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RESUMO

Este trabalho tem como objetivo mostrar uma breve introdugéo sobre aerodindmica
e seus conceitos para assim ser possivel o estudo de perfis de asa de aeronaves
de pequeno porte através da investigacao experimental de cada perfil geométrico
analisando os coeficientes de sustentagao, arrasto e polar de arrasto variando a
cada angulo alpha em que esse perfil estara sendo analisado. O desenvolvimento
do trabalho usara como método a analise grafica dos coeficientes aerodinamicos
através de simulagbes computacionais da geometria de perfis de asas em 2D
utilizando o software XFL5 de forma que represente os efeitos reais de um estudo
com simulacao em tunel de vento permitindo assim a determinacao das curvas Cl
x Cd (Polar de arrasto), Cl x Alpha (Sustentagdo x Angulo Alpha) e CI/Cd x Alpha
(Eficiéncia do perfil) apresentando o desempenho aerodindmico de cada perfil
estudado possibilitando a comparagao posterior para assim poder definir qual o
perfil de maior eficiéncia para cada analise gréfica.

Palavras-Chave: Aerodinamica, Perfis aerodindmicos, Coeficientes aerodindmicos,
Simulacao computacional, XFLRS5.



ABSTRACT

This work aims to show a brief introduction on aerodynamics and its concepts to
make possible the study of wing profiles of small aircraft through the experimental
investigation of each geometric profile by analyzing the coefficients of drag and polar
varying the each alpha angle at which this profile is being analyzed.

The development of the work will use as a method the graphical analysis of the
aerodynamic coefficients through computational simulations of the geometry of 2D
wing profiles using the software XFL5 in a way that represents the real effects of a
study with simulation in wind tunnel thus allowing the determination of the (Cl x
Alpha) and CI / Cd x Alpha (Profile Efficiency) showing the aerodynamic
performance of each studied profile, allowing the subsequent comparison to be able

to define the profile of greater efficiency for each graphical analysis

Keys-word: Aerodynamics, Aerodynamic airfoils, Aerodynamic coefficients,
Computer simulation, XFLR5.
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1. INTRODUCAO

A Aerodinamica é a dinamica dos corpos movendo em relacdo aos gases,
especialmente das interacdes atmosféricas com objetos em movimento (AMERICAN
HERITAGE DICTIONARY OF THE ENGLISH LANGUAGE).

O grande avancgo da industria aeronautica foi ocasionado pelo estudo especifico
da aerodindmica, que é o estudo dos fluidos gasosos, relativo as suas propriedades e
caracteristicas, e as forcas que exercem em corpos sélidos neles imersos (MIRANDA,
2013).

O presente trabalho ira abordar uma revisao bibliografica de aerodindmica basica
e conceitos de teoria de voo, de forma que leve a entender os parametros de estudos
aerodinamicos para perfis de asa em aeronaves comerciais através da investigacao
experimental dos perfis aerodindmicos, visto que um dos componentes que esta
ligado de forma direta a esse grande avanco que a industria aerondutica teve na parte
aerodinamica sdo as asas das aeronaves.

Também sera abordado como serdo realizadas as analises para obtencao dos
coeficientes de sustentacdo/arrasto, desempenho e eficiéncia de cada perfil.

Este trabalho utilizara como método a andlise grafica do comportamento dos
perfis de asa usando o software XFLR5 que € uma ferramenta para se obter anélises
computacionais das forcas geradas pelo escoamento devido os diferentes perfis
aerodinamicos e que simula os efeitos reais de um estudo com simulagdo em um tanel
de vento.

Por fim analisaremos os resultados dos coeficientes obtidos com a determinagéo
das curvas de desempenho de cada perfil aerodinamico possibilitando a comparacao
dos resultados e constando se o software XFLR5 consegue realizar uma analise de

desempenho para os perfis analisados em diferentes tipos de velocidade da aeronave.
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2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 Histéria da Aviacao

Desde os primérdios da inteligéncia humana, a ideia de voar no mesmo espaco
gue os passaros dominam a mente humana. Todas as primeiras ideias sobre 0 voo
humano centravam-se na imitacdo dos passaros. Diversos andénimos da Antiguidade
Classica e ldade Média produziram asas para saltar de torres ou telhados batendo os
bracos com todas as forgas, mas nunca obtiveram éxito.

Com o tempo essa ideia foi substituida pelo conceito de asas que batiam para
cima e para baixo com u uso de varios mecanismos alimentados por algum movimento
humano. Essas maquinas sdo chamadas de ornitdptero. Pesquisas histéricas
recentes revelam que Leonardo Da Vinci era fascinado pela ideia de voo humano e
projetou inUmeros ornitopteros (Figura 1 - Projeto de Ornitéptero por Leonardo Da
Vinci) no final do século XV. (ANDERSON, 2015)

Figura 1 - Projeto de Ornitdptero por Leonardo Da Vinci

Fonte: Anderson, 2015

A tentativa humana de voar sé aconteceu em 21 de novembro de 1783, quando
um bal&o tripulado por Pilatre de Rozier e pelo Marqués d’ Arlandes ergueu-se no ar
e vagou 8 quilémetros sobre Paris. O balao era inflado pelo ar quente de uma fogueira
aberta na grande cesta de palha sob ele. O projeto e a construgdo do baldo foram
realizados pelos Irmaos Joseph e Etienne Montgolfier. (ANDERSON, 2015)
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O aviao moderno tem sua origem em um projeto criado por George Cayley em
1799 quando incluiu um conceito de asa fixa para gerar sustentagdo e outro
mecanismo separado para gerar propulsdo e uma calda vertical e horizontal para
gerar estabilidade. Cayley anotou sua ideia em um disco de prata, onde no outro lado
do disco esta um diagrama de forgcas de sustentacéo e arrasto em um plano inclinado
(a asa).

Em 1804, ele construiu um aparato de brago giratério para testar aerofdlios; o
aparelho consistia simplesmente em uma superficie de sustentacdo (aerofélio)
montada sobre a ponta de uma haste longa, que irava em velocidades variaveis para
gerar um fluxo de ar sobre o aerofdlio. Na engenharia aeroespacial moderna, essa é
a funcdo cumprida pelos tuneis de vento. Na época foi um avango importante nos
estudos aerodinamicos permitindo a mensuracgao de forcas aerodinamicas e do centro
de pressdao em uma superficie de sustentacao. Tais medidas ndo eram muito precisas,
ainda sim foi o primeiro passo dos testes de aerodindmica. Também em 1804, Cayley
projetou, construiu e fez voar o primeiro avido de configuracdo moderna da historia,
um pequeno planador modelo (Figura 2). (ANDERSON, 2015).

Figura 2 - Planador modelo

(7L P
L)
(A D 7 mrriafor

Fonte: Anderson, 2015

Nos proximos anos diversos estudos e tentativas foram feitas, até que em 1843
William Samuel Henson, um contemporaneo de Cayley publicou na Inglaterra o
projeto de um aviao de asas fixas com um motor a vapor que movia duas hélices.
Chamado de carruagem a vapor (Figura 3), que nunca foi construida, mas o projeto
divulgado mundialmente serviu na época para fixar o conceito de asas fixas

desenvolvido por George Cayley.
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Figura 3 - Carruagem a Vapor

Fonte: Wikiwand, 2017

Em 1852, cerca de 51 anos antes do primeiro avido bem-sucedido, o engenheiro
francés Henri Giffard construiu e navegou o primeiro dirigivel com propulsdo por um
motor a vapor.

