdo da velocidade em cada ponto.
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Considere agora uma curva retanguiar fechando-se sobre uma superficie qualquer, que
contenha uma malha de vértices de comprimento dS (fig. 12)

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

definicéo de circulagdio em torno da superficie temos :

dI'=-(v2.dn-ul.ds-v1.dn+u2.ds)=y.ds (EQ5.72)

Se dn ->0, no limite ul e u2 tornam-se velocidades tangenciais 4 matha de vértices e

portanto :

Y= (ul-u2) ds (£Q573)

Figura 12 - Velocidades tangenciais através de uma

malha de vortices de comprimento infinitesimal.

R o T ) i
1
|
% V2 dn
t I
Ly s ey e ) X
| - |
r* ds At

No caso do aerof6lio, u2 = 0, pois o bordo inferior do retdngulo estaria fisicamente

dentro do aerofdlio onde ndo ha escoamento, logo :
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A velocidade tangencial local em um ponto tem valor idéntico, no limite ao valor da
circulagio por' unidade de comprimento local,

Esta conclusdio ¢ muito importante, pois se utilizarmos o método dos painéis para
determinar os valores locais da circulagio por unidades de comprimento, estaremos

determinando o valor da velocidade tangencial média em cada painel e portanto o valor de Cp.

. Vj 2 Y2
Cpj=1- (=) =1 (L
pj ( VO) (VO) (EQ 5.74)

eassim, Pj =p0 +Cpj .q

Discretizando a equacio 571 para n painéis finalmente podemos calcular XCP

numericamente como .

D (pO+(1- ( ))( -p-v0*)).(xj.cos(8)) - yj.sin(65))).Sj

Xep =
Z(p0+( ) )( .p.vo?)).(cos(6j) - sin(6j) ))-Sj
1 Yj+1-Yj
Si={(Xi-Xi+ D% +(Yi-Yj+D)? ¢ Oj,=tg lh
e assim

§1((P0+(1 ( ) )(— Po.v02).(xj.cos(8)) - yj.sin(61).S;
M'’= —Xep.L' = PoVo gy_]‘] N
= j§1((Po+(1—%) ).<5.P.Vo ).(cos(8)) - sin(8j))).S]

(EQ 5.76)

E interessante observar que o centro de pressdo sempre situa-se proximo a regido de
25% do comprimento da corda do aerofolio, por mais diferente que seja o valor da sustentagéo
gerada (exceto em caso de sustentagdo nula, pois xep -> - 90 ). E por isso que varios autores
preferem tomar como origem de momentos a posigio c¢/4 e nfio a origem convencional no
bordo de ataque : além e ser conveniente matematicamente, pois com L=0, Xcp ndo tende a

- 00, a posicdio deste é muito methor expressa em termos das variagdes em relagdo a c/4.
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Figura 13 - Momentos aerodindmicos

2 L L

A
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Pela figura 13 temos em relac¢fio ao quarto de corda :
M'c/d = M’ +L'. (c/4)

¢ portanto :

Cm(c/4)= —1——1—{[2 - chJ.L’] = I—POVL[(-:L— ch)i ijJ
3 )

o yioa, 1 Py L N W
s N c = (Po+(1—(v0) ).(-Z-.Po.vo )-(xf.cos G — yj.sin(&).Sf
Cmy,=(—= Ly.8$)—-
4£ (V002 j=1y-] J) 4

N .
JEI(PO+(1—(%)2).(%.P0.V02)).(cos@' — sin( ). Sj

(EQ5.77)

Desenvolvidos os modelos matematicos para o escoamento bidimensional em

aerof6lios, passemos agora & andlise do escoamento tridimensional em asas finitas.
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Yl

CALCULO DE SUSTENT AQ;:\O; ARRASTO £ MOMENTOS EM ASAS
FINITAS :

(1) Introducéo :

O escoamento bidimensional em torno de uma sec¢do de asa pode ser determinado
utilizando-se da fungfo potencial de velocidades ¢ da teoria da camada limite para chapas
planas. A partir dai podemos determinar os coeficientes Cl, Cd, Cm e Cp como

comportamentos locais, em termos do dngulo de ataque ALFA.

Entretanto, se considerarmos este perfil como uma “fatia” de asa, ndo poderemos
simplesmente utilizar-se dos mesmos coeficientes para calcular L,D e M. E errado pensar
que multiplicando L', D’ e M’ pela envergadura da asa obteremos L,D e M reais para a asa.
Isto se deve principaimente devido as condigBes de contorno na ponta da asa, pois onde

esta termina nfo hé a geragdo e qualquer esfor¢o aerodinimico ja que 14 ndo existe asa.

A primeira concluséo importante é a variagio do perfil de sustentages ao longo da
envergadura da asa. Nédo se pode considerar que a sustentagdo se comporte de maneira

uniforme ao longo desta, j& que nas pontas nfo existe a geragio de sustentagdo.

Intuitivamente podemos deduzir que a sustentagiio deva crescer na diregdo 4 raiz da asa, ou
sua corda central, come¢ando em zero e terminando num valor bem proximo ao previsto
pelo tipo aerofélio se compde esta asa (supondo que ¢ utilizado o mesmo perfil tipo de

aerofolio ao longo de toda a envergadura ).

Se considerarmos que a asa seja do tipo semi-cantlever, ou seja que a asa seja interica e
nenhuma fuselagem divida esta em duas, o perfil de sustentacdo se assemelhara muito 4 uma

elipse, comecando com zero nas pontas e atingindo valor maximo na corda central.
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Em asas divididas por uma fuselagem (cantlever), a sustentagfio atinge o méximo até
bem préximo da raiz e apresenta uma suave queda até a linha central da fuselagem. Isso se
deve ao fato da fuselagem interferir negativamente no perfil de sustentacdes, deformando-o,
pois o gradiente de pressdo ao longo da fuselagem € completamente diferente do provocado
pelo aerofdlio. A fuselagem induz muito pouca sustentagdo e funciona como condigdo de
contorno adversa para o escoamento, aumentando inclusive o arrasto de friccfio e de forma.
(ver fig. 14).

Figura 14 - Distribuic&o da sustentacdo em uma asa finita ao

longo de sua envergadura ( asa semi-cantlever )

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

principalmente pela descontinuidade na ponta da asa, que faz surgir vortices induzidos. ‘
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Para podermos avaliar os valores corretos de C1 ¢ Cd , utilizaremos mais algumas
ferramentas matematicas. Para isto desenvolveremos um método de calculo utilizando-se da

linha de sustentag8o de prandtl baseada na teoria dos filamentos de vértices.

Apenas por questdo de anotagdo, utilizaremos letras maiisculas para se referir aos
coeficientes aerodinimicos de um asa (CL, CD, CM, etc..) e letras mimisculas para se referir a
coeficientes aerodindmicos de aerofélios ( C1,Cd, Cm,..)
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CALCULO DA SUSTENTAGAO EM ASAS FINITAS

Para iniciar a andlise da SUSTENTACAO em asas finitas, é necessdrio introduzir

outras ferramentas matematicas.

1) LEI DE BIOT-SAVAT APLICADA A FILAMENTOS DE VORTICES :

Dados : um vértice com intensidade I', cujo filamento estende-se de -oo a +oo no

espago, e um ponto P situado em qualquer local fora deste filamento.

Figura 17 - Filamento de Vortice

+ 00

& W

O filamento induzird um campo de velocidade ao longo de todo o espago inclusive
localmente no ponto P. Considerando o comprimento infinitesimal d1 tomado sobre o
filamento e o raio vetor r orientado do ponto médio de dl até o ponto P, a velocidade

induzida em P pelo filamento de vértice com intensidade I" sera :

(EQ6.1)
Que, analogamente s teorias do eletromagnetismo, denomina-se

Lei de Biot - Savat.
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Integrando a equagio acima temos :

sendo :

" sin’(9) -(0)

__h
" sin (0)

r

h

I=——0

tg ()

onde h ¢ a menor distdncia ente P e o filamento.

Temos finalmente que : (tomando V em médulo )

I *Psin@® I %, _ T
IV’"4.n'_I s 4.n.h'§sm(e)'d(9)—2.n.h
onde v E

(EQ6.2)

O que coincide com o resultado obtido pela teoria do vértice ideal.
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Observe que a velocidade induzida é constante em uma dada distincia do filamento ao
longo de todo o espago. Esta conclus&o é muito importante para o desenvolvimento da teoria
de linha de sustentagdo.

2) LINHA DE SUSTENTACAO DE PRANDTL :

Suponha que exista uma asa com forma retingular de envergadura b e corda c (a
corda ndo varia ao longo da envergadura). Esta asa produz uma sustentagio L induzida por
vértice I, segundo o teorema de Kutta-Joukovsky. Este vértice estd associado & asa através
de um filamento que acompanha sua envergadura. Entretanto, como um filamento de vortice
ndo pode acabar de modo finito (nas pontas da asa), quando na posicio y=b/2 e y=-b/2 este
continua ao longo do espago, dobrando-se e acompanhado a direcio x até o infinito. Ao
longo de toda a asa, o filamento de vortice assume um formato semelhante ao de uma
ferradura. A asa portanto pode ser substituida, para efeito de modelagem matemdtica, pelo
vortice acoplado (a0 longo da direcéio y) e pelos vértices livres nas duas pontas (ao longo da

direcdio x). Note que todos estes apresentam a mesma intensidade T,
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Figura 18 - VORTICES ACOPLADOS e VORTICES LIVRES,
( HORSE SHOE VORTEX )

A
- b[g_

U= £V i)

Vamos calcular a velocidade induzida pelos vértices livres “downwash”, ou
seja, a velocidade induzida na direcdo z em uma posicio y qualquer entre b/2 e -b/2,
utilizando-se da lei de Biot-Savat :

O vortice direito produzira : r
Vd =- 5
4.10.(—
m.(5+Y)
r
Ve= - —— —
O vértice esquerdo produzirs : 4.,,:-(2_ ¥)
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O “downwash” total serd protanto :

v, (EQ6.3)

Note que nas posicdes y=b/2 e y=-b/2 W = -00 o que ndo condiz com a realidade,
j& que nestas posi¢bes do downwash deve assumir valor finito. Devemos portanto aprimorar

este modelamento.

Consideremos nfo apenas um tnico filamento em forma de ferradura, mas intimeros,
cujos vortices acoplados localizam-se ao longo de uma linha, denominada linha de sustentagdo,
de modo que somados totalizam a circulagdo total da asa. Todos estes vértices agora
influenciam conjuntamente no calculo da velocidade induzida em um ponto do espago. Se a
cada vértice acoplado for associado um trecho delta y da asa, teremos como resultado a
distribuigdo de citculagdo variavel ao longo da envergadura da asa onde o maximo encontra-se
exatamente no ponto médio desta (y=0), pois ao longo desta ordenada a velocidade induzida

recebe influénceia simétrica de todos os vortices acoplados. (Veja a fig. 19) :
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Figura 19 - Superposicdo de todos os vortices acoplados

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

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

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

ferradura atuando a0 mesmo tempo na asa.
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Figura 20 - Composicdo de infinitos vortices acoplados na asa

LWk R :
WSERTABD
Peu L)(9)

Seja uma posi¢io yO de referéncia ao longo da linha de sustentagdo. Em y0, existe a

influéncia de cada elemento de vortice dI" associado a cada dy. A velocidade elementar

induzida na posigdio y0 ser4 portanto

dW=

dr

(

ar

.
ay) y

dn(y0-y) 4m(yO-y)

(EQ6.9)

Considerando que T' varia também ao longo de y, podemos rescrever e integrar a

equagdo acima da forma :

We0)=——- |

&,

4.7 o (yO-y)

dy

(EQ 6.5)

Assim, para podermos calcular o “downwash” & necessario conhecermos a distribuigdo

de I' ao longo deyy.
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A partir de Eq 6.5 podemos avaliar uma série de relac3es.
O angulo de ataque induzido € dado pela relagio :
o i = arctan -V (¥O) _ ~W(y0)
VO VO
(EQ6.6)
(Para dngulos de ataque pequenos)
Portanto o dngulo e ataque efetivo pode ser escrito como
or
b 9
1 2. ( ay )
oeff =q - dy (EQ 6.7

4mvo v yO-y’
2

Outra relagfio importante é a do C1 :

Localmente, na sec¢do y0

Sabemos que : L' = %.pO.VO2 .¢(y0).Cl=p0.VO.T'(y0)

_ 2.I.(y0)

eportanto  : Cl(yO) V0.c(30)

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

dngulo de ataque do tipo :

»

Cl1

a0=arctg O / 0

ol=

QY

cl = a0.(oef(y0) - o(L=0))

(EQ 6.8)
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O valor de a0 para chapas planas é 27. Se considerarmos que o aerofdlio utilizado tem
espessura pequena ( no maximo 0.1c ), como é o caso de 90% dos aerofSlios utilizados em
aeronaves subsonicas (perfis NACA por exemplo), podemos considerar e verificar

experimentalmente que o valor de a0 € muito préximo de 2m (ao = 6,3).

