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RESUMO

O arrasto geral na aeronave € uma das coisas que em um projeto aeronautico
tende em obter o menor valor possivel, ele consiste em dois tipos de arrasto, parasita
que é dado pela sua forma geométrica e o induzido que é dado pela sua sustentagao
que faz gerar vortices na ponta da asa. O arrasto induzido esta ligado diretamente na
performance na aeronave podendo chegar de 40% a 60% do arrasto total, o estudo
tem a importancia para conseguir otimizar essa porcentagem, representando um
ganho na sua autonomia ou viabilizando uma vantagem financeira para o operador
em redugao de combustivel ou no aumento do payload. Com o decorrer do avango no
campo aerodinamico foram criadas maneiras para obter uma reducado no arrasto
induzido, uma delas é os dispositivos de ponta de asa. Estes dispositivos tem como o
objetivo fazer a eficiéncia aerodindmica aumentar. Aerodesign também se tem a
busca por obter maxima eficiéncia da aeronave. Portanto, estes dispositivos se tornam
muito eficaz no projeto, onde a competigao limita a envergadura da aeronave, fazendo
com que as aeronaves tenham baixo alongamento e nao conseguindo ter uma
reducao de arrasto por conta do seu alongamento. Com a aeronave da equipe Aerotau
Aerodesign foi levantado qual dispositivo apresentaria melhor eficiéncia. O Endplate
foi escolhido, além de apresentar uma eficiéncia aerodindmica alta, facilidade
construtiva e ndo agregaria muito peso na aeronave, onde que no projeto Aerodesign
visa obter 0 peso vazio menor possivel. Apds ter a asa e configuragao do Endplate foi
utilizado software de CAD e posteriormente analisados em ferramentas de DFC,
verificando sua eficiéncia. A partir das analises em DFC observou-se que o dispositivo
Endplate proposto mostrou-se eficaz em reduzir o arrasto, diminuindo em cerca de
13%. Outra caracteristica apresentada foi o aumento da sustentacao, € interessante
para emprego em aeronaves de baixo Reynolds, possibilitando uma diminuicao de
velocidade na aproximacao de pouso e até mesmo reduzindo a distancia de pista para

decolagem.

Palavras-chave: Aerodinamica. Fluidodinamica computacional. Arrasto. Endplate.

Eficiéncia Aerodinamica.



ABSTRACT

The total drag of an aircraft is one of things that in an aeronautical project the
aim is to obtain the smallest possible value, it consists of two types of drag, the parasite
one which is given by its geometry shape and the induced one which is given by its lift
thereby generating wingtip vortex. The induced drag is directly linked to the aircraft’s
performance, which can reach from 40% to 60% of the total drag. The present study
has the importance of optimizing this percentage, representing a gain in its maximum
range or allowing a financial advantage to the operator due to fuel consumption reduce
or payload increase. With the advancement of the aerodynamic field, ways of reducing
induced drag have been created, the wing-tipped devices provide significant gains,
increasing aerodynamic efficiency. In the Aero Design competition, there is also the
quest for maximum efficiency of the aircraft. Hence, these devices become very
effective in the design, where the competition limits the wingspan of the aircraft,
causing the aircraft to have low stretch and not being able to have a drag reduction
due to its stretch increase. From Aerotau’s Aero Design Team aircraft was raised a
study about which device would present better efficiency. The endplate was chosen,
in addiction to presenting a high aerodynamic efficiency and constructive easiness it
would also not add much weight in the aircraft, since in the Aero Design competition
the aim is to obtain the lowest possible empty weight. After the choice of the wing and
configuration of the endplate was used AutoCAD software and later analyzed in CFD
tools, verifying their efficiency. From the analyzes in CFD it was observed that the
chosen endplate device was effective in reducing drag, decreasing by about 13%.
Another feature presented was the increase of lift, it is interesting for using in an aircraft
of low Reynolds, allowing a decrease of speed in the landing approximation and even

reducing the distance of lane for takeoff.

KEYWORDS: Aerodynamics. CFD. Computational Fluid Dynamics. Drag. Endplate.
Aerodynamic efficiency.
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1 INTRODUGAO

Em um projeto aeronautico a importancia em buscar melhorias em todas as
partes do projeto € fundamental, visando sempre aumentar a eficiéncia da aeronave
projetada. Uma das areas que diretamente esta ligado a essa busca em se obter uma
maior eficiéncia da aeronave € a aerodinamica, onde a asa ou superficie sustentadora
€ responsavel por se obter as forgas para ter um voo equilibrado.