Conhecido como “Pai do voo planado”, Otto Lilienthal foi um pioneiro na histéria
da aviacao pois projetou os primeiros planadores bem-sucedidos da histéria durante
um periodo de 1891 a 1896. Ele & credenciado como o primeiro homem a manejar
repetidas vezes um aparelho mais pesado que o ar na atmosfera “cerca de 2.000 voos
bem-sucedidos”, morreu em um acidente de planador em 1896. (ANDERSON, 2015;
Alves, 2016)

1986, Samuel Pierpont Langley produz o primeiro voo sustentado, motorizado e
nao pilotado com seu aerodrome em miniatura. Suas tentativas de realizar um voo
pilotado, entretanto, ndo obtiveram sucesso.

Em 17 de dezembro de 1903 os irmaos Orviller e Wilbur Wright realizaram o
primeiro voo controlado, sustentado, motorizado e pilotado de um objeto mais pesado
gue o ar em KillDevil Hills, Carolina do Norte com seu Wright Flyer | (Figura 4). O voo
revolucionaria a vida no século XX. (ANDERSON, 2015)
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Figura 4 - Wright Flyer |

Fonte: Wikipédia, 2017

Nos anos a seguir Santos Dumont voou os primeiros bal6es dirigiveis com motor
a gasolina, mérito garantido pela conquista do prémio Deutsch.

Em 23 de outubro de 1906 o primeiro avido do mundo mais pesado que o ar,
levantou voo sem a ajuda de um objeto que o langasse como foi o langado o Wright
Flyer | dos irm&os Wright em 1903, chamado “14 Bis” (Figura 5) elevou-se a 50 metros
de altura depois de correr cerca de 200 metros de pista. (MEIOAEREO, 2017)

Figura 5 - 14 Bis
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Alguns criticos e estudiosos dizem que pelo fato do Wright Flyer |, “invencéo dos
irmaos Wright em 1903” voar somente com a ajuda de catapultas, n&o se pode
considerar que se tratava de um aviéo, ja que o que vale é o fato da maquina alcancar
e manter um voo proprio, entdo consideram o primeiro voo de fato, como sendo o 14
bis de Santos Dumont em 1906, para outros o que vale é a capacidade de voo entéao
consideram o primeiro voo como sendo o dos irmaos Wright em 1903.

No periodo de 1907 a 1910, Santos Dumont realizou inUmeros voos com o
monoplano Demoiselle. Patrono da Aeronautica e da Forca Aérea Brasileira, onde
recebeu a patente de Marechal-do-Ar, faleceu em Sao Paulo em 1932 sendo
considerado, até hoje, o brasileiro que mais se destacou a nivel mundial na histéria
da aviagao. (Alves, 2016)

No ano de 1910 aconteceu o primeiro voo comercial realizado por um aviao que
levava uma carga de seda pelo piloto Phil O. Parmalee que conduziu o seu Wright
modelo B dos irmaos Wright, uma viagem de 100 quildbmetros de Dayton a Columbus,
Ohio. Com o avido atingindo a velocidade de 97 km/h, um recorde para a época.

Com o comego da Primeira Guerra Mundial, a aviagdo tomaria consideravel
impulso, em virtude ao uso de avides como arma de grande poder ofensivo, nas
décadas de 1920/1930 esse avanco se consolidaria.

Wiley Post e Harold Gatty em 1931 fizeram a primeira viagem relativamente rapida
ao redor do mundo no monoplano “Winnie Mae”.

O transporte internacional passou a ser utilizado em larga escala depois da
Segunda Guerra Mundial, com avides cada vez mais velozes e maiores. Em 1952 foi
introduzido o primeiro motor a jato nos avides, o que impulsionou o transporte
comercial.

No final da década de 60, surgiram modelos capazes de transportar até 400
passageiros. (POZZEBOM, 2015)

ApGs o primeiro voo de uma aeronave mais pesada que o ar, se teve um grande
avanco no desenvolvimento da aeronautica e conforme a tecnologia foi avangando
durante os séculos, a evolugcdo e o desenvolvimento da aviagdo foram crescendo
exponencialmente.

Evolugbes que trouxeram avangos enormes até mesmo para outras areas do
ramo da ciéncia ja que varios conceitos e matérias sdo utilizados em varios outros
projetos de engenharia. (MIRANDA, 2010)
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2.2 A Atmosfera

Os veiculos aeroespaciais se dividem em duas categorias basicas: veiculos
atmosféricos, como avides e helicdpteros, que sempre voam dentro da atmosfera
sensivel, e veiculos espaciais, como os satélites que operam fora da atmosfera
sensivel.

A atmosfera terrestre € um sistema dinamicamente mutante, sempre em estado
de fluxo. A pressédo e a temperatura da atmosfera dependem de altitude, local no
planeta (longitude e latitude), horario do dia, estacédo do ano e até de manchas solares,
se fossemos levar em consideragdes todas essas variacbes em conta quando
consideramos o projeto e a performance dos veiculos de voo nédo seria pratico. Assim,
uma atmosfera padréo é definida para relacionar voos de ensaio, resultados de tuneis
de vento e projeto e desempenho gerais do avido a uma referéncia comum.

Essa atmosfera padrao tem como principal fungéo gerar condigcbes e referencias
comuns que podem ser utilizadas de modo organizado por engenheiros de qualquer
lugar do mundo. (Anderson, 2015)

A atmosfera é dividida em camadas com propriedades diferentes (Figura 6). Para
o estudo do desempenho das aeronaves, a camadas mais importantes sdo as duas
mais proximas da superficie da Terra:

* Troposfera;

* Estratosfera.

A primeira camada, a Troposfera, comecga ao nivel do mar e caracteriza-se por
uma diminui¢do linear da temperatura do ar em fungéo da altitude. Ao nivel do mar a
temperatura tem um valor de 288,15K e a 11000m, o limite superior da Troposfera,
tem um valor de 216,65K.

A camada que se segue € a Estratosfera. A altitude de 11000m, que separa a
Troposfera da Estratosfera, chama-se Tropopausa. A principal caracteristica da
Estratosfera é a temperatura constante de 216,65K desde os 11000m até aos 20000m
de altitude. (Gamboa, 2008)
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Figura 6 - Atmosfera
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Fonte: Alves, 2016

A atmosfera de referéncia mais comum é baseada nas condicdes das latitudes
médias do hemisfério norte e chama-se a “International Standard Atmosphere” (ISA).
Os parametros de referéncia da atmosfera padréao (ISA) ao nivel do mar sao:

* temperatura, TO = 288,15K;

* pressao, p0 = 101325N/m2;

* densidade, p0 = 1,225kg/m3;

* viscosidade, p0 = 1,78938x10-5kg/m.s;

* aceleragao da gravidade, g0 = 9,80665m/s2;

Com as informagdes da atmosfera padrao (ISA), é possivel identificar a densidade do
ar, temperatura, pressao e viscosidade em que a aeronave esta realizando o voo ao
comparara-la com a altitude de cruzeiro.
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2.3 O Aviao e suas caracteristicas:

Detalhes gerais, antes de discutirmos a teoria aerodindmica e suas aplicagdes em
perfis de asas de aeronaves. Os principais componentes de um avido convencional

estao descritos na (Figura 7).

Figura 7 - Caracteristicas de um avido

Estabilizador Vertical

Leme direcional
Asa Direita

Profundor

Estabilizador
Herizontal

Aileron

Az3 Esquerda

Nacele do Motor
Fuseiagem

Fonte: Anderson, 2015

Fuselagem: E o corpo central da aeronave, onde se encontra quase todo volume
utilizavel do avido, transporta pessoas, cargas, bagagens.