Assim, juntando as equagdes (6.6) , (6.7) ¢ (6.8), chegamos a equagdo fundamental da
linha de sustentagdo :

I'yO) -
7. VO.c(yO)

oa
raydy

(y0) = X0+ 2vo 0y

(EQ 6.9)

Note que sua tnica incognita é a distribuicdo T (y), porém esta se encontra ainda sob
forma algébrica imprépria. Devemos portanto desenvolver um método que permita seu calculo

de maneira direta ou resolve-la numericamente. Se conhecermos I" (v), teremos também:;

N
b/2 L = PoVo, T Ii.AY (BQ 6.10)
L=pO.VO. [I(y).dY i=1
L ‘coreti N
b2 oudiscretizado o, _ 2§y (EQ 6.11)
CL L 2 bﬁ_ e VoS j+1
~q.S VOS '-b/z(Y)'
b/2 i
para Ay = ——— N=Nimero de estages da ASA
N escolhidas para a discretizacéio.

S = AreadaAsa = b.c (retangular)

e também o arrasto induzido :

b/ bT ] (EQ 6.12)
Di+ J L'(y) .o i(y) .dy =p. VO. w{ (¥) .ai(y) .dy
—b/2 L
Di 2 b
jlapmt Nl oLi(y). 6.13
CDi s VO.S'_bir(Y)al(Y) dy (EQ6.13)
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A primeira aproximagdo para resolver a equacdo da linha de sustentaciio seria
aproximar-se I' (y) por um perfil conhecido e a partit dai obter-se as caracteristicas
geometricas da asa. Para efeito de ilustracio consideraremos inicialmente uma distribuigdo
eliptica da circulagio- ( ou sustentacfio ), pois o perfil suposto assemelha-se muito com esta
curva. Os resultados obtidos com isto sdio surpreendentes e servirio como base comparativa

para desenvolvermos a teoria genérica da asa e sua posterior construgéio prética.

A seguir, faremos o caminho inverso, dada uma geometria (envergadura, perfil
utilizado, torgéio e corda), calcularemos o perfil de sustentacdes através de aproximagdes em

séries de Fourier, pois o aspecto da distribuigo também lembra uma senéide,
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3) DISTRIBUICAO ELIPTICA DE SUSTENTACAO / CIRCULACAO :

Considere um carregamento eliptico de circulagfio a0 longo de uma asa com envergadura b

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

a) Nas pontas, onde y=b/2 e y=-b/2 =T y)=0
b) No ponto médio, onde y =0 = T (y)=0

I'0 ¢ aproximadamente a circulagiio prevista pelo aerofolio em escoamento bidimensional, ja

que nesta posigdio a influéncia dos vortices de ambas as extremidades se anula, dada a simetria
da asa.

Figura 21 - Distribuicdo eliptica de sustentacoes :

logo, I (y) obedecers a seguinte equagiio :

2
F= FO.\/I— 4'32’ (EQ6.13)
b
€ portanto
4.y2
L'3)=pOvO.T01- =5 (EQ 6.14)
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Integrando a equagéo (6.14) podemos calcular a sustentagdio total gerada pela asa.

b/ 4 2
L = pO.vO.T'0. f 1-=2 qy
—b/2 b

(EQ6.15)

Derivando I" (y) em relagdo a y podemos calcular em seguida 0 “downwash” induzido em

cada ponto y0 ao longo da linha de sustentacéo :

0) = 5
W0 .b* on -’-l».y2

(1_ bz

)-(yO.y)

o) e o/ dY

Para resolver esta integral é necessério fazer a segninte mudanga de varidveis

y= gcos(e) onde

Substituindo na equagio acima :

Fe) " 5 cos (9)

O0=< 6

T

W(00) =

De qualquer tabela de integrais obtemos :

T 2.m.b ‘505 (8)-cos (80)°

75- cos (8)
0¢0s (8)-cos (80)

.d0 ==

E finalmente caicula -se :

W(80) = W(y0) = CTE = —5-?)

de

(EQ 6.16)
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Temos, pois , um resultado surpreendente :
O downwash ¢ constante para uma distribuicgo eliptica de sustentac¢do.

Note que W varia inversamente com a envergadura da asa, ou seja quanto mais longa esta
for, menor a intensidade do downwash. Como vimos, o downwash ¢ diretamente proporcional
ao arrasto induzido e portanto, o arrasto induzido tende a zero com aumento da envergadura
de uma asa. Fisicamente observamos que quanto mais longe as pontas estiverem da secco
média (y = 0 ), menor a influéncia dos vértices livres no perfil de circulagdes ¢ portanto
menos distorcido este ficara, se aproximando cada vez mais com uma distribui¢fio uniforme de
sustentacdes. Se L' = cte ao longo de toda a asa podemos concluir que, para asas de

envergadura infinita ( muito grande ) :
L > L".b
e portanto : CL > Ci

Também pela teoria da Linha de Sustentagdo de Prandtl, podemos observar que W cresce
em dire¢fo as pontas de um asa genérica, tendendo a valores bem grandes, pois a medida que
nos aproximamos destas a influéncia dos vértices livres & mais sentida. Se, numa asa eliptica, ¢
downwash ¢ constante, logo podemos concluir que este sé pode ser minimo neste tipo de
carregamento. Sendo o atrasto induzido local diretamente proporcional ao downwash local,

concluimos que este € o minimo possivel para uma asa eliptica com uma dada envergadura b.

Pode-se obter outros resultados, tais como :

W _ IO (EQ6.17)
VO 2.b.VO

ai=

(EQ 6.18)

T
L = pO.v0.FOJSIN?(6).d8 = pO.vO.TO. b.%
0

isolando T'0 temos :
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4L  2.VO.S.CL

o= = 6.19
pO.VO.b. b s
Substituindo na equagfio ( 6.17 ) temos :
Li_2YOSCL 1 _SCL_CL W - b> i
bt 2.b.VO gq.b? =®AR S )
Calculando o arrasto induzindo temos :
. bi2 . n q
. 2.0i = 20iTObT 2 B nolb.TO
= vo.s‘_bI AT e ({,S’n ®-9="30s )

Juntado as equacdes (6.20) e (6.21) finalmente chega-se a importante equacéo :

CDi +

2 (EQ 6.22)
CL =[nb1"0+1]ai
n.AR 2 VoS

O que comprova que o arrasto induzido est4 diretamente relacionado com a sustentagdo da
asa. Como Cdi cresce com o quadrado de CL, em situagdes que requeiram alto valor de CL,
tais como em decolagens ou no pré stall, necessita-se portanto de grande poténcia para vencer-
se o altissimo arrasto induzido. Para asas finitas, este é o principal responsavel pelo arrasto

total desta, contribuindo com cerca de 80% de arrasto total.

Pode-se observar também que Cdi varia com o inverso da razio de aspecto da asa. Assim
quanto mais alongada esta for, ou seja quanto maior sua envergadura em relagéo & corda (ou o
quadrado da envergadura em relagfo & Area) menor ser4 o arrasto produzido e portanto menor
a poténcia necessaria para se manter vGo reto horizontal. E caso de planadores, onde as asas
sio muito longas e finas (com elevada razdo de aspecto), que precisam do miximo de
sustentagio para o minimo arrasto possivel para poder se manter no ar maior tempo, ja que
néio se dispSe de qualquer tipo de propulsdo. E claro que se paga um prego por este artificio, ja
que os esforcos estruturais também se acentuam na raiz da asa devido ao aumento da
envergadura, sobretudo os momentos de flex3o e torgdo, necessitando de um maior reforgo

nas longarinas e portanto um possivel aumento de peso.
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A seguir, a titulo de ilustragdo, apresentamos alguns tipos de asas e seus respectivos perfis

de sustenta¢#o.

Figura 24 - Tipos de Asas

(1) (2) (3) (4)

Rectangular Elliptical Tapered Swept

= = =

il NI

LIFT DISTHIBUTYON

N4

)

1.0 1.0 ‘I.OI:_/.,--‘_——_B-Y 1.0
o S cy,| Cy,| ‘r,
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4) DISTRIBUICAO GERAL DE SUSTENTACAO :

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

contorno :

a) Naspontas,onde y=b2 e y=-b12 = T'(y) =0

b) No ponto médio, onde y=0 = ' (y) = [0
Seja a transformagéo : Z
y = 5cos(0) -
9 1
L ”
y " y
b2
eportantoI’ = () 0 <b<n

Para uma distribuiggio eliptica vimos que :
T (8) = I'0.sin(0)

Para uma distribuiglo genérica pode-se expandir em Série de Fourier a fingdo T' (8)

em tomo de IO, obtendo-se a seguinte equagcéo :

N
T(6) = TO. X(An.sin(n.0)) (EQ 6.23)
n—1l

Onde os coeficientes An s8o por enquanto desconhecidos.

Derivando I" em relagdio a y , obtemos a seguinte relagdo :

N
=2.b.v0.) (n.An, cos(n.@).?) (EQ 6.24)
Yy

n-1

&| &
2|8

a_
dy
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Substituindo a equagdo (6.24) na equagio (6.9) podemos obter a equagdo genérica
para a linha de sustentagfio :

sm(n.GO)
sin(80)

o (EQ 6.25)

0(90)

Supondo que a geometria da asa seja conhecida, ou seja, se soubermos em cada

posigio y qual perfil é utilizado e qual o angulo de ataque local, pode-se calcular os
coeficientes A'n da seguinte forma :

— Divide-se a asa em N secgdes igualmente espagadas onde a posicdo de cada secgdo N é

obtida pela seguinte relacéo :

yO = _3 cos(60) e Bo = - arcos(-ET-)

— Aplica-se a equagdio (6.25) em cada sec¢do submetida a seu respectivo angulo de ataque

ceff
— Obtém-se assim um sistema linear N x N cujas incognitas sdo os Coeficientes de Fourier
A0, Al, A2, ...An.

