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Resumo

A pratica de experimentos aerodinamicos continua evoluindo constantemente na indtstria,
uma vez que é necessario testar a performance dos veiculos ndo s6 aeronauticos mas
também aeroespaciais, terrestres e aquaticos. Atualmente os teste experimentais em tiinel
de vento continuam apresentando os resultados com maior representabilidade, diminuindo

incertezas associadas a metodologias de menor fidelidade.

Com o objetivo de adquirir dados aerodindmicos de uma asa para aerodesign utilizando
um tunel de vento subsonico, o presente trabalho aborda os parametros necessarios para
ensaios no tunel de vento subsonico da UnB, assim como as andlises necessarias para
realizacao desses ensaios, como da qualidade do escoamento do tunel e estudo analitico
de um modelo de asa, para culminar na fabricacao de uma bancada de teste e asa, assim
como aplicagao do sistema de aquisi¢ao de dados (DAQ) e sistema automatizado para

posicionar o angulo de ataque.

Para os estudos acerca do tinel de vento foi feita uma pesquisa bibliografica a respeito
dos parametros necessarios para sua analise e utilizacao, bem como dados sobre o tinel
que sera utilizado para os ensaios. O referencial tedrico apresenta as caracteristicas e o
funcionamento do tiinel assim como apresenta as problematicas que podem ocorrer, como

efeito de parede, turbuléncia e outros.

Para realizacao efetiva dos experimentos, foram efetuados estudos analiticos na asa utili-
zando o método da linha sustentadora a fim de determinar os esforgos que serao obtidos
nos testes, possibilitando o dimensionamento da estrutura da bancada e da asa, do mesmo
modo que define os equipamentos necessarios para o sistema de aquisicao de dados e para

a automacao.

Ao fim das analises foi feita fabricacdo da bancada, da asa e implementacao dos sistemas
necessarios para a realizacdo de ensaios aerodinamicos, possibilitando obter dados de

sustentacao, arrasto e eficiéncia aerodinamica.

Palavras-chaves: Tunel de vento. Subsonico. Bancada. Aquisicao. Automacao.



Abstract

The practice of aerodynamic experiments continues to evolve constantly in the indus-
try since it is necessary to test the performance of vehicles not only aeronautical but
also terrestrial and aquatic. Currently, the experimental tests in wind tunnel continue to
present the results with greater representability, reducing uncertainties associated with

methodologies of lower fidelity.

With the objective of acquiring aerodynamic data from a wing to aero-design using the
subsonic wind tunnel, the present work addresses the parameters necessary for testing in
the subsonic wind tunnel of the UnB, as well as the analyses necessary for performing
these tests, such as the quality of the tunnel flow and analytical study of a wing model, to
culminate in the manufacture of a test bench and wing, as well as application of the data

acquisition system (DAQ) and the automated system to position the angle of attack.

For the studies about the wind tunnel, a bibliographic research was made about the
parameters necessary for its analysis and use, as well as data about the tunnel that will be
used for the tests. The theoretical framework presents the characteristics and functioning
of the tunnel as well as the problems that can occur, such as wall effects, turbulence and

others.

For the effective performance of the experiments, analytical studies were performed on
the wing using the method of the supporting line in order to determine the efforts that
will be obtained in the tests, enabling the design of the structure of the bench and the
wing, in the same way, that it defines the necessary equipment for the data acquisition

system and for automation.

At the end of the analysis, the bench, the wing and the implementation of the necessary
systems for aerodynamic tests were manufactured, making it possible to obtain data on

support, drag and aerodynamic efficiency.

Key-words: Wind tunnel. Subsonic flow. Test bench. Data acquisition. Automation.
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1 Introducao

1.1 Apresentacao do Trabalho

Muito se pergunta do porque de realizar ensaios experimentais em ttnel de vento,
porque tal ensaio apresenta tanta importancia na atualidade, mesmo com o crescente
desenvolvimento no ambiente de analises CFD. Atualmente, os ensaios em tunel de vento
apresentam dados com maior representatividade do aviao real antes do voo; com eles temos
reducao de incertezas associadas a metodologias de menor fidelidade e uma a quantificacao
de néo linearidades associadas ao escoamento viscoso (BARLOW W. H. RAE, 1999).
Mesmo que a utilizagao do tiinel necessite de tempo e infra-estrutura cara, as simulagoes de
alta capacidade também apresentam altos custos financeiros e demandam mais tempo de
simulagao do que os ensaios experimentais. Mas é de se reconhecer que o CFD esta sempre
complementando os testes experimentais, a combinacao deles aumentar a qualidade geral
dos estudos. Quando partimos para um projeto aerondutico, vemos que a necessidade
de ensaios experimentais é real, pois mesmo com o passar dos anos a quantidade de
horas gastas em tinel de vento continua aumentando, como no caso do Airbus A380 que
consumiu mais de 50000 horas de ensaios (RASUO, 2006).

1.1.1 Problematica

O estudo da interacao entre um fluido e uma estrutura pode ser feito de diversas
maneiras, tais como analises analiticas, numéricas ou experimentais, contudo, apenas as
analises experimentais sao capazes de fornecer dados com maior fidelidade. Para estudos
acerca de superficies aerodindmicas como uma asa, precisa-se de dados como Cy,, Cp, Cy,
e outros, para determinar o desempenho das superficies, assim como apontar os limites
de operacao da mesma (ANDERSON, 2016). Apesar do avango rapido e continuo da
tecnologia de simulagao computacional, tem-se como consenso que o futuro necessita de
verificagbes experimentais para validar as simulagoes computacionais (SAMPSON, 2018).
Posto isto, a fim de obter resultados mais precisos, com uma melhor representatividade e
validacao para os métodos numéricos, o uso de tinel de vento se mostra muito importante

em um projeto aerodinamico.

1.1.2 Motivacao

Levando em consideracao a utilizacao de tinel de vento na industria aeronautica,
sendo eles subsonicos, transonicos ou até supersonicos, vemos que tal ensaio é muito

utilizado durante projetos aeronauticos, mitigando erros e prejuizos. Quando partimos
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para um projeto de uma aeronave SAE, os testes experimentais possibilitam uma melhor
confiabilidade de dados atrelado a economia de projeto, em virtude do baixo or¢amento.
No caso da UnB, tem-se a possibilidade de usar o tinel de vento subsonico de circuito
aberto, mas ainda faltam alguns acessorios, como balanca para aquisicao de dados e
metodologia adequada para realizagdo dos ensaios. Consequentemente, os estudos acerca
de tuneis de vento se mostra de grande importancia para estudos académicos ou para a

industria.

1.2 Objetivos

O presente trabalho tem como objetivo andlises tedricas e experimentais acerca
de dados aerodinamicos de asa para um modelo de aerodesign, utilizando tunel de vento

subsonico de circuito aberto.

1.2.1 Objetivos especificos

o Fabricar bancada de teste;

o Testar e validar angulacao da asa;

o Testar e validar sistema DAQ);

o Extrair dados aerodinamicos em tinel de vento;

e Processar dados aerodinamicos;

1.3 Justificativa

Este trabalho tem como grande relevancia o estudo aprofundado acerca de en-
saios aerodindmicos experimentais. Como a UnB possui um tiunel de vento subsonico,
¢é importante que ele possua todos os processos de validacdo necessarios atestando sua
funcionalidade e qualidade. Por consequéncia, se faz necessario este estudo no ambito de

dindmica de fluidos, assim como muitas outras areas de estruturas e materiais.

Outro aspecto que deve ser levado em consideragdo, no intuito de auxiliar futuros
projetos de equipes de competicao de aerodesign na UnB, o trabalho apresentara uma
matriz de ensaio necessaria para aquisicao de dados aerodinamicos e estudos acerca de
escoamentos viscosos, posto que, analises numéricas nao sao capazes de fornecer dados de

alta fidelidade sobre efeitos nao lineares de escoamento.
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2 Tuanel de Vento

O objetivo da aerodindmica em geral para a maioria dos tineis de vento é em obter
um escoamento de ar constante com velocidade uniforme na secao de teste. A perfeicdo nao
é possivel, portanto, todo design de tunel é limitado por condi¢des como custo e espaco,
sendo sempre preferivel ter se¢oes de teste com dimensdes grandes e alta velocidade de
operagdo (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Basicamente existem dois tipos de tunel de vento e dois tipos de se¢oes de teste.
No entanto, existem diferentes variacoes e especificagoes nos tiuneis, como sistema de
refrigeracdo e pressurizagao presentes por exemplo no Furopean Transonic Windtunnel
(ETW), o qual consegue atingir niimero de Reynolds préximo a 90 milhdes em modelos
de meia asa (ETW, 2019). Os modelos mais basicos de tinel de vento sdo os de circuito
fechado e circuito aberto, como apresentado nas Fig. 1 e Fig. 2, respectivamente. Com
relacdo as se¢oes basicas de teste, elas sao divididas em sec¢ao aberta ou fechada, como
exemplificados nas Fig. 3 e Fig. 4 (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Figura 1 — Tuanel de vento de circuito aberto (CHAMBERS, 2014).

Figura 2 — Tunel de vento de circuito fechado (MASELAND M. LABAN, 2007).
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Figura 4 — Tunel de vento com segao de teste fechada (GIPSON, 2015).

Os tuneis de vento de circuito aberto apresentam beneficios como preco de cons-
trugao e sao mais adequados para ensaios com visualizacao de escoamento de ar com
utilizagdo de fumaga, assim como ensaios com motores de combustao interna, uma vez
que nesses ensaios a admissdo e exaustao sdo abertas para a atmosfera (BARLOW W.
H. RAE, 1999).

Quando trabalhamos com tuneis de circuito fechado, temos beneficios como con-
trole da qualidade do escoamento de ar, assim como reduc¢ao no ruido do ambiente quando
o equipamento ¢é utilizado (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Para o caso de secoes de teste aberta ou fechada, é de conhecimento que ensaios
feitos em secOes abertas necessitam de maiores corre¢oes e ajustes nos resultados obtidos,
devido a instabilidade no escoamento assim como o ruido gerado, sendo mais comum
atualmente testes com segoes fechadas (BARLOW W. H. RAE, 1999).



Capitulo 2. Tunel de Vento 24

2.1 Parametros de similaridade

Para experimentos nos quais o modelo é mantido estacionario durante a coleta de
dados, o nimero de Reynolds e o nimero Mach sao os parametros de similaridade mais
significativos. Se um experimento de um modelo de teste obtiver os mesmos ntimeros de
Reynolds e Mach do que o aplicado no modelo em escala real, os escoamentos do modelo
de teste e do protétipo em escala real serdao dinamicamente semelhantes. As fungoes nao
dimensionais para componentes de velocidade do fluido, coeficiente de pressao, densidade,
viscosidade e temperatura serao entao os mesmos tanto para o escoamento do modelo de
teste quanto para o modelo de escala real. Por sua vez, os coeficientes de forca e momento
sofreram os mesmo efeito (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Reynolds

O nimero de Reynolds é fisicamente uma medida da razao entre forgas inerciais
e forcas viscosas em um escoamento sendo um dos principais pardmetros na dindmica de
fluidos (ANDERSON, 2016).

Re — PVt (2.1)
fhoo

De acordo com (WHITE, 2017), temos:

0 < Re < 1 : movimento laminar altamente viscoso

1 < Re < 100: laminar, com alta dependéncia de Re

100 < Re < 10?: laminar, com teoria da camada limite 1til
10% < Re < 10*: transicdo para a turbuléncia

10* < Re < 10%: turbulento, moderada dependéncia de Re

10 < Re < oo: turbulento, ligeira dependéncia de Re

Mach

O numero de Mach ¢ a razao da velocidade do escoamento pela velociade do som

(ANDERSON, 2016).
V.