Nacele do Motor: Quando os motores ficam montados na asa costumam ser
alojados em uma espécie de capa chamada de nacele.

Flaps: S&o superficies articuladas geralmente no bordo de fuga das asas e cauda,
que podem ser rotacionados para cima ou para baixo, sua funcao € aumentar a forca
de sustentacdo do aviao.

Aileron: Sao superficies de controle que regulam o movimento de oscilacdo do
avido em torno da fuselagem.

Profundor: Sao superficies de controle que regulam o movimento de arfagem para
cima e para baixo do nariz da aeronave.
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Leme direcional: Superficie de controle que pode virar o nariz do avidao para
esquerda ou direita (movimento chamado guinada)

Estabilizadores horizontais e Verticais: Sao localizados e dimensionados de modo
a fornecer a estabilidade necesséria para o avido durante o voo. (ANDERSON, 2015)

Asas: As asas (Figura 8) s&o os principais componentes geradores de
sustentacao dos avides, seu volume interno das asas pode ser usado para itens como

reservatério de combustivel e armazenamento de trem de pouso principal.

Figura 8 - Asa e suas caracteristicas

CAMBRA SUPERIOR

BORDO DE FUGA

BORDO DE ATAQUE

CAMBRA /
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A s -
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2 / \) NERVURA

LONGARINA

Fonte: Oswaldo, 2015

A frente da asa € chamada bordo de ataque que é a primeira parte a entrar em
contato com o fluxo de ar, a parte traseira é chamada bordo de fuga e é por onde o
vento escoa.

A longarina é responsavel por transmitir a fuselagem da aeronave toda a forga de
sustentacao gerada aerodinamicamente pelo intradorso e extradorso da asa.

Para dar o formato desejado ao perfil, sdo utilizadas as partes chamadas de
nervura.

Existem diferentes tipos de asas (Figura 9) que sao projetadas para atingir uma
solicitada eficiéncia que o projeto pede. (MIRANDA, 2010)
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Figura 9 - Tipos de Asas
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Fonte: Aquila, 2014

A fixacado da asa (Figura 10) pode ser feita de algumas maneiras diferentes, que
influenciam em sua estabilidade e outros parametros e cada aeronave é projetada

para atender o parametro desejado do projeto.

Figura 10 -Tipos de fixagédo das asas

ASA BAIXA ASA MEDIA ASA ALTA ASA PARASSOL

Fonte: Aquila, 2014

2.4 Introducao a aerodinamica

Aerodinamica € a area de estudo dentro da mecénica dos fluidos que trata dos
efeitos das cargas atuantes sobre corpos imersos em um escoamento de fluido,
particularmente o ar.

Se pensarmos em um avidao voando a uma altitude de 3km (9840 ft) e uma
velocidade de 112 m/s, em um determinado ponto da asa, a pressao e velocidade do
fluxo de ar tem valores especificos determinados pelas leis da natureza. Um dos
objetivos da ciéncia aerodindmica é decifrar essas leis e criar métodos para calcular

as propriedades do fluxo.
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Esses principios basicos nos permitem calcular a velocidade e a presséo do fluxo
de saida, o que por sua vez, nos permite calcular o empuxo. Por motivos como esse,
o estudo da aerodindmica é essencial para um entendimento de voo completo.
(ANDERSON, 2015; SOUZA,2008)

2.4.1 Pressao:

E uma forga por unidade de &rea (por exemplo, newtons por metro quadrado). A
pressao existe basicamente porque as moléculas de ar estao batendo na superficie
do material e transferindo parte de sua quantidade de movimento para a superficie do

material.

2.4.2 Densidade:

A densidade de uma substancia (incluindo gas) é a massa de tal substancia pela
unidade de volume. (Schlichting, Truckenbrodt, 1979)

2.4.3 Temperatura:

Temperatura é uma medida estatistica do nivel de agitacdo entre moléculas,
relacionado com o deslocamento da energia cinética de um atomo ou molécula. Em
Fisica, a temperatura esta relacionada com a energia interna de um sistema

termodinamico.

2.4.4 Velocidade de fluxo e linhas de corrente:

A velocidade de fluxo implica m dire¢ao. Para um fluido, é preciso reconhecer que
cada regido do gas nao tem a mesma velocidade que as outras; ou seja, a rapidez e
a direcao do gas podem variar entre os pontos do fluxo. (ANDERSON, 2015)
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2.4.5 Forca de Sustentacao:

E a maior qualidade que uma aeronave possui em comparagcdo com outros tipos
de veiculos e define a habilidade de um avido de se manter em voo.

A forca de sustentagdo € usada como forma de vencer o peso da aeronave e
assim garantir o voo. (MIRANDA, 2010)

O principio de Bernoulli e a terceira lei de Newton sdo conceitos que podem ser
aplicados para compreender como a forca de sustentacao € criada.

Como vemos na (Figura 11Erro! Fonte de referéncia nao encontrada.), quando
uma asa se desloca através do ar, o0 escoamento se divide em parcelas direcionadas

para parte superior e parte inferior da asa.

Figura 11 - Escoamento de ar em um perfil

Fonte: Anderson, 2015

O Ar é forcado a mudar de direcdo, assim a parcela de escoamento na parte
inferior da asa é forgcada para baixo e em reacdo essa mudanca de direcao do
escoamento na parte inferior da asa, a mesma ¢é forgada para cima, ou seja, a asa
aplica uma forga para baixo no ar e o ar aplica na as uma forca de mesma magnitude
no sentido de empurrar a asa para cima. Essa criacao de for¢ca de sustentagdo pode
ser explicada pela terceira lei de Newton, ou seja, para qualquer forca de acgao
aplicada existe uma reacao da mesma intensidade, direcéo e sentido oposto.

Essa forca de sustentacdo também pode ser explicada através da circulagdao do
escoamento ao redor do aerofdlio. Para se entender essa definicdo, deve-se
compreender o principio de Bernoulli, que é definido da seguinte forma: “Se a
velocidade de uma particula de um fluido aumentar enquanto ela escoa ao longo de
uma linha de corrente, a pressao dindmica do fluido deve aumentar e vice-versa”.
(MIRANDA, 2010)
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2.4.6 Camada Limite

E regido do fluido com pequena espessura nas proximidades do corpo (Figura
12), nessa regido a velocidade decresce, tendendo a zero, devido a forte agdo da

viscosidade.

Figura 12 -Regido de camada limite

CAMADA
LIMITE

Fonte: Furtado, 2014

Todas as perdas por atrito (entre o fluido e o corpo) ocorrem dentro dessa
camada, fora dela o escoamento pode ser considerado sem atrito. A variagao de
velocidade entre o fluido e o corpo € transmitida através da camada limite. A formacéao
da camada limite ocorre nas superficies de todos os corpos imersos em fluidos com
movimento relativo.

No aviao a camada de ar de baixa velocidade adere suavemente a superficie
externa, acompanhando o perfil aerodinamico.

Se a camada limite separar-se da asa por um motivo qualquer, os filetes de ar
deixardo também de acompanhar o perfil da asa, criando-se entdo uma turbuléncia
(Figura 13) a partir do ponto de separac¢ao.(BASTOS, 1983)

Figura 13 -Comportamento camada limite
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Fonte: Alves, 2017
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2.4.7 Numero de Reynolds

O numero de Reynolds (Re) € um nimero adimensional usado em mecénica dos
fluidos para o célculo do regime de escoamento de um determinado fluido sobre uma
superficie podendo avaliar a estabilidade do fluido, indicando se ele ocorre de forma
laminar ou turbulenta.