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

Determinando os coeficientes An pode-se obter diretamente I' (y) pela equagdo (6.13)

e todas as outras relagSes aerodinimicas restantes:

Pela Teoria da Linbha de sustentagdo de Prandt] :

(EQ 6.26)

9 b/ b2 N m
CL= : fF(y).dy:Z.—ZAn. fsin(n.e).de
0-5 _yu/o S 1

80



Aeromodelo a Pulso Jato PMC-580/581

T
WinsTal sl Jsin(a6).sin0) do

0

pode ser resolvida analiticamente e vale :

n/2 : Para n=1
0 : Paran >1

Logo, CL pode ser avaliado como :

2
CL:Al.n.b?zAl.n.AR (EQ 6.27)

O Coeficiente de Arrasto induzido pode ser calculado como :

2 b/

2 7
=< IIy).ai@).dy= 2> &An. sin(n.0)).c. i(9).sin(8)). do | (EQ628)
Vo.S ~b/2 S 0 n=1

Para isto, deve-se calcular primeiro o :

T
) . 5; ! cos (n.9) 6.29
O =710 I(yo = Zn'An‘fcos © —cos ©0)"%° SR
logo : o i(0) = %n An (o) (EQ 6.30)
o sin(0)
Juntando as equagdes (6.28) , (6.29) e (6.30) obtemos :
b2 T N N
CDi = 2—. J( ZAn.sin(n.0)).( Yn.An.sin(n6)).do EQ6.31)
S 0n=l n=1
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Substituindo a equagéo (6.27) obtemos finalmente :

Brll e S
Cdi = 2.—.—.( 2n.An") = 1.AR.( 2n.An”) (EQ6.32)
8 2 n=1 n=]
N 2
_ 2 Ano. _CL
= mAR.Al (1+n§1n.(Al) = [1+3]

N An
— — 2
onde S—IE n( 1)

Note que o primeiro termo da expansdo do coeficiente Cdi corresponde ao de uma
distribuicdo de sustentagfio eliptica. Como os termos da somatéria sempre assumem valores
positivos, se os coeficientes An tenderem a zero, temos 0 minimo valor de CDi. Observe que
se os An=0, significa que temos apenas o termo independente da Série de Fourier, ou seja , 0
coeficiente que acompanha SIN (theta), que significa uma transformagdo polar cuja
correspondéncia cartesiana ¢ uma elipse. Logo prova-se portanto que a distribuicio de

sustentacéo eliptica € a que oferece menor arrasto induzido.

Portanto, em asas finitas, cuja geometria nfio ¢ eliptica:

2
. CL
Ll = T.AR

Qutro aspecto interessante de asa finitas em relagfio a asas infinitas, ou aerofdlios, a
influéncia do downwash na derivada dCL / dAlfa :

Considere para uma aerofolio :

dC1
2.

€ para uma asa :

_dcL

2 da
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Sabemos que oeff = o —ai

Admitindo que nfio haja tor¢do geométrica ao longo da envergadura, alfa e alfaeff sdo

constantes e portanto C1 tem a mesma ordem de grandeza que CL. Logo :

acl___dcL
daeff d(o-ai)
(£Q 6.33)

a0

Admitindo a0 = cte :
CL=2a0( o -ai )+cte

Sabendo que ai= i 4 para uma asa eliptica

mAR
CL
CL = al{o. - n.AR)+CTE
Derivando em relagéo a alfa :
dCL of - al
doo ~° 7 a0 (EQ 6.34)
m. AR

para asas elipticas.

Para uma distribui¢do geral de sustentagio, temos :

dCL_a a0

d & a0 (EQ 6.35)
1+ —.
+Tl:.AR <

Onde C = f(Al,A2,..An)
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Como a grandeza AO/pi.AR € positiva e C uma constante positiva, o efeito de W na
sustentaglio de uma asa também ¢ de diminuir a inclinagéo da curva do cl em relagfio a curva
¢l x alfa do aerofSlio. Para razdes de aspecto superiores a 5 (Como & o caso da maioria das

aeronaves subsdnicas), verifica-se experimentalmente que C varia entre 1.05 e 1.25.

Figura 25 - Diferencas entre ascurvas Cl x Alfa e Cl x Alfa

G

Infinite
wing

N

Ogp =0 - &
CL = (%
L. ( O)C‘l

o

Finite
eliiptic

S R

K-

g8
.
2

A teoria da Linha de Sustentagfo de Prandt] apresenta bons resultados para asas com
razdo de aspecto elevada e com formato trapezoidal, ndo se aplicando por exemplo a asas
enflexadas ou muito “parrudas” (com envergaduras pequena e corda grande, ou seja com
pequena razdo de aspecto). Em asas enflexadas isso é explicado devido 4 grande influéncia do
escoamento transverso, ndo permitindo que se forme uma linha nitida onde possa ser aplicado
o perfil de sustentagdes, ou seja, devido ao escoamento tridimensional elevado. Em asas de
baixa razdo de aspecto a linha de sustentagfio de Prandtl é muito influenciada pela grande
intensidade dos vértices induzidos, j4 que estes s¥o inversamente proporcionais a razdo de
aspecto. Experimentalmente verifica-se que estes tipos de asa nio geram a sustentagfio prevista
pela teoria de Prandtl, que se¢ aplica bem para razdes de aspecto superiores a 4 em asas
trapezoidais. Contudo, no caso do projeto, a velocidade sers bem elevada devido a propulséio

do Dynajet, o que possibilita a utilizagio de uma asa de geometria enflechada.
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Na figura abaixo ilustramos as experiéncias de Prandtl para asas retangulares em
relagdo a influéneia da razfo de aspecto no arrasto induzido. Observe que a partir de AR=5 as

curvas coincidem.

FIGURA 26 - Relacdo CDI x ALFA para cada razéo de aspecto

20 E A,

1 5 A Obs.:

100

/ A '1/:/3 /| - Experiéncias realizadas em asas

a w ;/ it retangulares
$ 4 -Ca = Cdi
T AT

By 448

//
: 4%
4
I 10 2
@

Uma observagio interessante de se fazer € que o Cd pode ser muito baixo (da ordem de
0,005), bem abaixo do Cd de uma placa plana submetida a escoamento turbulento. Na pratica,
a existéncia da rugosidade aumenta muito o valor de Cd. No caso da pintura, o valor ¢
dobrado. Por isso, pensamos no revestimento da asa e da fuselagem com plstico térmico

como solucio para diminuir o arraste, A rugosidade pode aumentar o Cd de 100 a 800%.

O efeito do aumento do niimero de Reynolds é aumentar a sustentagfio maxima e o
angulo de stall, sem mudar a inclinagio da curva (reta) de forma significativa. Além disso, o
aumento de Re reduz o Cd, o que € benéfico. Os protdtipos ou aeromodelos, geralmente

operam com Re maiores que os modelos correspondentes (Re da ordem de 107 ou mais).
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Para operagGes de decolagem e aterrisagem, a sustentagio pode ser aumentado
significativamente por pas defletoras divididas. Isto equivale a aumentar a flexa do aerofolio. O
arraste também aumenta com o defletor, mas as redugdes das distincias de decolagem e

aterrissagem compensam as poténcias adicionais requeridas nestas operagdes.

Quando o aeromodelo levanta véo com um baixo dngulo de ataque o, possui
sustentagdo bem superior ao arraste. A maxima relagdo entre a sustentagiio e o arraste de

aerofolios comuns situa-se entre 20 e 50,

Alguns aeroftlios tém um perfil que fornece um gradiente favoravel de pressido sobre
boa parte do extradorso a dngulos de ataque baixos. A regifio de separagiio é pequena e a
transi¢8io para a turbuléncia fica postergada; o aerof6lio entfio retém um bom comprimento de

escoamento laminar, mesmo com nimeros de Reynolds elevados.
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MOMENTOS EM UMA ASA FINITA

Assumindo a existéncia das forcas L. e Di em uma asa finita, podemos em cada
seccdo determinar 0 momento gerado por estas em relagfo aos eixos da origem, localizados na

corda central, como ilustra a figura abaixo :

Figura 27 - Momentos gerados pelos esforcos aerodinadmicos L e Di

‘ L]
M: PiTed
¥ r M .
M-’ y Mf. ROLL
D 44l /f‘
- My YAW
b : an
ay /' b4 n”!‘
[¥] Ty

&/

Tomando como origem do eixo x © ponto situado a 1/4 de corda, para uma sec¢do
localizada na posigdo y temos atuando nesta as forgas elementares dL e dDi, que produzirdo

um momento elementar dM :

i B R s S
dM=y. j x(dL k)-+y. (DL )=y, § x(dLi.dy K)-+. ] X@DIdy. i) ®Q636

— —
dM = (y.L'(1)+y.Di'(- k)).dY

Integrando a equacgdo acima temos :

o/ o i
M=( } yL.dy).(i)+( | y.Di"dy).(- k) EQ63D
0 8]
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Substituindo na equagéo (6.36) as equagdes que definem L’ e Di, obtemos :

b2 . b2 -
M=@0v0. | Ty y.dy).(1)+G0. | W).I(y).dy).(- k) (Q6.38)
0 0

Separando as componentes na diregio X e na diregio z podemos identificar dois
tipos de momentos :

— Momento de guinada ( yaw ) que provoca a tendéncia de deslocar o nariz da aeronave

lateralmente, rolando em torno do eixo z :

b/

My =pO. IW(y).I'(y).y.dy
[4]

(EQ 6.38)

b/

CMy = —5——. W (y).I'(y).y.dy
vo?s.T |

— Momento de rolagem ( roll ) que provoca a tendéncia de rolar a aeronave em torno do

eixo X.

b/2

Mr = p0O.vO. |y.T'(y).dy
0

(EQ 6.38)
b/2

CMr = ———. (_)[y.l"(y).dy

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

suportam toda a sua estrutura convenientemente.
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Momento de “pitch” cuja tendéncia é elevar ou baixar o nariz da aeronave, rolando-a
em torno do eixo y, pode ser obtido por método idéntico ao do calculo do aerofélio. A posigdo
do centro de pressdo € considerada em relagdo 3 CORDA MEDIA aerodindmica (utilizando-se
a analise para aerof6lios para este valor de corda) € a sustentacéo envolvida no célculo € agora

a sustentagdo da ASA. Analogamente A equagio (5.77) , podemos escrever portanto, que :

- b/
M(c/4) = (Xep—T/4).L = (ch—f). pO.v0. T(y).dy
~b/2
b/ (EQ6.39)
_ 2 Xep 1
M = svwols - 4)-_b/1;(y)-dy

Este momento tem importante relagio com a estabilidade dindmica do véo de um
aeronave. Por isso, deve ser analisado e considerado mo projeto que vise a uma boa

performance aerodinimica.
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ARRASTO 8M ASAS FINITAS

Vimos no céleulo da sustentago que a presenca do “downwash” alterava o 4ngulo de
ataque do aerofdlio, mudando de diregdo o vetor da sustentacio total, fazendo com que surja

uma nova componente de atrasto na dire¢fio de vO, denominado arrasto induzido.

Portanto para calcularmos o arrasto total produzido por uma asa devemos incluir, além
do arrasto de fricgdo e de press§o, também o arrasto induzido. Assim o coeficiente de arrasto

total serj ;
CD = CDi + CDp + CDf = CDi + CA

Onde CA é o denominado arrasto aerodindmico, sendo a somatéria do arrasto de

pressdo com o arrasto de fricgdio :

Sabemos como calcular CDi a partir dos resultados das secgbes anteriores. Vamos
agora, a partir do modelo bidimensional desenvolvido para chapas planas aplicado a aerofdlios,

estimar o coeficiente CA.

Considerando que uma asa é uma sucessdo de aerofdlios dispostos lado a lado,
escolhemos uma secgfio elementar genérica de largura infinitesimal dy , localizada na posicio
¥, cuja corda tem comprimento c(y), em um angulo de ataque genérico alpha(y), gerando o

arrasto aerodindmico infinitesimal dA, de acordo com a figura;
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Figura 28 - Discretizacdo da asa

b/2
Cx-
cizer - Sy
b2 c(9)
= B
$= S (h Cr 4y
Y
—Py
Ce
-t
¢
X
Sabemos que : dA(y) = D’ (y).dy
Desenvolvendo a equagfio acima e isolando CD temos
R 1 B
Z-Pvo .S.CD=5.p.v02. o(y).cd(y).dy
—b/2
X
CD = 3 c(y).cd(y).dy (EQ 6.40)

-b/2

O coeficiente de arrasto aerodinimico da asa é portanto uma média ponderada

do coeficiente de arrasto previsto para o aerofdlio utilizado naquela sec¢do de asa com o

comprimento de sua corda local. Note que se for utilizado o mesmo tipo de aerofdlio na asa

toda e o dngulo de ataque for também igual em todas as secgdes, o coeficiente de arrasto

aerodinimico serd idéntico ao previsto pelo aerof6lio e portanto:

CD = Cd + CDi
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O coeficiente de arrasto local foi anteriormente deduzido pela expresséo :

0.074 1 1700 )
1 Re(c ()
Re(c(y))?

