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Resumo

Com o aumento do precgo do litro de combustivel para aviagao, aeronaves mais eficientes
ganham vantagem no mercado, e as novas aeronaves sao projetadas para desempenho
maximo. Esse estudo busca otimizar o alcance de voo de cruzeiro de uma aeronave seme-
lhante ao Cessna 172 SkyHawk, um monomotor de pequeno porte. A alteracdo sera feita
apenas no perfil aerodinamico da asa, usando o aerofélio NACA 2412. Foi realizada uma
revisao tedrica sobre as caracteristicas de voo da aeronave e os principios aerodinamicos
envolvidos na otimizagdo. A importancia da utilizagdo de um método numérico para des-
crever a transicao do escoamento laminar para turbulento é discutida neste trabalho. O
aerofolio NACA 64-012 foi escolhido como substituto do original devido as suas carac-
teristicas de escoamento laminar. As coordenadas desse novo aerofélio foram obtidas a
partir do software Javafoil, editadas adicionando-se o slotted flap no bordo de fuga da
asa no software SolidWorks, e posteriormente importadas para o DesignModeler, onde

foram preparadas para a simulagdo no Ansys Fluent. O modelo de turbuléncia escolhido
foi k —w — SST.

Palavras-chaves: Aerofélio. Camada limite. Otimizac¢ao. CFD.



Abstract

With the increase in the price of aviation fuel per liter, more efficient aircraft gain an
advantage in the market, and new aircraft are designed for maximum performance. This
study aims to optimize the cruise flight range of an aircraft similar to the Cessna 172
SkyHawk, a small single-engine aircraft. The change will be made only in the aerodynamic
profile of the wing, using the NACA 2412 airfoil. A theoretical review was conducted
on the flight characteristics of the aircraft and the aerodynamic principles involved in
optimization. The importance of using a numerical method to describe the transition from
laminar to turbulent flow is discussed in this study. The NACA 64-012 airfoil was chosen
as a substitute for the original due to its laminar flow characteristics. The coordinates
of this new airfoil were obtained from the Javafoil software, edited by adding the slotted
flap at the trailing edge of the wing in the SolidWorks software, and later imported into
the DesignModeler, where they were prepared for simulation in Ansys Fluent. The chosen
turbulence model was the k —w — SST.

Key-words: Airfoil. Boundary layer. Optimization. CFD.
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1 Introducao

1.1 Problematica

Nos ultimos anos, a concorréncia entre as empresas de aviagdo tem crescido ace-
leradamente, exigindo solugoes de engenharia inovadoras e eficientes de baixo custo dos
fabricantes de avides. Por conta disso, a eficiéncia das aeronaves e a consequente reducao
das emissoes de CO2 tornaram-se temas recorrentes nas discussoes entre as empresas e
as autoridades reguladoras (ANAC, FAA, e EASA).

De acordo com estudos recentes (JAFARSALEHI; FAZELEY; MIRSHAMS, 2016),
um projeto de design baseado em uma metodologia classica geralmente envolve muitas
reiteragoes, tornando o processo lento e, em muitos casos, insuficiente para alcancar o
resultado 6timo desejado. Para superar esses desafios, é necessario utilizar ferramentas
que agilizem a concepc¢ao de designs otimizados. Nesse sentido, a simulacdo CFD pode

ser utilizada para otimizar o design de forma mais rapida e econdémica.

1.2 Contextualizacao

O Cessna 172 é uma aeronave extremamente facil de pilotar. Essa aeronave é muito
estavel, 6timos para quem busca voo tranquilos. E uma aeronave pequena para quatro
pessoas incluindo os pilotos e passageiros. Ele possui asa alta possibilitando operar em
pistas curtas e mal preparadas (saibro, cascalho, grama etc.), além de proporcionar uma

vista panoramica para seus passageiros e tripulantes.

Por causa de todas essas qualidades ela se tornou a aeronave mais vendida no

mundo com mais de 45 mil exemplares construidos.

O Cessna 172 utiliza um aerofdlio simples do tipo NACA 2412. Seus flaps sdo do
tipo slotted (fenda), e defletem em angulo de até 40 graus (COMPANY, 1998).

Tendo em vista a sua aceitagao e reputacao adquirida, e a alta dos combustiveis

nos ultimos anos, foi realizado esse trabalho de otimizagao de uma aeronave similar a essa.

Embora existam varias disciplinas adversas envolvidas, todos os trabalhos buscam
desenvolver uma aeronave com o maior alcance possivel para uma certa quantidade de
combustivel junto a uma fabricagdo menos complexa e barata. Segundo (RAYMER, 2002),
quando se deseja maximizar o alcance de uma aeronave movida a hélice, pardmetros como
coeficiente de sustentacao e condi¢oes de velocidade de voo sdo dados em fung¢ao do arrasto

parasita, relacdo L/D, geometria das asas e altitude de voo, onde todos esses parametros
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impactam na poténcia requerida do motor diminuindo o consumo da aeronave.

Além de baratear o custo de operacido da aeronave, também ird mostrar o com-
promisso do fabricante com o meio ambiente entregando um aviao com menos emissao de

CO2, fator muito relevante no novo cenario mundial.

Diante dessas informacoes, esse trabalho consiste em otimizar aerodinamicamente
uma aeronave similar ao Cessna 172 SkyHawk, objetivando a maximizacao do seu alcance

durante o voo cruzeiro. Para isso, sera utilizado o método de simulagao CFD.

Com a otimizacao do aerofdlio, é esperado uma reducao de 20% do arrasto do
aerofolio, isso resulta, segundo a equacao 3.7, em um aumento de aproximadamente 16%

no alcance da aeronave.

1.3 Objetivos

1.3.1 Objetivos Gerais

Este trabalho tem como principal objetivo projetar um aerofélio laminar otimizado
para aumentar o alcance de uma aeronave similar ao Cessna 172 SkyHawk em voo de

cruzeiro.

1.3.2 Objetivos Especificos

Identificacdo das propriedades requeridas para o aerofdlio;

o Identificacdo dos métodos de desenho do aerofélio;

o Identificacao dos métodos de implementacao do slotted flap;
» Projeto do aerofdlio;

o Fazer uma revisao bibliografica completa dos fundamentos aerodindmicos inerentes

a esse trabalho;

e Criacao da geometria do aerofélio usando o o software SolidWorks e da malha de

simulacao no sofware Ansys Fluent;
o Simulacao do aerofélio no software Ansys Fluent;
o Comparar os resultados com os da aeronave original.
o Apresentar uma fundamentacao tedrica e o equacionamento do modelo SST;
o Demonstracao das malhas computacionais e dos parametros iniciais e de contorno;

» Exibicao das configuragoes utilizadas e do processo de convergéncia da simulacao;
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o Apresentacao e discussao dos resultados obtidos nas simulagoes numéricas;

o Conclusio final do trabalho realizado.

1.4 Abordagem metodologica

Para investigar os aspectos bésicos dos fenémenos aerodinamicos e os métodos
de modelagem de aerofélios, bem como suas limitacoes, inicialmente foi realizada uma
pesquisa bibliografica. Em seguida, foram coletadas informagoes sobre os impactos das
modificagoes feitas no aerofélio, gerando dados relevantes para a simulagdo numérica. Os

parametros da aeronave foram utilizados como condigbes de contorno para a simulacao.

A simulagdo numérica foi executada inteiramente usando o ANSYS (ANSYS,
2022). O ANSYS Design Modeler foi usado para criar a geometria, oferecendo ferramen-
tas para modelagem e preparacao da geometria. A malha computacional foi elaborada
no Fluent meshing e, posteriormente, transferida para o ANSYS Fluent, que realizou a
simulagao. Os parametros iniciais necessarios também foram transferidos. Este processo

foi repetido para todas as deflexdes de flap.

Os resultados das simulagoes numéricas foram comparados com os dados dos ae-
rofélios originais NACA 2412 e NACA 64012 sem modificacdo. A Figura 1 apresenta

graficamente o fluxo das atividades discutidas neste capitulo, facilitando a compreensao.
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Figura 1 — Organograma do trabalho. Fonte: Autor
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2 Fundamentacao Tedrica

Neste capitulo serao mostrados os conceitos basicos da dinamica dos fluidos, sendo

esses conceitos fundamentais para o entendimento dos fendmenos envolvidos nesse traba-

lho.

2.1 Fluido Newtoniano e nao Newtoniano

Newton, em 1687 na sua obra "Philosophiae Naturalis Principia Mathematica'es-
tudou os efeitos da viscosidade na dinamica dos fluidos e formulou a equacao de Newton
da viscosidade para escoamento unidimensional que relaciona as tensoes de cisalhamento

com as taxas de deformacao do fluido, equacao 2.1 .

du
Tey = N@ (2.1)

du

a0y ¢é a taxa de cisalhamento.

Onde 7 € a tensao de cisalhamento , 1 é a viscosidade e

A equacao 2.1 mostra que a tensao de cisalhamento é diretamente proporcional a
taxa de deformacao desse fluido. Esses fluidos que obedecem essa proporcionalidade sao
chamados de fluidos Newtonianos(ANDERSON;, 1999).

2.2  Fluxo Viscoso

No estudo das propriedades dinadmica dos fluidos, a viscosidade é uma das mais

importantes. E uma medida de resisténcia as tensoes cisalhantes e deformacao angular do

fluido.

Em muitas aplicagoes aerodinamicas, ignorar a friccao é uma decisdo bastante
razoavel, e o pressuposto de um fluxo inviscido leva a resultados uteis e razoavelmente
precisos. Contudo, em diversos outros problemas praticos, o efeito da fricgao é dominante,
em alguns fluxos o comportamento fundamental é governado pela presenca de friccao entre

o fluxo de ar e uma superficie sélida. (JR, 2015).