0

M = . (2.2)
Agora, desejando executar uma série de testes de tunel de vento para um determinado
corpo em um determinado angulo de ataque, precisamos apenas variar os nimeros de
Reynolds e Mach para obter dados para a formulagao direta de sustentagao e arrasto
apresentados a seguir:

CrL = f(Re, My, «) (2.3)
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Cp = f(Re, My, ) (2.4)

Grande parte da aerodinamica tedrica e experimental esta focada na obtencao de expres-
soes explicitas para as Eqs. 2.3 e 2.4 para formas especificas do corpo (ANDERSON,
2016).

Forcas aerodindmicas

O estudo das forcas aerodinamicas se mostram muito importante para esse traba-
lho, uma vez que elas sao adquiridas nos ensaios. Essa forcas sao devidas a duas fontes
bésicas, sendo elas a distribuigao de pressao e distribuicao de tensao de cisalhamento sobre

a superficie de um corpo.

Independente da complexabilidade da geometria do corpo, as forcas aerodinami-
cas com os momentos no corpo sao sempre consequentes das duas fontes basicas citadas
anteriormente. Tanto a pressdo p quanto a tensao de cisalhamento 7 possuem dimen-
soes de forca por unidade de area, sendo que p atua como normal a superficie, e 7 age

tangencialmente a superficie, como pode ser observado na Fig. 5 (ANDERSON, 2016).

p = p(s) = surface pressure distribution

T = 1(s) = surface shear stress distribution

Figura 5 — Pressao e tensao de cisalhamento em uma superficie aerodinamica (Anderson
(2016), adaptado).

Com as fontes basicas integradas ao longo de uma superficie do corpo, obtemos
as resultantes de forca R e momento M. Quando levamos em consideracao R relacionado
com a velocidade em escoamento livre V,,, podemos obter a sustentagao e o arrasto, como

apresentado na Fig. 6:

L = sustentacdo = Componente R perpendicular a Vi

D = arrasto = Componente R paralelo a V,
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Figura 6 — Forgas aerodindmicas resultantes (Anderson (2016), adaptado).

Pela utilizacao da corda do perfil ¢, sendo ela a distancia do bordo de fuga ao
bordo de ataque do perfil, pode-se fazer relagdes com a componente R, afim de obter a
forga normal e axial a superficie (ANDERSON, 2016):

N = for¢a normal = Componente R perpendicular a c
A = forga axial = Componente R paralelo a ¢

O angulo de ataque « é definido como o angulo entre ¢ e V. Sendo também um

angulo entre L e N e entre D e A:

L = Ncosaw — Asena (2.5)

D = Nsena — Acosa (2.6)

Uma vez que as forcas sao obtidas, pode-se calcular os coeficientes, levando em
consideracdao S como a area do modelo e ¢, como a pressao dinamica, sendo a pressao

apresentada na Eq. 2.7.

1
Goo = 5Poo Vi (2.7)
Onde p., ¢ a densidade em escoamento livre.

Assim os coeficientes adimensionais podem ser apresentados como:

(2.9)
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Onde O, é o coeficiente de sustentacao e Cp é o coeficiente de arrasto.

Para o arrasto em asa finita podemos em geral dividi-lo em:

e Arrasto induzido: ¢ uma consequéncia da presenca dos vortices da ponta da asa,
que por sua vez sao produzidos pela diferenca de pressao entre as superficies inferior
e superior da asa. O arrasto induzido é frequentemente chamado de arrasto devido
ao sustentagdo (ANDERSON, 2016);

o Arrasto de fricgao: devido a tensao de cisalhamento atuando na superficie (AN-

DERSON, 2016);

o Arrasto de pressao: devido a separacao do escoamento, as vezes chamada de
arrasto de forma (ANDERSON, 2016);

No que diz respeito a arrasto gerado por imperfei¢oes na superficie, podemos dizer
que a influéncia das imperfeigoes da superficie (rugosidade, protuberancias, furos e folgas)
sobre o arrasto é dupla. Primeiro, a camada limite pode ser for¢cada a ficar turbulenta a
frente do ponto de transicao, como em condic¢oes suaves. Segundo, dependendo do tamanho
e da forma, qualquer obstédculo na superficie apresenta um arrasto préprio (SIGHARD,
1965).

A partir do momento que tem-se os valores de Cp, e C'p é possivel obter a polar de
arrasto, parametro esse utilizado para definir a eficiéncia de uma asa. Atualmente a indus-
tria utiliza dos valores da polar para obter melhores valores de consumo de combustivel
em um projeto de acronave (SADRAEY, 2013).

Tipos de Escoamento

Quando tratamos de escoamentos na aerodinamica, podemos dividi-los como mos-
trado na Fig. 7. Sendo que quando falamos de fluido viscoso, referimos aos efeitos de
viscosidade que proporcionam friccdo com transferéncia de velocidade cisalhante entre
camadas de fluido . No caso de fluido nao viscoso, os efeitos sdo desprezados, sendo usado
para algumas andlises tedricas (ANDERSON, 2016).
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Figura 7 — Diagrama de escoamentos (Anderson (2016), adaptado).

Para compressibilidade, temos escoamentos compressiveis e incompressiveis como
vistos na Fig. 7. Para escoamentos compressiveis, temos a variacao de densidade. J&
para escoamentos incompressiveis, considera-se a densidade constante, isso para valores

de mach ~ 0,3 (ANDERSON;, 2016).

Tais relacoes sao muito importantes quando partimos para analises de camada
limite, a qual se caracteriza por uma regiao viscosa fina adjacente ao corpo que sofre
o efeito da camada (ANDERSON, 2016). A camada limite pode apresentar comporta-
mento laminar, ao qual é caracterizado por ser suave e comportado, ou pode possuir
comportamento turbulento, que possui caracteristicas de escoamento randoémico e aleato-
rio (WHITE, 2017).

Camada Limite

Devido a viscosidade, o ar ou a agua em contato com a superficie do corpo tem a
mesma velocidade que a superficie do corpo. H4 uma regiao de gradiente geralmente de
alta velocidade que ¢é tipicamente pequena em extensao em relagao as dimensoes do corpo
sobre as quais a velocidade do ar transita da velocidade do corpo para essencialmente

"escoamento livre" ou mais precisamente a uma velocidade que existiria em um escoamento
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potencial em torno de um corpo semelhante ao corpo real sobre as partes onde nao ha
separacao, como visto na Fig. 8. A regido na qual essa mudanca de velocidade ocorre é
chamada de camada limite e os gradientes de velocidade na camada limite determinam
em grande parte se o arrasto de um corpo é x ou 10x (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Vo=V,
aye - o Velocity profile through
{ PO oL ——— "+ the boundary layer
- Q — -/
-‘dosc - i
L

77777777777 Surface

Figura 8 — Perfil de velocidade na camada limite (ANDERSON;, 2016).

Similaridade

A similaridade ¢ a teoria e arte de predizer a performance de um protétipo através

de observacoes do modelo de teste. Sendo necessario obedecer algumas condicoes:

1. Similaridade geométrica

e Os corpos sao geometricamente similares para ambos os escoamentos.

o Os parametros de similaridade s@o os mesmos para os dois escoamentos.
2. Similaridade cinematica
e A velocidade em um ponto correspondente nos dois escoamentos, possuem a

mesma direcao e sdo relacionados por um fator de escala na sua magnitude.

e Os regimes de escoamento devem ser os mesmos;
3. Similaridade dindmica

« Em pontos correspondentes no escoamento, forcas idénticas sdo paralelas e sao

relacionadas por um fator de escala.

Os parametros mais estudados sao Re e M, sendo aplicados para diversos pro-
blemas. Pode-se dizer que escoamentos sobre corpos geometricamente similares no mesmo
nimero de Mach e Reynolds sdo dinamicamente similares (ANDERSON;, 2016).

De acordo com (BARLOW W. H. RAE, 1999), os testes de uma asa devem ser
executados com o maior nimero de Reynolds possivel para ser similar as condi¢oes de voo

real. A realizacao de um teste em alto nimero de Reynolds é limitada pelo tamanho do
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tunel e pelo tamanho da aeronave. Como regra geral, a envergadura do modelo deve ser
menor que 80% da largura do tunel, assim como elucidado por (BARLOW W. H. RAE,
1999). Essa restri¢ao na envergadura determina a escala maxima do modelo. A relagio de
aspecto da asa determinard a corda do modelo. O niimero de Reynolds pode ser aumentado
amplificando a velocidade do teste, mas a velocidade do teste pode ser limitada tanto pelos
limites de carga de balanceamento quanto pelo fato de a inclinagao da curva de sustentacao
ser uma func¢ao do niimero de Mach. Como uma primeira aproximacao usando a corre¢ao
de Prandtl-Glauert para um aumento bidimensional da inclinagao da curva de sustentacao,
temos a Eq. 2.10:
ap = % (2.10)
Um teste com nimero de Mach de 0,2 produzira uma mudanga na inclinacao da
curva de sustentacao de 2%. Portanto, os testes em que a sustentacao méxima ¢ desejada
devem ser executados em velocidades proximas a velocidade de decolagem ou pouso em

escala total.

2.2 Turbuléncia

Variagoes entre os resultados de testes feitos em diferentes tineis de vento com o
mesmo numero de Reynolds e entre testes feitos em tuneis de vento e em voo indicaram
que alguma correcao foi necessaria para o efeito da turbuléncia que existe nos tuneis.
Argumenta-se que esta turbuléncia faz com que padroes de escoamento no tunel sejam
similares ao padrao de escoamento em ar livre com um ntimero maior de Reynolds. Por-

tanto, o nimero de Reynolds do teste de tunel poderia ser considerado um "nimero de
Reynolds efetivo'mais alto (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Se o tunel tem turbuléncia excessiva, o modelo pode ter uma transi¢do prematura
do escoamento laminar para turbulento, o que pode ser critico para os aerofélios de es-
coamento laminar. No entanto, os modelos de baixa velocidade geralmente sao equipados
com tiras de desarme que fixam o ponto de transicao no modelo e podem reduzir a neces-
sidade de turbuléncia extremamente baixa. A necessidade de baixa turbuléncia na sec¢ao
de teste nao é tao severa para tuneis pequenos utilizados por estudantes quanto seria para

tuneis maiores que s@o usados para testes de pesquisa e desenvolvimento (BARLOW W.

H. RAE, 1999).

Em 1965, no nobel da fisica, Richard Feynman disse que “A turbuléncia é o feno-
meno mais importante da fisica classica ainda nao resolvido. Grande parte dos escoamen-
tos que ocorrem na natureza e em aplicagoes de engenharia sao turbulentos. Toda regiao
proxima a jusante de um corpo em movimento em um meio fluido é turbulenta, como
avioes e carros, etc. A camada limite atmosférica é turbulenta, bem como o movimento

das nuvens. As correntes maritimas também sao turbulentas (TENNEKES, 1972).
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Mesmo com varios estudos ao longo da histéria, ndao existe uma definicao exata
sobre a natureza do escoamento turbulento. Assim, e aconselhédvel identificar a turbuléncia

em escoamentos fluidos mediante suas caracteristicas quando o fenémeno decorre em um
escoamento (OLIVEIRA, 2016).

e Irregularidade: Caracteristica relacionada a uma desorganizacao do escoamento
turbulento. Essa particularidade apresenta uma enorme dificuldade no ponto de
vista matematico, uma vez que que dificuldade de deduzir modelos matematicos

que examinem com exatidao as propriedades turbulentas aumentam radicalmente
(OLIVEIRA, 2016).