Cd(y) =sin? (o (y)) +2*cos(or (). (

p0O.v0.cos (a(y).¢ (¥)
e

Re(c(y)) =

Substituindo na equagéo (6.40). chegamos a :

| b2 0.074 1700
CA=<. o). (i@ () +2%c0s @) T Re oY
~b/2 5
Re (¢ (y))° T

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

numericamente. Utilizando-se da regra dos trapézios e definito Ry) como :

[eeyy ay = —121— [£00) +2£(n )+ 26 (x4 428 (1 )+ £(xy) |

£ (%) = Cdy)c(5) { )
" o

Finalmente chega-se a expressdo :

Pl i ; :
A= m.(iglz (c (yi).Cd (vi) + (¢ (¥0).Cd (yO) + ¢ (y n).Cd (y m))) (EQ 6.42)

O arrasto total da asa sera portanto :

o2 N oan? b | N
CD=CA+CDi=—— 1—n§1 SRl 2n§1C (ym) .Cd(yn) +[C (yo) Cd (y0) +C (yn) Cd (yn)]

(EQ 6.43)
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(Cr-Ct)
b/2

C(yn)=Cr[1-%]+Ct

C(yn) =Cr- y=Cr-%(Cr—Ct)

onde C(yo)=Cr C (yn)=Ct

Apresentados todos os modelos matematicos que representam o comportamento
aerodindmico de uma asa imersa em um escoamento subsdnico e incompressivel, resta-nos
agora definir as caracteristicas termodindmicas deste escoamento nas condigbes de projeto, ou
seja, no nivel de vdo de cruzeiro que escolhemos para o aeromodelo operar. Para isto,
devemos recorrer a um modelo matematico elaborado para descrever de forma aproximada o
comportamento real termodinimico da atmosfera terrestre a medida que nos afastamos da
superficie através do modelo de atmosfera padriio ou ISA (Ideal Standard Atmosphere),
adotado a partir da conveng8o Internacional de Aerondutica em Montreal (1947), e representa

o padrio internacional para projeto e operagfio de aeronaves.
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VI, ATMOSFERA PADRAO
Hipoteses iniciais :

— O ar ¢é considerado gas perfeito com K=1.4 em qualquer ponto da atmosfera e ndo

apresenta umidade (ar seco).

— A superficie de referéncia onde z=0 corresponde ao nivel médio do mar. A partir desta

cota sdo medidas altitudes.

— Considera-se a atmosfera estdtica, ndo havendo deslocamento de massas de ar e
interagSes do tipo transferéncia de calor por convecgdo conducdo ou radiacio entre as
camadas.

Por ultimo, é possivel expor um fenémeno interessante do v6o em altitude ocorrido

com velocidade da aeronave.
Suponha que ao nivel médio do mar, uma aeronave de pesc W se encontre voando

com velocidade VO, de acordo nas condigdes da atmosfera padrio. O valor de sua sustentagfo

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

Suponha que esta mesma aeronave, com o mesmo peso W, esteja voando agora em
altitude z em relagfo ao nivel médio do mar com velocidade v. Para que esta possa manter
V0o reto hotizontal sua sustentacdo também ¢ igual a seu peso. Logo :

W = L0 =L

e portanto :

1 ? | S
5.p0.v0”.S.CLO = E.p.v S.CL
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Se esta aeronave conseguir voar reto horizontal com o mesmo 4ngulo de ataque, Cl
serd 0 mesmo nos dois casos pois este depende apenas do Angulo de ataque da aeronave. Para
conseguirmos realizar esta hipdtese é necessdrio que a poténcia desenvolvida pelo motor na
altitude mais alta seja maior para compensar o efeito da diminuvi¢éic da densidade, mantendo

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

q=qo
€ portanto : \'4 p0
\2 p

Obs.: Verifique para manter-se uma mesma poténcia necesséria a manter vdo horizontal &
necessdrio aumentar a velocidade para compensar o decréscimo da densidade, ja que CD

também permanece inalterado.

1
P necessaria = CD.S E PoVo3

Cn=CDo+Aa? +Ba=f(d)

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

aumenta com a altitude, para uma mesma velocidade indicada.

Geralmente nas aeronaves o sistema de medigéio de velocidades é baseado nos dados de
pressdo provenientes de tomadas de pressdio estdtica e pressio total de um ou mais tubos de
pitot. Como a presséio dinimica ¢ a mesma tanto ao nivel do mar, quanto em altitude para
manter uma mesma configuragio de peso, tudo se passa como se o velocimetro estivesse
marcando a velocidade ao nivel do mar, independentemente da altitude. Assim é necessério
distinguir a velocidade indicada no velocimetro pela velocidade verdadeira ou aerodinamica

da aeronave. Portanto de acordo com a atmosfera padréio :
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Aeromodelo a Pulso Jato

To o)
(EQ7.13)

q
VA=VL(—) AOR =V{.J 0.(—
(T) exp (g (RTO))

Va = Velocidade Aerodinimica na GEOPOTENCIAL H
VI = Velocidade Indicada = Vo

Obsl.: Considerando-se que a atmosfera esteja em condi¢des ISA, caso contririo :

Po Po T
VA=VI‘/—=VI SR
P P To

o : Condigdes termodinidmicas ao nivel do mar.

Obs2.: No caso do aeromodelo, ndo hé um velocimetro, A velocidade de vdo pode ser

estimada indiretamente utilizando-se um dinamémetro para medir o empuxo do pulso-jato ou

durante um v8o-teste do modelo perante um observador para medir o tempo de percurso entre

dois pontos pré-determinados.
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CONCLUSAD

Concluida a primeira parte deste trabalho, o objetivo seguinte serd o enfoque na
solugdo adotada (Canard). O passo inicial ser4 a escolha do perfil de aerofdlio mais adequado
para atender as caracteristicas aerodinimicas e geométricas do avido. Este perfil deverd ser
imputado no programa ModelCad sob a forma de coordenadas (X,Y), impresso e transposto
para madeira balsa. Iniciar-se-4, ent3o, a fase de projeto da acronave, envolvendo a elaboragdo
da planta, seguindo-se da escolha dos materiais envolvidos (tentando otimizar peso e
eficiéncia) na construgfio do modelo. Para tentar minimizar os problemas que poderfio surgir,

usar-se-a resultados de testes em tfineis de vento e algumas pré-simulacdes.

Levando-se em consideragdio que a parte prética de construgéio do projeto demandara
um grande nimero de horas-trabalho, a melhor recompensa seré a realizagfio de um vbo radio-

controlado bem sucedido. Esta serd a meta da segunda parte deste trabalho.




Aeromodelo a Pz?io ]a{o
Parte 11




Aeromodelo a Pulso Jato PMC-580/581

CAMARD

No inicio do século XX, os pioneiros da aviagio projetavam suas aeronaves tipo
“canard”. O estabilizador na frente, a baixa velocidade, favorecia o controle do avido. 0
primeiro a utilizar esta técnica foi “Santos Dumont” em 1906, no seu 14 Bis quando realizou o

primeiro v6o pablico em Paris.

Vale lembrar que os primeiros véos motorizados bem sucedidos foram feitos por

“canards”.

Depois, em 1909, os irmios Wright construiram um planador biplano tipo canard, que
era langado ao ar por meio de uma catapulta.

Eventualmente, predominavam as versSes com asa e profundor que foram adotadas

como configuragdes convencionais.

Mas, como os exércitos da Europa queriam avides velozes para combates, e para

atingir este objetivo, a configuraciio “canard” teve de ser abandonada.
24 | gurac

No aeromodelismo “R4dio Controlado”, os “canard” oferecem menos recursos de
controle e manobrabilidade. Entretanto, como o aspecto do modelo & exdrixulo, possuem uma

irresistivel atragdo.

VANTAGENS

* Maior seguranga, Os “canards” em escala 1:1 bem projetados possuem uma grande
vantagem de estarem livres dos freqiiéntes acidentes causados 4 baixa altitude devido ao “stall-
spin”. Isto porque apesar da possibilidade de stall do “profundor dianteiro”, 0 mesmo nio

ocorre na asa principal.
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e Carresamento distribuido. Em aeronaves convencionais, a asa realiza todo o irabalho;

o profundor horizontal € levemente carregado (para baixo na maioria dos casos) ©
simplesmente controla o 4ngulo de ataque da asa (alfa). Nos canards, a superficie da asa frontal
realizam trabalho de sustentagdo e dividem o carregamento com 2 asa principal, o que pode

resultar numa redugo de area.

o Menores, mais leves, mais compactos, Estas qualidades sdo obtidas dividindo a area

da asa requerida por duas superficies de sustentagéo.

DESVANTAGENS

o “Profundor dianteiro” sobrecarregado. Para obter estabilidade, o “profundor

dianteiro” deve ser mais exigido quanto ao carregamento (em termos de ongas ou pounds por
pé quadrado de 4rea de asa). O carregamento sobre o “profundor dianteiro” controla a
velocidade de stall da aeronave, que consideravelmente superior a velocidade de stall da asa
principal. Os avides canard decolam e pousam mais rapido e necessitam de menores trechos de

pista do que os avides convencionais.

e Capacidade limitada de acrobacia. O alto carregamento no”profundor dianteiro”,
combinado com a inabilidade de sfall da asa, limita a possibilidade de executar acrobacias

dessa classe de avifio.
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O CONTROLE DOS CANARDS

- Voando na Horizontal: o diagrama de forgas é o seguinte:

p

H

3 graus l

C.G.
A experiéncia mostra que a diferenga angular entre o estabilizador e a asa deve ser de 3 graus.

- Para subir; aumenta-se o dngulo de ataque do estabilizador, elevando-se a sustentagdo e,

consequentemente, o modelo sobe.

Obs. Se o angulo de ataque do estabilizador for muito alto, ele “estola” e o modelo entra numa

“picada”. Assim, no controle, deve-se tomar o cuidado para ndio estolar o estabilizador.

- Para “picar”: Diminui-se o 4ngulo de ataque do estabilizador para que ele produza menos

sustentacdo e o modelo “pica”.

CENTRO DE GRAVIDADE (C.G.) NOS MODELOS CANARDS

Neste tipo de modelo, o estabilizador fica antes da asa, produzindo, ao contrario do
que se sucede nos modelos convencionais, sustentagdo positiva. Gragas a esta propriedade, o
peso do modelo ¢ distribuido entre a asa e o estabilizador, ficando entfo, a posi¢do do Centro

de Gravidade dependendo diretamente da sustentagiio que ambos produzem.
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Existern varias formulas para determinar o C.G., mas a mais sensivel é a expressa
abaixo:

P=L.AE/AS

FIGURA

 6|||'. e . @ce .. e 9_.

s — \\,,
\g_\ \ NS ,

onde P= Distancia entre o centro aerodindmico da asa e o C.G.
L= Distancia entre o centro acrodindmico da asa e do estabilizador
AS= Area da asa projetada
AE= Area do estabilizador projetada
Cpa= Centro aerodindmico da asa

Cpe= Centro aerodindmico do estabilizador

Ha necessidade de efetuar-se dois tipos de ajuste: estético e dinamico.
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Ajuste Estatico:

1. Todas as superficies devem ficar perfeitamente alinhadas.

2. O C.G. deve ficar na posicdo indicada pela planta. Deslocar os componentes do radio
receptor para frente ou para tras se for necessario. Evitar adicionar lastro para nfio aumentar o

peso do modelo.

3. Suspender o modelo pelo C.G. e verificar o equilibrio lateral adicionando lastro, se for o

Caso.

4. Para que o modelo voe bem, € necessirio que o peso seja estipulado de acordo com a forga

de tragdo do motor utilizado (no caso o Dynajet) o que pode ser verificado a partir de tabelas.