Em qualquer situacao de redugao de combustivel ou aumento de autonomia da
aeronave no ramo aeronautico € muito bem visto, onde que uma leve queda na
diminuicdo gera uma grande economia significativa para o seu operador. Além disso,
as leis ambientais atualmente, torna importante qualquer ganho ambiental que tiver,
por causa que ira gastar menos combustivel, fazendo com que polua menos, € uma
diminuicdo do ruido, onde que na decolagem e pouso tenha uma necessidade de
poténcia de motor menor.

O arrasto possui varias parcelas, o arrasto induzido € uma das parcelas que faz
com que a contribuicdo no arrasto total seja elevada, podendo chegar 40% a 60% do
arrasto total da aeronave. O arrasto induzido esta sendo um dos principais fatores a
ser otimizados na aviagao, pois otimizando o mesmo, vocé consegue maior autonomia
para as companhias aéreas e um menor gasto de combustivel fazendo com que a
diminuicdo da queima afete menos o meio ambiente. Um dos fatores para que isso
seja realizado, é um dispositivo de ponta de asa, com seu conceito de redutor de
vortices de ponta de asa.

Segundo Chambers (2003) o seu primeiro estudo a respeito de wingtips como
chamado, foi apresentado pelo engenheiro inglés Frederick W. Lanchester, seu
estudo mostrou que superficie na vertical na ponta da asa, teria uma redugao no
arrasto induzido, apds isso, foi gerado o primeiro estudo de Endplate, sendo
patenteado pelo inglés.

Outro engenheiro aeronautico que continuou esse estudo de diminui¢cdo do
arrasto induzido, foi o engenheiro Richard T. Whitcomb, iniciou o estudo no centro de
pesquisa da NASA, em Laagley, chegou no conceito denominando de winglets. Apos
todo estudo, a NASA junto com a forca aérea americana, introduziram o dispositivo
no KC-135, como mostra na figura 1, os testes mostraram em velocidade de cruzeiro

um ganho de 7% sustentacao/arrasto.
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Figura 1 — Ensaio em voo com a aeronave KC-135

Fonte: (https://www.nasa.gov)

Apos todo sucesso a NASA continuou realizando estudos dos dispositivos.
Desde entao continuou sendo usado e otimizados os dispositivos de ponta de asa,
sendo utilizados em diversos setores da aeronautica, desde aeronaves comerciais,

quanto para aeronaves acrobaticas e aeronaves de competicoes.

1.1 OBJETIVO

O objetivo do trabalho € o estudo e a verificagdo do dispositivo de ponta de asa,
com a proposta de analisar o comportamento aerodinamico da superficie sustentadora
com e sem o dispositivo. Analisando a influéncia do arrasto induzido, e verificando o

seu desempenho final.
1.2 ESCOPO DO TRABALHO

O trabalho sera apresentado nos seguintes moldes, no primeiro capitulo, sera
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apresentado o que motivou o estudo, o modo de organizagao do trabalho, objetivos e
a metodologia a ser seguida.

O capitulo 2 faz o estudo do escoamento e como € o seu comportamento e
suas forgas geradas através dele, apds sera discutido a influéncia do dispositivo de
ponta de asa, qual dispositivo sera usado na pesquisa, apés a escolha do dispositivo
se obtém as suas propriedades, influencias aerodindmicas e o seu design. E apds a
escolha do design sera apresentada a ferramenta para analise utilizada no trabalho.

No capitulo 3, sera apresentada a metodologia do trabalho, como foi realizado.
No capitulo 4, tera a comparacao dos resultados obtidos, mostrando a comparacao
da asa com e sem dispositivo de ponta de asa.

No capitulo 5, serdo apresentadas as conclusdes, consideracdes finais e

consequentemente as referéncias utilizadas neste trabalho.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 ESCOAMENTO VISCOSO E EXTERNO

Estudo do escoamento externo é a iteragdo do corpo e o fluido. Sao
denominados escoamentos externos, escoamentos que ocorre em Corpos imersos em
um fluido sem fronteira. No caso da aviagdo, como exemplo, € o escoamento no
aerofdlio da asa Fox (2006). Segundo White (2011), a mudanca de geometria do

solido, muda as forgas exercidas no escoamento no corpo imerso.