Para aplicagcbes em perfis aerodindmicos, o numero de Reynolds pode ser
expresso em fungdo da corda média aerodindmica do perfil da seguinte forma
(Equacao 1):

__ p*V*C

R, "

(1)

Onde: v representa a velocidade do escoamento, p € a densidade do ar, p é a
viscosidade dindmica do ar e ¢ a corda média aerodindmica do perfil.

A determinacdo do numero de Reynolds representa um fator muito importante
para a escolha e analise adequada das caracteristicas aerodinamicas de um perfil
aerodinamico, pois a eficiéncia de um perfil em gerar sustentacdo e arrasto esta
intimamente relacionada ao numero de Reynolds obtido. Geralmente no estudo do
escoamento sobre asas de avides o fluxo se torna turbulento para numeros de
Reynolds da ordem de 1x1077, sendo que abaixo desse valor geralmente o fluxo é
laminar. (Miranda, 2010)

2.4.8 Escoamento laminar

No escoamento laminar (Figura 14) as particulas do fluido deslocam-se ao longo
de caminhos paralelos retos, em camadas ou laminas. O escoamento laminar é regido
pela lei que relaciona a tens&o de cisalhamento com a taxa de deformacao angular,
isto é, o produto da viscosidade do fluido e o gradiente de velocidade. A viscosidade
do fluido é dominante e assim suprime qualquer tendéncia a condi¢des turbulentas.
Este tipo de escoamento ocorre geralmente a velocidades baixas e em fluidos que
apresentem grande viscosidade. (GILES, EVETT, LIU, 1996)
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Figura 14 - Escoamento Laminar

Escoamento Laminar

Fonte: Engbrasil, 2017

2.4.9 Escoamento turbulento

O escoamento turbulento (Figura 15) ocorre quando as particulas de um fluido se
movem ao acaso em todas as dire¢des, ou seja, as particulas descrevem trajetorias
irregulares com movimentos aleatérios. E virtualmente impossivel tragar o moimento
de uma particula individual. (GILES, EVETT, LIU, 1996) pag. 174

Figura 15 - Escoamento Turbulento

Escoamento Turbulento

[N b-

Fonte: Engbrasil, 2017

2.4.10 Numero de Mach:

E uma grandeza adimensional definida pela relacdo entre TAS (True Air Speed -
velocidade verdadeira de voo) e velocidade do som no mesmo nivel de voo (a)
(Equacéo 2)
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O numero de Mach 1 significa que a velocidade da aeronave € 100% da
velocidade do som, se o valor do numero de Mach for igual a 0.8, significa que a
velocidade aerodindmica é 80% da velocidade do som mantendo a mesma
temperatura, pois a velocidade do som depende principalmente da temperatura.

Um Mach (M) possui a magnitude de 340,29 m/s (velocidade do som ao nivel do
mar na temperatura ambiente), para comparagao fisica e para que possam serem
feitas estimativas de velocidade e estudos em velocidades transdnicas e

supersbnicas, os regimes de voo podem ser classificados em:

* Subsbnico - M < 0,75
* Trans6nico—0,75<M < 1,2
* Supersbnico-1,2<M< 5,0

* Hipersbnico - M > 5,0

Quando a velocidade do objeto é suficientemente alta, os efeitos de
compressibilidade se tornam importantes e o coeficiente de arrasto passa a depender
do numero de Mach. Se o numero de Mach é baixo, o coeficiente de arrasto é
essencialmente independente de M, por outro lado, para escoamentos com numeros

de Mach altos, o coeficiente de arrasto pode ser fortemente dependente. (Alves, 2016)

M < 1: Aeronave e ondas de propagacao em velocidade abaixo do som.

M = 1: Aeronave atinge a velocidade do som e uma onda de choque forma-se
frente a mesma.

M > 1: Aeronave passa da velocidade do som e as ondas de propagacado néo
acompanham o deslocamento em tempo habil (Figura 16).
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Figura 16 - Representagéo das ondas

Ma < 1 Ma = 1 Ma > 1

Fonte: Wikipédia, 2017

2.5 Teoria do perfil aerodinamico:

Histéria dos perfis:

Os primeiros avangos series na area de estudos dos aerofélios comegaram s6 em
1884, quando o inglés Horatio F. Phillips patenteou uma serie de aerofélios arqueados
de superficie dupla (Figura 17), depois do resultado de diversos experimentos em
tuneis de vento, tendo um impacto significativo na comunidade aeronautica.
(ANDERSON, 2015)

Figura 17 - Aerof6lios arqueados

Fonte: Anderson, 2015
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Depois de Phillips os trabalhos com aerofélios passaram a se concentrar na busca
pelos formatos mais eficientes.

Em seguida os irmaos Wright apds suas experiéncias com planadores concluiram
gue muitos dados existentes eram inadequados e com frequéncias incorretas. Para
corrigir, construiram seu préprio tunel de vento e testaram varios tipos de aerofélios
com formatos diferentes.

A partir do seu resultado escolheram um aerof6lio com raz&o arqueamento/corda
maxima de 1:20 para o Wright Flyer |, seu avido de sucesso de 1903. Esses testes
representaram um grande avango sobre a tecnologia de aerofélios na virada do
século. (ANDERSON, 2015)

No comego da década de 20, a NACA iniciou um grande projeto experimental, o
qual tinha o principal intuito de desenvolver perfis com grande capacidade
aerodinamica e de que facilitassem a construcao das asas, depois de muitos estudos
e experimentos surgiram os primeiros aerofolios NACA e logo a famosa série de
aerofélios de quatro digitos (Figura 18) que comegaram a ser desenvolvidos pela
NACA a partir de 1932, onde o objetivo era equacionar perfis de forma que eles
pudessem refletir jA na nomenclatura suas propriedades geométricas. (Alves, 2016)

Figura 18 - NACA 4 digitos
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Fonte: Alves, 2016

No final da década de 30 a NACA desenvolveu uma nova familia de linhas de
arqueamento para aumentar a sustentagcdo. Combinada com a distribuicdo de
espessura padrdo do NACA, ela deu origem aos aerofdlios de cinco digitos (Figura
19). O resultado foi seguido por familias de aerofélios de alta velocidade e aerofélios
de fluxo laminar na década de 1940. (ANDERSON, 2015)
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Figura 19 - NACA 5 digitos
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Fonte: Alves, 2016

Para reforcar sua atuacao no desenvolvimento dos aerofélios em 1939 o NACA
construiu um novo tunel de vento bidimensional de baixa turbuléncia para testar
exclusivamente aerofolios.

Na década de 1950 as prioridades da aerodindmica supersonica e hipersbnica
interromperam o desenvolvimento de aerof6lios NACA durante os préximos 15 anos.

Em 1965, Richard T. Whitcomb fez uma descoberta revolucionaria com o aerofdlio
supercritico da NASA o que permitiu a criagdo de asas com altos numeros de Mach
criticos e reativou o interesse pelos estudos em aerofélios. Além disso, foi adicionada
uma nova dimensao a pesquisa sobre aerofélios com a opcao de computadores de
alta velocidade calculando o campo de fluxo em torno dos aerofélios.