« Difusividade: A energia térmica, quantidade de movimento e difusao de massa sao
mais significativas no regime turbulento. Um processo que ocorre devido a a¢ao das
flutuacoes de velocidade. Com ela tem-se a geracao de altos gradientes de potenciais
associados, acelerando a difusdo molecular (OLIVEIRA, 2016).

o Miiltiplas Escalas: Uma singularidade de um escoamento turbulento é a multipli-
cidade de escalas. Assim, cada instabilidade dentro do escoamento é constituida de

outras instabilidades, cujo comprimento de onda é menor que os primeiras (OLI-
VEIRA, 2016).

« Rotacionalidade e Tridimensionalidade: A turbuléncia é um fenémeno rota-
cional, consequentemente tridimensional. O estudo da dindmica da vorticidade é
essencial para a descricdo da turbuléncia. O estiramento dos tubos de vértice é o

mecanismo essencial para a manutencao da turbuléncia (CINTRA, 2017).

Atualmente existem trés metodologias principais no estudo da turbuléncia.

e Analise dimensional: A anélise dimensional mostra-se como uma das ferramentas mais
utilizadas no estudo de escoamentos turbulentos. Com ela é possivel relacionar caracteristicas
da fisica dos turbulentos com variaveis independentes ou pardmetros.

e Invariancia assintética: Esta abordagem explora as propriedades dos escoamentos turbu-
lentos em condigbes assintdticas. Considerando altos nimeros de Reynolds, algumas caracte-
risticas podem ser inferidas quando este tende ao infinito. E compreensivel que na propor¢ao
que o Reynolds tende ao infinito, a morfologia do escoamento se torna independente da vis-
cosidade. A equacgao de Euler pode ser interpretada com esta abordagem na sua derivagao
da equagao de Navier Stokes.

o Invariancia localizada: Associada, porém distinta da invariancia assintética, a invariancia
localizada introduz o conceito de que as propriedades dindmicas do escoamento dependem
somente de sua vizinhanga proxima. As escalas de comprimento e tempo podem variar de uma
forma suave a jusante do escoamento. Entretanto, se as escalas de tempo forem pequenas o
suficiente para permitir se ajustarem a estas variagdes, é possivel assumir que a turbuléncia é
dinamicamente similar em todos os pontos a jusante, quando adimensionalizada pelas escalas
locais de comprimento e tempo. (CINTRA, 2017, p.13-14)
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2.2.1 Descricao estatistica da turbuléncia

Média estatistica

Para adquirir médias estatisticas, é necessario uma grande quantidade de ensaios
para obter uma média (CINTRA, 2017). A média é definido na Eq. 2.11.

u(rg, ty) = ;Zu (2.11)

Média temporal

A média temporal exige varidveis estatisticas estacionarias. Para um ensaio em
tinel de vento, em velocidade constante, é indiferente se os dados foram obtidos com
60 segundos ou 30 segundos, espera-se que os dados obtidos sejam idénticos dentro do
erro experimental. A média temporal pode ser aplicada quando o escoamento turbulento
médio nao se altera com o tempo (CINTRA, 2017).

1 t
(w0, to) = E/o udt (2.12)

Média espacial

Quando o escoamento é homogéneo, podemos utilizar a média espacial u(xg,ty) =
u(zx,tg) (CINTRA, 2017).

u(z,ty) = = /OI udx (2.13)

T

Funcdo densidade de probabilidade

A fungao densidade probabilidade B(u) é dita como a probabilidade de encontrar
a variavel aleatéria u(t) entre u e u + Au, apresentando a mesma propor¢ao de tempo
gasto dentro desse intervalo pela variavel u (CINTRA, 2017).

Com a funcao densidade probabilidade é factivel efetuar interpretagdes sobre a
morfologia das flutuagoes e como elas se arranjam em torno de seus valores médios. Os
valores médios da inimeras poténcias de u" sao chamados de momentos centrados, sendo

que o primeiro momento, onde n = 1 é a prépria média temporal (CINTRA, 2017).
u= / u"B(u)du (2.14)
Variancia temporal

A variancia é o segundo momento centrado.

ol =u? = / u*B(u)du (2.15)
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ol =——3 (u})’ (2.16)
Desvio Padrao

Quando aplica-se raiz quadrada na varidncia, obtemos o desvio padrao, que tam-

bém pode ser caracterizado como amplitude rms (root mean square).

1 &,
Op = $ N1 > (uj) (2.17)

i=1
Intensidade de turbuléncia
A intensidade de turbuléncia é um indicador do grau de intensidade das flutuagao

ao redor da velocidade média. A intensidade é adimensionalizada pela velocidade média
na diregao do escoamento u (CINTRA, 2017).

I = (2.18)

STEIS

2.3 Correcoes de tlnel de vento

Efeito de Escala

Todas as discrepancias que surgem devido ao uso de modelos de teste para co-
leta de dados experimentais em vez de modelos reais podem ser consideradas apropri-
adamente como "efeito de escala". No entanto, o uso comum do termo efeito de escala
refere-se as diferencas que surgem quando os parametros adimensionais da dinamica de
fluido, principalmente Reynolds para escoamentos de baixa velocidade, nao sao os mesmos

Y )
nos experimentos e nas operagoes reais. A maioria dos protétipos de teste tem algumas
diferencas geométricas em comparagao com os prototipos operacionais reais. Diferencas
decorrentes dessas diferencas geométricas tipicas sao simplesmente referidas como efeitos
geométricos. No caso de experimentos aerodindmicos de automoveis, alguns dos maiores
problemas surgem do fato de que os protétipos de teste sao comumente diferentes em
detalhes geométricos dos veiculos reais (BARLOW W. H. RAE, 1999).

A compreensao dos efeitos de escala é essencialmente o entendimento de propri-
edades e comportamento da camada limite, uma vez que sao afetados por diferencas no
modelo e em prototipos de escala completa. As intimeras propriedades das camadas limite
sao muito importantes na determinagao dos efeitos de escala. Os aspectos criticos estao
localizados nas faixas de transicao de regimes de escoamento laminar e turbulento e onde
ocorre a separagao (BARLOW W. H. RAE, 1999).
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Buoyancy

A maioria dos tuneis de vento com secao de teste contraida possuem variacao de
pressao estatica da secao de teste, ocasionando um espessamento da camada limite a
medida que progride em direcao ao cone de saida. Uma maneira utilizada para minimizar
o efeito é com uma expansao modesta da secao de teste. Usualmente a pressao é menor
quando se aproxima da saida do cone, fazendo com que o modelo testado seja puxado a
jusante (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Solid Blockage

A presenca das paredes do tunel de vento de secao de teste fechada confinando o
escoamento em torno de um modelo reduz a area pela qual o ar deve fluir em comparacao
com as condigoes de ar livre e, portanto, pela continuidade e pela equagao de Bernoulli,
aumenta a velocidade do ar que flui nas proximidades do modelo. Este aumento de veloci-
dade, que é aproximado como constante em relacao ao modelo para tamanhos de modelos
habituais, é chamado de bloqueio sélido. Seu efeito é em func¢ao do tamanho do modelo e
¢ independente da curvatura. O incremento da velocidade de solid blockage no modelo é
muito menor (cerca de um quarto) do que o incremento obtido com a reducao direta da
area, uma vez que sao as linhas de corrente distantes do modelo que sao mais deslocados
(BARLOW W. H. RAE, 1999).

Wake Blockage

Qualquer modelo em escala testado em um tinel de vento sempre tem uma esteira
atras dela, que é basicamente devido ao desprendimento da camada limite do modelo. O
bloqueio de esteira também cria um aumento da pressao dindmica no modelo (BARLOW

W. H. RAE, 1999).

Angulo de escoamento no tlnel

Refere-se pela alteracao da curvatura das linhas de corrente do escoamento com
relacdo ao modelo. Para uma asa, o coeficiente de momento, sustentacao e angulo de
ataque sao maiores em um tinel fechado (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Efeito de Parede

Antigamente muitos ensaios feitos em tiineis de vento de se¢io aberta sofreram com
resultados pessimistas. O arrasto minimo medido e a taxa de mudanga de arrasto com
sustentacao eram muito grandes. O efeito minimo de arrasto foi em grande parte devido

aos nimeros muito baixos de Reynolds encontrados nos tineis subsonicos, mas os outros
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efeitos foram devidos aos limites do tinel. A descoberta de uma maneira de representar

matematicamente as paredes para alguns casos significativos permitiu o calculo de seus

efeitos (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Considerando as linhas de corrente de ar livre causadas por um par de vortices
a direita, como os que sao feitos por uma asa uniformemente carregada Fig. 9. Essas
linhas de corrente se estendem ao infinito no ar livre, mas quando a asa é confinada em
um duto redondo, elas ficam contidas. O problema torna-se o de encontrar o dispositivo
matematico que ira simular as paredes, fazendo uma linha de corrente que coincida com
as paredes. Se deixarmos a asa ser pequena em relacdo ao tamanho do tunel, o problema
se tornard o mais simples de todos os problemas de fronteira (BARLOW W. H. RAE,
1999).

v=0

Figura 9 — Campo de fluxo de voértices a direita (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Suportagem

Efeito causado pela influéncia da suportagem exposta ao escoamento do tunel,
causando alteracao nos dados obtidos. Atualmente sao usadas suportagens em regides de
menor influéncia, como posicionando atras do modelo como pode ser visto na Fig. 10

(SORBILLI, 2018).



Capitulo 2. Tunel de Vento 36

Figura 10 — Ensaio do modelo KC390 no DNW German-Dutch Wind Tunnels (NLR,
2013).

Simetria de Modelo de Teste

O principal objetivo em usar modelos refletidos é com o intuito de realizar teste
com modelos maiores e com Reynolds maiores. Por sua vez, o modelo maior pode exigir
atencao especial as corregoes de parede. Outro efeito é que o plano de reflexdao "reflete'e
sob algumas condigées (por exemplo, aileron para baixo, para o qual a situagdo normal
seria anti-simétrica), a reflexdo nao é uma condicao exatamente desejada (BARLOW W.
H. RAE, 1999).

Os ensaios que utilizam o método de reflexdo sao divididos em quatro classes
(BARLOW W. H. RAE, 1999):

1. Modelos simétricos pequenos, como caudas horizontais;
2. Modelos assimétricos pequenos, como painéis de ailerons;
3. Modelos de cauda vertical pequenos, onde a reflexao nao é desejada;

4. Modelos de avides maiores de todos os tipos;

Com relacdo mais especificamente aos modelos simétricos pequenos, os dados obtidos
podem ser tratados usando as analises de bloqueio e efeito de parede considerando que
o teste foi feito em um modelo inteiro. Normalmente, obtém-se uma inclinagao da curva
de sustentacao um pouco abaixo da desejada e um arrasto induzido um pouco maior.
Quando a area do painel e MAC sao usados, os dados finais sdo diretamente aplicaveis

ao aviao se a divisao estiver ao longo do plano de simetria com uma quantidade adicional
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de envergadura para permitir a espessura de deslocamento da camada limite (BARLOW
W. H. RAE, 1999).

2.4 Instrumentacao para tunel de vento

2.4.1 Tubo de Pitot

Um tubo pitot é usado para medir a pressao total. A forma do tubo afeta sua
sensibilidade ao escoamento inclinado ao eixo do tubo (BARLOW W. H. RAE, 1999).