2.2 ESCOAMENTO LAMINAR E TURBULENTO

Comentado sobre os efeitos ocasionados pelo escoamento viscoso, a sua
viscosidade em torno do corpo ira ocasionar uma resisténcia maior, obtendo a
classificagado em 2 tipos, laminar ou turbulento, como mostra a figura 2 White (2011).
Considerando o escoamento laminar € o mesmo que dizer que as forgas viscosas sdo
maiores do que as forgas inerciais. E quando as forgas inerciais forem superiores que
as forgas viscosas, se da ao nome de turbulento. Um dos parametros para verificar
em qual faixa se encontra o escoamento, € dado pelo numero de Reynolds Fox (2006),

assim sendo possivel classificar o escoamento em turbulento ou laminar.

Figura 2 — Descolamento da camada limite, transicao laminar e e turbulenta

I
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e "
LAMINAR TRANSICAO TURBULENTO

Fonte: Fox (2006) - adaptado pelo autor
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O numero de Reynolds, equagao 1, € um parametro adimensional, se da esse
nome pelo engenheiro Osborne Reynolds, segundo Fox (2006). Se tornou uma

ferramenta para verificar se 0 escoamento € turbulento ou laminar.

re = PU= (1)

onde p é a massa especifica, € a U velocidade do escoamento, | o

comprimento do corpo sélido, y € a viscosidade do fluido.
2.3 FORCAS GERADAS

Segundo Anderson (2010), quando gerado movimento entre um corpo soélido e
um fluido, sera gerado um vetor de forga resultante F, correspondente da sua forma
geomeétrica, velocidade relativa V, e as caracteristicas do fluido. Esta forca se da
devido ao escoamento do fluido no corpo solido, gerando tensdes de cisalhamentos,
relacionados a viscosidade tangencial a superficie, e as tensées normais devido a
pressao local.

Esse vetor F, ao decompor, acaba gerando a suas duas componentes, a
paralela ao movimento e a outra perpendicular ao movimento, respectivamente
conhecida como D, forga de arrasto e L, for¢a de sustentagdo, como mostra na figura
3.

Figura 3 — Forgas aerodinamicas

»F.

Sustentagao

Fonte: (www.aviacao.org) - adaptado pelo autor


http://www.aviacao.org/
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2.3.1 Arrasto

A forga de arrasto se da devido a componente gerada pela forga resultante,
como citado anteriormente, segundo Anderson (2010), a equagao para determinar o

coeficiente de arrasto é dada pela equacéao a seguir:

o @

Cn =
D qooS

onde D ¢ a forga de arrasto, S é a area projetada da superficie do corpo em contato
com o fluido, ¢q_ € a pressdo dinamica.

A pressao dindmica é dada pela equagéao a seguir:

1
oo = E,Doovog (3)

Onde p., € a densidade do fluido e V é a velocidade relativa do escoamento.

2.3.1.1 Arrasto de friccao

O arrasto de friccdo esta relacionado viscosidade do fluido sobre uma
determinada superficie ou corpo rigido, onde é gerado através das tensdes de
cisalhamento ou forgas tangencias ao corpo solido, assim determinando no arrasto de

friccdo, Hoerner (1985).
2.3.1.2 Arrasto de presséao

O arrasto de pressao € dado pela sua forma a qual o fluido escoa. Ele se da
pela separacao do escoamento na superficie onde se encontra em contato. Ele causa
uma forga resultante na dire¢cdo oposta ao escoamento. Para superficie que possuis
cantos arredondados, carenadas ou corpos aerodindmicos, como no caso de uma
asa, onde sua geometria € estruturada com perfil aerodinamico, onde sera explicado
mais para frente. Sua superficie ndo possui bordas, fazendo com que o escoamento
consegue contorna-la sem de uma maneira mais suave, segundo o Hoerner (1985) o

arrasto de pressao € diretamente dado devido a separacdo da camada limite.
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2.3.2 Sustentacao

O coeficiente de sustentagédo é dado pela segunda componente aerodinamica,

segundo Anderson (2010) a equacéao 4 se obtém o coeficiente de sustentacéo.

L 4
€, =—
L CIooS

onde L é a forga de sustentagdo, S é a area projetada da superficie do corpo em

contato com o fluido, ¢_ € a pressdo dinamica.

2.3.3 Perfil aerodinamico

Segundo Roskam (1997), as caracteristicas de um perfil aerodindmico afetam
significativamente os seus coeficientes aerodinamicos. A geometria de um perfil
possui alguns parametros com caracteristicas fixadas, onde em um projeto de perfil
aerodinamico se tem esses parametros a serem utilizados, séo eles:

e A linha de arqueamento média representa a linha que define o ponto
médio entre todos os pontos que formam as superficies superior e
inferior do perfil.

e Alinha da corda representa a linha reta que une os pontos inicial e final
da linha de arqueamento média.

e A espessura representa a altura do perfil medida perpendicularmente
a linha da corda.

e Arazao entre a maxima espessura do perfil e 0 comprimento da corda
€ chamada de razao de espessura do perfil.

e O arqueamento representa a maxima distancia que existe entre a linha

de arqueamento média e a linha da corda do perfil.