A série 6 foi desenvolvida de forma secreta durante a WWII pela NACA, e seu
objetivo era desenvolver aerofélios que maximizassem a camada limite laminar no
escoamento, e consequentemente reduzissem o arrasto para um determinado range
de Cl. Ap6s a WWII os perfis NACA série 6 (Figura 20) foram empregados de forma
intensiva em aeronaves de alta velocidade.(Alves, 2016)
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Figura 20 - NACA série 6
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Fonte: Alves, 2016

O desenvolvimento dos aerofdlios nos ultimos 100 anos passou de um processo
individual para um processo de engenharia logico e sistematico com o uso de tuneis
de vento e computadores. (Anderson, 2015)

Existem algumas caracteristicas de grande importancia que devem ser
consideradas para a selecdo e fabricacdo de um novo perfil, para que se possa
alcancar o desempenho necessario determinado para o tipo de aeronave em questao,

como:

Influéncia de Numero de Reynolds
Caracteristicas aerodinamicas do perfil
Dimensodes do perfil

Escoamento sobre as superficies

Velocidades de operacao desejada para a aeronave

- ® o 0 T p

Eficiéncia aerodindmica do perfil

Limitagbes operacionais da aeronave.

Q

Todo Perfil tera suas caracteristicas aerodindmicas proprias que dependem
exclusivamente da sua forma geométrica, suas dimensbes, arqueamento e
espessura. As principais caracteristicas aerodindmicas de um perfil sdo seus
coeficientes de sustentacao, arrasto, momento e a posi¢cao do centro aerodinadmico e
sua eficiéncia aerodinamica. (MIRANDA, 2010)
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Um perfil aerodinamico (Figura 21) € uma superficie projetada com a finalidade
de causar diferenca de pressdes e por consequéncia gerar um efeito aerodinamico a
partir do escoamento de um fluido ao seu redor. Os termos aerofélio e perfil
aerodinamico sdao empregados como nomenclatura dessa superficie. (MIRANDA,
2010; BERTIN, CUMMINGS 2008)

Figura 21 - A nomenclatura tipica de um aerofélio

Fonte: Miranda, 2010

O Arqueamento € a distancia maxima entre a linha média do aerofélio e a corda,
mensurada perpendicularmente a corda. A linha media ou linha de esqueleto é o local
dos pontos intermediarios entre as superficies inferior e superior. A linha reta que liga
o bordo de ataque ao bordo de fuga é a corda do aerofdlio e a distancia exata entre o
bordo de ataque e bordo de fuga mensurada ao longo da corda € chamada de corda
do aerofdlio.

O Arqueamento, a forma da linha média do aerofélio e a distribuicao de espessura
do aerofélio, sendo ela, em menor nivel, basicamente controla as caracteristicas de
sustentacdo e momento do aerofdlio. (BERTIN, CUMMINGS 2008; ANDERSON,
2015)

2.5.1 Angulo de ataque:

O angulo de ataque (Figura 22) é o termo utilizado para definir o angulo formado
entre a linha da corda do perfil € a direcao do vento relativo. Influi decisivamente na
capacidade de gerar sustentagédo do perfil pois proporciona um aumento de forca de

sustentacao até certo ponto em que diminui bruscamente, chamado de estol.
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O aumento do angulo de ataque também proporciona aumento na for¢a de arrasto
gerada pelo perfil, essa dependéncia de sustentacdo e arrasto pode ser medida
através de coeficiente adimensionais denominados coeficiente de sustentagdo e
coeficiente de arrasto. (MIRANDA, 2010)

Figura 22 - Angulo de Ataque
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Fonte: Wikipédia, 2017

2.5.2 Angulo de Incidéncia:

O angulo de incidéncia (Figura 23) pode ser definido como angulo formado entre
a corda do perfil e o eixo longitudinal da aeronave. O angulo de incidéncia proporciona

eficiéncia aerodindmica para a asa.

Figura 23 - Angulo de Incidéncia
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Fonte: Miranda, 2010
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2.5.3 Coeficiente de sustentacao:
Nos apresenta a eficiéncia que um perfil possui para gerar forga de sustentagao.
O coeficiente de sustentacao € a funcdo do modelo do perfil, do numero de Reynolds

e do angulo de ataque. Perfis com altos valores de sustentacao sao considerados os

mais eficientes.

2.5.4 Centro de Pressao Aerodinamico do perfil

O centro de presséao aerodinamica do perfil (Figura 24) € a forca resultante obtida
a partir de um processo de integracdo da carga distribuida entre o bordo de ataque e

o bordo de fuga do perfil para cada diferente angulo de ataque.

Figura 24 - Centro de presséo Aerodindmica

Fone: Miranda, 2010

2.5.5 Coeficiente de Arrasto:

Nos mostra a eficiéncia do perfil em gerar a forga de arrasto e ao contrario da
sustentacao, perfis com menores valores de arrasto sao considerados o0os mais
eficientes. Um perfil sera considerado aerodinamicamente eficiente quando produzir
grandes coeficientes de sustentagéo, aliados com pequenos coeficientes de arrasto.
(MIRANDA, 2010)
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2.5.6 Estol

E definido como sendo um ponto onde a sustentagdo é maxima para um angulo
alfa, mas ao passo que essa inclinagcdo aumenta acontece uma perda drastica de
sustentacao, como mostra a (Figura 25). (Alves, 2016; ANDERSON, 2015)

Figura 25 - Estol
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Fonte: Airplaneperformance, 2014

O estol esté inteiramente ligado a velocidade, de tal forma que um dos principais
fatores para que o estol aconteca é reduzir a velocidade abaixo da velocidade minima
de voo (Alves, 2016)

2.5.7 Dispositivos de Hiper sustentacao:

Os dispositivos de hiper sustentagao (Figura 26) sao superficies utilizadas para
aumentar o coeficiente de sustentacdo da aeronave. Eles ainda podem ser usados
como freios aerodinamicos.

Quando colocados no bordo de ataque, esses dispositivos sdo chamados de Slats
e quando colocados no bordo de fuga dos aerofdlios, esses sdo chamados de Flaps.
(ALVES, 2016)
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Figura 26 - Dispositivos de Hiper Sustentagéo
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Fonte: Alves, 2016

2.6 Recursos Computacionais

2.6.1 Software XFRL5

Em 1998 Mark Drela criou e desenvolveu o XFRL5 usando como plataforma o
XFOIL, no Massachussets Institute Technology (MIT). O XFRL5 tem como obijetivo
favorecer o estudo de iniciantes na area de engenharia aeronautica, além de poder
realizar projetos de pequeno e médio porte. (DANTAS apud CLARK, 2006)

XFOIL é um programa interativo para o projeto e analise de perfis subsbnicos
isolados. Dadas as coordenadas que especificam a forma de um perfil aerodindmico
2D, Reynolds e nimero Mach, o XFOIL pode calcular a distribuicdo de pressao no
perfil aerodindmico.

O XFLR 5 permite uma vasta e refinada analise aerodinamica, pois analisando os
perfis através do XFLR5 € possivel se ter uma visdo de como o perfil ira se comportar
dependendo de seu angulo alpha, corda, nimero de Reynolds entre outros
parametros, também é necessario ver seu ponto de estol uma vez que esse software
permite estimar os efeitos do escoamento sobre um corpo que encontra em um fluido
imerso.

O método utilizado pelo XFOIL e que serve de base para o XFLR 5 permite de
forma aproximada determinar esses varios parametros necessarios para os projetos

de perfis e até mesmo projetar uma aeronave de pequeno porte. (DANTAS 2014)
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3. METODOLOGIA

Este trabalho trata-se de uma analise aerodinamica de perfis de asa usados em
aeronaves de pequeno porte. A metodologia utilizada foi embasada em pesquisas
bibliogréaficas para trazer o conhecimento necessario para realizar tal analise.

Ao iniciar os estudos, se viu necessario o conhecimento sobre os fundamentos de
engenharia aeronautica como seu surgimento, influéncias da atmosfera durante o voo,
as caracteristicas geométricas de uma aeronave, perfis de asa, o que é uma asa e
como ela exerce sua funcao.