Ajuste Dinamico:

1. Abaixando o profundor o modelo sobe.

2. Levantando o profundor o modelo pica.

3. A deflexdo do profundor deve ficar ao redor de 20 graus.
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PROJETO BASICO

Para tal propésito serd utilizada a seguinte nomenclatura :

Angulo do estabilizador

Angulo da asa

Area da deriva

Area do estabilizador

Area da asa

Corda-largura da asa

Corda na raiz da asa

Corda no extremo

Carga alar

Centro de gravidade

Ponto neutro

Polegada quadrada

Centimetro ciibico

Centro aerodinimico da asa

Centro aerodindmico do estabilizador
Cavalo vapor

Envergadura

Espessura do perfil

Forga de tragdo do motor

Gramas

Distancia entre Cpe ¢ Cpa

Peso total do modelo

Alongamento da asa dado em cordas
Alongamento do estabilizador dado em cordas
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1. Motor

2. AE=0,278 AS; ra=2,72; c=V(AE/2,72)
Area do profundor=0,17 AE; Deflexdo + 20 graus

3. Escolha do perfil do estabilizador,

4. AD=0,19AS; area do leme=0,23 AD

5. Perfil da asa (NACA)

6. Posigdo do C.G. P=L.AE/AS

7. Angulo de ataque da asa é 0 graus e do estabilizador 3 graus.
8. Motor inclinado de 30 graus para cima

AE

9. Ponto neutro: PN = ———
- (AS +AEJ

L
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CANARD R/C com controle de Motor, Profundor e Leme - 3 CANAIS
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CANARD 3 CANAIS - Motor Aileron e Profundor
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SELECAO DO AEROFOLIO
Para esta classe de aeronaves, a selecio de aerofdlios ¢ muito critica. Primeiramente
abordaremos o tipo Eppler e, posteriormente, os NACA. H4 trés amplas categorias de
aerofélios:
= Alta cambagem - E214;
= Cambagem moderada - E197;

= Sem cambagem, tipo simétrico - E168

A figura 3 apresenta curvas que comparam a sustentagio com o dngulo de ataque para
esses trés aerofdlios. E ficil notar que o E214 realiza stall com baixos dngulos de ataque e
comega a sustentacdo com angulos mais negativos que os outros dois. O simétrico E168 inicia
a sustentagdo somente com 4ngulos positivos e seu coeficiente de sustentagdo maximo € o

menor de todos os trés. As figuras 4, 5 e 6 mostram as caracteristicas das respectivas secgdes,

Figura 3 : Curva de Sustentacéao para os trés
fipos de aerofolios

- mm—mmpm—mm —
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Figura 4 : Grafico do aerofdlio E197
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Figura 6 : Grafico do aerofdlio E2 14
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Figura 6 : Grafico do aerofolio E168
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Hé dois requisitos basicos que possuem importancia critica para voos estaveis e bem

sucedidos:

= A asa dianteira deve realizar o stall antes da asa principal. Caso a asa principal faca-o antes,

ocorrera o cenario descrito na figura 7; em baixas altitudes um acidente seria inevitdvel.

=> A asa principal devers atingir o dngulo de sustentagdio zero antes da asa dianteira. Caso o

plano dianteiro cesse a sustentago enquanto a asa principal continua subindo, temos o

comportamento ilustrado na figura 8.
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Figura 7 ; Nariz para cima quando
Q asa realiza stall primeiro

Figura 8 : Mergulho do plano

dianteiro quando atinge o andulo
de sustenta-cdo zero

8. Both wings stall

Zero lift

A. Foreplane reaches zero Hift angle first.

B. Violent dive as aft
wing continues to lift.

e

Com essas consideragSes em mente, podemos observar novamente a figura 3.

Obviamente o aerof6lio E214 representa uma excelente escolha para a asa dianteira. Sua

caracteristica de stall prematuro e seu alto dngulo negativo de sustentagfio zero satisfazem aos

requisitos operacionais acima listados.
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Para a asa principal, o aerofolio E197 deve ser de uso recomendado. Seu alto angulo
de ataque para um sfall snave e seu baixo dngulo negativo de sustentagio zero também
obedecem a ambos requisitos. O aerofélio E168, portanto nfo sera utilizado nem para asa

principal nem para a frontal.

Um esbogo do stall de um aerofdlio em Cl méx para um mimero de Reynolds (Rn) de

v6o ¢ outra consideraciio importante. A figura 9 mostra trés tipos de stall:

Figura 9 - Tipos de stall em aerofolios

f\

A, Sharp (E168) B. Sudden Kl loss C. Gentle (E197)

A. Perda rapida de sustentagéo
B. Perda repentina de sustentag&o

C. Suave, como para o E197.

Obviamente, para os canards, possuir os tipos A e B é sinénimo de problema. Durante
o procedimento de pouso, caso o plano dianteiro realize um stall repentino, serd um pouso
muito complicado, o que causara danos na roda dianteira do avido. A a¢do elevadora pode
prevenir uma queda de nariz repentina. A figura 10 mostra um Eppler E211 - um aerofblio
com um stall agressivo para baixos Reynolds. Observa-se uma redugéo no dngulo negativo de

ataque para sustentacdio zero 4 medida que se reduz o niimero de Reynolds.
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Figura 10 - E211
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A figura 11 mostra o resultado do uso de flaps na asa dianteira do canard para o

controle do pifch, causando trés efeitos:

* Redugfio do dngulo de stafl.
* Aumento do dngulo negativo de sustenta¢fo zero.

e Aumento substancial do coeficiente CL max,
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Figura 11 - Impacto de um flap com 40% da corda

defletido de 20° na sec¢c@o do E214
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Outro aspecto importante a ser observado é que devemos evitar cordas de aerofSlio

com menos de 5 polegadas.

Nos canards, o “downwash” (escoamento induzido para baixo) da asa dianteira afeta
uma porgio da asa postetior, reduzindo o angulo de ataque e a sustentagiio sobre a drea que

sofre downwash. E o que pode ser observado na figura 12.
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Figura 12 - Impacto do downwash nos Canards

Alt plane

Tip vortices

Reduced angle
of attack

Para se evitar o impacto na asa principal causado por vértices que se formam na asa
dianteira, sugere-se um salto vertical entre o plano dianteiro e o plano principal. Tanto o plano

dianteiro rebaixado, como o plano principal mais alto podem ser usados.
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ETAPAS PARA PROJETO

¢ Selecdo do motor e unidade de controle. Basta ter em mente que a unidade propulsora ¢

de controle representam, juntas, 50% ou mais do peso da maioria dos modelos. O primeiro

passo no projeto € a escolha dessas unidades e obter seus respectivos pesos.

» Estimac#io geral do peso. E essencial a obtengdo preliminar do peso enquanto o modelo

estiver no seu estado de concepsio, 0 que nfo apresenta facilidade. Quando se estabelece o

tamanho e as propor¢des do modelo, os célculos podem ser mais acurados.

e Seleciio do carregamento da asa. A escolha do carregamento da asa depende no tipo de

performance desejada. Com o peso e a carga alar estabelecidas, a superficie total da asa ¢

facilmente calculada por:

peso (0z)x144/carga alar (0z./sq.ft.)=érea da asa (sq.in.)

e Estimativa do nivel de velocidade de véo. Como ja foi visto anteriormente, €

essencialmente, a determinacgio do dngulo de ataque de ambas as asas.

» Localizacdo do ponto neutro e do centro de gravidade. Além do que ja foi introduzido

anteriormente, sabemos que o CG € o PN iré localizar-se em algum ponto entre as superficies
de sustentacfio. O calculo preciso de sua localizagio é muito complexo e foge do escopo deste
trabalho de formatura. Este serd realizado através de uma matematica simplificada ¢ com sua
eficiéncia j4 testada na prética. Em escala 1:1, os célculos sio confirmados por testes em tineis

de vento ou através de vdos-teste com o CG em vérias localizagSes.
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E proposto um método mais simples. Ele considera 4reas e suas separagdes, juntamente

com sua efetividade. Observe o conjunto da figura 1.

Figura 1 - Localizando o PN e 0 CG de Canards

Longitudinal separation
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Distance N =5 fareas A + B

A margem estética normal para estabilidade ¢ 10% da corda aerodindmica média da asa
principal. A utilizagio de 25% de margem estitica é sugerida, pois deixa 15% como margem

de erro.' Vos-teste com alteracio do CG pode confirmar os calculos.

No caso dos canards, é aparente que quanto menor for o “profundor dianteiro”, mais
para tras estard o PN e o CG e vice-versa. A relagiio de area entre as duas superficies de

sustentacdo localiza o PN ¢ 0 CG.
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No projeto, o componente mais pesado serd o Dynajet. Portanto, sua localizaggo ira
ditar a relagdio de drea entre ambas as asas. Colocando-o atras do modelo, o CG estard mais

proximo da cauda e o canard serd pequeno com uma grande asa.

Com um pequeno canard, ha a desvantagem do CG muito para trds e a conseqiiénte

reducdo do brago de momento.
Assim a minima 4rea para o canard ¢ de 15% da asa maior, Utilizando um plano
dianteiro de 30% como um exemplo, a 4rea total da asa serd de 130%. Para uma érea total de
2000 centimetros quadrados, a drea do plano dianteiro seria:
30x2000/130

ou 461,5 centimetros quadrados; o que para a asa traseira fica:
100x2000/130

ou 1538,5 centimetros quadrados de area.

Portanto, o projetista deve tomar a relagéio de drea em consideragio.

» Dimensionamento das asas. Estabelecendo-se a area total da asa, devemos dividi-la pelas

duas superficies de sustentagdo.

COEFICIENTES DE SUSTENTACAO

Tendo determinado a 4rea das asas e a velocidade de nivel de vdo, pode-se partir para

o célculo dos coeficientes de sustentagdo.
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O downwash e os vortices de ponta decidem quais dos procedimentos serdo usados
para compensar a redugdo do dngulo de ataque causado pelo downwash que afeta a asa

traseira.

¢ Teste de estabilidade. J4 vimos que existem dois pontos de critica importincia para
estabilidade longitudinal:

1. O plano dianteiro deve realizar o stall primeiro,

2. O plano traseiro deve atingir a condigdo de sustentagdo zero antes,

Deve-se comparar a diferenca do dngulo de ataque com o angulo de stall, mas antes de
tudo, temos de estimar a compensagdo de downwash. Aumentando-se a sustentacdo do plano
dianteiro pelo abaixamento dos flaps ird levar o modelo para uma altitude de stall; o aumento
da sustentagio produzido pelo plano dianteiro e seu flap também provoca o aumento do
angulo de downwash, incrementando ainda mais a margem de stall da asa traseira; a parte fora
do downwash ndo é afetada. Caso o nosso angulo de ataque calculado para o plano dianteiro
seja 3 graus, conforme j4 sugerido, e seu angulo de srall esteja a 12 graus, ha um delta de 9
graus. Com a asa traseira a 1 grau, realizando stall a 14 graus, o delta € de 13 graus para que o

plano dianteiro faca o stall primeiro.

Analogamente, compara-se o delta para o angulo de ataque de sustentagdo zero com os
angulos calculados para ambas as asas. O do plano dianteiro devera ser substancialmente maior
do que o do plano traseiro. Conforme o plano dianteiro se mova para a sustentagéo ZEro, 0 seu
angulo de downwash é reduzido, aumentando a susientacio na asa traseira sobre a drea de

downwash o que aumenta também o delta entre a sustentacdo zero e o dngulo de ataque atual,

Por exemplo, o Eppler E214 possui um angulo de sustentacfio zero de 4,75 graus; caso
seja 3 graus, o delta serg +3 graus a -4,75 graus, ou 7,75 graus. J4 o Eppler E197 tem um
angulo de sustentagfio zero de 2 graus. Ajustado para +1 grau, o delta serd de +1 grau a -2

graus ou 3 graus, deixando uma margem saudavel de 4,75 graus.
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CALCULOS PARA EXECUGAO DO PROJETO

O canard em questdo, ao contrario dos estudos anteriores, possuird 5 canais de rédio:

= FLAP

= PROFUNDOR

= DERIVA

= TREM-DE-POUSO DIANTEIRO

= CORTE DO COMBUSTIVEL

No estado atual de construgio e concepesio do modelo & possivel obter uma estimativa

do peso.