Um tubo de pitot estatico padrao é apresentado na Fig. 11 . O orificio em A detecta
a pressao total p+ % pV'? e os orificios em B detectam a pressao estdtica. Se as pressoes dos
dois orificios estiverem conectadas através de um mandmetro ou transdutor de pressdo,
a pressao diferencial serd de aproximadamente % pV?2, a partir da qual a velocidade pode
ser calculada desde que a densidade esteja disponivel. A densidade pode ser calculada a
partir da equacao de estado com base na medi¢ao de temperatura e na medi¢ao de pressao
estatica (BARLOW W. H. RAE, 1999).

18D -

Elght holes equally
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g ——
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__— Total - Head Connection

Figura 11 — Tubo de Pitot estético padrao (BARLOW W. H. RAE, 1999).

O tubo de pitot é facil de construir, mas tem alguns erros inerentes. Se a devida
tolerancia for feita para esses erros, uma determinacao da pressao dindmica em cerca de
0,1 % é possivel (BARLOW W. H. RAE, 1999).
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2.4.2 Célula de carga

Célula de carga é descrita como um transdutor eletromecanico que converte uma
solicitacdo mecanica em um sinal elétrico, posicionando o transdutor (strain gage) no local
ou ponto onde é aplicada a forga, mede-se sua intensidade através de um condicionador

de sinais e um sistema de aquisicio de dados (SCHON, 2016).

A extensometria elétrica por Strain-Gages utiliza como elemento sensivel um fio
resistivo que modifica uma variacdo de comprimento em variacao de resisténcia elétrica. Os
gages sao basicamente constituidos de uma resisténcia elétrica fina, geralmente em forma
de lamina ou de um fio. Os gages sdo baseados na propriedade elétrica dos condutores
que, quando submetidos a um alongamento ou a um encurtamento de seu comprimento,

variam suas resisténcias elétricas proporcionalmente a esta solicitacdo (SCHON, 2016).

2.4.3 Sistemas de aquisicdo de dados

A aquisi¢ao de dados (DAQ) é caracterizada como o processo ao qual um fenémeno
fisico é transformado em um sinal elétrico proporcional e convertido em sinal digital,
sendo o sinal processado, analisado e armazenado com a utilizacao de um computador
(SERRANO C. J. O. P. J. ALCOBIA, 2004). O sistema de aquisigao pode ser organizado
como ¢ apresentado na Fig. 12, nela ¢é possivel ver que o sistema da inicio com o fenémeno
fisico, seguindo para sensores e transdutores, passando para condicionamento de sinal,

chegando ao aparelho de medicao, finalizando no computador.

Fenémeno fisico Transdutores Condicionamento de sinal Equipamento de medicdo Computador

Figura 12 — Diagrama de um sistema de aquisigao(Serrano C. J. O. P. J. Alcobia (2004)).

Sensores e Transdutores

Especificado como o elemento responsavel pela ligacao entre o fenéomeno fisico
e o sistema de aquisicao de dados. Na atualidade, existem transdutores para medig¢oes
de diversas grandezas fisicas, como medi¢ao de temperatura, pressao e tensoes que sao
utilizadas como células de carga. Em todos eles, o sinal eléctrico produzido é proporcional

a quantidade fisica que se pretende medir de acordo com uma relagao prévia estabelecida
(SERRANO C. J. O. P. J. ALCOBIA, 2004).
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Condicionamento de Sinal

Os sinais elétricos gerados pelos sensores e transdutores usualmente necessitam
receber um tratamento para possibilitar a leitura correta através do equipamento de me-
digao, particularmente para o conversor analégico-digital (A/D), que converte os sinais
analogicos em codigos digitais que podem ser processados e armazenados pelos compu-
tadores. Ainda faz parte do condicionamento, o fornecimento de energia para que muitos
transdutores possam operar (SERRANO C. J. O. P. J. ALCOBIA, 2004). O condiciona-

mento pode ser observado na Fig. 13 .

Condicionamento
=¥ de sinal —

Figura 13 — Exemplo de condicionamento: filtragem e amplificagao(Serrano C. J. O. P.
J. Alcobia (2004)).

Equipamento de medicao

O equipamento de medi¢ao atua como a interface entre um computador e os sinais
do mundo exterior. E o dispositivo que digitaliza sinais analégicos de entrada de forma
que um computador possa interpreta-los. O equipamento de aquisicao de dados existe em
diversas plataformas provenientes de diversos fabricantes podendo dividir-se em placas de
insercao que sao ligadas diretamente no interior dos computadores e sistemas exteriores

de comunicagdao. Podem possuir tanto entradas quanto saidas para sinais analdgicos e

digitais em diferentes capacidades (SERRANO C. J. O. P. J. ALCOBIA, 2004).

Software de medicao

O equipamento de aquisi¢cao nao funciona sem software, pois é o software que con-
trola a operagao do dispositivo. Além disso, é utilizado para processamento, visualizacao
e armazenamento dos dados adquiridos. O software de medi¢cao normalmente é desenvol-
vido para ser executado em sistemas operacionais de computadores pessoais, devido a sua
flexibilidade e baixo custo. Existem diversos tipos de softwares disponiveis para efetuar
aquisicao de dados, desde os especificos para determinadas aplicagoes a plataformas de
desenvolvimento de aplicagoes de alto nivel e baixo nivel. O computador utilizado também
pode ter influéncia no sistema de aquisicao de dados, um desktop pode ser usado em um
laboratoério, por sua capacidade de processamento, um laptop pode ser usado em campo,

por sua portabilidade, ou um computador industrial pode ser usado em uma fabrica, por
sua robustez (SERRANO C. J. O. P. J. ALCOBIA, 2004).
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Teorema da Amostragem de NYQUIST

O teorema de amostragem de Nyquist elucida o vinculo entre a frequéncia do sinal
medido e a taxa de amostragem. Esse teorema mostra que a taxa da amostragem f,,,
deve ser maior que o dobro da componente de maior frequéncia desejada na anélise. Essa

frequéncia é comumente conhecida como frequéncia de Nyquist (CINTRA, 2017).

Pode-se notar na Fig. 14 a influéncia da frequéncia de amostragem no que diz
respeito da conversdo do sinal analégico em digital acarretando perda de informacao
(CINTRA, 2017).
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Figura 14 — Ondas senoidais a) com frequéncias de amostragem maior que o dobro da
frequéncia do sinal, b) frequéncia de amostragem igual ao dobro da frequéncia
do sinal, ¢) frequéncia de amostragem menor que o dobro da frequéncia do
sinal. Linha pontilhada representa a condigao de subamostragem (Aliasing)
(CINTRA, 2017).

O sinal pode ser integralmente recuperado, a partir do uso de frequéncia de amos-

tragem maiores que o dobro da frequéncia do sinal.
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3 Caracterizacao para o ensaio experimental

3.1 Tdnel de vento da UnB

O presente trabalho utiliza-se do tiinel de vento existente no Laboratorio de Ener-
gia da Faculdade de Tecnologia da Universidade de Brasilia (UnB). O ttnel é caracterizado
como subsdnico de se¢ao fechada, possuindo um ciclo aberto. A secdo de teste apresenta
dimensoes de 1,2 m de altura, 2 m de comprimento e 1,2 m de largura. O ar espirado
para seu interior fazendo-se uso de um motor WEG W22 de 10 HP. O fator de reducao da
secao de teste que pode ser observado na Fig. 15 é de 3,4:1,2. A velocidade de escoamento
no interior do tunel pode variar entre 0 a 18 m/s, a intensidade de turbuléncia é de 1% e

camada limite no interior da secdo de teste com 8 -1073 m.
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Figura 15 — Cotas do ttnel de vento presente no Laboratoério de Energia da Faculdade de
Tecnologia da Universidade de Brasilia (UnB) (MACIAS, 216).

Para obter ensaios com resultados mais representativos, foi feita uma pesquisa
acerca de analises no perfil de velocidade e intensidade de turbuléncia no tinel. O resulta-
dos encontrados foram obtidos com auxilio de anemoémetros. De acordo com (Cintra (2017,
p.58-59)), foi utilizado uma sonda unidimensional DISA 55R 62 como visto na Fig.16. A
sonda possui um fio de tungsténio de 6 pm de didmetro com um comprimento de 3 mm
para medicoes de velocidade e uma bobina para medi¢oes de temperatura, acoplado em
um anemémetro de temperatura constante Mini CTA 54T30 da DANTEC DYNAMICS.
Os ensaios para medir a turbuléncia do tunel foram realizados de acordo com a altura da
sessao de teste, dividindo ela em 20 pontos igualmente espagados, possibilitando obter o
perfil de velocidade e a intensidade de turbuléncia. Todos os dados foram obtidos em uma

velocidade de 8 m/s. Os resultados encontrados apresentam um perfil de velocidade com
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Figura 16 — Sonda Unidimensional DISA 55R 62 (CINTRA, 2017).

pouca variacao, sendo a turbuléncia de 0,385%, como é apresentado nas Fig. 17 e Fig. 18

Perfil de velocidade média Perfil de intensidade de turbuléncia
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Figura 17 — Perfil de velocidade. Figura 18 — Intensidade de turbuléncia.

3.2 Estudo analitico da asa

3.2.1 Modelo de asa

Neste trabalho ¢é utilizado como base uma aeronave SAE da categoria micro. A
aeronave apresenta uma configuracdo de asa retangular sem afilamento, com 2,5m de
envergadura e 19,5 cm de corda. A velocidade de decolagem do modelo é de 14,8 m/s,
com MTOW de 13,5 kg.

O perfil utilizado foi desenvolvido a partir do Selig 1223 (S1223), o principio ado-
tado para otimizagao foi o nimero de Reynolds que a aeronave trabalha. Nas Fig. 19 ¢ 20 é

possivel visualizar o perfil S1223 e perfil desenvolvido para o avidao SAE respectivamente.
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Figura 19 — Perfil Selig 1223.

HH‘HH‘\IH‘\IH‘HH I \H‘HH‘HH‘HI\‘HH‘H\\‘\\\\‘H\J‘HH‘H\I‘\HI‘HH‘HH‘H\W
0.0 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

Figura 20 — Perfil da aeronave SAE MMT 15921-13.

Devido a limitacdo de dimensao da secao de teste do tunel de vento foi feito uma
andlise de escala na asa, com o intuito de mitigar os efeitos de parede nos ensaios. Assim,
tendo como limite de envergadura 80% da altura da secao de teste, a elongacao maxima
possivel foi de 96 cm, considerando meia secao de asa. Mantendo a razao de aspecto da
asa, foi obtido uma corda de 15 cm, nas Fig. 21 e 22 é possivel visualizar a asa original

do modelo e asa escalada respectivamente.
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Figura 21 — Asa da aeronave.

Figura 22 — Asa escalada.

Com o perfil e asa determinados, foram feitas andalises aerodinamicas, extraindo
valores como Cr, Cp e Cy;. As andlises foram feitas utilizando o método dos painéis
presente no XFLR5®. Com esses dados foi possivel estimar os esfor¢os na estrutura da

bancada e resultados esperados nos ensaios a serem feitos no tunel de vento.

3.2.2 Linha sustentadora

Com o intuito de projetar a bancada, foi feito um estudo analitico para saber as

forgas que a estrutura deve resistir. Assim o método adotado foi da linha sustentadora, a
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qual consegue apresentar a distribuicao de sustentagao em uma asa, utilizando-se de dados
como a area da asa, dados do perfil, razdao de aspecto, razao de afilamento e incidéncia

da asa.

O primeiro passo é dividir meia se¢do de asa em N segmentos equidistantes Fig.
23. Com a divisao feita, usa-se os angulos () correspondentes de cada segao, sendo eles
definidos como o angulo entre o eixo horizontal e a intersecgao entre a curva da linha de

sustentacao e o segmento de linha Fig. 24.
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Figura 24 — Angulos de cada segmento (SADRAEY, 2013).