Roskam (1997) também cita que através de estudos experimentais, chegaram
a 6 variaveis que influenciaria nas forgas aerodinamicas, uma delas pode ser deduzida
pela pressdo dinamica, como falado anteriormente. O angulo de ataque do perfil
aerodinamico, que € a linha da corda do perfil e a diregdo do vento relativo no perfil.
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Para Roskam (1997), através de estudos na familia de perfis NACA, teve-se que com
a variagao de espessura e arqueamento no perfil vocé consegui ter um aumento no

coeficiente de sustentacdo maximo (Cimax)-

2.4 ARRASTO INDUZIDO

Segundo Anderson (2010) o perfil aerodindmico tende a seguir o principio de
Bernoulli, quando a asa é submetida ao escoamento de um fluido obtém a diferenca
de velocidade no extradorso e intradorso ocasionando uma diferenca de pressao.
Essa diferenca de pressao faz com que tenha baixa pressao sobre o extradorso e a
alta pressao sobre o intradorso, isso faz com que surge uma componente do fluxo da
ponta para a raiz do extradorso, e sucessivamente, uma componente oposta no

intradorso, gerando um fluxo de vortices com mostra na figura 4.

Figura 4 — Fluxo de ar na ponta da asa

=

"
-~

Fonte: http://blog.hangar33.com.br/conheca-mais-uma-forca-aerodinamica-que-permite-uma-
aeronave-alcar-voo/ - adaptado pelo autor

Esse efeito ocorre em asa finita, assim modificando os coeficientes
aerodinamicos. O downwash faz com que ocorra dois efeitos, a asa passa a enxergar

outro angulo de ataque, sendo chamado de angulo efetivo aefr, devido ao surgimento


http://blog.hangar33.com.br/conheca-mais-uma-forca-aerodinamica-que-permite-uma-aeronave-alcar-voo/
http://blog.hangar33.com.br/conheca-mais-uma-forca-aerodinamica-que-permite-uma-aeronave-alcar-voo/
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do angulo induzido, como mostra na figura 5, e o segundo efeito € dado pela for¢a de
sustentagao, ocasionando uma inclinagédo, gerando o angulo induzido. Segundo Hurt
(1959) e Anderson (2010) essa componente atras da for¢a de sustentagao refere-se

ao arrasto induzido.

Figura 5 — Comportamento do downwash

Fonte: Anderson (2010) - adaptado pelo autor

2.5 ALONGAMENTO

Um dos fatores que influencia diretamente no desempenho aerodinamico numa
asa é a razao de aspecto, conhecida com alongamento. O alongamento interfere
diretamente na diminui¢ao de arrasto induzido. Esse fator segundo Anderson (2010)
e Roskam (1997), é a razdo da envergadura ao quadrado pela sua area, ele é
diretamente proporcional ao arrasto induzido, quanto mais alto € o alongamento
menor sera o seu arrasto induzido.

Porém como comentado pelo Gudmundsson (2014), isso pode ser um ponto
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negativo ao um projeto aeronautico, onde o alongamento interfere na parte estrutural
da aeronave, assim em se obter um alto alongamento consequentemente tera uma
grande envergadura, fazendo com que seja sucessivel a fendmenos de

aerelasticidades, entre outros fatores, como acréscimo de peso.
2.6 DISPOSITIVO DE PONTA DE ASA

Como visto anteriormente o arrasto induzido, equacao 5, é dado a partir da
forca de sustentacdo gerado pela superficie sustentadora, onde ocorre fenbmenos
fisicos ocasionando vortices de ponta. Existem algumas maneiras para redugao, onde
tem dois fatores que fazem com que tenha a diminuicdo, o aumento da razao de
aspecto ou a diminuicdo da sustentagao da superficie sustentadora, como mostra na
equacgao 5, segundo Gudmundsson (2014) e Roskam (1997). Entretanto a diminuigéao
da sustentagdo da superficie sustentadora ndo é algo benéfico, pois no projeto
aeronautico ela esta diretamente ligada ao peso que aeronave ira levar, algo que os

projetistas tém como ambicéo obter o maximo de peso carregado.

c,* (5)
Cd' =
v m-AR-e

Onde e é fator de eficiéncia de Oswald, € um fator de corre¢ao para asas nao
elipticas, Roskam (1997) cita que pode variar de 0,85 a 0,95.