Foram utilizados os livros dos autores John D. Anderson Jr, Miranda entre outros
citados na referéncia deste trabalho para adquirir o conhecimento teorico requerido.

Na primeira parte do trabalho € feita uma introducdo de como surgiu a ideia de
voar e de se construir aeronaves, seguindo com informagdes sobre a atmosfera onde
essas aeronaves voam. Ao terminar essa parte se viu necessario ter informacoes
sobre as caracteristicas de um avido (asas, caracteristicas das asas) e realizar uma
introducéo a aerodindmica (presséo, densidade, camada limite, numero de Reynolds,
namero de Mach, entre outros, citados na revisao bibliografica deste trabalho, além

de se entender o0 que é um perfil aerodindmico e sua nomenclatura.

3.1 Escolha das Aeronaves

Para ser feita a analise de um perfil de asas de aeronaves de pequeno porte, foi
escolhido duas aeronaves, onde cada uma apresenta um tipo de perfil de asa
diferente, para que assim a analise nos graficos dos coeficientes aerodindmicos nao
sejam as mesmas e se tenha a possibilidade de fazer uma comparagao.

A escolha de aeronaves antigas se deu ao fato de que atualmente os fabricantes
nao disponibilizam para o meio publico quais os tipos de perfis de asa utilizados na

aeronave.
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3.1.1 Cessna 140

A primeira aeronave escolhida para a analise de seu perfil de asa foi 0 modelo
Cessna 140 (Figura 27).

Figura 27 - Cessna 140

Fonte: Aviapro, 2017

3.1.2 Caracteristicas Gerais Cessna 140

Aeronave americana equipada com um motor de pistdo com 85 a 90 cavalos, seu
periodo de producéo foi de 1946-1951, com capacidade de 1 passageiro e 1 piloto.

Comprimento: 6,40 metros

Velocidade de cruzeiro: 169 km/h
Velocidade maxima: 201 km/h

Alcance: 724 quildbmetros

Envergadura: 10,16 metros

Altura: 1,91metros

Area das asas: 14,80 metros ao quadrado
Peso vazio: 404 quilogramas

Peso méaximo de decolagem: 658 quilogramas
C root = 1,457 metros

C tip = 1,457 metros

Afilamento = 1
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3.1.3 Piper PA-34 Seneca

A segunda aeronave escolhida para comparagao foi o Piper PA-34 Seneca
(Figura 28).

Figura 28 - Piper PA-34 Seneca

Fonte: Manual de operagao, 1971

3.1.4 Caracteristicas Piper PA-34 Seneca

Aeronave bimotor executiva a pistdo de pequeno porte, com capacidade de
transportar 1 piloto e 5 passageiros, seu periodo de producéo vai de 1971 até os dias
atuais.

Comprimento: 8, 69 metros

Velocidade de cruzeiro: 300 km/h

Velocidade maxima: 330 km/h

Alcance: 1.300 quildbmetros

Envergadura: 11,85 metros

Altura: 3,02metros

Area das asas: 19,4 metros ao quadrado

Peso vazio: 1.190quilogramas

Peso méaximo de decolagem: 1.900quilogramas

C root = 1,637 metros

C tip = 1,637 metros

Afilamento = 1
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3.2 Dados para a Analise

Ao realizar uma andlise aerodindmica de perfis de asa € necessério em primeiro
momento definir uma condi¢cdo de voo para emular as caracteristicas de voo que a
aeronave ira enfrentar, pois existem diferentes condi¢des de voo para um determinado
voo, como por exemplo, quando a aeronave ira fazer uma decolagem, um pouso ou
quando a aeronave esta voando em uma altitude de cruzeiro. Para esse trabalho as
analises foram feitas na condi¢do de voo de altitude de cruzeiro.

Neste trabalho foram analisados os graficos de Cl/Cd (Coeficiente de sustentacao/
Coeficiente de arrasto), Cl/Alpha (Coeficiente de sustentacdo/ Angulo Alpha do perfil),
e Cl/Cd /Aplha (relacao entre o coeficiente de sustentacéo/arrasto / angulo Alpha do
perfil).

Esta analise foi feita em dois tipos de velocidades de cada aeronave, em
velocidade de cruzeiro e velocidade maxima da aeronave, variando a velocidade o
numero de Reynolds sera diferente para cada analise.

Para realizar essa analise era necessario o calculo do numero de Reynolds
(Equacéao 1) e o calculo do numero de MACH (Equacéo 2) pois era preciso saber qual
eram esses dois fatores para se calcular de forma correta os parametros na altitude
onde as aeronaves estivessem voando.

Para se calcular o numero de Reynolds correto na altitude de cruzeiro de cada
aeronave foi necessario encontrar qual era a densidade e viscosidade do ar naquela
altitude e pra isso foi utilizado a tabela de parametros da atmosfera internacional
(Tabela 1), além de encontrar a corda do perfil de asa de cada aeronave, e a

velocidade em que a aeronave estaria realizando esse voo.
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Tabela 1 - Par@metros da Atmosfera Internacional (Houghton, Carpenter 1993)

{1} Sea level conditons

Ty = +15°C = 288.16K po = 1.783 x 10-% kgm's~!
Po=101325Nm™ v = | 455 x 10— m's™!
p=1225%kpgm™

(2} Relative values

Adtitude (m) Temperature Pressure Density Viscosity
8=T/Fa &= pipa
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o= gy o B= uiug = oy

0 1 | | | | ]

250 09944 0.9707 049762 (.9880 0.9956 10198

500 0.9887 0.9421 0.9524 0.9761 0.9911 1.0402

750 (.983) 0.9142 0,9299 0.9643 (1.9867 |.0610
1000 09774 0.8869 0.9074 0.9526 00,9822 1.0824
1250 09718 0.B604 08853 0.9409 09777 1.1044
1 500 0.9661 .8344 0.8637 0.9293 09733 1,1269
1750 0.9605 0.8051 0.8424 09178 (L9688 1.1500
2000 05549 0.7845 05215 0.9064 0.9642 1.1737
2250 09452 0.7604 0.8011 08950 0.9597 1.1980
2500 0.9436 0.7369 0.7810 0.8837 0.9552 12230
2750 0.9379 0.7141 0.7613 0.872% 0.9506 1.2487
3000 0.9323 0.6018 0.7420 0.8614 0.9461 12750
3250 0.9266 0.6701 0.7231 0.8503 0.9415 1.3020
3500 0.9210 6489 0. 7045 08394 0.9369 1.3298
3750 0.9154 0.6283 0.6863 0.8285 0.9323 1.3584
4000 0.9097 0.6082 0.6685 08176 0.9277 1.3877
4250 0.9041 0.5886 0.6511 . 8069 0.9231 1.4178
4500 0.8984 0.5696 0.6339  0.7962 0.9184 1.4438
4750 0.8928 (.5510 0.6172 0. 7856 0.9138 1. 4806
5000 0.8872 0.5329 0.6007 0.7751 0.9091 1.5133
5250 (.BE15 0.5154 05846 0. 7646 0.9044 1.5470
5300 0.8759 0.4983 00,5680 0.7542 0.8597 1.5816
5750 0LET02 0.4816 (0.5534 0.7439 0.8950 1.6172
000 08646 1.4654 0.5383 0.7337 05503 1.6538
6250 0.8589 0.4497 0.5235 0.7236 0.BESS 1.6915

Para encontrar o niumero de Reynolds para cada velocidade analisada da
aeronave utilizou-se a equacéao de Reynolds (Equacgao 1), com os dados de densidade
e viscosidade obtidos na (Tabela 1).