A figura 2 esquematiza um exemplo classico dessa situagao, mostrando o fluxo de
baixa velocidade sobre uma esfera. A esquerda vemos o campo de fluxo que existiria caso
o fluxo fosse inviscido. Nesse fluxo ideal sem friccao, as linhas de corrente sao simétricas;
incrivelmente, nenhuma forca aerodinamica é exercida sobre a esfera. A distribuicao de
pressao sobre a superficie dianteira compensa exatamente aquela sobre a superficie tra-

seira, entdo nao ha arrasto (ndo ha forga na diregdo do fluxo). Contudo, esse resultado
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e — B ———
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Fluxo sem fricgio: sem arrasto Fluxo real: arrasto finito

Figura 2 — Comparagao entre fluxo ideal sem friccao e fluxo real com os efeitos da fricgao

(JR, 2015)

puramente tedrico é contrario ao senso comum; na vida real, ha uma forca de arrasto sobre
a esfera que tende a retardar seu movimento. O fluxo real sobre uma esfera é apresentado
a direita na figura 2 (JR, 2015).

2.3 Escoamento compressivel e incompressivel

O escoamento pode ser classificado como compressivel e incompressivel, o es-
coamento incompressivel a massa especifica nao varia significativamente no espaco e
no tempo, enquanto que os escoamentos onde a variagdo da massa nao é desprezivel,

denominam-se compressivel (JR, 2015).

E importante salientar que a massa especifica de todo escoamento varia no es-
paco e no tempo, sendo assim, a incompressibilidade é uma aproximagao. Muitas vezes

escoamento de liquidos é tratado como incompressiveis e gases como compressivel.

Segundo (ANDERSON;, 2010), para escoamentos subsdnicos, é uma questao do
grau de precisao desejado se p serd tratado como uma constante ou variavel, enquanto que
para escoamentos supersonicos os aspectos qualitativos do escoamento sao tao diferentes
que a densidade deve ser tratada como variavel. Um escoamento pode ser, razoavelmente,

considerado incompressivel quando M < 0,3 e compressivel quando M > 0, 3.

A densidade p do elemento fluido mudara de acordo com a equagao 2.2.

P _ 1+ L_lMQ)l/(v—l) (2.2)

P 2
Para v = 1,4, essa variacao ¢ ilustrada na figura 3, onde p/po é plotado como uma
funcdo de M de zero ao fluxo sonico. Observe que em baixos niimeros Mach (subsénicos),
a variacao de p/po é relativamente plana. De fato, para M < 0,32, o valor de p se desvia
de po em menos de 5% e, para todos os efeitos praticos, o escoamento pode ser tratado
como incompressivel. No entanto, para M > 0, 32, a variacdo em p é maior que 5%, e sua
mudanga se torna ainda mais pronunciada a medida que M aumenta. Como resultado,

muitos aerodinamicistas adotaram a regra pratica de que a variagao da densidade deve ser
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contabilizada em numeros de Mach acima de 0,3; ou seja, o escoamento deve ser tratado
como compressivel (ANDERSON, 2010).

it A

5% variation

0.8

b =

—_—
ForM <03,
0.4 b— the variation
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M

Figura 3 — Variagao isentropica de densidade com nimero de Mach. (ANDERSON, 2010)

2.4 Camada Limite

OITITITTmT
Camada limite

LRI W

Figura 4 — Fluxo na vida real, com fricgao. (JR, 2015)

O fluxo na superficie adere a superficie devido a friccao entre o gas e o material
solido; ou seja, exatamente na superficie, a velocidade de fluxo é zero e ha uma regiao fina
de fluxo retardado na vizinhanca da superficie, como detalhado na figura 4. Essa regiao
de fluxo viscoso que foi retardado devido a friccdo na superficie é chamada de camada
limite. Dessa maneira, as propriedades do fluxo na borda externa da camada limite na
figura 4 podem ser calculadas a partir de uma analise de fluxo sem fric¢ao. Isso nos leva
a um ponto conceitual importante na aerodindmica tedrica: um campo de fluxo pode ser
dividido em duas regides, uma na qual a fric¢ado é importante (na camada limite préxima
a superficie) e outra de fluxo sem friccao (as vezes chamado de fluxo potencial), fora da
camada limite. O conceito foi elaborado originalmente por Ludwig Prandtl em 1904, e

revolucionou a aerodindmica teérica moderna (JR, 2015).
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Figura 5 — Crescimento da espessura da camada limite. (JR, 2015)

A espessura da camada limite cresce & medida que o fluxo avanga sobre o corpo;
ou seja, o fluxo é cada vez mais afetado pela friccao a medida que a distancia ao longo
da superficie aumenta. Além disso, a presenca de friccdo cria uma tensao de cisalhamento
sobre a superficie 7,,. Essa tensao de cisalhamento tem dimensoes de forca/area e atua em
uma direcao tangencial a superficie. Ambos 0 e 7, sdo quantidades importantes, e grande
parte da teoria da camada limite é dedicada ao seu calculo. Como veremos, 7,, da origem
a uma forca de arrasto chamada de arrasto de friccao de superficie, o que é mais uma
prova de sua importancia (ANDERSON, 2010)

Através das equagodes da camada limite de Prandtl, pode ser obtido o compor-
tamento do escoamento laminar no interior da camada limite. As equagoes da camada
limite de Prandtl foi posteriormente resolvidas por Blasius no caso de uma placa plana
com incidéncia de 0° considerando um escoamento bidimensional em regime permanente.
De acordo com (ANDERSON, 2010), é iniciado a dedugao das equagoes da camada limite
através da divisao do escoamento bidimensional e de um fluido newtoniano em duas re-
gides. Assim, tem-se que préximo a superficie da placa, o gradiente de velocidade (Ou/dy)
é grande, e na regiao distante da superficie, esse gradiente é pequeno. Outra hipétese ado-
tada é que a espessura da camada limite laminar (4) é muito menor que o comprimento
(1) da placa plana. Assim, com essa hipdtese e as consideragoes das regides do escoamento
sobre a placa plana, adimensionaliza-se as equacoes de Navier-Stokes. Este processo de
adimensiolizagdo permite que seja feita a analise da ordem de magnitude dos termos das
equagoes de balanco. Apds essa andlise, as equacoes de balanco podem ser escritas na

forma dimensional, como mostrado a seguir:

ou Ov
32+ 3y =" (2.3)

udu v  —10p  pd*v

or oy T pon oy

(2.4)

9p _

5 =" (2.5)

A equacdo 2.3 é a equagao da continuidade, na qual, v é a componente de velocidade

do escoamento na camada limite na direcao y. As equagdes 2.4 e 2.5 sao as de quantidade
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de movimento em x e em y, respectivamente. E a variavel p é a pressao no escoamento
na camada limite. A equagao 2.5 traz uma conclusdo importante: a pressao é constante
na direcao normal a superficie da placa, ou seja, a pressao do escoamento na dire¢ao y da
camada limite é a mesma que a do escoamento livre. Este conjunto de equagoes possuem

as seguintes condig¢oes de contorno:

y=0:u=0,v=0 (2.6)

y—o00:u— Usg (2.7)

Na condigao de contorno 2.6, tem-se que as componentes de velocidade do escoa-
mento na camada limite sdo nulas na superficie da placa plana. J& em 2.7, a componente

u tende a se igualar a velocidade do escoamento fora da camada limite.

2.5 Solucdo de Blasius para a camada limite laminar

De acordo com (ANDERSON;, 2010), H.Blasius obteve a solugao para o escoamento
em uma placa plana de comprimento infinito na sua tese de doutorado em 1908. Blasius foi
orientado por Prandtl. Blasius analisou um escoamento bidimensional e incompressivel em
uma placa plana com zero grau de incidéncia. Ele considerou a densidade e a viscosidade
dindmica como constantes nessas condig¢oes, dessa maneira, utilizando a equacoes 2.3, 2.4

e 2.5 e transformou as variaveis x e y em & e 1. Com isso temos:

E=ux (2.8)
n=y Z:’ (2.9)

Essa transformacao tem como objetivo fazer com que a haja apenas uma funcao
com 7 como variavel independente. Blasius considerou que o perfil de velocidade varia em

funcdo da varidvel n formando a fungao f(n) = u/Us até a borda da camada limite.

A solugao utiliza a definigdo de func¢do corrente (1) com intuito de satisfazer a

equagao de balanco 2.3. Denotando u e v em termos de 1, tem-se:

_ o
u=g (2.10)
v (2.11)

" ox
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Nas equacgoes 2.10 e 2.11 v é dada por:

= JvzUsxf(n) (2.12)

Com isso, ue v sao reescritas como:

oY Oyon ,

U= oy Uso f'(n) (2.13)
o1 oUy -

v=- 0= =g - ) (2.14)

As componentes da velocidade do escoamento passaram a ser definidas em fungao
de n a partir das equagoes 2.13 e 2.14. Substituindo estas equagoes na equacao 2.4 da

quantidade de movimento , chega-se na equacgao de Blasius:

2"+ ff"=0 (2.15)

Com as condigoes de contorno:

n=0:f=0,f=0 (2.16)

n—oo:f =1 (2.17)

A solucao da equagao 2.15 é representada na figura 6 na forma de f(n) = u/Vy
em funcao de 1. A curva da figura 6 é o perfil de velocidade e que é uma funcdo apenas

de n.

2.6 Influéncia do flap na camada limite

O flap é um componente aerodindmico presente nas asas de muitos avioes que
tem como funcdo aumentar a sustentacao durante pousos e decolagens. Ele é composto
por uma superficie estendida da asa que pode ser dobrada para baixo, permitindo que
a asa tenha uma maior area e consequentemente, maior sustentagao. Essa caracteristica
¢ fundamental para aumentar a seguranga dos voos em condigoes de pouca velocidade,

como € o caso dos pousos e decolagens.