Posteriormente utiliza-se a Eq.3.1 da linha de sustentacao, para definir os coefici-

entes A,,.

plag —a) = > Aysen(nd) (1 + #’&)) (3.1)

n=1

o N: ntimero de segmentos;
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o «: angulo de ataque de cada segmento;

e qp: angulo de ataque de cada segmento para sustentacao zero;

O pardametro pu é definido na Eq.3.2:

CZ’ : CLa

m (3.2)

M =
e (;: Corda aerodindmica média de cada segmento;

e Cj,: Inclinagdo da curva de sustentagdo em 1/rad;

e b: envergadura da asa;

Subsequentemente, com os coeficientes A,,, foi calculado o coeficiente de sustenta-
cao de cada segmento, seguindo a Eq. 3.3, que possibilita a visualizagao da distribuicao
de sustentagao ao longo da asa. A fim de agilizar a utilizacdo do método, utilizou-se o

ambiente do MATLAB® e o codigo esta presente no apéndice A.

4
CLi = CbZAnsen(nH) (3.3)

Com os valores de C, e o fator de Oswald é possivel determinar o arrasto induzido

(Cp.), assim como apresentado na Eq. 3.4

_
CUpi = TeAR

(3.4)

3.3 Bancada

Estrutura da bancada

Com o modelo escolhido e analises feitas, ¢ possivel determinar a estrutura da
bancada que recebera o modelo de teste. Com a distribuicdo de sustentacao obtida na
secao 3.2.2, é possivel fazer uma analise numérica do eixo que sustentara a asa. O ambiente
utilizado para o estudo é o APDL da ANSYS®, uma ferramenta que necessita de pouco

esfor¢o computacional.

A priori foi feita a utilizacao de um eixo vazado de ago inox, com 0,5" de didmetro
externo e 1,5 m de comprimento. Foi aplicado um apoio de 3° género na extremidade que
estaria fixado o eixo, e como carga foi adicionado a distribuicdo de sustentacao, o codigo
utilizado pode ser observado no apéndice B. A configuracao estudada pode ser observada
na Fig. 25.
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Figura 25 — Configuracao de eixo da bancada.

Para determinacao do chassis da estrutura levou-se em consideracao os dados ob-
tidos na simulacao do eixo, influéncias de vibragoes, resisténcia mecanica e facilidade de
montagem. Assim, foi decidido utilizar aluminio estrutural com se¢ao de 20x20 mm, esse
tipo de aluminio possibilita adaptagoes rapidas e de custo-beneficio bom. A estrutura
idealizada esta apresentada na Fig. 26, vale salientar que a configuracao de ensaio ado-
tado foi na posigao vertical, possibilitando um melhor aproveitamento da secao de teste,

mitigando também os efeitos de suportagem.

Chapa Aluminio
:

‘1 Perfil Aluminio
Acoplamento :

|

- stepper motor

Figura 26 — Configuracao da estrutura da bancada.
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Automatizacao do angulo de ataque

Um ponto importante para os ensaios é com relagao aos angulos de ataque da asa,
sendo que a asa nao podera girar durante a realizacao do teste. Portanto, para possibilitar
um giro preciso e segurando a asa na posicao, foi utilizado um motor de passo NEMA 23
de 15 kgf.cm, motor o qual suporta o momento realizado pela asa. O aparato funciona
com auxilio do driver de alta performance - DM322E, possibilitando micro passo com
resolucao de 1/80, ou seja, a cada revolugdo do motor sdo realizados 8000 passos. Todo
sistema é alimentado por um fonte de 24 V com 2,5 A de corrente. O kit com motor de

passo, driver, fonte e suporte podem ser observado na Fig. 27.

Figura 27 — Kit de automatizacao de giro do eixo (TECHMAKERS, 2019).

Para o funcionamento do sistema, fez-se o uso de um arduino Mega para aplicar o
cddigo de movimentacao do motor, utilizando a estrutura do GRBL, um algoritmo livre
que possibilita o controle de motores de passo. O GRBL foi instalado no arduino visando
os comandos para o eixo Y, assim seguindo o datasheet do sistema foi feito o cabeamento

do sistema, assim como apresentado na Fig. 28.

Vale salientar, que foi utilizado o Vcc de 5 V do arduino, com o intuito de energizar
o optacoplador do DM322E, sendo ele responsavel de alimentar os controles do driver.

Com relacao ao ENABLE do sistema, ele nao foi utilizado, pois uma vez que ele nao esta
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ativo é possivel deixar as bobinas do motor sempre energinazas, ou seja, possibilitando o

freio do sistema.

P

:
i
:

I Stepper Enable/Disable (13)'
~AXIS (12)

Limit Y-Axis (11)
Limit X-Axis (10)
Coolant Mist (9)

Coolant Flood (8)

Spindle PWM (7)
| Spindle Enable (6)
i Spindle Direction (5)

Vcc

Reset/Abort (8)
Feed Hold (9)

Cycle Start (10)
Safety Door (11)

Probe (15)

Direction X-Axis (30) Step Pulse X-Axis (24
| pirection Y-Axis (31)] Step Pulse Y-Axis (25)

Direction Z-Axis (32) Step Pulse Z-Axis (26)

Figura 28 — Conexdes do para GRBL (GNEA, 2014).

Um ponto interessante da interacao do algoritmo com o driver é devido a pos-
sibilidade de mudanca de resolucao de passos, assim pode-se acelerar o movimento ou
aumentar o torque do motor, assim como ¢ visto na Fig. 29, o motor apresenta um valor
de torque maior em baixas velocidades. No caso da bancada foi aplicado uma velocidade
baixa aliada com a resolugao de 1/80, visando um alto torque e uma precisao maior na

movimentagao.
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Figura 29 — Grafico de desempenho Nema 23 (TECHMAKERS, 2019).

No que diz respeito ao controle do movimento, foi feita a utilizacao de leitores de
GRBL, sendo ele o Candle® e o GeodeSender®, ambos os softwares livres que possibilitam
com muita facilidade o controle do sistema. Para utilizacao deles foi necessario identificar
a porta USB a qual o arduino estava conectado, assim como o valor da taxa de transmissao
de 115200, como ¢é indicado pelo GRBL. As interfaces dos sistemas sao apresentadas nas
Fig. 30 e 31.

[ JoN ] Universal Gcode Sender (Version 2.0 [nightly] / Aug 20, 2019)
Settings Pendant
cennecion Porta e Freq.
Machine Control | Macros
Port: | cu.usbmodem14201 - c t I
o Reset Zero Reset X Axis n r
Baud: 115200 |= ng Open 2 Enable Kexhoard Movement o o es
Return to Zero Reset Y Axis XY Step size 1
Firmware: | GRBL -
Soft Reset Reset Z Axis mm Z Step size
Machine status $H $X sC Feed rate
Active State:
5G Help e 7+
Latest Comment:
Work Position:  Machine Position: X- X+
X0 X0 Y- zZ-
Y0 Y0
zo zo
(] Scroll output window | Show verbose output (] Enable command table
File
Console | Command Table ]
Rows In File: O —
Sent Rows: 0 Command | Original Command |Sent | Done | Response

Remaining Rows: 0
Estimated Time Remaining: --:--:--
Duration: 00:00:00

Send Pause Cancel

Visualize Browse Save

Figura 30 — Interface GecodeSender.
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Figura 31 — Interface Candle.

Com o driver e arduino programados foi possivel acoplar o sistema na bancada
de forma que seja de facil modificagdo e manutencdo. Para as conexdes do arduino foi
utilizado jumpers'e para conexodes de energia foi utilizados cabos flexiveis de 1.5mm. A

disposicao de componentes e fios e apresentado na Fig. 32.

Figura 32 — Sistema de automatizagao instalado.

L Jumper é um pequeno condutor utilizado para conectar dois pontos de um circuito eletrénico.
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Aquisicao do dados

Quanto a aquisicdo de dados, foi usada uma célula de carga do tipo viga, com
capacidade de medicao de até 20 kg, apresentando um erro total de 0, 05% da capacidade
nominal. A célula de carga é acoplada a um sistema que utiliza um Arduino Uno e dois
modulos de aquisicao AD7705, dispositivo ao qual inclui todo condicionamento de sinais
necessario para alimentar e medir os sensores. O médulo possibilita a comunicacao entre
a célula de carga e o Arduino, que por sua vez possibilita a visualizacao e arquivamento

dos dados obtidos nos ensaios.

O esquematico do sistema é apresentado na Fig. 33, o qual apresenta como as
células de carga sdo acopladas aos pinos da placa controladora, que possibilita aplicar
a taxa de amostragem que o sistema trabalhara, obedecendo os limites do médulo de
aquisicao. Os dados adquiridos sao salvos em um arquivo que pode ser utilizado com

ferramenta de gerenciamento de planilha.

Drag

Liff

fritzing

Figura 33 — Esquematico do sistema de aquisicao de dados.

Modelo de teste

Os modelos de teste foram fabricados de duas maneiras, possibilitando no final
do trabalho concluir qual método é mais eficiente e acessivel, visto que o projeto almeja
auxiliar trabalhos futuros da equipe de aerodesign da UnB, ou seja, uma solugdo mais
simples e efetiva é desejada. Assim, foi proposto a fabricacao da asa utilizando o método

impressao 3D e o de laminagao em fibra de vidro.

A construgao da asa via impressao 3D, teve o uso do filamento de PLA devido suas
facilidades com relacdo a impressoes. Um ponto considerado durante o desenho da asa
foi com relagdo as dimensoes possiveis para impressao, pois a o equipamento disponivel
apresentava limites de 20x20x20 cm de dimensoes de trabalho, sendo necesséario o fraci-

onamento da asa em secOes iguais. No caso do modelo utilizado, foram feitas 7 divisoes
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de 13,72 cm de envergadura, criando juntamente um sistema de juncao das se¢does como

apresentado nas Fig. 34 e 35.

A
1137,20 mm

Figura 34 — Juncoes da asa impressa.

-
»"
N
<

Figura 35 — Vista explodida da asa impressa.

Durante as impressoes foi possivel notar uma falta de qualidade na superficie das
se¢oes, imperfeicao que poderia afetar os resultados finais no tunel de vento. A primeira
proposta para melhorar a qualidade da impressao foi alterando os parametros de impres-
sao, sendo eles a altura das camadas que passou de 0,2 mm para 0,1 mm, aplicagao de
mais camadas externas, mudando de 4 para 8 camadas e por fim foi reduzido a velocidade
de impressao, fazendo de 65 mm/s para 50 mm/s, visando uma melhoria na qualidade da

superficie da peca.
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Para garantir uma boa resolugao na se¢ao, foi adotado alguns métodos de pos-
impressao para PLA, no caso foram adotados técnicas de acabamento com lixa e aplicacao

de 4lcool isopropilico. No caso da lixa, foi utilizada a P180 como mostra a Fig. 36.

O 4lcool isopropilico 98% foi utilizado para corroer os ressaltos na impressao, uma
vez que para o PLA pode ser adotado o alcool ou cloroférmio, sendo a primeira opc¢ao de
mais facil acesso. A solucao utilizada pode ser visualizada na Fig. 37, sendo ela borrifada

7 vezes ao longo de todas as secoes.

Figura 36 — Lixa P180. Figura 37 — Alcool isopropilico.

Por fim foi adotado uma entelagem com papel adesivo, sendo ele responsavel de

cobrir qualquer minima imperfeicao que possa ainda existir na secao.