Esses parametros estédo colocados em forma de tabela (Tabela 2) com cada valor

para cada aeronave.

Tabela 2 - Parametros para se calcular Reynolds

Aeronave  |Corda media|Vel. Max |Vel. Cruzeiro [Altitude de voo de cruzeiro |Densidade na Altitude |Viscosidade nessa altitude
Cessna 140 1457m  |55.833m/s | 46.944 m/s Aprox. 3000 metros 0.90939Kgmr-3 | 1.6868963x107-5 kgm-15 -1
PiperSeneca| 1637m [91.666m/s| 83.333m/s Aprox. 2750 metros 093305 Kgm"-3 (16949198 x 10 A-5 kgm-1s-1

Utilizando a (Equacédo 1) é possivel calcular Reynolds para os diferentes tipos de
velocidade em que serdo analisados os perfis de asa das aeronaves.

p*V*C
RezT (1)
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e Realizando o calculo de Reynolds para o perfil de asa do Cessna 140 em

velocidade maxima da aeronave:

R 0.9093952 x 55.833 * 1.457
e 1.6868963x10" — 5

Re= 4.3854562x10"6

e Realizando o célculo de Reynolds para o perfil de asa do Cessna 140 em

velocidade de cruzeiro da aeronave:

p 0.9093952 * 46.944  1.457
e 1.6868963x10" — 5

Re= 3.687261x10"6

e Realizando o calculo de Reynolds para o perfil de asa do PA-34 Seneca em

velocidade méaxima da aeronave:

_0.93305 * 91.666 * 1.637
€ 1.69499198x105

Re= 8.26062x10"6

e Realizando o calculo de Reynolds para o perfil de asa do PA-34 Seneca em

velocidade de cruzeiro da aeronave:

_0.93305 * 83.333 * 1.637
€ 1.69499198x10°5

Re= 7.50967x10"6

Na secdo 2.4.7 vimos que para o0 ar ser considerado turbulento o valor de
Reynolds terd que ser de ordem 1x107"7 assim garantimos que o escoamento sera
laminar dentro das faixas de velocidades escolhidas, e desta forma o valor de numero
de Reynolds é valido para aplicacdo de analise no software.
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Outro parametro que se deve descobrir para pode realizar a analise no software
€ qual o numero de Mach da aeronave na altitude em que o voo esta sendo realizado,
e para calcular o numero de Mach utilizamos a (Equacao 2) em que se calcula o valor
desse numero através de uma relagdo entre a velocidade de voo real da aeronave e

a velocidade do som.

e (Calculando o numero de Mach para cada velocidade da aeronave Cessna 140:
Velocidade Maxima da Aeronave:

_55.833m/s
~340.29 m/s

M= 0.16407
Velocidade de Cruzeiro da Aeronave:

_ 46.944m/s
"~ 340.29 m/s

M= 0.13795

e Calculando o numero de Mach para cada velocidade da aeronave Piper PA-
34 Seneca:

Velocidade Maxima da Aeronave:

_91.666 m/s
"~ 340.29m/s

M= 0.269376
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Velocidade de Cruzeiro da Aeronave:

_83.333m/s
~340.29m/s

M= 0.244888

Como foi definido na sec¢édo 2.4.10 para o fluido ser considerado compressivel o
valor do numero de Mach deve ser, M = >=1, nesse caso o valor de Mach obtido é
menor do que o valor considerado para um escoamento compressivel, de maneira

que valida as equacées para a analise dos perfis de asa no software.

3.3 Analise no Software XFRL5

Utilizou-se a biblioteca onlineaerospace.illinois.edu, uma plataforma onde é
compartilhado varios perfis de asa de aeronaves para consulta, neste trabalho foi
analisado dois tipos de perfis NACA, um com 4 digitos e outro com 6 digitos.

3.3.1 NACA 2412

A aeronave Cessna 140 utiliza o perfil NACA 2412 (Figura 29).

Figura 29 - Perfil NACA 2412

NACA 2412

Thickness = 11.9%
Max. Thick.pos. = 30.30%
Max. Camber = 2.00%
Max. Camber pos. = 40.40%
Number of Panels = 35

Fonte: Software XFLR5, 2017
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3.3.2 NACA 65(2) -415

A aeronave Piper PA-34 Seneca utiliza o perfil NACA 65(2) -415 (Figura 30)

Figura 30 - Perfil NACA 65(2) - 415

NACR 65(2)-415
Thickness

Max. Thick.pos.
Max. Camber
Max. Camber pos.
Number of Panels

14.9:%
40.40%

2.20%
50.51%
5l

Fonte: Software XFLR5, 2017

3.3.3 Detalhamento da Analise no software XFLR5

O primeiro passo depois da escolha dos perfis pela biblioteca online de perfis
aerospace.illinois.edu, onde o perfil escolhido deve ser salvo em formato (.dat) quando
€ baixado tem suas coordenadas X e Y definidas que sera utilizada para que o
software reconheca a forma do perfil em um plano 2D. Assim, depois de escolhido &
necessario abrir o perfil a ser analisado no software XFLR5 seguindo o passo a passo
do esquema abaixo:

Abrir o software XFLR5

Clicar no comando“File”

“Directfoil Design”

“Open File”

Selecionar o arquivo (.dat) que sera o perfil a ser analisado
Clicar no comando “XFOIL DIRECT ANALYSIS” (Figura 31)

2

Figura 31 - Abrindo o arquivo

B «firs v6.38 — B3
File | View Foil Splines Options  ?
New Project CtrieM
& Open.. ctri-0
Load Last Project Crl+ Shift-0

NACE 2412
Insert Project.. CrlShift-1
Close the Praject Ctri+F4

B save Ctri+S

Ctri+1
Ctri+3
Ctrl+5

Ctri+6

/naca2412.dat Ctrie7

Exit CtrivQ

2 NACA 2412 11.39 30.30 2.00 20.40 35 0.00 0.00 0.00 x

Fonte: Elaborado pelo autor no software XFLR5, 2017
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Apos a escolha do perfil sera definida as condigbes da analise, nesse ponto &
necessario que o numero de Reynolds e o numero de Mach ja tenham sido
determinados.

Selecionando o comando “Analysis” na barra de ferramentas, em seguida “Define
na Analysis”, escolho o comando “Type1”onde serdo inseridos todos os parametros
calculados anteriormente, como Numero de Reynolds, numero de Mach, valor de

densidade e da viscosidade dinamica, como € mostrado na figura abaixo (Figura 32):

Figura 32 - Inserindo valores

L
Bl b‘/ B |TL | _ Inacaan -
x= 0.170 Direct foil analysis g %
y=0.131
Analysis setting:
10 e 3
&5 Analysis parameters for MACA 2412 - xfIr5 v6.33 ? X )
22 " Analysis Name Sequ
-0.08 & ® Automatic () User Defined
r
o5 | | [T2.Re0.100 M0.14 N9.0
s Analysis Type
O Type 1 ® Type 2 O Type 3 O Type 4 X
o T 1
g Reynolds and Mach Mumbers 0.8 1.0
822 Plane Data Acrodynamic Data
0.04 4 1 Chord | 0,000 | m Unit (8 International () Imperial 2 Display
.o span | oom|m  op=| 1,225 kgjms
Mass | 0000) kg  v=| 15205 | mefe
.08
. Re.sqrtch) = 100,000 Ma.sart(ch) = | 0,137
0.10 = L=
Transition settings
. Free transitions (=) method NCit= | 9,000]
Forced transition: TripLocation {top) 1,00
TripLocation (bot) 1,00 Graph Clrve Setfings
ok Cancel \ o
Points
Style
Width

Fonte: Elaborado pelo autor no software XFLR5, 2017

ApGs inserir os valores, vou a barra “Analysis settings” (Figura 32) e defino a
variagdo do angulo em que a sequéncia do perfil serd analisada e de quantos a
quantos grau sera essa analise. Em seguida seleciono “Analyze” e espero o software

realizar a andlise dos perfis de asa.
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4. RESULTADOS E DISCUSSOES

Uma forma conveniente de se descrever as caracteristicas aerodinamicas de um
perfil ou de uma aeronave € a plotagem das curvas de desempenho.