Em um projeto aeronautico sempre visa em obter melhorias na autonomia e
aumentar o MTOW, como visto anteriormente o arrasto induzido é prejudicial a esses
dois fatores, uma maneira de obter a diminuicdo do arrasto induzido sem mudancas
drasticas no projeto, mudando parametros aerodinamicos, tem algumas ferramentas
para otimizacao no arrasto induzido sem afetar muito o projeto, como os dispositivos
de ponta de asa, sdo dispositivos na ponta da superficie sustentadora e ajuda a
melhorar aerodinamicamente na regido, diminuindo os vortices Hoerner (1985), alguns
dispositivos usados na aviagao, sao os Endplate, Winglet, Hoerner, (Gudmundsson,
2014).

A geometria da ponta da asa tem grande uma grande relevancia na reducao do
arrasto induzido ocasionado pelos vortices de ponte de asa. Segundo Hoerner (1985),

os dispositivos de ponta de asa podem ter uma reducao aproximadamente de 30% do
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arrasto induzido, acarretando um aumento na sua autonomia, podendo chegar numa

reducao de até 7% no consumo de combustivel.

2.7 HISTORICO DOS DISPOSITIVOS DE PONTA DE ASA

O estudo de Endplate, figura 6, teve inicio em 1800, segundo o Chambers
(2003) o estudo se deu inicio pelo engenheiro Frederick W. Lanchester onde através
do seu conhecimento pelo arrasto induzido fez com que ele estudasse algo para
diminuir esse feito, pois chega a aeronaves com regime subsdnico a uma
porcentagem alta de arrasto induzido, chegando até 60% do arrasto total. Ele verificou
alguns dispositivos na ponta da asa afetaria nos efeitos tridimensionais fazendo com
que tivesse reducao de arrasto induzido, onde ele iniciou o estudo experimental com
placa fina na vertical, e no resultado dos ensaios obteve um ganho bem significativo
de diminuigdo de arrasto induzido. Apds isso teve uma evolugdo muito grande nesse
dispositivo. Segundo o Hoerner (1985), o design para obter melhor desempenho do
Endplate esta interligado na relagdo entra a sua lateral do Endplate com a area de

referéncia da asa.

Figura 6 — Endplate

Fonte: Gudmundsson (2014) - adaptado pelo autor

A ponta de asa modelo Hoerner wingtip figura 7 € chamada assim em
homenagem ao aerodinamicista alemao Sighard Hoerner. Segundo Gudmundsson
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(2014) o dispositivo mostrou ser mais eficaz em relagdo a ponta redonda que era
utilizada, umas das principais vantagens em relagao a ela € que nao tem impacto no
alongamento, onde que na ponta redonda teria um impacto negativo no alongamento.
Outro motivo que apresentou ser melhor foi que com a ponta Hoerner tende a ter um

efeito diédrico fazendo com que os vértices da ponta de asa sejam afastados.

Figura 7 — Ponta Hoerner
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Fonte: Gudmundsson (2014) - adaptado pelo autor

Modelo Winglet figura 8 um dos mais conhecidos e utilizados na aviagao, para
Gudmundsson (2014) o Winglet nada mais € que uma mutagcédo do Endplate. Porém
nao era todo projeto que traria uma diminuigao no arrasto total, como Gudmundsson
(2014) comenta, dependendo do projeto do Winglet nao seria eficaz, pois traria uma
diminuicdo sim do arrasto induzido, porém teria um aumento no arrasto de friccéo e
de interferéncia, fazendo com que nao fosse benéfico. Por isso para Gudmundsson
(2014) tem que ter um projeto de Winglet muito bom para cada operagéo. Com o intuito
de diminuir esse aspecto negativo do Winglet o Richard T. Whitcomb no inicio dos
anos 70 fez pesquisas junto com a NASA sobre o Winglet. Sendo utilizado em uma
aeronave grande e pesada assim o Winglet mostrou um alto desempenho. Logo em
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seguida foi desenvolvido o Winglet e instalada na aeronave da BOEING KC-135. A
pesquisa mostrou que o desempenho da aeronave em cruzeiro chegou a um aumento

de 7% na sua autonomia. Sendo assim expandindo para aeronaves comercias.