Além disso, o uso do flap também influencia a camada limite, que é a camada
fina de fluido que recobre a superficie da asa e é responsavel por carregar a maior parte

da forga de sustentacdo. O aumento da sustentacao causado pelo flap é resultado da
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Figura 6 — Perfil de velocidade incompressivel para uma placa plana; solucao da equacao
de Blasius. (ANDERSON, 2010)

interacao entre a camada limite e o ar carregado de energia que passa pelo vao de passagem
entre a asa e o flap. Essa interacao faz com que o ar carregado de energia acelera o
fluxo no extradorso da asa, retardando o descolamento da camada limite e aumentando

o coeficiente de sustentacao Cf,.

Portanto, o flap é uma peca fundamental na aerodinamica de avides e tem um
impacto significativo na camada limite do aerofélio. Além de tornar os pousos e decolagens
mais seguros, ele também aumenta a capacidade de pousar em pistas curtas e ajuda a

reduzir o risco de acidentes durante essas fases de voo.

Interacting
flow
|

Flap boundary
e JYET

Slat boundary _\
layer  Slat—

i
Main Boundary Flap
wing layer

Figura 7 — Camada limite e sua interagdo com multiplos elementos (TULAPURKARA,
2005)

2.7 Escoamento laminar e turbulento

Em um escoamento laminar, as linhas de corrente sdo suaves e regulares e um
elemento de fluido se move suavemente ao longo de uma linha de corrente, geralmente,

o escoamento de fluidos com alta viscosidade e baixa velocidade sdo tratados como lami-
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nar. No entanto, em um escoamento turbulento, as linhas de corrente se dividem e um
elemento de fluido se move de forma aleatéria, irregular, tortuoso e com flutuagoes no
campo tridimensional de velocidade, escoamentos de baixa viscosidade e alta velocidade
geralmente sao tratados como turbulento (ANDERSON, 1999).

___.__—-——-—-—'_"'_—'_._'—._#_J
——
—
-
i i P i £

{a) Fluxo laminar

e e 53/

(b) Fluxo turbulento

Figura 8 — (a) Movimento suave de elementos de fluido em um fluxo laminar. (b) Movi-
mento tortuoso e irregular de elementos de fluido em um fluxo turbulento (JR,
2015)

Osborn Reynolds(1880), desenvolveu a equacao para calcular o nimero de Rey-
nolds (Re) para diferenciar de forma parametrizada se o escoamento era laminar ou tur-
bulento. Esse nimero ¢ adimensional e ¢ utilizado como um limiar entre os regimes de
escoamentos. Quando o nimero de Reynolds ¢é alto o escoamento é considerado turbulento
e quando baixo é laminar. A Equacao 2.18 permite calcular o nimero de Reynolds de um

determinado escoamento com base em suas propriedades.

_ PooVoolt
fhoo

Re (2.18)

Onde po, € a massa especifica do fluido, V, é a velocidade média, x é o comprimento

caracteristico em que o fluido escoa, e i, ¢ a viscosidade dinamica do fluido.

De acordo com os topicos anteriores, os efeitos viscosos criam uma camada limite
ao longo de uma superficie sélida em um fluxo. Uma das causas principais da formacao
dessa camada limite é a tensao de cisalhamento que é menor nos fluxos laminares do
que nos turbulentos. Devido a tensdo de cisalhamento ser menor nos fluxos laminares,
o arrasto também é menor nos fluxos laminares, por isso a importancia de manter ao

maximo o fluxo laminar sobre o aerofdlio.
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2.8 Descricao Lagrangeana e Euleriana

O termo "campo'refere-se a uma quantidade definida em func¢do da posicao e do
tempo em uma determinada regiao. Existem duas formas diferentes de representagao para
os campos da mecanica dos fluidos, a forma de Lagrange e a forma de Euler. A diferenca
entre essas abordagens estd na maneira como a posicdo no campo é identificada. Na
abordagem lagrangeana, as variaveis fisicas sao descritas para um determinado elemento
do fluido & medida que ele atravessa o fluxo. Sendo assim, as coordenadas z,y, z sdo
coordenadas do elemento de fluido, e sdo variaveis dependentes de ¢, uma vez que a
posigao de uma particula de fluido varia com o decorrer do tempo (WELTY; RORRER;
FOSTER, 2020).

Na abordagem Euleriana, as coordenadas x, y e z sao determinadas regioes do
espago, e sao variaveis independentes, ou seja, para uma determinada regiao do espacgo,
x, v e z nao dependem do tempo. Nesta abordagem, as propriedades do escoamento sao
descritas como fungoes das coordenadas espaciais e do tempo, e nao de uma determinada

coordenada de uma particula individual do fluido (WELTY; RORRER; FOSTER, 2020).

2.9 Equacao da quantidade de movimento

A equacao da quantidade de movimento ou segunda lei de Newton, é muito uti-
lizada na mecanica dos fluidos, ela relaciona a forca aplicada em uma particula e a taxa
de variagao da quantidade de movimento linear, seguindo a descri¢ao Lagrangeana (AN-
DERSON, 1999), como mostra a equagao 2.19.

_dP

F=_
dt

(2.19)

Segundo (ANDERSON;, 1999), é necessario aplicar a equagdo da quantidade de
movimento a um elemento infinitesimal, para mapear completamente o escoamento, par-

ticula por particula. Com isso, a equacao 2.19 por ser espessada pela equacao 2.20.

dv
dF = dm=—— 2.2
"t (220)

De acordo com o topico 2.7, a descri¢do Lagrangeana pode ser aplicada a aceleracao
da particula, que descreve a taxa de variagao da velocidade em relacao ao tempo. Quando a
aceleragao da particula e do volume de controle se coincidem no instante ¢ no ponto x, ¥y, z
permitindo assim, uma descricao da segunda lei de Newton na aproximacao Euleriana

(WELTY; RORRER; FOSTER, 2020), equacio 2.21.
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ov  oVu Vv  Vw
F=dm< 2.21
dF=dmar + 50 * o, T o (2.21)

Na equacao 2.21 a segunda lei de Newton é descrita na forma diferencial e vetorial.

Para analisar melhor a velocidade é necessario obter uma formulacao adequada
para o diferencial de for¢a do lado esquerdo da igualdade. As forcas que atuam em um
volume infinitesimal de fluido podem ser de superficie e de campo (WELTY; RORRER,;
FOSTER, 2020), como mostra a equagao 2.22.

oV oVu Vv  OVw

dFs +dF. =dm—+

ot T or T oy T os (222)

Analisando a figura 9, é possivel achar as tensoes de superficies na direcdo r em
todas as faces. De acordo com (WELTY; RORRER; FOSTER, 2020), para chegar até a
equacao 2.23 é necessario utilizar o tensor de tensoes, que representa as tensoes geradas
na superficie de um elemento infinitesimal, e aplicar a série de Taylor no centro do volume

infinitesimal, para as tensdes encontradas na figura 9.

s | Oy + aTw)alacalydz (2.23)

F. =
s (8x dy 0z
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Figura 9 — Elemento fluido em movimento infinitamente pequeno. Apenas as forcas na
dire¢do x sao mostradas. (ANDERSON;, 1999)

Para as direcoes y e z, obtém-se equacoes semelhantes, seguindo o mesmo passo a

passo mudando apenas as diregoes.
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OTyy  Ooyy n 0Ty

sy = ox dy 0z

Ydxdydz (2.24)

0Ty, 01y, 00,
2.2
E By + ER Ydzdydz (2.25)

dFs, = (
As equagoes 2.23, 2.24 e 2.25 descrevem as forcas de superficie nas trés dimensoes

do volume de controle infinitesimal.

Com relacdo as forcas de campo, ha apenas uma for¢a atuando em um escoamento

de fluido, que é a forca gravitacional, com isso temos as equagoes 2.26, 2.27 e 2.28.

dFey = mg, = (pdrdydz)g, (2.26)
dF., = mg, = (pdzdydz)g, (2.27)
dF,., = mg, = (pdxdydz)g. (2.28)

E possivel reescrever a equacao da segunda lei de Newton, utilizando a descricao
Euleriana, na forma diferencial para um volume de controle, devido ser uma equagao
vetorial, é possivel decompd-la em trés componentes escalares conforme as equagoes 2.29,
2.30 e 2.31.

004 0Ty N OT sz ou ou ou ou

=p(— 4 Uu— +v— +w— 2.2
Pt 5t o, T, e e e, T, (2:29)
OTey 00y,  OTy OV ov ov ov
PGy + pe + o + p —p(at+u8x+vay+waz) (2.30)
0Ty 071y, 00, ow ow ow ow
= p(— +u— +v— + w— 2.31
P9+ o Yoy T o P T U, TV (2:31)

Antes de aplicar as equacgoes 2.29,2.30 e 2.31 é fundamental expressar as tensoes
em termo do campo de pressao e velocidade. A partir daqui pode ser feita uma anélise
completa das relagoes do movimento do escoamento com as forgas envolvidas (ANDER-
SON, 1999).

2.10 Equacao de Navier-Stokes

Como discutido no tépico anterior, com a finalidade de descrever as equacoes da

quantidade de movimento, apenas usando os campos de velocidade e pressao, é essencial
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encontrar uma relacao direta entre o campo de pressao e velocidade com as tensoes envol-
vidas. De acordo com (ANDERSON, 1999) e (WELTY; RORRER; FOSTER, 2020), essa
relacao é encontrada através da proporcionalidade entre as taxas de deformagao angular

e suas tensoes. Esta relacao é dada pelas equagoes abaixo.

ov Ou
ow Ov
pu— P —_— —_— 2.
Tyz = QU = pu( a9y + aZ) (2.33)
ou OJw
2 - ou
Ope = —P — g,uv -V + Qu% (2.35)
2 . ov
2 - ow
- _p_Z . 2 — 2.
022 = =P — iV V 4 2o (2.37)

Onde p ¢ a pressao termodinamica local. Substituindo as tesdes nas equecoes 2.29,
2.30 e 2.31, temos:

Du _ OP  Olu(=3V -V 4284 Olp(F + 5] Olu(ZE+ 5]
"Dy T g T 0z o o (2.38)
pu_ 0P G+ O3V VG oG e .
Ppe =M™ 9 Ox dy Oz :
Dw _ oP  Olp(5e+ 90 Olu(Gy + 5] | Olu(—3V -V 423

Tem-se a equacgao de Navier-Stokes, nome dado em homenagem aos seus criadores,

Claude Louis Marie Henri Navier e George Gabriel Stokes.