Ainda sob o aspecto rudimentar da madeira balsa, o canard encontra-se com um peso
de aproximadamente 1200 g. Sabendo-se que o peso do Dynajet € de 440 g e dos acessdrios
(bateria e servos) estd em torno de 550 g, pode-se admitir, com alguma margem de seguranga,

que o peso total do avido estars em volta de 2200 g (G).

Quanto & selegdo do carregamento da asa, niio se pode esquecer que a meta é que o

canard tenha uma performance de planador quando o combustivel for cortado para a
aterrisagem. Sabe-se da teoria que uma carga alar perfeita é de 100 &, (e © QUE 2 mesma néo
deve ultrapassar 120 § i Partindo-se de uma carga alar de 100,5 %nf , pode-se obter a drea

total da asa do canard da seguinte maneira:

2200g

W = 2189,25cn’
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Temos entdio uma édrea total de 2189,25 cm’. Retornado ao procedimento de célculo
utilizado quando estimou-se a drea total em 2000 cm’, para a 4rea do plano dianteiro de 27%
(4rea total de 127%):

27x2189,25/127
ou 465 cn?’, ficando para a asa traseira;

100x2189,25/127

ou 1724 cm’ de é4rea. Assim o pardmetro AS=1724 cn e o AE=465 cn?’.

A 4rea do profundor, cuja deflexio serd de +15°, serd 1/3xAE ou 155 cm’ e
AD=0,19xAS=328 cm’. A éarea do leme € igual a 0,23.AD (75,5 cn). Dando uma margem
saudavel de 10% para facilitar o controle em linha reta da aeronave durante a decolagem,
temos: AD total =442 cm’.

O perfil escolhido para o estabilizador ser4 um NACA 0012 e para a asa um NACA
0015, O é&ngulo do estabilizador (8) € 3° ¢ o da asa (A) é 0°, A envergadura (E) sera de
145 cm e como pode ser visualizado na figura do Canard de 3 canais com aileron, outras
medidas da geometria do avido podem ser obtidas em fungdo da envergadura, Quanto ao

motor adotado (Dynajet), este apresenta um empuxo de 4,5 Ibs ou 2,2 Kg estaticos.

A corda média da asa pode ser obtida por:

[ ( 1
=N 1.4
C= 0,6616’1 +e, AT )J

onde ¢1=33 cm e ¢2=20 cm. Donde ¢=27 cm.
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Analogamente para o estabilizador com cl1=21 cm e ¢2=12,5 cm, chega-se em

ce=17cm,

Os centros aerodindmicos da asa e do estabilizador podem ser respectivamente

caleulados por: 0,25¢=6,75 cm e 0,25Ce= 4,27 cm.

Agora, deve-se partir para o célculos de dois pontos criticos e fundamentais para a

6tima performance do aeromodelo: O Centro de Gravidade (CG) e o Ponto Neutro (PN).

O CG pode ser calculado come visto anteriormente: P=L.AE/AS onde L=87 cm.

Assim P=87.465/1725,25 ou P=23,5 cm.

O PN obtém aplicando a seguinte formula; PN=AE/(AS+AE)/L.

Assim PN=465/(1725,25+465)/87 ou PN=18,5 cm,

OBS.: Ambas as medidas tem origem na reta de referéncia que une os pontos de corda média

de cada uma das metades da asa.

Outro aspecto construtivo que vale a pena ser mencionado é que far-se-4 necesséria a
adaptacio de um tanque suplementar para eliminagio da variagdo de fluxo de combustivel
durante o v80. Assim, evitar-se-ia que, em uma ascengio repentina do modelo, a inércia do
combustivel desloque sua massa no sentido contrario ao do movimento do canard e, portanto,
a alimentagdio do motor fique escassa, podendo “apagar” o mesmo. Analogamente, em um
mergulho brusco, a inéreia move a massa de combustivel, cuja tendéncia seria a de se acumular

na mangueira de alimentag#io, super-alimentado e “afogando” o dynajet.

Este tanque pode ser encontrado em pléstico ou cobre. Além disso, na mini-tubulagio
entre o tanque suplementar e o principal, deve-se ter uma valvula shut-off, para bloquear total
ou parcialmente a passagem do combustivel e uma valvula rosqueada reguladora da vazio do

combustivel (cuja fungfo € calibrar a mistura ar/combustivel).
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O AEROFOLIO ESCOLHIDO

Os dois perfis escolhidos como mais adequados para a asa e para o profundor foram,
respectivamente, 0 NACA 0015 e 0o NACA 0012 (quase simétricos).

Quando as segGes de asa NACA de quatro digitos foram derivadas, descobriu-se que a
distribuicgo de espessura de segSes de asas eficientes como as Gottingen 398 e a Clark Y eram
Quase as mesmas quando a linha de “camber” era removida e ficam reduzidas & mesma
espessura. A distribuigdo de espessura para as segdes NACA de quatro digitos foi escolhida
para corresponder fielmente as estas segBes de asa e pode ser expressa pela seguinte equagio
polinomial;

t
+

4
+y, = -65(0.29690\/; —~ 0.12600.x — 035160.x> + 0.28430.x° — 0.10150.x )

onde t = a maxima espessura expressa em fungdo da corda. O raio da borda principal é:
1, = 11019.t?

Nota-se das expressdes acima que as ordenadas, em qualquer ponto, sdo diretamente
proporcionais 4 razfio da espessura e que o raio da borda principal varia com o quadrado da
espessura. As ordenadas para as razGes de espessura 12 e 15 por cento sio dadas pelas figuras

que se seguem no texto,

Com o intuito de estudar sistematicamente o efeito da variagiio da quantidade de
“camber” e da forma da linha média, a forma desta foi expressa analiticamente como dois arcos
parabolicos, tangentes na posigdio cuja ordenada da linha média & méaxima, Assim, as equagbes
que definem a linha média sdo:

m
Yo = —Z(pr - xz) 4 montante da ordenada maxima
p
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m
1-p?)

Y. = ( [(1 - Zp) +2px — XZ] a jusante da ordenada maxima

onde m = ordenada maxima da linha média expressa como fracdo da corda.

p = posi¢do da corda para a ordenada méxima

Serd notado que as ordenadas em todos os pontos sobre a linha média variam

diretamente com a ordenada méxima.

O sistema de numera¢@o para as se¢Ses de asa NACA de quatro digitos € baseado na
geometria da se¢éio. O primeiro inteiro indica o valor méximo da ordena Ye da linha média em
porcentagem da corda. O segundo inteiro refere-se a distincia da borda principal até a
localizacio do camber maximo em décimos da corda. Os Gltimos dois inteiros indicam a

espessura da se¢do em porcentagem da corda.

No caso deste projeto, que utiliza secdes quase simétricas, os dois primeiros digitos sdo
designados por zero, como nas segSes de asa com NACA 0015 e NACA 0012, que

representam a distribui¢fdo de espessura para a familia de aerofdlios.

Pode-se, entdo, realizar uma aproximagdo de suas caracteristicas tedricas. Os valores

2
de (v/ V) que sdo equivalentes & distribuigio de pressfio para baixas velocidades e valores de
v/V podem ser visualizados também nas figuras abaixo para os aerofolios selecionados, com

angulo de ataque zero.
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Figura - Forma basica da espessura NACA 0015
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Figura - Forma basica da espessura NACA 0012
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Os valores de incremento de velocidade Ava/V induzidos pela mudanga do dngulo de
ataque estdo apresentados para um coeficiente de sustentacdo adicional, proximo da unidade.
Os valores da razdo de velocidade v/V para razoes intermedidrias de espessuras podem ser
obtidos pela linearizagdo dos incrementos de velocidade obtidos através dos valores tabelados

de v/V para a razdo de espessura mais préxima. Assim:

(VIVIR=[(v/V)t1-11.0241 + 1

Ja os valores da razio de incremento de velocidade Ava/V podem ser obtidos por

intermédio de uma interpolacgio da espessura.

Por outro lado, o projeto do coeficiente de sustentacdo ¢y, de arrasto cd e o projeto

correspondente do dngulo de ataque ai, do coeficiente de momento C.._, » Pode ser observado

.

e obtido para o aerofdlio NACA escolhido nos graficos ilustrados abaixo:
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Figura - Angulo de Atague para secao de asa NACA 0012
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Figura - Coeficiente de sustentacdo para secdo de asa NACA 0012
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A teoria apresentada no inicio deste trabalho, juntamente com a abordada acima,
permite calculos razoavelmente precisos na abordagem das caracteristicas das segGes de asa,
contudo as hip6teses simplificadoras feitas no decorrer do desenvolvimento dessas teorias,

limitam sua aplicagéo global.
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Vale a pena lembrar que nenhuma caracteristica da asa poderd ser calculada com
confianga, caso o escoamento esteja muito separado da superficie do aerofélio. Sob estas
circunstéincias, as caracteristicas utilizadas no projeto de secgSes de asa séio obtidas através de

dados experimentais.

Por este motivo, investigagSes das caracteristicas das asas foram feitas em taneis de
vento, antes mesmo dos avides voarem com sucesso € continuam sendo fase importante do
teste aerodinimico. Até recentemente as caracteristicas dos perfis eram obtidas através de
testes com modelos em escala. O desenvolvimento da teoria das asas levou ao conceito de que
as caracteristicas seriam obtidas por testes com asas de aspecto finito. Os dados derivados
destes testes foram entfio utilizados para predizer as caracteristicas dos perfis de diferentes

formas. Foi esta a metodologia utilizada para a escolha dos aerofSlios empregados no canard.

Os testes sfio realizados para uma faixa de niimero de Reynolds de 3 até 9 milhges e
nimeros de Mach inferiores a 0.17. Esta faixa de Reynolds abrange as condi¢Ses sob as quais

os avides de pequena escala séo testados e seus dados obtidos.
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SIMULACAO EM TUMEL DE VENTO
Histérico

Informagéo experimental \itil para solugdo de problemas aerodindmicos pode ser obtida
por diversos modos: testes em v0o, testes em queda livre, timeis de 4gua, tubos de choque,
vbos de foguete, mesas de 4gua, tineis de vento subsdnicos, supersonicos e hipersdnicos.
Cada aparato possui sua propria esfera de superioridade e nenhum pode ser denominado

“o methor”,

Apesar dos tuneis de vento serem uma das ferramentas mais importantes para a
pesquisa acrondutica, tornando possivel a utilizagio de modelos, ficaram como uma das menos
compreendidas. Alguns dizem que parte € devida a dificuldade de entendimento e de calibracdo
da instrumentagfio. Outros alegam que os pesquisadores deste meio utilizam-se de uma
linguagem que s6 seus companheiros entendem e s6 pode ser aplicada em suas disciplinas

particulares.

Os aeronautas do século XIX estudaram de perto o vdo dos passaros e comegaram a
construir maquinas-voadoras baseadas em suas estruturas. Os modelos alados fracassaram
impiedosamente. Eles rapidamente se¢ deram conta que, na realidade, eles desconheciam
totalmente forcas de sustentagfio ¢ arrasto que agiam sobre as superficies que cortavam a

atmosfera,

Eles entenderam, como Leonardo da Vinci e Isaac Newton anteriormente, que
poderiam tanto mover seu modelo de teste através do ar em uma velocidade requerida ou seria
possivel fazer com que o ar percorresse um modelo estaciondrio. Ambas hipéteses foram

empregadas nos primérdios da aeronautica.

Com o advento do tunel de vento, os estudiosos da aerodindmica finalmente
comegaram a compreender os fatores que controlam a sustentagfio e o atrasto. Contudo, eles

ainda ignoravam a quest@io da escala do modelo. Quase a totalidade dos testes em tineis de
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vento sdo realizados com modelos, porque os tineis de vento capazes de comportar acronaves

em escala 1:1 sio simplesmente muito caros.