No caso da laminacao, foi utilizado fibra vidro e depron, sendo o depron responséavel
pela forma da asa, servindo como molde para a laminagao. O molde é feito utilizando fio
quente para cortar o depron, obtendo o a geometria desejada em poucos minutos. Com o
molde pronto ¢é realizado aplicagao da fibra de vidro junto com a resina de 24 horas. O
processo de laminacao leva em torno de 30 minutos para obter uma secao de 48 cm de
envergadura, mas a cura da resina ainda leva 24 horas, gerando um processo de 24 horas

e 30 minutos para fabricar cada secao.

O método nao exige pos-tratamento de superficie, isso se a laminagao for aplicada
corretamente, nao deixando bolhas de ar ao longo da fibra, problema o qual pode ser
evitado utilizando uma espatula para expulsar o ar da fibra. Na Fig. 38 é apresentado a

laminagao de uma das se¢oes do modelo.
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Figura 38 — Laminacao em fibra de vidro.

3.4 Matriz de ensaio

Para finalizagdo da bancada levou-se em consideracao a matriz de ensaio proposta
por Barlow W. H. Rae (1999). Nela é possivel ver um ciclo de intera¢do que mostram os
passos que devem ser seguidos para realizacao dos ensaios, apresentando desde os motivos
para o ensaio até a documentacao dos resultados, passando por construgao da bancada,
fabricacao do modelo a ser testado e equipamentos de aquisicao de dados. O diagrama

pode ser observado no anexo A.

Procedimento experimental

1. POSICIONAR CELULAS DE CARGA E ASA

Posicionar a asa a 1 metro do inicio da secao de teste e posicionar as células de
carga abaixo da tunel de vento, como ¢é apresentado na Fig. 39, sendo uma para

obter sustentagao e outra arrasto.

Figura 39 — Posicionamento das células de carga de sustentacao e arrasto.
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2. CALIBRACAO DE VELOCIDADE

Durante a utilizacao do tunel de vento, houve uma atencao com relacao as veloci-
dades, que nao podem ser aplicadas no sistema de controle imediatamente, neces-
sitando atingir a velocidade desejada de pouco a pouco, seguindo o mesmo método
para desligar o tunel. As velocidades foram acompanhadas utilizando o tubo de pitot

presente no sistema, nas Fig. 40 e 41.

= o bt |
DADOS DO AMBIENTE EQUIPAMENTO TESTADO CARREGAR ‘

Umidade do ar: 27.000 % Rotagao: 2278.0 rpm Velocidade referéncia:

‘Torque: 168.00 Nm. 294.00 rpm

Figura 40 — Software de controle do tunel. Figura 41 — Tubo de pitot do ttnel.

3. COLETA DOS DADOS

Os dados sao coletados pelo arduino, sendo o ensaio realizado 3 vezes para cada

angulo de ataque.

4. CORRECAO DOS DADOS

Os valores obtidos na célula de carga sao processados, aplicando o erro instrumental

e obtendo média e desvio padrao dos resultados.

5. ANALISE DOS DADOS Sio obtidos as cargas de sustentacio e arrasto, com
eles sao gerados graficos de Cf, = f(«a) e Cp = f(«), possibilitando a comparagao

com o método dos painéis e analitico.

Processamento de dados

Visando uma otimizagdo de tempo e de ensaios, foi desenvolvido um codigo uti-
lizando a modelagem de escoamento nominalmente conectado, que com poucos pontos
antes e depois do estol consegue-se prever a curva Cy. Assim o tempo gasto fazendo en-
saios para cada angulo é reduzido, uma vez que se faz necessario menos ensaios. Mas
vale salientar que existe um erro associado, sendo indicado para obter resultados prelimi-
nares. A metodologia semi-empirica adotada se baseia no uso da inclinagao da curva de
sustentagao e do valor de Cpr,4, (TRUONG, 1993).

O coeficiente C72%! ¢ definido na Eq. 3.5:

CLem = C3(1+4/f)a (3.5)
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Onde Cf é uma constante e o ponto de separacao f é definido como apresentado na Eq.
3.6:

= { 1 —03explla—aq)/s1] :a< oy (3.6)

0.04 + 0.66exp[(av — 1) /s9] : v > g

Onde s; e sy sao constantes e oy é igual a a,,.

O cédigo proposto se encontra no apéndice D.
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4 Resultados e Discussoes

4.1 Estudo Analitico

Nessa se¢ao sao apresentados os resultados obtidos com método analitico da linha
sustentadora. E importante notar que os resultados obtidos mostram a distribuicdo de

sustentagao assim como a curva Cp = f(«).

Com relagao aos dados de entrada do método, Tab. 1, eles sao obtidos com in-
formagoes do perfil utilizado na asa e caracteristicas geométricas da asa. Utilizando 19
segmentos, foi obtido 2,0286 de Cp,.4., obtendo uma sustentacao de 114,6718 N, como

retratado nas Fig. 42 e Fig. 43 respectivamente.

Tabela 1 — Dados de entrada para método da linha sustentadora.

S(m*) AR w; (°) % O, (9)

0,288 12,821 15 6,3534 -7

Lift distribution
2.5 T T T T T T

Lift coefficient

0 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Semi-span location [m]

Figura 42 — Distribuicao de sustentacao Cp = f(x).
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Lift distribution [N]

140 T T

120

100

(0]
o

Lift force [N]

40

20

O 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Semi-span location [m]

Figura 43 — Distribuigao de sustentagao L = f(z).

Quando alterado os valores de incidéncia da asa (w;) pode-se obter a curva Cp,
X «, como ¢ exposto na Fig. 44, nela é possivel visualizar a comparagao entre o método
analitico da linha sustentadora e o método dos painéis aplicado no software XFLRH®.
Como esperado, o método analitico nao consegue descrever bem a curva, contudo, ele

consegue apresentar com fidelidade os valores de C;, em oo = 0 e CLs0-

Comparacéo entre XFLR5 e LLT

3
25+ .
2 - -
151 .
-
o
1 - -
05 .
0 ——
LLT
—%— XFLR5
_05 1 1 1 1 1 1
-10 -5 0 5 10 15 20 25

a[]

Figura 44 — Comparacao entre solucao analitica e solugao numérica
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4.2 Estrutura da balanca

Seguindo os resultados obtidos nos estudos analiticos, foi utilizado o APDL da
ANSYS® para observar a deformacao no eixo que suportara a asa, tendo como dados de
entrada as informacoes disponiveis na Tab. 2. Os resultados mostram que a deformacao
maxima do eixo é de 0,17098 mm, como apontado na Fig. 45. O resultado comprova a
resisténcia do eixo para o ensaio, assim como demostra como serd a deformagao, possi-
bilitando visualizar a carga que sera adquirida na posicao em que a célula de carga sera

posicionada.

Tabela 2 — Dados de entrada para APDL.

Comprimento ¢ ¢ine  Mbdulo de Young E  Densidade p

9 2 3
(m) (mm) (mm) (10°N/m?) (kg/m”)
1,5 12,70 8,70 193 7750
NODAL SOLUTION ANSYS
R19.0
STEP=1 S —
auB =1 Academic
TIME=1 oCT 3 2018
UsuM (BVG) 11:04:43
RSYS=0
DMX =.017038
SMX =.017038
M
1D S
T
0 .0038 .007599 .01139% .015198
.0019 .005695 .009455 .013255 .017058
Longarina Carregamento Distribuido

Figura 45 — Analise estrutural do eixo sobe efeito da distribui¢ao de sustentacao.

Com os resultados do APDL foi feito o desenho técnico da bancada, o desenho se
fez necessario para construir com exatidao os componentes necessarios, no apéndice C é

possivel com detalhes o projeto da bancada.
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Seguindo a proposta da secao 3.3, foi utilizado aluminio estrutural 20x20 mm,
utilizando cantoneiras para unir as partes, como ¢é retratado na Fig. 46. Como esperado,

a estrutura é de facil montagem e apresentou uma boa estabilidade.

e

"

ey

E—
jui= > 1)
r——
[ o]
“
e
L —

oy

2
Ny

Figura 46 — Estrutura da bancada.

4.3 Automatizacao

O movimento da asa esta sendo controlado por codificagdo em linguagem de Ar-
duino, o cédigo utiliza-se de uma biblioteca especifica criada para controle de motor de
passo. O algoritmo é capaz de girar o motor com 1° de resolugao, lembrando que isso é
possivel com a utilizacao do driver de alta performance, uma vez que cada passo do motor

gira 1,8°, entao esta sendo utilizado micro passo para obter o valor requerido.

Foram feitos teste com o motor sem e com o eixo da asa, em ambas as situagoes os
testes foram realizados com éxito. Os ensaios comprovaram a premissa da relagdo torque
e velocidade abordados na secao 3.3, apresentando a alta performance do driver, uma vez
que possibilitou movimento com exceléncia e nao foi possivel notar um vibracdo com o
movimento das bobinas do motor de passo, nas Fig. 47 ¢é possivel visualizar o sistema em

utilizacao, tendo a aplicacao de fonte, driver, Arduino e software controlador.
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Figura 47 — Teste do sistema de automatizagao de angulo.

Para os teste com o sistema acoplado a estrutura, foi possivel ver que aparato
suporta os esforcos exigidos pela estrutura, sendo que no caso da asa ha uma movimen-
tagao precisa. Na Fig. 48 pode-se visualizar a bancada junto com a asa e o sistema de

automatizacao.

Figura 48 — Teste do sistema de automatizagdao de angulo junto com a bancada.
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4.4 Modelos de teste

Como apontado para criacdo do modelo de teste, foi feita a impressao 3D da
asa utilizando PLA, assim como é apresentado na Fig. 49. A impressdo demorou um
pouco mais de 19 horas para ser concluida, apresentando irregularidades na superficies
externa e dificuldade para retirar os suportes criados nos furos que recebem os pinos.
Porém com relagao as irregularidades, foram contornadas com polimento via spray de
alcool isopropilico e acabamento com lixa, tatica utilizada por profissionais no ramo de
impressoes 3D. Com relacao aos suportes, eles podem ser retirados com auxilio de uma

micro retifica, conseguindo ter o acabamento desejado, como é evidenciado na Fig. 50.

Figura 49 — Sec¢oes de asa impressas em PLA.

Figura 50 — Furo para juntar secoes.
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Para o acabamento com a lixa, houve um pouco de dificuldade para trabalhar com
o PLA, muito devido a temperatura que o corpo assumia, tendo que parar por alguns
instantes o processo para resfriar o material, outro ponto notado foi com a relacao a
dureza do material, o qual apresentou uma certa resisténcia a lixa. A utilizacdo de uma
micro retifica também foi testada em uma se¢do, contudo, sua alta velocidade provocou
derretimento do material, deformando a secao. Junto ao processo com a lixa foi feito
a utilizacao do éalcool proposto, os resultados podem ser visualizados na Fig. 51 a qual

apresenta uma impressao utilizada para testar os processos de acabamento.

Figura 51 — Secao para teste de acabamento.

Ficou claro na Fig. 51 que o processo com lixa e alcool nao foi suficiente para
dar o acabamento desejado na asa, uma vez que, que é possivel notar imperfeicbes em
regides criticas do perfil, como bordo de ataque, CA e bordo de fuga. Com esses resultados
foi necessario aplicar uma camada de entelagem sobre a superficie, garantindo assim um
melhor acabamento na asa, esse técnica mostrou uma certa dificuldade, sendo necessario

faze-lo em duas pessoas. Na Fig. 52 é possivel ver o resultado da entelagem.

Figura 52 — Asa entelada.