Para simplificar as equagoes de Navier-Stokes, deve-se aproximar o escoamento
como incompressivel e de viscosidade constante, tornando-as mais simples, uma vez que os
termos V-V se igualam a zero. Sendo assim, ap6s manipulacdes matematicas, as equagoes

da quantidade de movimento podem ser descritas conforme as equagdes a seguir:
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Em x:
ou ou ou ou dp u  0%u  O%u
e - g ) = _ = 2.41
P o TV, T e TP o TR T o T o) (241)
Em y:
ov v ov ov dp v 0% 0%
AT VAT el S VA Y el T 2.4
P s Ty e TP T 5, T GE T e T o) (242)
E em z:
ow ow  Ow ow Op Pw  Pw  OPw
htiad il i ) = - = 2.4
Plgr Tlgr TV, TV TP T g T GE Y e T ) (243)

2.11 MODELO DE TURBULENCIA

Neste trabalho, foram considerados fluido newtoniano, escoamento incompressivel
em regime permanente, e propriedades fisicas constantes nas analises numéricas. Para
simular o problema, utilizamos as equagoes de conservacgao de massa e quantidade de

momento linear (Equagoes 2.3 e 2.4).

Adotamos a modelagem RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes), especifica-
mente o modelo SST k.w (Shear Stress Transport k.w), para modelar a turbuléncia em
escoamentos turbulentos. A modelagem RANS é amplamente utilizada na comunidade de
dindmica de fluidos computacional, pois requer menor esforco computacional e apresenta

resultados satisfatérios.

2.12 Modelo SST k.w

O modelo SST k- (Shear-Stress Transport k.w), (MENTER, 1994), é uma combi-
nacao dos modelos k — € e k.w que foi criado para simulagoes de escoamentos aeronauticos
com altos gradientes adversos de pressao e separacao da camada limite. O modelo k£ — w
apresenta melhores resultados na solugao da regiao viscosa proxima a parede em compa-
racao com o modelo k — €, e seus resultados sdo considerados satisfatérios em casos com
gradientes adversos de pressao. No entanto, o modelo k£ — w exige uma condigao de con-
torno nao nula para w em correntes livres nao turbulentas, e o fluxo calculado é altamente

sensivel ao valor especificado (MENTER, 1994). Em contraste, o modelo k — € nao tem
essa deficiéncia (CAZALBOU; SPALART; BRADSHAW, 1994).

Assim, o modelo SST k — w representa a combinagao robusta e precisa do modelo
k — w na regiao préoxima as paredes e da independéncia da corrente livre do modelo
k — € fora da camada limite. O modelo é baseado na suposicao de Bradshaw, na qual, em
escoamentos de camada limite, a tensao de cisalhamento de Reynolds e a energia cinética

turbulenta sao proporcionais (BRADSHAW, 1967), como mostrado na equagao 2.44.
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T =k (2.44)

A tensao de cisalhamento de Reynolds é representada por 7, al é uma constante
empirica igual a 0,3 (MENTER, 1994). O tensor de Reynolds ¢ obtido usando o mesmo
método descrito nas equagoes anteriores. A tensao de cisalhamento de Reynolds pode ser

calculada a partir da relagdo anteriormente apresentada, de forma que:

(Producao)y,
=mk 24
Tem J (Dissipacao)y (245)
k
(Producao), = Tijg? = 4;5% (2.46)
j
(Dissipacao), = 3 * kw = a*kw (2.47)

Para o modelo SST k.w, é utilizada uma nova féormula de viscosidade turbulenta.
Essa nova férmula foi implementada porque, em casos de escoamentos com gradiente
adverso de pressao, (MENTER, 1994) descobriu que a férmula mais apropriada para
a viscosidade turbulenta é descrita pela equacao 2.44, resultando na nova férmula de

viscosidade turbulenta expressa na equacao 2.48.

U, = e (2.48)

max(ajw; SFy)

A equacgao da energia cinética turbulenta k em regime permanente é dada por:

Ui% i _ B * kw + 0 [(v+ 6kUt)a—w] (2.49)

8xi * 8xj axj

dz;
A equagao 2.50 apresenta a equagao diferencial parcial que descreve a taxa de

dissipacao especifica da energia cinética turbulenta w modificada em regime permanente.

Ow w OU; 0 ow 1 0k ow
U~ =a—Tj— — Bw? + =— V) =] + (1 — F1)204— ——— 2.50
T Ox; aijﬁxj P + Ox; (v +o Ut)@xj] + ! %, Ox; Ox; ( )
A funcao de mistura é denominada F}, resultando no modelo padrao k.w na regiao
interna da camada limite turbulenta. Na borda externa da camada, a fungao é igual a
zero, resultando no modelo padrao k.e. O fechamento para o modelo SST k.w é calculado
através da combinacao das constantes ¢, para o modelo padrao k.w, e ¢o, para o modelo

k.e, como indicado na equacao 2.51.
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¢ =Fi¢1+ (1 — F1)¢2 (2.51)

Essa funcao de mistura é dada por:

Fy = tangh[(arg,)"] (2.52)
. VE 5000, 4o,k
argy = mm(max(ﬁ e od o ); CD, d2) (2.53)
1 Ok
C Dy, = max(2po, Ok Ow. 10719 (2.54)

O termo CD, representa a parte positiva do termo de difusao cruzada e d é
a distancia até a parede mais préxima. A funcao de mistura utilizada no célculo da

viscosidade turbulenta é dada por:
F, = tangh[(args)?] (2.55)

2vk 5000

Frwd o’ (2.56)

args = max(

As constantes do modelo SST k.w sao apresentadas na tabela 1.

Tabela 1 — Constantes do modelo SST k.w (MENTER, 1994)

Constante B B | ok O op
01 0,0750 | 0,09 | 0,5 0,5 | 0,856
02 0,0828 | 0,09 | 1,0 | 0,856 | 0,856




32

3 Referiencial Teérico

3.1 Aerofdlio Laminar

Aerofédlios laminares possuem uma geometria que possibilita a permanéncia da
camada limite laminar ao longo de grande parte de sua superficie. Os mais conhecidos sao
os NACA Série 6, sao os mais indicados para aplicagoes a baixos niimeros de Reynolds.
Aerofolios NACA Série 6 sao projetados para obter o menor arrasto e maior sustentacao.
A distribuicao de pressao ao longo da corda resultando da combinacao da espessura e o
arqueamento conduz a manter um escoamento laminar extensivo sobre a maior parte do

aerofélio.

O aerofélio escolhido para estudo é o NACA 64-012, esse perfil tem as seguintes

caracteristicas:

Pertence a Série 6;

A pressao minima ocorre a 0,4 da corda para a distribuicdo basica de espessuras,

considerando-se sustentacao nula.

O coeficiente de sustentacao avaliado em 0.

A espessura maxima alcancando 12%.

A distribuicao de pressao ao longo do aerofélio é mostrada na figura 10.

____ GONFIDENTIAL

Figura 10 — Comparacao de diagramas de pressao e distribui¢ao para o Aerofélios NACA
64-012 e 64-A012 com o = 4°. (HUMPHREY'S, 1949)
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3.2 Parametros da Aeronave

O Cessna 172 Skyhawk é um avidao do tipo monomotor, de asa alta semi-cantilever.
Possui trem de pouso fixo, triciclo e acomoda quatro ocupantes. Como pode ser observado
nas figuras 11, 12 e 13. A tabela 2 mostra as dimensoes da aeronave com as unidades no
SI.

Tabela 2 — Dimensoes da Aeronave

Envergadura 12,6 m
Comprimento 8,7 m
Altura maxima do solo | 2,7 m

-

36"-1" -

h
y

76" MAX

Figura 11 — Vista Frontal (COMPANY, 1998)

[

272"

Figura 12 — Vista Lateral (COMPANY, 1998)

O Cessna 172 é equipado com um motor continental O-300-C de 145 hp a 2700
RPM, ele possui seis cilindros opostos horizontalmente, resfriados ar (COMPANY/, 1998).

Possui uma hélice bipa metalica de passo fixo com ciclo anti-horario de 1,93 metros

e spinner.

Composto por dois tanques de combustivel de liga de aluminio fixados nas raizes

das asas por meio de cintas metdlicas e interligados por um tubo balanceador. A capa-
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Figura 13 — Vista Superior (COMPANY, 1998)

Tabela 3 — Especificacoes do motor

Motor Continental
Modelo 0-300-D
Poténcia Maxima 145 hp a 2700 rpm
Hélice Mccauley
Modelo da Hélice 1C172/EM
Nimero de pas/Tamanho | 2/ 1,93 metros
Tipo Passo Fixo

cidade total dos tanques é de 147 lts, sendo 136 lts utilizdveis (68 lts em cada tanque)
(COMPANY, 1998).