Figura 8 — Winglet
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Fonte: Gudmundsson (2014) - adaptado pelo autor

2.8 DINAMICA DOS FLUIDOS COMPUTACIONAL
A fluidodindmica computacional, mais conhecido como CFD (Computational

Fluid Dynamics) € uma analise baseada em simulacdo computacional, onde se tem
um conjunto de técnicas numéricas, matematicas e computacionais onde solucionam
problemas de fluidodindmicas. Consiste em obter com métodos de calculos de
equacdes diferenciais em cada volume de controle. Os codigos comerciais e
académicos possuem trés elementos principais: pré-processador, analisador € 0 pos-

processador Versteeg e Malalasekera (1995).
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2.9 MODELOS MATEMATICOS DE TURBULENCIA

Versteeg e Malalasekera (1995) descreveu e explicou as equagdes a Navier-
Stokes e como também a de transporte utilizando o método de tensor de Reynolds.
ApOs obter essas equagbes foram gerados diversos métodos de modelos
matematicos de turbuléncia.

K-epsilon (k-€) modelo de turbuléncia mais utilizado em Computational Fluid
Dynamics (CFD) para simular as caracteristicas de um fluxo médio em
regime turbulentos. Segundo Versteeg e Malalasekera (1995) é um modelo que possui
duas equacgdes matematicas onde fornece uma descricdo da turbuléncia por
duas equagdes de transporte. A primeira variavel de transporte € a energia, na
turbuléncia € chamada de Energia Cinética turbulenta, conhecida por k, a segunda
variavel de transporte € a dissipacao turbulenta, conhecida como ¢, determina a taxa

de dissipagao da energia cinética turbulenta.


https://en.wikipedia.org/wiki/Computational_Fluid_Dynamics
https://en.wikipedia.org/wiki/Computational_Fluid_Dynamics
https://en.wikipedia.org/wiki/Turbulence
https://en.wikipedia.org/wiki/Turbulence
https://en.wikipedia.org/wiki/Partial_differential_equation
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3 METODOLOGIA

O intuito do trabalho foi realizar um estudo sobre o dispositivo de ponta de asa
Endplate, verificando a sua influéncia nos coeficientes aerodinamicos de uma asa.
Assim, foram gerados dois tipos de configuragdes, onde foi utilizada uma asa sem o
dispositivo, e a outra com o dispositivo Endplate, foi considerado o mesmo regime de
operagao para simulagdo e com uma variagao no angulo de ataque de 2°, 4° e 6°.

Apos a simulacdo computacional, foram comparados com dados tedricos, a
fim de validar a simulacao por DFC. Estes dados foram utilizados dados da simulagao

da asa sem o dispositivo Endplate.

3.1 GEOMETRIA DA ASA

A geometria da asa foi obtida através da equipe Aerotau Aerodesign para a
competicdo da SAE Brasil Aerodesign 2018. Para obter a simplificagdo computacional
e ter a diminuicao de esforco na sua simulagao foi utilizado uma semi asa, sendo ela

cortada no seu plano de simetria, as dimensdes da asa sdo dadas na tabela 1.

Tabela 1 — Dados geométricos e aerodindmicos da asa

PERFIL AERODINAMICO | NACA0012 -
SEMI-ENVERGADURA 0,457 m
CORDA DA RAIZ 0,265 m
CORDA DA PONTA 0,215 m
AFILAMENTO 0,811 s
ALONGAMENTO 3,800 -
AREA 0,219 m?
CORDA MEDIA o o
AERODINAMICA ’

Fonte: Elaborado pelo autor
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3.2 PROJETO DO ENDPLATE

Um dos parametros para a diminui¢gao do arrasto induzido é o alongamento.
Para dimensionamento do Endplate foi utilizado a equacgado proposta pelo Hoerner
(1985), onde uma area lateral faria que tivesse um ganho no seu alongamento,
chamando assim de alongamento efetivo. Ficando assim sua geometria como mostra

na figura 9 e 10.

Figura 9 — Asa com Endplate

Fonte: Elaborado pelo autor
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Figura 10 — Endplate, dimensdo em milimetro

258,00

100,00

Fonte - Elaborado pelo autor

3.3 CRIACAO DA MALHA DO MODELO

A etapa da criagao da malha se torna um passo importante em uma simulagao,
pois ela mostrara uma regiao de interesse para o estudo. Um estudo para obter uma
malha refinada nas regides fundamentais, no caso da asa € de grande importancia
garantir o refinamento para pegar os efeitos fisicos da camada limite e turbuléncia.

Um jeito de verificar a confiabilidade da malha é através do y*, o Versteeg e
Malalasekera (1995) cita que este parametro fique préximo y*=1. Desta forma o
primeiro ponto da malha depois da parede soélida do modelo fique dentro da regido da
subcamada laminar da camada limite.