Em relacao a asa laminada, ficou claro a sua facilidade de fabricacao, ainda mais
quando comparamos com o método de impressao 3D, as se¢Oes sdo feitas com muita

facilidade e geram um acabamento bom. A resina junto a fibra proporcionam na asa uma
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alta resisténcia mecanica atrelado a uma massa baixa, sendo muito inferior ao modelo de

PLA.

Apoés o processo de cura nao foi necessario fazer tratamento na superficie, sendo
necessario corrigir com uma micro retifica a rebarbas da resina. Na Fig.53 ¢é possivel

observar o resultado da laminacao.

Figura 53 — Asa de fibra de vidro.

4.5 Sistema de aquisicao de dados

Primordialmente foi feita uma calibracao para as células de carga, utilizando um
corpo com massa conhecida. Com os dados obtidos no ajuste foi possivel comparar o erro
do datasheet com o valor encontrado no teste, os valores mostraram que o erro maximo
da célula foi de 0,052%, um resultado dentro do limite esperado para os ensaios, uma vez
que o erro dos ensaios nao podem ser maiores que 0,1% (BARLOW W. H. RAE, 1999).

A taxa de amostragem obtida foi de 500Hz, como pode ser observado na Fig. 54,
os valores adquiridos sao referentes a célula de carga que capta a sustentacao, sendo esses

valores para o o = 0°.
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Valores de L em « durante 1[s]
36.97 T T T T T T T

36.965
36.96
36.955

36.95

L[N]

36.945

36.94

36.935

36.93

36.925 L L L L L L
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Tempo [s]

Figura 54 — Valores de sustentacdo em a = 0° em 1 [s]. Média de 36,9304 [N] e 0,0208 de
desvio padrao.

4.6 Dados obtidos nos ensaios

As condic¢oes de operacao da secao de teste estdao indicadas na Tab. 3, o niimero
de Reynolds obtido foi de 119.274E403. Esses dados sao utilizados para comparar os

resultados obtidos no método analitico e método dos painéis.

Tabela 3 — Propriedades do escoamento no interior do tinel de vento.

Temperatura (K) Densidade (kg/m?®) Velocidade do ar (m/s)
301,150 £ 0,050 1,176 £ 0,003 14,875 + 0,300

4.6.1 Progressao de estol

Ao longo dos ensaios, foi feita a utilizacdo de barbantes na asa, com isso nas Fig.
55 e 56 ¢é possivel ver o estol, mostrando o descolamento da camada limite, a qual é
notada devido a turbuléncia analisada nos barbantes. O método possibilita um estudo
com relagao a progressao de estol da asa, identificando a posi¢ao do seu inicio e do fim,
assim pode ser avaliado se com o inicio do estol os comandos de aileron serao perdidos
primeiro, os resultados ajudando também a comparar os valores adquiridos nas células de

carga, mostrando se os valores adquiridos possuem légica.
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Figura 55 — Asa em a = 0°. Figura 56 — Asa em a = 17° (estolada).

Com o método de modelagem de escoamento nominalmente conectado foi possivel
obter resultados preliminares dos coeficientes de sustentacao, assim sendo possivel visua-
lizar o comportamento da curva Cr, = f(«), a Fig. 57 apresenta os valores obtidos com os
angulos de ataque -5°, 0°, 5°, 10°,12°, 13°, 15°,17° e 18° comparados com a curva obtida
no XFLR5®, com a analogia das curvas foi possivel perceber se era necessario fazer al-

gum ajuste no ensaio, mas como os resultados foram similares nao foi necessario nenhuma

COITeCao.
C, =f(a)
2 -
151
1 -
|
O
05
0
¢ Pontos coletados
Método aproximado
_ P XFLR5
_0.5 1 1 1 1 1 1 1
-10 -5 0 5 10 15 20 25

Figura 57 — Comparativo da curva C = f(«) obtida na modelagem de escoamento no-
minalmente conectado e no XFLR5®.
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4.6.2 Coeficiente de Sustentacao

Os valores adquiridos na célula de carga de sustentacao foram obtidos com éxito
para os angulos de -15° a 18°, tendo uma variacao de 0,5°. Na Tab. 4 é apresentado alguns

valores de C, importantes em um projeto de asa.

Tabela 4 — Dados importantes de Cy, obtidos experimentalmente.

ClLmas Crmaz [°] Crema=0 Cr—o [°]

Experimental 1,9188 =+ 0,0036 14,5000 £ 0,0036 0,9697 = 0,0018 -7,0000 £ 0,0018
Mét. Paineis  1,9581 + 0,0024 15,5000 + 0,0013 0,9332 + 0,0024 -7,0000 £ 0,0012

Quando comparamos os resultados experimentais com os obtidos no método dos
painéis, podemos notar a diferenca no angulo de estol e no valor de Cp,,s, mostrado
na Fig. 60, além de que o método matematico nao consegue ter um resolucao estavel
em alguns pontos, assim como ¢ apresentado na Fig. 59. Isso mostra que por mais que o
procedimento dos painéis apresente similaridade com relagao a curva experimental, é claro
que existe diferengas, chamando mais atencao para a posi¢ao do estol, que nos ensaios

apresentou-se em um « menor que o método comparado na analise.

2 T T T

Método dos painéis

—S— Curva experimental

Zoomem 11°< a < 18°

10 15 20

a [l
Figura 58 — Comparagao entre as curvas Cp = f(«) experimental e método dos painéis,
e zoom na regiao de estol.
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Método dos painéis
—S— Curva experimental

15

Zoomem -13° < o <-7°

0.5

Figura 59 — Comparacgao entre as curvas C, = f(a) experimental e método dos painéis,
e zoom na regiao C'p, negativo.

Para o método analitico fica evidente que nao é possivel descrever a sustentagao
com boa precisao, ainda mais quando analisamos o comportamento do estol, assim como
mostrado na Fig. 60, por mais que o método consiga encontrar o valor de C}, igual ao
Crmas experimental, ainda nao é conclusivo se ocorrera o estol depois desse valor. B
perceptivel que o estudo analitico é interessante para obter distribuicoes de sustentagao

utilizando os valores experimentais, sendo indicada apenas para estudos iniciais de projeto

aerodinamico.
C, =f()
25 T T T T T T T
Método dos painéis
s —©— Curva experimental i
Curva analitica
15 7

Zoomem11°< a <}8°

0.5

12 14 16 18
'l 1 1 1 1 1 1 1

15 -10 5 0 5 10 15 20 25
a ]

Figura 60 — Comparagao entre as curvas C, = f(a) experimental, método dos painéis e
método analitico, com zoom na regiao de estol.
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4.6.3 Coeficiente de Arrasto

Para o caso do arrasto, os dados experimentais apresentaram drag counts! supe-

riores a 1750 de diferenga com os valores analiticos. A grande diferenca ji era esperada,

pois a linha sustentadora s6 consegue obter valores de arrasto induzido, sendo apenas

uma parte do arrasto total. Pelo métodos dos painéis aplicado pelo XFLR5® percebe-se

uma maior semelhanca nos resultados, isso porque o software utiliza interpolagao com os

resultados do perfil e ainda considera arrasto viscoso, mesmo assim a diferenca é existente

e perceptivel assim como é apresentado na Fig. 61 aqual apresenta a diferenca entre os

dados obtidos em tinel de vento, pela linha sustentadora e pelo método dos painéis.

0.3

0.25

Figura 61 — Comparagao entre as curvas Cp = f(«) experimental,

Cp =f(a)

Método dos painéis
—&— Curva experimental
—2&A— Curva analitica (CDi)

método analitico.

25

método dos painéis e

Com os dados obtidos foi possivel obter a polar de arrasto da asa estudada, a Fig.
62 retrata a eficiéncia do modelo, sendo em Cf, = 0,81943 e C'p = 0,03867 o ponto de

eficiéncia maxima (Fy,..). A Fig.62 apresenta a polar de arrasto obtida.

" Drag count é igual a Cp de 0,0001.
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Polar de Arrasto

2 T T T
15 —<— Curva experimental ]
o Emax = CL/CD =21,1762
1r _
-
O
05 _
or i
0.5 L L L L 1
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3

Figura 62 — Polares de arrasto C, = f(Cp) experimental.

4.6.4 Erro experimental

No decorrer dos ensaios o parametro de parada do teste ocorria com a estabilidade
de dados obtidos no DAQ), sendo no inicio observado uma maior discrepancia de resultados
amostrados devido a transicdo de velocidade do tunel de vento, sendo no final observado
uma estabilizagao de dados. Os erros obtidos nos coeficientes de sustentacao e arrasto sao
apresentados na Fig. 63 e 64, sendo 0,0040 o erro médio para os dados de sustentagao e

0,0052 o erro médio dos dados de arrasto.

Erro experimental C, = f(«)

2 T T T T T T
151 1
1k .
iy Zoomem 11° < o < 18°
O
05 1.9
O -
1.82
_0 5 1 1 1 1 12 1 14| l|6
-20 -15 -10 5 0 5 10 15 20
all

Figura 63 — Erro experimental em Cp = f(«).
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Erro experimental Cp = f(«)

0.3 T T T T T
Zoomem -5°< a <-1°
0.04
0.25 E
0.035
02k 0.03 i
-l
QO 015f E
0.1r E
0.05 E
O 1 1 1 1 1 1 1
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

Figura 64 — Erro experimental em Cp = f(«).

4.6.5 Comparacao de Modelos de teste

Os ensaios foram conduzidos para dois tipos de modelo de teste, assim como apon-
tado anteriormente. As diferenca de resultados é muito baixa, se compararmos os resulta-
dos de arrasto pode-se notar na Tab. 5 que o maior valor é de 22 drag counts de distingao,
sendo a diferenca média de 7,77 drag counts. Com isso, podemos ver que o contraste de

superficies nao influéncia muito nos resultados.

Tabela 5 — Dados importantes de Cp obtidos experimentalmente para os modelos de teste.

Asa de PLA Asa de fibra de vidro

Cbmaz 0,28818 0,29040
& Dmaz [o] 18 18
Cbmin 0,02637 0,02657

A Dmin [O] ‘575 -5,5
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5 Conclusao

Com a realizagdo dos ensaios foi possivel obter os dados experimentais proposto,
sendo alguns deles 1,9188 de CLsz, Comse = 0,28818 ¢ C,/Cp = 21,1762. Os resultados
de sustentacao apresentaram que o método dos painéis consegue descrever a curva da
asa, contudo nao tem o mesmo angulo de estol e valor de Cp,.4., sendo valores que
devem ser considerados no projeto aerodinamico. Para os dados de arrasto, houve grande
divergéncia com os métodos utilizados pelo XFLR5® e pelo analitico (CDi), o arrasto
obtido experimentalmente foi superior, sendo esses valores ja esperados pois no estudo
experimental tém-se a presenga do arrasto total. Porém mesmo com a grande diferenca

de valores as curvas de arrasto exibiram sentido entre elas.

Como esperado os resultados mostram a real necessidade dos ensaios experimen-
tais, sendo eles capazes de apresentar resultados mais fiéis com a realidade. Quando ana-
lisamos os valores da polar de arrasto, fica nitido que os valores de eficiéncia obtidos
no XFLR5H® e analiticamente sao bem superiores a realidade, ou seja, exibem um valor

superestimado, podendo prejudicar um projeto aerodinamico de asa.