Tabela 4 — Combustivel

Tipo de combustivel 80/87 octanas,GAV100
Capacidade 147 litros
Combustivel utilizavel 136 litros
Consumo médio ao nivel do mar 25 lts/hr

A aeronave possui algumas limitagdes que deve ser levado em consideracao no

projeto de otimizacao.Essas limitacoes estdo na tabela 5.
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Tabela 5 — Limitagoes

Peso Basico 600 kg
Peso maximo de decolagem(Bruto) 1043 kg
Peso maximo do bagageiro 54 kg
Velocidade Maxima 280 km/h
Velocidade maxima com flaps estendidos | 160 km/h
Teto de servigo 3993 m

3.3 Propriedades da atmosfera em elevadas altitudes

O estudo desse trabalho é avaliar as melhorias da mudanca aerodinamica no voo
de cruzeiro de uma aeronave similar ao Cessna 172, com isso foi utilizado os valores
de densidade, viscosidade, gravidade e temperatura referente ao teto operacional dessa
aeronave que ¢ de aproximadamente trés mil metros de altitude. Nessa altitude temos
que a constante gravitacional ¢ de 9,797 m/s* e as demais propriedades termodindmicas
a essa altitude sdo mostradas na tabela 6 que foram retiradas da tabela A-17 do livro
(CENGEL; GHAJAR, 2009), que esta presente no anexo 1.

Tabela 6 — Propriedades Termodinamicas

Temperatura -4,49 °C
Pressao 70,12 kPa
Densidade 0,909 kg/m?
Viscosidade | 1,694 -10~°kg/m - s

3.4 Alcance da aeronave movida a hélice(teoria de Breguet)

Segundo (RAYMER, 2002), para determinar o alcance R de uma aeronave movida
a hélice é analisado o tempo que ela se mantém em voo a uma dada velocidade constante,
durante o voo essa aeronave consome combustivel a uma certa taxa. Essa queima é dada
pelo produto entre o consumo especifico de combustivel e pelo empuxo requerido T.
Portanto, essa relacao se torna complexa devido o decaimento da massa de combustivel

durante o voo, modificando os valores de empuxo requirido e arrasto.

Para realizar tal analise assume-se um voo nivelado, sem a aceleracao, onde o peso

e empuxo da aeronave sao dados por:

T = D = quSCp = guo(Cpo + kC2) (3.2)
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- Alcance Total =
W, | )
W, itk oo Altitade de cruzziro final
Altitude de cruzeiro incial _
/ - Alcance de cruzemro, R, -
Subaiti Descida
W, W, W, Ws
Taxiamento Decolagem Aterrissagem  Taxiamento

Figura 14 — Esquematico do voo de cruzeiro (GUDMUNDSSON, 2013)

O alcance instantaneo é calculado pela Equacao 3.3, que descreve a distancia que

o veiculo viajard para um pequeno incremento de combustivel queimado:

dR V.V _ V(L/D)
daw — —-CT —-CD  —-CW

(3.3)

Integrando a Equagao 3.3 para uma variagao na massa (combustivel) e assumindo
L/D, velocidade e consumo de combustivel especifico constantes, teremos a equagao de

Alcance de Breguet:

_wv/p) o VL, W
k= /wi —ow W =epty) (34)

Para aeronaves movidas a hélice, o consumo da aeronave C' é dado em fungao do

consumo especifico Cpoyer. Essa relacao é dada por:

v
C - Cpowerg (35)
Vi

6 B Cpower (36)

A variavel n representa a eficiéncia da hélice em transformar a poténcia P em

empuxo T para uma certa velocidade V.

Substituindo a Equacao 3.6 na Equacao 3.4, teremos o seguinte resultado:

n_ L
Cpowe D

Wi
Wy

R= ) (3.7)

n(

Em razao de outros termos serem constantes em relacao a velocidade, o alcance da
aeronave serda maximizado quando L/D for maximo. Para chegar a esta dedugao, divide-se

o empuxo pelo peso da aeronave, obtendo-se a seguinte expressao:
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T . qOoSCD . 1
W ¢SC, L/D (3:8)

T _qVCp | W K

AL (5 )qoo (3.9)

A velocidade que minimiza o arrasto e empuxo requerido é encontrada derivando

a Equacgao 3.9 e igualando a 0:

(%) _pVCp, W 2K

St 3.10
oV WS S 1/2pV2 (3.10)
2W | K
‘/;1 cancemx — —a 3.11
l 5\ o (3.11)
C
Lalcancemaw = [?O (312)

3.5 Construcao do aerofédlio

Os avides podem ser projetados para voar em alta e baixa velocidade. A alta
velocidade requer aerofélios finos e moderadamente arqueados com uma pequena area de
asa, enquanto a alta sustentacao necessaria para baixas velocidades é obtida com aerofélios
mais espessos e altamente arqueados com uma area de asa maior. Muitas tentativas foram
feitas para comprometer esse requisito conflitante de altas velocidades de cruzeiro e baixas

velocidades de pouso.

Como um aerofélio ndo pode ter duas curvaturas diferentes ao mesmo tempo, a
solucao foi combinar um aerofélio de alta velocidade com um dispositivo para aumentar a
curvatura do aerofdlio para voos de baixa velocidade. Esse método para variar a curvatura

de um aerofélio é a adicao de flaps no bordo de fuga.

Os flaps funcionam principalmente alterando a curvatura do aerofélio, uma vez
que a deflexdo adiciona uma curvatura traseira. A deflexdo do flap ndo aumenta o dngulo
de ataque critico (estol) e, em alguns casos, a deflexao do flap diminui o dngulo de ataque

critico.

Segundo (JR, 2015), a deflexdo das superficies de controle do bordo de fuga, como
o aileron, altera tanto a sustentacao quanto o arrasto. Com a deflexao do aileron, hé
sustentagao assimétrica (momento de rolamento) e arrasto (guinada adversa). Os flaps das
asas diferem porque a deflexao atua simetricamente no aviao. Nao ha efeito de rolagem

ou guinada, e as mudancas de inclinagao dependem do projeto do aviao.
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O comportamento da inclinacao depende do tipo de flap, posi¢ao da asa e localiza-
¢ao horizontal da cauda. O aumento da curvatura da deflexao do flap produz sustentacgao
principalmente na parte traseira da asa. Isso produz um momento de arremesso de nariz
para baixo; no entanto, a mudanca na carga de cauda do downwash desviado pelos flaps
sobre a cauda horizontal tem uma influéncia significativa no momento de arremesso. Con-
sequentemente, o comportamento de inclinacao depende das caracteristicas de projeto do

aviao em particular.

A eficacia do GAP depende de varios fatores, mas os mais notaveis sdo o tamanho
e o tipo. Os flaps de borda de fuga sao classificados em quatro tipos basicos: plain, split,

slotted, e double-slotted como mostrado na figura 15.
(@Posbie soned T2
°f @ st sl =2 A

s A

Airioil maximum hift coelficient, (C

s =

Figura 15 — Tipos de Flaps (ANDERSON, 1999)

O plain flap é uma secao articulada da asa, a estrutura é semelhante as de outras
superficies de controle ailerons, leme e profundor, ele é uma estrutura mais simples. O split
flap é mais complexo, é uma porcao inferior da asa do bordo de fuga que sofre deflexao,
ele deixa o bordo de fuga superior da asa intacto, ele é mais eficaz do que o plain flap
devido a maior sustentagdo e menor momento de arfagem, mas ha mais arrasto. Os flaps
divididos sdo mais tuteis para o pouso, mas os plain flaps parcialmente defletidos tém a
vantagem na decolagem. O split flap tem um arrasto significativo em pequenas deflexoes,
enquanto o plain flap néo, porque o fluxo de ar permanece ligado & aba (ANDERSON,
1999).

O slotted flap tem um espago entre a asa e a borda de ataque do flap. O Gap

permite que o fluxo de ar de alta pressao na superficie inferior da asa energize a pressao
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mais baixa sobre o topo, atrasando assim a separac¢ao do fluxo. O slotted flap tem maior
sustentacao que o plain flap, mas menor que o split flap; mas, devido a uma maior re-
lagao sustentacao-arrasto, oferece melhor desempenho de decolagem e subida. Pequenas

deflexdes do slotted flap ddo um arrasto maior do que o plain flap, mas menor do que o
split flap (ANDERSON;, 1999).

O double-slotted flap desvia para baixo e para tras para aumentar a area da asa.
Esta aba pode ser multi-fenda tornando-se o mais complexo dos sistemas de borda de
fuga. Este sistema, no entanto, fornece o coeficiente de sustentacao maximo. As caracte-
risticas de arrasto em pequenas deflexoes sao muito parecidas com o slotted flap. Devido
a complexidade estrutural e dificuldade em selar os slots, os double-slotted flap sdo mais
usados em avides maiores (ANDERSON;, 1999).

A escolha do modelo do flap depende dos requisitos de projeto: desempenho, custos,
manufatura, seguranga, controle. Portanto, o modelo ideal é aquele que melhor se adapta
aos principais requisitos do projeto. Por exemplo, em uma aeronave similar ao Cessna
172, o custo, uma manufatura menos complexa e uma alta confiabilidade, tendem a ser

mais importantes que um alto desempenho.
Todos esses parametros justificam a escolha do slotted flap para esse projeto.

O projeto desse tipo de flap ndo é nada trivial, a construcao do bordo de ataque

do flap e o dimensionamento do Gap torna o projeto complexo.

Durante o projeto do flap, os seguintes parametros necessitam ser determinados:

o Localizacao do flap ao longo da envergadura;
e Modelo do flap;

+ Corda do flap (cy);

o Largura do GAP;

« Maxima deflexao (dy).

Os parametros da construcao do flap sao mostrados na Figura 16.

A melhor localizagao para o flap é proxima a raiz da asa. Essa escolha se justifica
devido dois fatores: O airleron tem uma envergadura grande e por diminuir o momento

fletor na raiz da asa causada pelo flap.

A corda do flap é representada em fungao da corda da asa. A sua deflexdo aumenta
o arrasto, portanto, a corda nao deve ser tao grande a ponto do arrasto gerado anular os

beneficios gerados pelo flap. Além disso, quanto maior a corda do flap, maior serd a forca
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Figura 16 — Dimensoées do slotted flap (WENZINGER; DELANO, 1938)

aplicada para realizar a sua deflexdo. As literaturas, para um valor inicial, recomendam-se

utilizar 25% da corda da asa para a corda do flap.