Foi utilizado dois métodos para a malha, onde o primeiro método foi a
ferramenta Face sizing, na superficie da asa, assim limitando o tamanho maximo dos
elementos gerados na superficie da mesma. Apoés isso, foi utilizado o segundo

método, inflation, assim obtendo o valor do y*. Onde permite uma criacdo de



30

elementos prismaticos no contorno selecionado, obtendo 25 camadas, fixando a
primeira camada em 3,1x10, e com taxa de crescimento de 1,2, assim cobrindo toda

a regiao da camada limite, como mostra a figura 11.

Figura 11 — Malha na asa sem o Endplate

Fonte: Elaborado pelo autor

3.4 CONDICAO DE CONTORNO

Foi considerado uma velocidade constante e uniforme de 12 m/s. O fluido a ser
considerado foi ar, considerando como um gas ideal. A Tabela 2 mostra as condi¢oes

de contorno utilizadas.



Tabela 2 — Condicao de contorno

Type
INLET

Location
Entrada

Flow Regime
Subsonic

Mass And Momentum
Normal
V=12 [m/s]

Turbulence
Medium Intensity and Eddy Viscosity Ratio

Type
OUTLET

Location
Saida

Flow Regime
Subsonic

Mass And Momentum
Static Pressure

Relative Pressure
0 [atm

Type
SYMMETRY

Location
Simetria

Asa

Fonte: Elaborado pelo autor

Tabela 3 — Dados do material e modelo de turbuléncia

Gas ideal

25[°C]

K-¢

Fonte: Elaborado pelo autor
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4 RESULTADOS

A partir de embasamento teorico foi estipulado critério de convergéncia que os
residuos teriam que atingir, assim para obter resultados confiaveis. Os residuos teriam
que atingir 1x10-° com numero de iteragdo 600. As simulagdes feitas foi utilizando o
modelo de turbuléncia K-¢, padréo.

Foram simuladas para asa sem o Endplate, no angulo de ataque de 2, 4 e 6
graus. Apds validar a sua malha e tendo dados confiaveis comparados com teorico,

foi simulado nas mesmas condi¢cdes a asa com Endplate.
4.1 VALIDACAO DO METODO UTILIZADO

Apos obter os resultados das simulacées da asa sem o Endplate, foi comparado
com dados tedricos propostos pela literatura, a fim de validar os parametros utilizados
na simulagdo. Os dados comparados foram o coeficiente de sustentacdo e o

coeficiente de arrasto, a tabela 4 mostra a comparagao.

Tabela 4 — Dados de comparagao do teérico com simulado

Asa Sem Asa sem
a Tipo Endplate Endplate Diferenca (%)
Teodrico Simulado
CL 0,167 0,122 -37,03
20
CD 0,0136 0,0224 -39,58
CL 0,335 0,215 -55,98
4°
CD 0,0231 0,0276 -16,12
CL 0,503 0,323 -55,74
60
CD 0,0391 0,0367 6,64

Fonte: Elaborado pelo autor

Com os dados da tabela 4 mostra uma diferenca grande entre os resultados
obtidos tedrico e o simulado, pois 0 método da literatura ndo leva muitos fatores que
a simulacao considera, um deles é os vortices de ponta de asa, onde afeta diretamente
no arrasto e também na sustentagdo obtida. A maneira ideal para validagao do método

numeérico é o experimental, realizado em tunel de vento.
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4.2 RESULTADO COM O ENDPLATE

Apos a verificagdo dos dados para validar a malha e o método utilizado para
simulacgao foi analisado a asa com o Endplate e comparado com a asa sem 0 mesmo.
A tabela 5 mostra a comparagao dos resultados obtidos das duas configuragées em

simulagao no angulo de ataque de 2,4 e 6 graus, na velocidade de 12 m/s.

Tabela 5 — Comparacgao de dados da asa com Endplate e sem Endplate

ASA SEM ASA COM DIFERENCA
ALFA TIFO ENDPLATE ENDPLATE (%)
CL 0,122 0,123 0,63
20
CD 0,0224 0,0208 7,69
CL 0,215 0,231 6,76
4°
CD 0,0276 0,0250 10,44
CL 0,323 0,340 4,98
6°
CD 0,0367 0,0325 12,91