Para os estudos feitos com a asa de PLA e de fibra de vidro foi possivel perceber
a versatilidade da bancada, possibilitando uma acessibilidade de receber diferentes tipos
de modelos de teste. A resolucdo de dados obtidos pelas células de carga foi suficiente
para obter um drag count, podendo concluir por meio de comparacao de resultados que
a asa de fibra de vidro é mais eficiente para obter os dados aerodindmicos, que por mais
que os resultados nao apresentem grande diferenga, o ponto fundamental da escolha se da
pelo método de fabricacao e custo, que no caso da asa de PLA tém-se um alto custo de

material e um gasto de tempo elevado para impressao e acabamento final.



Capitulo 5. Conclusdo 7

5.1 Sugestdo de Trabalhos Futuros

Com a bancada fabricada e o resultados obtidos pelo autor, sugere-se para traba-

lhos futuros:

o Realizar estudos em CFD do mesmo modelo de asa para comparar os resultados
obtidos.

o Aprimorar a bancada para obter dados de momento, possibilitando a geracdo de

banco de dados completos de asas.
o Realizar ensaios com superficies de comando e hipersustentadores.
o Fabricar estrutura para obter distribuicdo de pressao do modelo de teste.

» Realizacao de estudos mais aprofundados com relacao a progressao de estol, utili-

zando CFD e ensaios experimentais.
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clc

clear all

close all

N = 1150; %number of segments - 1
S =0.488; $ m"2

AR = 12.821; S%Aspect ratio

lambda = 1; %Taper ratio

alpha twist = -0.2; %Twist angle (degq)

i w = 15; %wing setting angle (deq)

a 2d = 6.3534; %1ift curve slope (l/rad) 1.8*pi* (1+0.8* (tmax/c))
alpha 0 = -7; %zero-lift angle of attack (deg)

b = sgrt (AR*S); % Wing span (m)

MAC = S/b; % Mean Aerodynamic Chord (m)

Croot = (1.5* (1l+lambda)*MAC)/ (1l+lambda+lambda”2); %root chord

theta = pi/ (2*N) :pi/ (2*N) :pi/2;

alpha = i wtalpha twist:-alpha twist/(N-1):i w; % segments angle of
attack

z = (b/2)*cos (theta) ;

c = Croot * (1 - (l-lambda)*cos(theta)); % Mean Aerodynamics Chord at
each segment (m)

mu=c * a2d/ (4 * b);

LHS = mu .* (alpha-alpha 0)/57.3; % Left Hand Side

o

% Solving N equations to find coefficients A(i):

for i=1:N
for j=1:N
B(i,j) = sin((2*j-1) * theta(i)) * (1 + (mu(i) * (2*3-1)) /
sin(theta(i)));
end
end

A=B\transpose (LHS) ;
for i = 1:N

suml (i) = 0;

sum2 (i) = 0;

for j =1 : N

suml (i) = suml (i) + (2*3-1) * A(J)*sin((2*j-1)*theta(i));
sum2 (1) = sum2 (i) + A(J)*sin((2*j-1)*theta(i));

end

end

CL = 4*b*sum2 ./ c;

CL1=[0 CL(1) CL(2) CL(3) CL(4) CL(5) CL(6) CL(7) CL
y s=[b/2 z (1) z(2) z(3) z(4) z(5) z(6) z(7) z(8) z(
figure (1)

plot(y_s,CLl,'-0")

grid minor

title('Lift distribution')

xlabel ('Semi-span location (m) ')

ylabel ('Lift coefficient')
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| 3k sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk skok skok

!*Pré processamento™
!*******************

finish
/clear

/Title, Longarina Carregamento Distribuido Método de Schrenk
/Filname, Longarina Carregamento Distribuido Método de Schrenk,0

/PREP7

b=0.96*2 !Envergadura

F=13%9.81 !Forga total [N]

lambda=1  !Razdo de aspecto

inicio=1

n=1000

final=n+2

pi=3.1416  !numero de divisdes de elementos
Length=0.96 !Comprimento [m]

K,1,0,0,0 !Keypoints !Sdo os pontos da viga
K,2,0.25,0,0

K,3,0.50,0,0

K.4,Length,0,0

L,1,2  !Faz uma linha entre os keypoints
L,2,3

L,3,4

ET,1, BEAM188 !Tipo de elemento Viga (Elemento Unidimensional)
Keyopt,1,3,2 ! forma quadréatica nos resultados (Interpolacao)
MP.,EX,1,7.3229¢9 !'Moddulo de Elasticidade

MP,PRXY,1,0.33 ! Poisson's ratio

MP,DENS,1,490 !'Densidade

!Basta tirar o sinal de '!' da frente de cada conjunto de comandos, sdo eles: Sectype, Secdata.

!Canal

!ISECTYPE,1,LBEAM,CHAN !Tipo de se¢ao Transversal
ISECDATA,15¢-3,15¢-3,37.845¢-3,6e-3,6¢e-3,6e-3 !Dimensoes da secdo Transversal
!Quadrada

ISECTYPE,1,.BEAM,RECT
ISECDATA,15¢e-3,37.845¢-3,0,0

!Quadrada Vazada

ISECTYPE,1,BEAM,HREC
ISECDATA,15¢-3,37.845¢e-3,6¢e-3,6¢e-3,6e-3,6e-3
Circular

ISECTYPE,1,BEAM,CSOLID

ISECDATA,37.845¢-3,0,0

!Circular Vazado

SECTYPE,1, BEAM,CTUBE



SECDATA,15.9225¢-3,18.9225¢-3,0

'

ISECTYPE,1,BEAM,I
ISECDATA,15e-3,15¢-3,37.845¢-3,6¢-3,6¢-3,6¢-3

LESIZE,ALL,Length/n, ! Tamanho dos elementos

LMESH,ALL ! Mesh line ALL
FINISH

!*********

1*solucdo*

!*********

/SOLU

ANTYPE,0 ! Seleciona Analise Estatica

DK,1,ALL,0, ! Apoio keypoint 1

!Carregamento Distribuido Sustentagdo
*do,y,inicio,final, 1
Elip=((4*F)/(b*pi1))*sqrt(1-((2*((y-2)*(Length/n)))/b)**2) !Carregamento Eliptico

Trap=((2*F)/((1+lambda)*b))*(1+((2*((y-2)*(Length/n)))*(lambda-1))/b) !Carregamento Trap
SFBEAM,y,2,press,-1*(Elip+Trap)/2,-1*(Elip+Trap)/2
*enddo

SOLVE
FINISH

| 3k sk sk st sk sfe s st ke ske s skeoskeosie sk sk sk

!*pos processamento™
!*******************

/POSTI1
!deformada:
PLDISP,2 !Plota a deformagao

PLNSOL, U,SUM, 0,1.0 !Plota a deformac¢do com cores
PRNSOL,U,Comp
prdisp  !Imprime deslocamentos

Imomento fletor:

'ETABLE,Mom_zi,SMISC, 3
'ETABLE,Mom_zj,SMISC, 16
'PLLS,Mom_zi,Mom_zj,1,0

!Cortante:

IETABLE,Qxy i,SMISC, 6
IETABLE,Qxy j,SMISC, 19



'PLLS,Qxy 1,Qxy j,1,0
limprime os deslocamentos
Iprdisp

Ipresol,f !imprime forgas de reacdo em cada elemento
Ipresol,m !limprime os momentos de reagdo em cada elemento

finish
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APENDICE D - Cédigo de Processamento
de dados



% Modeling Static Stall - Using attached factor

tic;
clc; clear; close all;

$% Static data
AocA 1=[0 5 10 13.4 15 17.5 20 25 30];%Inserir Valores de alpha
Cl 1=[0 0.68 1.11 1.36 1.19 1.08 1.05 1.02 0.97]; SInserir Valores de Cl
% load Static Lift Boeing
% load pag 75
% AOA l=data(:,1); Cl 1=data(:,2);
[CLL,ang] = Attach CL(AocA 1,Cl 1);

%% Plot

figure (1)
scatter(AoA 1,Cl 1,'*k")
hold on

grid on

plot (ang,CLL, 'm")

toc;



function [CLL,ang] = Attach CL(AocA 1,Cl 1)
%$Essa funcdo determina o adngulo de ataque e o coeficiente de sustentacéo
$para o caso estatico usando o degree of attachment f

%% Modeling f
% Important parameters
indl=find(Cl_1l==max(Cl_1));
as=AcA 1(indl); % Stall angle

ang=linspace (min (AcA 1),max (AoA 1),10*max (AcA 1)+1);
f=zeros (1, length (ang));
Cla=(diff(Cl_1)./diff(RoA 1)); % dCl/d alpha

S1=0.07;
52=150;
for al=1l:1length (ang)
if ang(al)<= as
f(al)= 1-0.3*exp((ang(al)-as)/S1);
if f(al) <= 0.996
% Quando f é menor do que esse valor, da problema na

modelagem.
f(al) = 0.999;
end
else
f(al)=0.04+0.66%exp ((as-ang(al))/S2);
end
end

o

% Struct que tem os adngulos dividos
for al=2:length (AcA 1)

K(al) .ang=find(ang<=AoA 1(al));
end

o

% Struct que contém os a0

for al=1l:length(RoA 1)-1
K(al).a0=(Cla(al)*AoA 1(al)-Cl 1(al))/Cla(al);
end

$%% Modelagem do coeficiente de sustentacéo
% O vetor 1 é declarado sozinho.
CLL1=Cla(l) * (ang(K(2) .ang)-K (1) .a0) .*(0.5* (1+sgrt (£ (K(2) .ang)))) ."2;
% Continuacédo até o vetor final
for al=2:1length(AcA 1)-1
K(al) .CL=Cla(al) * (ang(K(al+l) .ang(length(K(al) .ang)+1l:end)) -
K(al) .a0)...
.*(0.5*% (1+sgrt (f (K(al+l) .ang(length (K(al) .ang)+l:end))))) ."2;
end

[

% Correcdes quando o AoA é maior do que as
index=zeros (1, length(AoA 1)-1);

Q

var=zeros (1, length(index)); % Vetor que tem os valores de a0



for

end

for

end

for

end

[

al=1l:length (index)
var (al)=K(al) .a0;

al=1l:length (index)
if var(al) <= 0
index (al)=1; %
else
index (al)=2; %
end

al=1:length (index)
if index(al) ==
K(al) .CL=K(al)
else
% Quando for o
% valor maximo
K(al) .CL=K (al) .
end

°

Caso quando AoOA <= as

Caso quando AoOA > as

.CL;

caso 2, somar com o valor do Cl 1 e diminuir pelo
do atual Cl da struct
CL+Cl 1(al)-max(K(al) .CL);

% Concatenando automaticamente os coeficientes de sustentacéao

n=length (AcA 1)-2; % Number of interactions
CL11=[]; % Initialize with null

for

k=2:n+1

CL11=[CL1l1, K(k).CL]

end

CLL=horzcat (CLL1,CL11);

end

’
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ANEXO A - Matriz de Ensaio

Define Purposes of experiment and Required Accuracies of the Results

h 4

Design the Experiment

Required output parameters
Methods to evaluate uncertainty
Test methods

Instrumentation needs

Accuracies required to meet needs
Mode! configurations
Measurements required
Corrections required and methods

g

Enumerate error sources and estimate effects of uncertainfies|

on results
YES

Results
Acceptable?

Improvements
be made?

h 4

Stop Proceed with Preparations|
Search for Alternative
to this test l

Start test and monitor
data

Results
Acceptable
?

NO Measurement NO

Froblem?

Solve .
‘ Problem Contin
Document Outcome
Include final evaluation of ,—| Purpose
uncertainty with random and -« YES Achieved
systematic contributions identified l—l ?

and quatifieid.

Figura 65 — Diagrama do processo de planejamento e execucao de ensaio experimental
(Barlow W. H. Rae (1999), adaptado).
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