E recomendado pelo fabricante do Cessna 172, utilizar como valor inicial 50°de
deflexdo para aterrissagem e 20°para decolagem (COMPANY, 1998).

3.6 Malha

As coordenadas foram retiradas do software Javafoil, ele nos permite escolher até
1000 coordenadas para o aerofélio desejado, figura 17. foi gerado o arquivo de texto com
apenas 200 pontos que estd dentro do permitido para importacao pelo DesingModeler. A
edi¢ao dessas coordenadas foram feitas no software SolidWorks seguindo os parametros
da figura 16

HACA 64012

Figura 17 — Coordenadas NACA 64-012 retirada do software Javafoil

O arquivo .txt foi importado para o SolidWorks permitindo a edi¢ao dessas coor-
denadas, essas modificagoes foram feitas seguindo os parametros da figura 16. A corda do

perfil foi 1 metro.
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Figura 18 — Geometria modificada no software SolidWorks

O perfil aerodinamico original foi dividido em dois corpos, o aerofélio e o flap,
foi gerado dois arquivos de textos, um com as coordenadas do aerofélio e outro com as
coordenadas do flap, ambos forma inseridos no Javafoil como dois elementos distintos,
figura 19, com isso sera possivel fazer a deflexdo do flap sem modificar as coordenadas do
aerof6lio. Outra vantagem é que o Javafoil gera as novas coordenadas do flap defletido

para inserir no DesignModeler.

HACA 64-M2

Figura 19 — Coordenadas NACA 64-012 inseridas no software Javafoil com flap

Os dois arquivos .txt foram inseridos no DesignModeler para construcao das geo-

metrias de controle.

O programa Ansys fluent consegue simular os efeitos da recirculagao, esses efeitos
acontecem proximos ao angulos de stall, o programa ¢é capaz de obter corretamente o
angulo de stall e a forma de como o aerofdlio estola, abruptamente ou suavemente. Para a
determinacao destas propriedades foi utilizado o programa Ansys fluent com as seguintes

caracteristicas para a simulagao.

A geometria de controle em volta do aerofdlio foi dividida em varias partes para
utilizar o método de multiplas malhas, foi dividido em 14 partes, inclusive no GAP como

mostra a figura 20. Na figura 21 mostra como foi feita a divisao.

A malha construida foi do tipo C-grid, com 50 vezes o tamanho da corda do
aerofélio de altura e com a mesma medida de largura, onde o centro dessa geometria esta

localizado a 1/4 da corda do aerofélio, figura 22. No centro desta malha maior esta outra
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Figura 20 — Geometria do Aerofélio importada para o DesignModeler
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Figura 21 — Divisao da geometria de controle para criacao da malha

malha mais refinada, também do tipo C-grid, com 2 corda de altura como mostra a figura
23.

A malha completa teve o total de 459015 elementos, o poder computacional no
momento da realizagdo desse trabalho é um fator limitante na andlise dos resultados,
porém suficiente para a analise de fluido viscoso. Esse valor estd proximo do maximo de

elementos que podem ser construidos com a licenca de estudante.

Foi aplicado um fator de bias de 200, tornando a malha mais proximo do aerofélio

mais refinado.

Esse fator de bias é essencial na construgdo da malha, pois ele torna a malha

mais refinada proximo a superficie a ser estudada concentro o maior poder de analise da
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Figura 22 — Malha do tipo C-grid

Figura 23 — Volume interno da malha tipo C-grid

maquina naquela regidao, tornando os resultados mais confidveis e concisos.

As regibes escurecidas indicam que ha refino da malha. Observam-se na figura 22

as proximidades do aerofélio, com elementos de malha de tamanho bastante pequeno.

Um pardmetro para quantificar o refino da malha é o y* |, que representa de
forma adimensional a distancia entre superficie e o né mais préximo, e a razao entre as
influéncias turbulentas e laminares em um elemento. (ANDERSON, 1999). A Eq. 3.13

representa matematicamente este parametro.

A w
yt == [T (3.13)
v\
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Na Eq. 3.13 ,Ay, ¢ a distancia entre a superficie e o n6 P adjacente, v é a viscosidade
cinematica, 7,6 a tensao de cisalhamento na superficie, e p é a massa especifica do fluido

em questao.

Na figura 24 os valores de y* flutuam entre 1 e 2, onde o valor 6timo é 1. H4
flutuacoes maiores na regiao da fenda entre o aerofélio e o flap, mas ja sao esperadas e
nao tem impacto no resultado final. Na figura 25 pode ser vizualizado a regiao do vao em

que o y* estrapola.

o Sl 00

e Regiao do Vao
AE0e=00
A00e=00

2 80e= 00
Wall
Yplus 2000 00

1. 500 00

1.100e= 00

G001

OO0 00 = T T T T T T T T T i
1] 0. 0.0z 0.03 0.0 005 0.06 ooy 0.08 009 a1
Position [m]

Figura 24 — Valores de Yplus

Ansys
2022
STUDENT

Figura 25 — Yplus

Além disso, o processo de validacgao é realizado considerando que a forga de sus-
tentagdo deve ser nula quando o angulo de ataque do aerofélio for zero devido ser um

aerofolio simetrico. Os valores encontrados foram muitos proximos de zero, foi gerada
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uma pequena sustentagdo no bordo de ataque do flap, figura 26, onde o mesmo nao é
simetrico.
Ansys
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Figura 26 — Convergéncia do valor de Cl.

Leva-se em conta também a convergéncia dos residuos das equagoes empregadas
na resolugdo do problema, figura 27, além da estabilidade dos resultados, sendo mais
importante aqui avaliar se as forcas de sustentacao e arrasto calculadas estdo em regime

permanente,utilizando o modelo de turbuléncia k-w SST.
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Figura 27 — Residuos da simulacao.

De maneira geral, o residuo da equacao da conservagao da quantidade de movi-
mento e as forcas aerodinamicas, convergiram para resultados estaveis em aproximada-
mente 500 iteracoes, o que mostra que as malhas garantiram boa estabilidade de resulta-

dos.
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3.7 Condicoes de Contorno

Todas as condigoes de contorno a seguir sao repetidas para todas as deflexoes de
flap, havendo alteracoes apenas para os diferentes angulos de ataque, como sera explicado

a seguir.

As condigoes de contorno devem ser definidas de acordo com a realidade, ja que tém
forte impacto sobre os resultados da simulacao numérica. A localizacao dessas condig¢oes
no caso deste estudo pode ser vista nas Figuras 28 e 35. O azul representa a entrada, o

verde a regiao interna, o preto paredes e o vermelho a saida do sistema.

5:, Ansys
2023 R1
STUDENT

Entrada

Saida

18
110§

i

Figura 28 — Localizacao das condigoes de contorno.

Figura 29 — Localizacao das condigoes de contorno.
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As configuragoes do Ansys Fluent definidas para todas as simuacoes se encontram
nas figuras 30, 31, 32, 33 e 34.

General

Type Velocity Formulation Time 2D Space
Density-Based Absolute Transient Planar

Figura 30 — Configuragoes gerais.

Models
multiphase | Energy Viscous Radiation Heat Exchanger | Species Acoustics
SST k-
Off On omega Off Off Off Off

Figura 31 — Modelos de resolugao.

Methods
High
Turbulent | Specific Order
Flux Kinetic Dissipation | Transient | Term
Formulation | Type Gradiente Flow Energy Rate Formulation | Relaxation
Least Third- Third- Third-
Roe- Squares Cell | Order Order Order First Order
Implicit FDS Based MUSCL MUSCL MUSCL Implicit Ok
Figura 32 — Metodos adotados.
Solution Controls
Under-Rekaxation Factors
Courant Turbulent Kinetic Specific
Mumber Energy Dissipation Rate | Turbulent Viscosity Solid
1]0.8 0.8 1 1

Figura 33 — Controle de solugoes.

Nas configuragoes do ’Solution Inicialization’” apenas a velocidade em x e em y que

mudara de acordo com o grau de inclinagdo, como mostra a figura 34.

3.7.1 Entrada

Na entrada foi definida a velocidade como 77 m/s e pressdo manométrica (gauge
pressure) como zero. As demais conddigoes para entrada para os diferentes angulos de
ataque estao na figura 35.
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Solution Inicialization
Gauge Turbulent Specific

Angulo de | Initialization | Pressure | X Velocity ¥ Welocity Kinetic Dissipation

Ataque () | Methods {Pa) [m/'s) {m/s) Energy(m2/s2)| Rate {s5-1)
-18 Standard 0 73,23135175| -23,79430857 22,23369 1522094

-15 Standard 0 74,37628862 | -19,92906647 22,23369 1522059,4

-10 Standard 0 75,830196598 | -13,37090968 22,23369 1522094

-5 Standard 0 76,70699175 | -6,710992152 22,23369 1522094

0 Standard 0 77 0 22,23369 152209,4
Standard 0 76,95309368 | 2,687261246 22,233659 152205,4

Standard 0 76,70655175| 6,71058921592 22,233659 152205,4

10 Standard 0 75,830196598| 13,37090568 22,23369 1522059,4

15 Standard 0 74,37628862 | 15,52506647 22,23369 1522059,4

13 Standard 0 73,23135175| 23,79430857 22,23369 152209,4

Figura 34 — Condigoes de inicializacao de solugdo do metodo.

Inlet
Diregdo da | Direcio da Intensidade | razdo de
Angulo de | componente | componente | Velocidade | Turbulenta viscosidade | Temperatura
Ataque [*) | X Vi (m/s) (%) turbulenta [ (K)
-18 Cos (-18) Sen(-18) 77 5 10 300
-15 Cos (-15) Sen(-15) 77 5 10 300
-10 Cos (-10) sen(-10) 77 5 10 300
-5 Cos (-5) sen(-5) 77 5 10 300
0 1 0 77 5 10 300
Cos(2) Sen(2) 77 5 10 300
Cos(5) Sen(s) 77 5 10 300
10 Cos(10) 5en(10) 77 5 10 300
15 Cos(15) 5en(15) 77 5 10 300
18 Cos(18) 5en(18) 77 5 10 300
Figura 35 — Condigoes de contorno para a entrada.
3.7.2 Saida

Na regiao da saida, foi utilizada uma condicao de contorno de diferenca de pressao.