Os classicos experimentos de Osborne Reynolds (1842-1912) da Universidade de
Manchester, demonstraram que os perfis da corrente de ar sobre um modelo em escala seria o
mesmo para um de escala 1:1 caso alguns pariimetros do escoamento fossem 0s mesmos em
ambos os casos. Este fator conhecido hoje como niimero de Reynolds, € um parametro basico
para a descri¢do de todo as situacSes em escoamentos fluidos, incluindo o formato e perfil dos

escoamentos, transferéncia de calor e também em condi¢es de turbuléncia.

Assim, podemos proceder na execugdo de um teste das caracteristicas de v8o do nosso
modelo sem coloca-lo em v6o. Podemos montar o modelo canard ou um trecho da seccédo da
asa num tanel de vento. Ventiladores geram um escoamento de ar que simula o vdo na
atmosfera sob condicdes desejadas. As forcas de sustentacéo e resisténcia podem ser medidas
por instrumentos fixados no modelo. Mudando-se o dngulo de ataque do modelo e sua
orientagdio, pode-se interpretar sua estabilidade e controlabilidade. Veja abaixo a figura

esquematica do funcionamento de um tinel de vento:

Figura - Tunel de Vento
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Flow field about a

maode! simulates conditions
of fllght.

CONTRAOLLED g“‘*———-———-—m————-———

AIRSTREAM

Balance

CRIVE SYSTEM

INSTRUMENTATION

131




Aeromodelo a Pulso Jato PMC-580/581

Sabemos do estudo teérico anterior que uma asa produz sustentagdio defletindo a massa
do ar para baixo, produzindo uma for¢a de reago para cima sobre a asa, de acordo com a
terceira lei do movimento de Newton. O rebaixamento do ar é mostrado graficamente logo
abaixo pelas linhas de corrente em torno da asa. A for¢a de sustentagfio pode ser calculada
medindo-se a massa da corrente de ar afetada pela asa e a componente para baixo da
velocidade que foi adicionada. A forca de sustentagfio também pode ser obtida através da
integracéio da presséo ao longo do topo da asa e subtraindo o resultado da forga resultante que

atua na parte inferior da asa;

Em junho de 1923, o Comité Executivo da NACA decidiu que iria construir um tinel
de vento no qual poderia-se variar a pressdio do ar. Foi proposto a construgdo do tinel num

grande tanque que poderia ser pressurizado até 20 atmosferas. A sessdo de testes foi feita com
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um didmetro de 5 pés para e deu origem ao tinel de vento NACA #1. Porém, a méxima

velocidade do ar ndo passava de 50 mph. Observe esquema a seguir:
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O classico Relatorio Técnico 460 da NACA, publicado em 1933, continha dados
referentes a diversos aerofSlios no formato grifico visto anteriormente na explicacdo dos
canards (L/D e Cd). O projetista de uma aeronave poderia basear-se nas curvas de sustentagéo
¢ arrasto para cada um dos 78 aerofolios e escolher um que encaixa-se mais adequadamente a
sua aplicag8o. Serd este o procedimento inicialmente adotado para levantar dados e resultados
do perfil escolhido para o acromodelo (NACA 0012). Como as medidas destes dados foram
tomadas com nimeros de Reynolds encontrados em vbo, os efeitos de escala ficam
minimizados, Nenhum projetista de aeronaves ousaria no se basear no compreensivel e
sistematico NACA TR 460.

Uma ressalva a ser feita € que as paredes do tinel de vento envolvem as linhas do
escoamento ao redor do modelo e a auséncia de paredes distorce as linhas para outra diregdo.
Talvez um tipo de “parede parcial” poderia ser mais efetiva na simulagfio de condi¢bes em ar-
livre. Em 1946, Ray Wright analisou a potencialidade de uma parede semi-aberta em tdneis.
Seus resultados sugerem que os slots ocupem apenas 6% da parede para obter uma otimizagio
e duplicar as condigdes semelhantes ao ar-livre. Veja abaixo como, sem o efeito da parede em

tineis de vento, as linhas de corrente em torno do aerofdlio se estenderiam além da mesma:
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O acervo de conhecimentos experimentais, levantados nos dltimos 60 anos de operagio
de tuneis NACA/NASA, sio fundamentais para a necessidade técnica, exceléncia de projeto,

versatilidade nas pesquisas e para ser inovado por equipes tecnicamente competentes.

Portanto, faz pouco sentido para nés Engenheiros, testar cada componente ou o

aeromodelo completo a nfo ser que os dados possam ser futuramente aproveitados.
Contudo, vale ressaltar, que o teste em tinel de vento deve ocorrer somente se:
a) algum novo conhecimento est4 sendo desejado

b) o teste planejado possui uma chance razoavel de obter o conhecimento pretendido

com a precisfio necessaria.

Do ponto de vista do custo financeiro dos modelos e tempo de tinel, determina-se que
0 “novo conhecimento™ nfio existe ainda. Em muitos casos - quase todos - uma boa pesquisa

em bibliotecas e com dados j4 divulgados pouparia tanto tempo quanto dinheiro. E seguindo
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esta linha de raciocinio que prosseguiremos no manuseio ¢ “teste” do perfil, juntamente com a

construcfo pratica do canard.

b

2)

3)

4)

S)

6)

7

Pode-se, entfio, citar algumas regras para efetuar-se um teste com tomada de dados:

Checar todas as curvas calibragdo do equipamento antes, durante e apds o teste. Usa-se

sempre varias cargas, nunca uma sé e a hipdtese de que a calibragéo ¢ linear.

Tomar um nimero de pontos suficientes, pois caso se perca algum nZo comprometera a

veracidade da curva,

Obter pontos a cada grau, mais a leitura a cada 0.5 graus para o stall e outros pontos de

interesse.

Checar o modelo e a base que o segura, nfio hesitando em cancelar o programa e pagar a

multa caso o modelo nfo esteja dentro dos limites aceitéveis.

Tomar cuidado ao encurtar o programa, omitindo componentes “irrelevantes”. Por
exemplo, mudangas que afetam o momento de pitch lidas somente por uma pessoa. Esta
omissdo tornara impossivel plotar os dados completamente, pois a corregiio do 4ngulo de
ataque ¢ influenciada pela sustentagfo, que também devera ser conhecido. Caso se deseje
uma mudanca no novo centro de gravidade, os valores do arrasto devem ser previamente

obtidos.

Sempre que possivel, procurar saber como outros fazem o tipo de teste que esteja

interessado e beneficie-se de sua experiéncia.

Ser claro em todas as instru¢des ¢ apresentacio dos dados. Nunca usar a palavra “pressio”
quando for “pressdo estitica” ou “pressdo total” o que poderd gerar confusdo. Sempre

usar um subscrito para os momentos para indicar os eixos aos quais eles foram medidos.
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TESTE DE ASAS TRI-DIMENSIONANS

Os primeiros testes em tineis de vento realizados referiram-se ao comportamento das
asas (Figura abaixo) e provavelmente sejam feitos mais testes hoje com este item do que com

qualquer outro.

Figura - Imagem da asa testada em tanel de vento

Muito progresso ja foi realizado quanto ao projeto de aerofdlios, mas no projeto de
asas, continua-se na “infdncia”. As varidveis de torcfo, secgfio, extremidades sio muitas para

qualquer programa ou trabalho de pesquisa de curto-prazo.

As majores dificuldades encontradas em se fazer testes sé com a asa, incluem a
necessidade de se obter numero de Reynolds moderadamente altos (a0 menos 2,500,000),
Ainda por cima, este niimero de Reynolds deve ser obtido através de altas velocidades ou

grandes modelos, nfo pela introdugéio de turbuléncia na corrente de ar.

Uma segunda séria dificuldade € que a interferéncia do sistema montado serd, no

minimo, t40 grande quanto ao menor arrasto da asa. Por isso, deve-se tomar extremo cuidado
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caso se deseje dados precisos. O arrasto de interferéncia pode ser reduzido com uma

engenharia cautelosa dos suportes e dos pontos de conexio.

As asas que fazem parte de um programa de pesquisa e testes devem ser feitas da
maneira mais simples possivel, como no caso que foi fabricada com isopor e chapeada por
balsa importada. Para a maioria de testes com asas, todas as corregdes de parede devem ser

investigadas.

Em geral o Engenheiro estard mais interessado nos coeficientes j4 explicados e

apresentados: dCp, /da Cp a4 %271, CDomin, € 0centro acrodindmico, C 4 €

o centro de pressdo. Os comentarios que se seguem ajudarfio para situar no problema de teste
do perfil escolhido.

Para as asas modernas com finas camadas limites, a rela¢fio teérica dCr/da € levemente
mais alta (algo em torno de 0.003 por grau), podendo ser desprezado o efeito de curvatura
com a corrente. Para efeito de comparagio com resultados experimentais, os valores tedricos
sdo apresentados para uma variada gama de razdio de aspecto (RA) como nas figuras que se
seguem, o que facilita a obtengéo de dCr/da para 0 NACA 0012 ¢ 0015, para algumas razdes

de conicidade.

Grdafico tedrico para curva de sustentacdo de asas (razdo zero)
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Grafico tedrico para curva de sustentacdo de asas (razdo 0,25)
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Grafico tedrico para curva de sustentacdo de asas (razdo 0,75)
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Grdfico tedrico para curva de sustentacao de asas (razdo 1,2)
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Uma relagdo menos precisa também pode ser utilizada com o propésito de se obter

uma aproximacio grosseira:

dCL—01 At de RA é a razdo d t
da = RA+2 onae ear [4] easpeco.

E de observagiio imediata que a curva de sustentagdo diminui exageradamente com o
cosseno do dngulo de varredura de um quarto de corda. Para as curvas de sustentagiio de asas
em delta, que é praticamente o caso deste projeto, deve-se consultar os tltimos relatorios da
NASA,; contudo a equagio que se segue fornece resultados que concordam bem com os dados

obtidos experimentalmente:

dC, a,
da = T3 1824.a, 7 kA VoS A
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Vale a pena citar que o coeficiente de sustentagfio maxima (Crmsx) para aerofSlios varia
de 0.6 perfis muito finos até 1.7 para perfis grossos de grande curvatura. Em geral aumenta
com o nimero de Reynolds. O coeficiente de méxima sustentacfio da asa pode variar em torno
de 85 até 90% do valor do aeroflio, nunca superando-o. E pouco sabido, mas é fato
comprovado de que o CL m« € afetado pelo mimero de Mach, até mesmo para baixas
velocidades (M=0.2). Portanto, testes para obter a méxima sustentagio devem ser realizados

com o nimero de Mach de aterrisagem para o avidio proposto.

Ja o dngulo de sustentagdio zero (ot em graus) € grosseiramente igual a curvatura em
percentagem para os aerofolios ¢ asas com secgfio constante, Para asas com perfil variavel,

requere-se uma grande dose de célculos para determinar o,

Quanto ao coeficiente de minimo arrasto (Cpo mm), observa-se que diminue com o
aumento do ntimero de Reynolds e, comumente, possui valores entre 0.0050 e 0.0085 em tunel

de vento, depois de subtraidos o peso do suporte e as interferéncias.
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A defini¢do do coeficiente de arrasto também pode ser vista como:
e
¢*TIRA

CpCpomin +

que auxilia na determinagio do fator de eficiéncia de importincia e. Este valor, pode ser

determinado mais facilmente fazendo-se um grafico de Cp versus C,” (Figura abaixo).

Figura : C, versus C,° para uma asa com NACA 0012,

0.08

006 .

0.02 /

a 02 04 ) 08 10

Parecerd uma linha estreita na maior parte do grafico, com uma suave curvatura para
valores pequenos e altos de Ci. O significado da divergéncia da linha reta para baixos
coeficientes de sustentagéio ¢ que Coomnn#o ocorre para Cr= 0 para um aerofdlioc com camber.
A divergéncia para altos valores de Cv ¢ devida a separagéio do fluido. Para qualquer taxa, a

equagéo da linha, que é extendida até interceptar a abcissa é:

CD g CDOrm'n + KCL2

onde =
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Pode ser sugerido que, como o baixo coeficiente de arrasto indicado pela intersecgéio
da linha reta com o eixo Cp nfo existe na pratica, deve-se indicar nfo como Coomin mas como

um coeficiente parasita de arrasto efetivo Core. Donde tem-se:

€ -
Cp = Cpp, +62_HR1
O valor de e como definido anteriomente encontra-se entre 0.85 ¢ 0.95 para asas retas

¢ um valor aproximado pode ser obtido pela seguinte relagdo empirica:
€=1.00-0.009AR
Para asas com baixa razfio de aspecto, valores empiricos para e pode ser obtidos por:
e=1.00-0.00008A.A
onde A € o dngulo de varredura em graus.