Fonte: Elaborado pelo autor

A Figura 12 e 13 mostra uma comparagao com e sem a presenca de Endplate,
seguindo os mesmos critérios de visualizagdo. E notavel a diminuicéo dos vértices de
ponta de asa ocasionado pelo dispositivo reduzindo o arrasto induzido. Da para
perceber também o fluxo da linha de corrente na ponta caminhando linear com o

dispositivo, nao sendo afetado o movimento do ar de baixa pressao para alta pressao.
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Figura 12 — Linha de corrente da asa com Endplate

a 0.150 0.300 (m)
[ Ea—  ES—

0.075 0.225

Fonte: Elaborado pelo autor

Figura 13 — Linha de corrente da asa sem Endplate

(o] 0.150 0.300 (m)
[ ESaa—  ESS—

0.075 0.225

Fonte: Elaborado pelo autor
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Segundo Anderson (2010) para se obter a eficiéncia aerodinamica € fazer a
razao entre o coeficiente de sustentacido pelo coeficiente de arrasto. Essa eficiéncia
aerodinamica esta relacionada a razao de planeio da aeronave. A tabela 6 mostra a

eficiéncia em condigdo sem e com o Endplate, nos angulos de ataques analisados.

Tabela 6 — Eficiéncia aerodinamica das asas simuladas

o | e || A | S | e
2° CL/CD 5,43 5,89 7,72
4° CL/CD 7,80 9,23 15,58
6° CL/CD 8,80 10,46 15,85

Fonte: Elaborado pelo autor

Como mostra na tabela 6, mostra um aumento na eficiéncia aerodinamica na
asa com o Endplate, se da devido ao dispositivo proporcionar uma redugdo no seu
arrasto e ainda obter um leve aumento na sua sustentacao. Isso € muito eficaz para
uma aeronave, onde numa mesma situagcdo de missao, carregando a mesma
quantidade de peso, a asa com o Endplate precisaria de uma poténcia do motor menor
em relacdo da a asa sem, ou, ter um ganho de velocidade com a mesma poténcia do
motor. Isso tornaria benéfico na decolagem e pouso, onde reduziria velocidade na
aproximagao para o pouso € obteria um ganho na distancia de decolagem, fazendo

com que a aeronave decolaria em um comprimento de pista menor.
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5 CONCLUSAO

Apos obter a comparacao das duas asas mostrou que o dispositivo de ponta
de asa, Endplate, foi eficaz na sua reducao de arrasto induzido. Mostrou também que
o Endplate ocasionou um aumento na sustentacdo da asa, isso torna uma
caracteristica importante para aeronaves de baixa velocidade. Mostrando um ganho
na sua autonomia ou consequentemente na diminuigdo de combustivel.

Com a adicdo do Endplate na asa obteve um aumento na sua area molhada,
fazendo com que tivesse um aumento no arrasto parasita. Mesmo com o aumento do
arrasto parasita ocasionado pelo Endplate, mostrou ser eficaz na obtencao da redugao
do arrasto total da asa, reduzindo em torno de 13%.

Para a finalidade do trabalho foi eficaz usar o dispositivo Endplate na aeronave
do projeto Aerodesign, na asa da equipe Aerotau, onde o Endplate mostrou um
aumento na eficiéncia aerodinamica, sua facilidade construtiva em comparacao aos
outros dispositivos mostrou ser mais facil e também mostrou um menor agrego de
peso na aeronave. Para o Aerodesign qualquer acréscimo de peso levado é de um
grau importante, a escolha do Endplate foi essencial, onde teve o aumento na
eficiéncia aerodinamica e o acréscimo de peso obtido no final foi 0 minimo possivel.
Outro fator importante a se destacar, o dispositivo foi implementado no estabilizador
horizontal, assim obtendo outro beneficio ao projeto, ocasionando um aumento no
volume de cauda, onde ajudou na parte de estabilidade lateral da aeronave.

O trabalho agregou muito no quesito académico, onde foi possivel profundar
na area de aerodinamica e conhecer os efeitos fisicos que o dispositivo de ponta de
asa ocasiona. Outro fator importante foi o conhecimento obtido no campo de
fluidodinamico computacional, desde a criagao da malha a pds processamento, assim

aumentando o conhecimento em software utilizado na industria aeronautica.
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6 SUGESTOES DE TRABALHOS

Para a melhoria em trabalhos futuros seria em relagéo na criagdo da malha.
Onde o trabalho foi realizado com foco em obter uma malha mais grosseira, por
questao computacional. O intuito € obter um refinamento e deixar a malha mais fina,
para obter os resultados mais confiaveis e precisos. Porém teria que ter um aumento
computacional.

Outro trabalho proposto € a comparagdo de um protétipo em tunel de vento,
fazendo a validacdo da sua metodologia computacional, mostrando uma maior
confiabilidade. Além disso, fazer estudos com outros dispositivos de ponta de asa na
mesma velocidade afim de verificar o qual se adequa ao seu projeto em relagéo ao

desempenho aerodinamico.
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