Para o entendimento desse comportamento os resultados foram separados em
analises dos diferentes coeficientes aerodinamicos para os perfis de asa escolhidos.

4.1 Analise do coeficiente de sustentacao (Curva Cl x Alpha)

Esta curva nos mostra o coeficiente de sustentacao (Cl) em relacdo ao angulo
alpha do perfil até que esse perfil atinja o valor de maximo coeficiente de sustentagao
(Cl max) para o angulo alpha, a partir dai ocorrera perda de sustentacdo ou estol
(fendmeno fisico que nos mostra onde ocorre o descolamento da camada limite do
perfil) (Figura 33).

Figura 33 - Deslocamento da camada limite no perfil

Estol

o estol

.-"""-J.'-- i
& ) & 1 l i — “
-/ 5 10 i85 20 o

Fonte: Google, 2017

5
<

Na andlise grafica temos os perfis NACA 2412 e NACA 65-415 com seus
respectivos desempenhos de sustentacao a maneira em que o angulo alpha do perfil
varia (Figura 34).

Considerando que as aeronaves estdo voando em sua altitude de cruzeiro foram
feitas analises para velocidade maxima e velocidade de cruzeiro de cada aeronave,
notou-se que o perfil NACA2412 apresenta uma maior sustentagdo para um angulo
alpha menor até que entre em estol, ja o perfil NACA65(2) -415 possui uma menor

sustentacao para um angulo alpha maior até que se entre em estol.
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Figura 34 - Analise do coeficiente de sustentagéao

{ACA 2412

Fonte: Elaborado pelo autor no software XFLR5, 2017

Ao analisarmos o desempenho dos perfis em ambas as velocidades tém que os
dois perfis apresentam um angulo de estol maior do que 10° dado que € muito
importante para o projeto de uma aeronave, onde de acordo com Rosa, 2016 o estol
de uma aeronave sO deve acontecer para um angulo maior que 6° garantindo assim
um voo seguro. Também se observou que as andlises de velocidades do perfil NACA
2412 atingem uma maior sustentacdo ao comparar com as analises do perfil NACA
65(2) -415 para um angulo alpha menor, ja4 as analises correspondentes ao perfil
NACA 65(2) -415 nao alcangcam o mesmo valor de coeficiente de sustentacéo, porém
possuem um Cl Max para um angulo alpha maior, ou seja, gera um pouco menos de
sustentacao, porem seu estol acontece em um angulo alpha maior.

Percebeu-se também que ambos os perfis com 0% de inclinagéo ja possuem um
pouco de sustentacdo, mas que esse coeficiente de sustentacao tem seu ponto ideal
aproximadamente de 1.5 para o perfil NACA 65(2) -415 e 1.6 para o perfil NACA2412
0 que é um ponto de sustentacao considerado significativo, pois segundo Hilton, 2017
um valor médio para que o perfil seja considerado muito bom é de 1.4 a 1.8 sem a
utilizagc&o de dispositivos de hiper sustentacgéo.
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4.2 Analise da Polar de Arrasto (Cl x Cd)

E uma das principais analises que deve ser feita para determinar os perfis de asa
a serem escolhidos em um projeto, pois esse grafico mostra todas as informacdes
aerodinamicas necessarias para uma analise de desempenho da aeronave ou perfil
de asa.

Estudando o gréafico da polar de arrasto (Figura 35) percebemos que o perfil NACA
2412 em velocidade maxima é capaz de gerar o melhor valor de coeficiente de
sustentacao em relacao ao arrasto gerado. Em ambas velocidades analisadas para o
perfil NACA 2412 se tem um coeficiente de sustentacdo maior do que o do perfil
NACA65(2) -415, isso ocorre até onde o Cd € aproximadamente 0.8 quando o
desempenho para ambos os perfis se tornam parecidos.

Também se notou que o perfil NACA 65(2) -415 possui um arrasto parasita menor
que o perfil NACA 2412 em valores de Cl proximos a 0.45, pois seu coeficiente de
arrasto parasita estd mais préximo do seu eixo de ordenada, a partir do momento em
que os perfis passam a gerar uma maior sustentacao, o perfil NACA 65(2) -415 se
iguala ao perfil NACA 2412 em relagdo ao arrasto parasita gerado, a partir desse
momento o arrasto induzido do perfil NACA 2412 passa a ter valores de Cl maior e
com isso esse perfil passa a ter um melhor desempenho de sustentagdo em relagao
ao arrasto gerado.

Figura 35 - Analisando a Polar de arrasto

Fonte: Elaborado pelo autor no software XFLR5, 2017



50
4.3 Analise da Eficiéncia dos Perfis (Cl/Cd x Alpha)

Visualizando as curvas de eficiéncia (Cl/Cd x Alpha) (Figura 36) pode-se observar
que para alpha = 0° o perfil que apresentou o melhor valor de eficiéncia foi o perfil
NACA 65(2)-415 tendo em sua velocidade de cruzeiro sua maior eficiéncia. Este perfil
gera uma menor penalizagédo de arrasto, desta maneira se gasta menos energia para
realizar o movimento, ou seja, voar com menor consumo de combustivel. Porém
conforme o angulo alpha tem seu valor aumentado essa eficiéncia cai bruscamente.
O perfil NACA 2412 apresenta uma eficiéncia menor para o mesmo alpha de 09,
entretanto conforme o angulo alpha aumenta a eficiéncia desse perfil também
aumenta e se torna mais eficiente que o perfil NACA 65(2) -415.

Figura 36 - Eficiéncia dos Perfis

08 Tad |

OHLGA &

‘1;‘.’\-. -
AW 0J 14

Fonte: Elaborado pelo autor no software XFLR5, 2017
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5. CONCLUSOES

Ao termino do estudo, concluiu-se que o software XFLR5 consegue fornecer
resultados satisfatorios de forma grafica sobre o comportamento das forgas atuantes
nos perfis de asa analisados para valores de Reynolds que estejam em atuagdo numa
regido laminar, ou seja Reynolds abaixo de 1x10"7. Também se constatou que com o
uso do software XFLR5 vocé tera resultados suficientes de desempenho para fase

conceitual de projetos de uma aeronave.

Notou-se que ambos os perfis apresentaram resultados significativos de
desempenho em relagao a sustentacao, vendo que os perfis de asa foram analisados
sem a adicao dos dispositivos de hiper sustentagao.

Em relacdo ao estudo sobre a comparacao dos perfis NACA 2412 e NACA 65(2)
-415, embora o perfil de asa utilizado na aeronave Cessna 140 seja da familia de perfis
NACA 4 digitos e por isso segundo Alves, 2016 possui como desvantagens um baixo
coeficiente de sustentagdo maximo e um arrasto relativamente alto, o perfil NACA2412
acaba sendo o que melhor apresenta um desempenho de sustentacdo x arrasto e
eficiéncia de voo, quando se tem a analise realizada em velocidade de cruzeiro e

velocidade maxima em uma altitude de cruzeiro.
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