Onde a pressdo manométrica (gauge pressure) foi utilizada como sendo igual zero. A

temperatura de 300 K.

3.7.3 Parede

As paredes do aerofélio foram tratadas com condi¢oes de contorno de nao desliza-

mento. Para garantir uma precisdo adequada da camada limite, a malha foi refinada com

maior detalhe nas regides proximas a parede, na dire¢do normal a mesma.
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4 Resultados

4.1 SIMULACAO CFD PARA O ANGULO ZERO DE DEFLEXAQO
DO FLAP

A partir dos resultados foram plotadas as curvas de sustentacao(cl) x angulo de
ataque (o) para o aerofélio com zero grau de deflexdo do flap, no mesmo gréfico foi plotado
as dados experimentais dos aerofélios 64012 sem a presenca de flap e do aerofélio 2412

sem a presenca de flap. A Figura 36 sdo o dados obtidos para velocidade de 77m/s.

1.5

/

0,5

-1,5
Alpha

Figura 36 — Grafico com dados do aerofélio 64012 modificados comparando com os dados
dos aerofdlios originais 64012 e 2412.

O aerofdlio 64012 modificado produz menos sustentacdo do que o aerofdlio 2412
e a mesma quantidade do aerofdlio 64012 original sem flap, a sua vantagem diante dos
demais é o aumento do angulo de ataque e a suavizagao da curva de estol,pode-se perceber
que o angulo de estol passou de 12 graus, que é o angulo de estol do aerofélio original
2412, para 16 graus apds as modificagoes. Um ganho significativo de 4 graus na liberdade

de cabragem.

Acima, tem-se o perfil de velocidades ao redor do aerofdlio quando este esta a
um angulo de ataque de 15 graus. Este é o inicio da formacao de bolha de recirculagao
que promove a perda de sustentagdo e aumenta o arrasto. Abaixo, tem-se um detalhe

das linhas de corrente no bordo de fuga do aerofélio modificado &angulo de ataque de 14
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>

Figura 37 — Perfil de velocidade ao redor do aerofélio modificado a um angulo de ataque
de 15 graus

graus. Nota-se a atuagao dos gradientes de pressao adversa e o surgimento de escoamento

em dire¢ao ao bordo de ataque

0.00e+00 J— .
[ms] -

_—

Figura 38 — Linhas de corrente ao redor do aerofélio modificado a um angulo de ataque
de 15 graus

Na figura acima temos as linhas de corrente ao redor do aerofélio submetido a um
angulo de ataque de 18 graus e 0 grau de deflexdao do flap. A coloracao esta feita com base
na pressao dinamica local. Nota-se o aumento da bolha de recirculacao e sua extensao
em direcdo ao bordo de ataque. E possivel perceber a bolha de recirculacio plenamente
desenvolvida, com 3 vortices principais em sua esteira. Mais uma vez, a coloragao esta
feita com base na pressao dindmica local. Quanto mais azul, menor o valor da pressao
dindmica.

Essa mesma andlise foi feita para o arrasto, na figura 40 é possivel notar um

comportamento semelhante nas curvas de Cd x a. O aerofolio 64012 modificado gerou
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Figura 39 — Linhas de corrente ao redor do aerofélio modificado a um angulo de ataque
de 18 graus

muito menos arrasto que o aerofélio 2412, porém gerou mais arrasto que o aerofélio 64012
original, esse aumento no arrasto ja era esperado devido a presenca do vao entre o flap e

o aerofdlio, onde gera zonas de circulagdo na regiao do vao como mostra a figura ...

12

=G40 12M

il 781 2

a
-20 -15 -10 -5 0 5 1 15 20

alpha

Figura 40 — Grafico com dados do aerofélio 64012 modificados comparando com os dados
dos aerofdlios originais 64012 e 2412.
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Figura 41 — Zona de circulagao no vao para um angulo de inclinagao de zero graus e zero
graus de deflexao.

4.2 SIMULACAO DO PERFIL 64012 MODIFICADO PRA DIFE-
RENTES ANGULOS DE DEFLEXAO

De acordo como o manual do fabricante da aeronave Cessna 172 S o instrumento

de indicacao do flap possui cinco marcagoes, sao elas:
Marcagao - 0°,10°,20°,30°, e40° (full flap)

Foram feitas simulagoes para os angulos de inclinacao de -15, -10, -5, 0, 2, 5, 10,
15 e 18 graus para as cinco marcagoes de deflexdo do flap. Foi feita as curvas de Cl e Cd

para todas as deflexdo e plotadas todas nos gréaficos 42 e 43.

Quanto maior o angulo de deflexao maior sera o coeficiente de sustentacao, todos
as deflexoes estola proximo do angulo de inclinacao de 15 grau, porém quanto maior a

deflexdo mais abrupto sera o estol.

Através das linhas de fluxo é possivel a observacao da formacao de zonas de cir-

culagdo em torno do aerofélio para o angulo de 15 graus de inclinacao.

4.3 AUMENTO DO ALCANCE NO VOO DE CRUZEIRO

A aeronave original com o aerofdlio 2412 foi projetada para ter zero grau de inci-
déncia do aerofolio em relacao ao eixo da aeronave. O novo projeto, devido a simetria do
aerofélio, tem um angulo de incidéncia de 2 graus em relagdo ao eixo da aeronave. Esse
acrescento de incidéncia serve para compensar a simetria do aerofdlio, gerando sustentacao

em um voo reto nivelado de cruzeiro.

Utilizando a equagao 3.7, com a eficiencia da helice de 0,8 ((COMPANY, 1998))
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Figura 42 — Comparacao do coeficiente de sustentagdo para diferentes deflexdes do flap
em relagao ao angulo de ataque

a uma altitude de 3500 m e uma velocidade de 75 m/s na poténcia maxima do motor,
temos:

0,8 0,2112, 1043

_ _ 41
Rzn2 = 197700 0,02111"( g13 ) = 960km (4.1)

0.8 0.191701 1043
Rea012m = : ’ = 1187, 367km (4.2)

1,11210-5 0,01599 (3

Com essa alteragdo temos um aumento de 227 km no alcance da aeronave, um
aumento de 23%.
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Figura 43 — Comparacao do coeficiente de arrasto para diferentes deflexdes do flap em
relagdo ao angulo de ataque.
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5 Conclusao

Em conclusao, a otimizac¢ao do perfil aerodinamico da asa através da utilizacao de
um aerofélio laminar pode ter impacto significativo no alcance de voo de cruzeiro de uma
aeronave. A revisao tedrica realizada neste estudo apontou para a importancia da selecao
do perfil aerodindmico na busca por melhor performance e eficiéncia de voo. Além disso,
foi possivel verificar a relevancia da aerodinamica laminar no desenvolvimento de novos
projetos aeronguticos. E importante destacar que, ainda ha muito a ser estudado e desen-
volvido nesse campo, mas os resultados obtidos nesta pesquisa sao um passo importante

na direcao da otimizacao do voo de aeronaves.

Para uma simulagao numerica de qualidade é necessario que seja bem definido
os seguntes aspectos: limite computacional disponivel, parametros iniciais, condi¢oes de
contorno, qualidade da malha, modelagem da geometria, escolha dos modelos utilizados,

entre outros.

Considerando o trabalho realizado conclui-se que tanto os objetivos gerais quanto

os especificos foram alcancados.

A simulagdo fluidodindmica computacional se demonstrou uma eficiente forma de

comparar o desempenho do aerofélio original com o modificado.

Dado isso, foi concluido que:

A curva de stoll foi suavisada para o aerofélio modificado;

O maximo angulo de ataque passou de 13° para 16°.

O arrasto diminuiu em relagdo ao aerofélio original;

A complexidade de fabricagdo do aerofélio aumentou devido ser uma aerofélio la-

minar;

A passagem de ar no vao entre o aerofdlio e o flap energiza a camada limite superior

do aerofolio retardando o descolamento e formacao de vortises.

O alcance aumentou de 960 km para 1187 km.

Em resumo, os resultados desse trabalho é considerado satisfatorios, tendo sido cumpridos

todos os objetivos propostos.
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TABELA A-17