Nota-se que nfio se deve colocar muita &nfase na obtencdo de valores mais elevados de
e, pois o arrasto induzido estd muito mais relacionado com a razéio de aspecto do que com e.
Levando esta filosofia um pouco mais adiante, observa-se que uma asa eliptica possui um
arrasto minimo induzido ( maior e) para um dado giro. Assim, nunca deve ser usado, porque
para um dado momento na raiz de asa (peso da asa), um pequeno aumento do giro (spin)
provoca uma razéo de aspecto maior ¢ menos arrasto, mesmo com um menor ¢ {a denominada

eficiéncia).

A discussdo acima tratou e considerando as “perdas” de nic se usar uma asa eliptica.
Atualmente ja inclui a mudanga de arrasto do perfil com o 4ngulo de ataque e outros itens

mistos, nfio alterando as conclusdes obtidas anteriormente.

142



Aeromodelo a Pulso Jato PMC-580/581

FEITOS DE ESCALA NA CURVA DE SUSTENTAGAO

m

Sdo profundos os efeitos do nimero de Reynolds nas curvas de sustentagdo. Neste
trabalho, abordar-se-4 somente o caso dos aerofélios de interesse: NACA 0012 e NACA 0015.

As variagGes na curva de sustentagdo causadas pelo aumento do nimero de Reynolds
sd0 muito pequenas, mas em geral, a curva de sustenta¢do vai se estreitando para cima e o stall

torna-se mais abrupto. Veja a figura abaixo:

Figura - Angulo de ataque para asas de razdo de aspecto
ilglife)

b /

ol

-8 [ +8 +16 +24 +32
Angle of attack for infinite aspect ratio, a,

Segue-se que 0 CLméx e o dngulo em que ocorre sfo aumentados. A quantidade que
aumentou o &ngulo e o coeficiente ¢ um pardmetro que s6 pode ser determinado pelo

engenheiro do tunel.
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Ha um método que auxilia na determinagfio do Ciméx para nimeros de Reynolds
inferiores a 8,300,000 para um vasto nimero de aerofélios e permite que o engenheiro estime

possiveis nimeros de Reynolds para novos aerofdlios.

O método, consiste em ler Clmax para Rne=8,300,000 ¢ o tipo de stall com a ajuda da

tabela exibida abaixo:

Escala de efeitos em C, 1ax

Dy
2412 G 63013 E,
2415 Dy
2418 E,
4406 A,
4409 B,
4412 C,
4415 D,
4418 E,
4421 Ey

Assim, o incremento (quase sempre negativo) ¢ selecionado através da figura que se
segue ¢ ¢ adicionado ao alto nmimero de Reynolds para se obter Clmax para o Reynolds

desejado.
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Figura - Efeito do numero de Reynolds sobre C, ..,
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Infelizmente este método aparentemente simples possui pouco valor na maioria dos

casos praticos por dois motivos:

— utiliza valores da sec¢fio de ¢l max quando se necessita de valores de Clmax da asa.

— o engenheiro do tlinel poderd nfio encontrar o aerofdlio desejado na tabela (o que n#o é o

NoSso caso).

O procedimento de abordagem deste problema é, em sua grande parte, empirico.
Muitos engenheiros acumularam bastante experiéncia elaborando uma correlagdo entre os
dados obtidos em tineis com os vOos praticados, para entdo, estarem qualificados para estimar
0 AClméax devido ao mimero de Reynolds. A maioria das estimativas giram em torno de

AClmax=0.15 para um teste em tinel com RN=1,500,000 até a escala 1:1 com RN=6,000,000.
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O resultado pode ser visualizado no gréfico logo abaixo:
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1. A parte reta da curva de sustentagéio proveniente dos dados obtidos em tunel pode ser

estendida com a mesma curva,
2. Pelo valor estimado de Clmax (para escala 1:1), desenha-se uma linha horizontal pontilhada.
3. A porgiio curva do grafico de sustentagdio testado pode ser prolongada até que atinja o
valor pré-determinado de Clméx e alterada a concavidade até que encontre o trecho reto da

curva de sustentagdo construida para escala 1:1.

O resultado final é uma cutva de sustentagdo tendo o valor apropriado de sustentagio

zero e Clmax , contudo com um angulo de maxima sustentagdo muito acentuado e com um
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stall muito suave. Estas duas deficiéncias nfio sdo sérias, assim o engenheiro possui alguma

ferramenta para que possa trabalhar.

Partindo do principio que a velocidade do canard seja reduzida para o pouso, visto que
existe uma valvula shut-off que corta a passagem de combustivel para o motor, as vezes é
possivel obter testes para mimeros de Reynolds para aterrisagem em tineis de capacidade

moderada.

Os coeficientes de méxima sustentagio medidos em diferentes timeis de vento,
concordam muito melhor quando baseados em niimeros de Reynolds “efetivos” do que quando
baseados em Reynolds de teste. Nimeros de Reynolds mais elevados, obtidos ao adicionar-se

turbuléncia séo satisfatorios para medidas de méxima sustentacfo.

Néo se pode esquecer que o projeto ¢ um modelo em escala de um possivel canard, O
efeito de escala nas caracteristicas de sustentagfio para aerofdlios submetidos a escoamentos
laminares ainda ndo foi totalmente investigada, como para os aerofdlios ja discutidos. Apesar
dos efeitos variarem com a forma da espessura ¢ do camber, pode-se estabelecer alguns
principios, O dngulo de sustentagfo zero e a curva de sutentacfio nfo sdo afetados diretamente
pela escala, mas os efeitos sobre a méxima sustentagfio seguem uma tendéncia dependendo da
razdo de espessura do aerofolio selecionado. Para o caso deste projeto, com razio de
espessura de 12% had pouco efeito sobre a faixa de nimeros de Reynolds baixos (até
Rn=6,000,000). A separagdo turbulenta que ocorre no comego do bordo de ataque parece ser

a responsavel por este fendmeno.

Para se¢des mais delgadas a tendéncia € de Clmax aumentar proporcionalmente com o
o aumento de Rn. O efeito de escala exibido pelo aerof6lio com espessura de 18% estd
relacionado com a mudanga de condicBes da camada limite sobre o bordo de ataque. Qualquer
novo aerofdlio testado a baixos niumeros de Reynolds, apresentara dificuldades na estimativa

do comportamento para Reynolds maiores.
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EFEITOS DE ESCALA NAS CARACTERISTICAS DE FLAP

Geralmente espera-se mais de um flap para escala integral do que o encontrado em
tineis a baixos mimeros de Reynolds, visto que o aerofdlio ndo sofre efeitos extremos. Em um
nimero razodvel de exemplos de vdo, aumentou-se em 0.2 o coeficiente de sustentacio de
flap do que os obtidos nos tineis. Na figura abaixo, pode-se verificar para o aerofolio
selecionado (NACA 0012 com deflexdo de flap de 60 graus) a faixa, para tuneis, em que o
incremento de flap nfio ¢ afetado pelo efeito de escala. O objetivo € procurar que a asa

construida tenha seu coeficiente de sustentacfio dentro desta faixa:

Figura - Efeito do numero de Reynolds sobre C, ... com flaps
rebaixados
32 ,
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MATERIAL

Ap6s uma vasta pesquisa em lojas e fornecedores especializados em aeromodelismo,
chegou-se aos materiais mais propicios para cada uma das estruturas do avido. Genericamente,

pode-se decompor o canard nas seguintes partes:

= Fuselagem: toda montada a base de madeijra BALSA importada (cujo peso chega a ser
55% inferior a nacional) de varias espessuras, colada com cyanocrilato para atender as diversas

necessidades estruturais.

=> Carenagem Superior / Bico: fabricado, & partir de um molde elaborado previamente, em

fibra-de-vidro (composite de fibra e resina). Para tanto, utilizou-se um tecido de fibra-de-vidro,
cuja densidade era de 400 g/metro quadrado, para adaptar-se ao formato do molde e sobre ele
acrescentou-se pinceladas de resina de polyester (CIBA GEIGY # 8847). Obteve-se, entdo, a
peca apds o processo de secagem (aproximadamente 30 minutos). O bico foi fabricado com

manta-de-vidro superposta com a mesma resina.

= Asa & “Profundor Dianteiro”: Construida com isopor, cortado no formato do perfil

escolhido com arame aquecido, chapeado com baisa de 1/16” de espessura, colada com
Araudite estrutural AW106. As partes da asa que sofrem deformagdo demasiada séo coladas

com epoxi para uso aerondutico (structural adesives).

= Trem-de-pouso: obtido a partir da tor¢do do arame ago-mola (“piano-wire”) na morga.

Para o dianteiro, adquiriu-se um utilizado comercialmente em aeromodelos.
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CONCLUSAO

O resultado final do canard esta de acordo com o das curvas caracterfsticas, dados e
resultados levantados, demonstrando assim a coeréncia do modelo com a teoria ¢ as hipéteses

feitas.

E de verificagio imediata que o Centro de Gravidade (varigvel critica de projeto) do
avido encontra-se no local previsto na planta, gracas a distribuigiio adequada de peso ao longo
da fuselagem e & utilizagdo dos materiais mais leves encontrados na praga ou até mesmo

fabricados para uso especifico (fibra-de-vidro).

Quanto aos calculos preliminares, nota-se que foram de extrema precisdo, pois
conseguiram estimar satisfatoriamente o peso do canard completo. Isto &, ap6s concluido,

obteve-se um peso de 2.150 g para o modelo e 460 g para o Dynajet, totalizando 2.610.

Portanto, a dupla de perfis escolhidos, juntamente com todas as caracteristicas
aerodindmicas resultantes fazem deste aeromodelo uma “superficie” com altissima

probabilidade de obter éxito em vo: fato de serd consumado muito em breve...

A maior énfase nesta segunda parte do projeto, foi dada ao estudo e escolha dos
aerofblios mais adequados para o campo de aplicagdio € & construgfio fisica de toda estrutura

do modelo, que jamais seria possivel sem a troca de experiéncia com outros aeromodelistas.

Uma lacuna que poderia ser preenchida por outros adeptos do aeromodelismo seria a
parte de testes ¢ simulagfes com as estruturas do avido ou até mesmo através de softwares que
poderiam otimizar e prever o desempenho de perfis para diversas aplicagdes. O que foi
sugerido e desenvolvido, baseando-se em resultados experimentais ja testados e medidos, foi o
teste em tunel de vento. Este tipo de simulagdio nfo foi concluido devido aos elevados custos
de tunel/hora e pelo fato do projeto nfio se tratar de uma pesquisa cientifica que carega de

resultados com altissima preciséo.
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Finalmente, com este trabalho, obteve-se um meio para se estudar um nicho muito
interessante da Energia & Fluidos: escoamento de fluidos ao redor de superficies finitas,
sustentacdio, atrasto, elementos e desempenho de perfis aerodindmicos, momentos tri-
dimensionais, teoremas simplificadores e simula¢Bes por escoamentos induzidos sobre o
produto final.

Gostaria de encerrar este modulo mencionando que “os sdbios devem esforgar-se por
criar um mundo em que a humanidade ndo mais precise dedicar todo o esforco e trabalho as
exigéncias unicamente materiais. A civilizagdo técnica é justamente o alicerce indispensdvel
sobre o qual, doravante e em toda liberdade, cada ser humano possa seguir o seu proprio

caminho e implementar os interesses que lhe proporcioham satisfacdo interior”.
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