Propriedades da atmosfera em altitudes elevadas

Altitude, Temperatura, Pressdo, Gravidade Velocidade do  Densidade, Viscosidade Condutividade térmica,
zm TG P, kPa g mis® som, ¢, mis p, kgim* o, kgim - 5 K, Wim - K
0 15,00 101,33 9,807 340.3 1,225 1,789 % 107" 0,0253
200 13,70 98,95 9,806 338.5 1,202 1,783 = 10°® 00252
400 12,40 96,61 9,805 3388 1,179 1,777 = 10°F 00,0282
&00 11,10 94,32 9,806 338,0 1,186 1,771 = 107* 00251
200 9,80 92,08 9,804 337.2 1,134 1,764 % 1077 0,0250
1.000 8,50 89,88 9,804 3364 1,112 1,768 = 10°% 00249
1.200 7,20 B7,72 9,803 335,7 1,050 1,752 = 107" 0,0248
1.400 5,90 85,60 9,802 33489 1,069 1,745 = 10°° 0,0247
1.600 4,60 83,53 9,802 334,1 1,048 1,739 = 10°° 0,0245
1.800 3,30 81,49 9,801 3333 1,027 1,732 » 10°% 0,0244
2.000 2,00 79,50 9,800 3325 1,007 1,726 x 10°% 0,0243
2.200 0,70 77,55 9,800 331.7 0,987 1,720 = 1077 0,0242
2.400 0,59 75,63 9,799 3310 0.967 1,713 = 10°° 0,0241
2.600 -1,89 73,76 9,799 330,2 0,947 1,707 = 10°° 0,0240
2.800 -3,19 71,92 9,798 325.4 0,928 1,700 = 10°° 0,023%
3.000 ~-4,4% 70,12 9,797 3288 0,909 1,6%4 = 107" 0,0238
3.200 —-5.79 58,36 9,797 3278 0,891 1,687 = 10°% 0,0237
2.400 -7,09 B&,63 9,796 3270 0,872 1,681 = 10°® 0,0236
3,600 ~-8,39 64,94 9,796 326,2 0,854 1,674 = 107" 0,0235
3.800 9,69 63,28 9,795 3254 0,837 1,668 % 1077 0,0234
4,000 10,98 61,66 9,734 3245 0,819 1,661 =% 10°% 00233
4.200 -12,3 60,07 9,794 3238 0,802 1,655 = 10°* 0,0232
4.400 -13,6 58,52 9,793 323,0 0,785 1,648 = 10°° 0,0231
4,600 -14,9 57,00 9,793 3222 0.769 1,642 = 10°% 0,0230
4,800 -16,2 55,61 9,73z 3214 0,752 1,635 x 10°% 0,0229%
5,000 -17,5 54,05 9,791 3205 0,738 1,628 x 10°* 0,0228
5.200 -18,8 52,62 9,791 3187 0,721 1,622 = 1077 0,0227
5.400 20,1 51,23 9,730 3189 0,705 1,615 = 10°° 0,0226
5.600 -21.4 49,86 9,789 318.1 0,650 1,608 = 10°° 0,0224
5.800 -22.7 48,52 9,785 3173 0,675 1,602 = 10°° 0,0223
6.000 -24.0 47,22 9,788 3165 0,660 1,585 = 10°° 00222
£.200 —253 45,94 9,788 315,6 0,645 1,588 % 107 0,0221
B.400 —26,6 a44,6% 9,787 3148 0,631 1,582 x 107% 0,0220
6.600 -27.9 43,47 9,786 3140 0,617 1,575 % 1077 0,0219
6.200 29,2 42,27 9,785 3131 0.604 1,568 = 1077 00218
7.000 30,6 41,11 9,785 3123 0,590 1,561 = 10°% 00217
£.000 -36,9 35 65 9,782 308,1 0,526 1,527 = 107" 00212
9.000 -43,4 30,80 9,779 3038 0,467 1,493 = 107" 0,0206
10.000 -49.9 26,50 9,776 299,5 0414 1,468 = 107 0,0201
12.000 —66,5 19,40 9,770 295,1 0,312 1,422 x 10°% 0,0195%
14,000 -56,5 14,17 9 764 295,1 0,228 1,422 = 107" 0,0195
16.000 -56,5 13,53 9,758 295,1 0,166 1,422 = 1077 0,0185
18.000 86,5 7,57 9,751 295,1 0,122 1,422 % 10°° 0,0195

Fonte: U. 5. Standard Atmosphere Supplements, U, 5. Government Printing Office, 1966, Baseada nas condigbes médias durante tado o ano para 45° de latitu-
de norte & varianda cam a dpaca do ano e os padrdes climétices, As condigdes ao nivel do mar {z = 0) sao P = 101,325 kPa, T=15°C, p = 1,2250 kgim®, g
= 0,80665 mfs.

Figura 44 — Atmosfera Padrao



Aerofélio

1 1 0,777118 0,02335| 0
1 2 0,772992 0,023885| 0
1 3 0,760291 0,025578| 0
1 4 0,747355 0,027298| 0
1 5 0,734196 0,029038| 0
1 6 0,720826 0,030797| 0
1 7 0,707254 0,032562| 0
1 8 0,693492 0,034331| 0
1 9 0,679553 0,036097| 0
1| 10 0,665448 0,037852| 0
1] 11 0,651188 0,039589| 0
1] 12 0,636786 0,041304| 0
1] 13 0,622254 0,042991| 0
1] 14 0,607605 0,044642| 0
1| 15 0,592851 0,04625| 0
1] 16 0,578004 0,047807| 0
1] 17 0,563078 0,049306| 0
1| 18 0,548084 0,050742| 0
1] 19 0,533038 0,052107| 0
1] 20 0,517951 0,053392| 0
1] 21 0,502836 0,054591| 0
1] 22 0,487708 0,055694| 0
1] 23 0,472579 0,056698 | 0
1] 24 0,457464 0,057593| 0
1| 25 0,442375 0,058365| 0
1] 26 0,427327 0,058999| 0
1| 27 0,412333 0,059489| 0
1] 28 0,397409 0,059817| 0
1| 29 0,382568 0,05998 | 0
1| 30 0,367826 0,059985| 0
1] 31 0,353197 0,059854| 0
1| 32 0,338696 0,059601| 0
1] 33 0,324335 0,059241| 0
1] 34 0,310128 0,058786| 0
1| 35 0,296088 0,058239| 0
1] 36 0,282228 0,057603| 0
1| 37 0,268561 0,056879| 0
1] 38 0,2551 0,056072| 0
1| 39 0,241856 0,055181| 0
1] 40 0,228843 0,054212| 0
1] 41 0,216071 0,053168| 0
1| 42 0,203554 0,052055| 0
1| 43 0,191302 0,050873| 0
1| 44 0,179326 0,049629| 0




1] 45 0,167638 0,048323| 0
1| 46 0,156248 0,046962| 0
1| 47 0,145167 0,045544| 0
1| 48 0,134406 0,044075| 0
1] 49 0,123974 0,042558| 0
1| 50 0,113881 0,040996| 0
1| 51 0,104138 0,039392| 0
1] 52 0,094752 0,037749| 0
1| 53 0,085733 0,036071| O
1] 54 0,077091 0,034356| 0
1| 55 0,068834 0,032608| 0
1] 56 0,060973 0,030821| 0
1| 57 0,053517 0,028996| 0
1| 58 0,046475 0,027133| 0
1] 59 0,039856 0,025239| 0
1] 60 0,033665 0,023322| 0
1] 61 0,027912 0,021386| 0
1| 62 0,022606 0,019432| 0
1| 63 0,017763 0,017447| 0
1| 64 0,013417 0,015391| 0
1| 65 0,009608 0,013233| 0
1| 66 0,006389 0,010956| 0
1| 67 0,003816 0,008574| 0
1| 68 0,001932 0,006156| 0
1| 69 0,000736 0,003823| 0
1| 70 0,000149 0,001726| O
1] 71 0 0|0
2 1 0 0|0
2 2 0,000149 -0,00173| 0
2 3 0,000736 -0,00382| 0
2 4 0,001932 -0,00616 | O
2 5 0,003816 -0,00857| 0
2 6 0,006389 -0,01096 | 0
2 7 0,009608 -0,01323| 0
2 8 0,013417 -0,01539| 0
2 9 0,017763 -0,01745| 0
2| 10 0,022606 -0,01943| 0
2| 11 0,027912 -0,02139| 0
2| 12 0,033665 -0,02332| 0
2| 13 0,039856 -0,02524| 0
2| 14 0,046475 -0,02713| 0
2| 15 0,053517 -0,029| 0
2| 16 0,060973 -0,03082 | 0
2| 17 0,068834 -0,03261| 0
2| 18 0,077091 -0,03436| 0




2| 19 0,085733 -0,03607 | 0
2| 20 0,094752 -0,03775| 0
2| 21 0,104138 -0,03939| 0
2| 22 0,113881 -0,041| 0
2| 23 0,123974 -0,04256 | 0
2| 24 0,134406 -0,04407| O
2| 25 0,145167 -0,04554 | 0
2| 26 0,156248 -0,04696 | 0
2| 27 0,167638 -0,04832| 0
2| 28 0,179326 -0,04963 | 0
2| 29 0,191302 -0,05087| 0
2| 30 0,203554 -0,05206 | 0
2| 31 0,216071 -0,05317| 0
2| 32 0,228843 -0,05421| 0
2| 33 0,241856 -0,05518 | 0
2| 34 0,2551 -0,05607 | O
2| 35 0,268561 -0,05688 | 0
2| 36 0,282228 -0,0576| 0
2| 37 0,296088 -0,05824| 0
2| 38 0,310128 -0,05879| 0
2| 39 0,324335 -0,05924| 0
2| 40 0,338696 -0,0596| 0
2| 41 0,353197 -0,05985| 0
2| 42 0,367826 -0,05999 | 0
2| 43 0,382568 -0,05998 | 0
2| 44 0,397409 -0,05982 | 0
2| 45 0,412333 -0,05949| 0
2| 46 0,427327 -0,059| 0
2| 47 0,442375 -0,05837| 0
2| 48 0,457464 -0,05759| 0
2| 49 0,472579 -0,0567| 0
2| 50 0,487708 -0,05569 | 0
2| 51 0,502836 -0,05459| 0
2| 52 0,517951 -0,05339| 0
2| 53 0,533038 -0,05211| O
2| 54 0,548084 -0,05074| 0
2| 55 0,563078 -0,04931| 0
2| 56 0,578004 -0,04781| 0
2| 57 0,592851 -0,04625| 0
2| 58 0,607605 -0,04464 | 0
2| 59 0,622254 -0,04299| 0
2| 60 0,636786 -0,0413| 0
2| 61 0,651188 -0,03959| 0
2| 62 0,665448 -0,03785| 0
2| 63 0,679553 -0,0361| 0




2| 64 0,687545 -0,03509| 0
2| 65 0,696127 -0,03255| 0
2| 66 0,699526 -0,03085| 0
2| 67 0,704587 -0,02748| 0
2| 68 0,708331 -0,02432| 0
2| 69 0,714292 -0,01829| 0
2| 70 0,720231 -0,01159| 0
2| 71 0,724652 -0,00671| 0
2| 72 0,729032 -0,00235| 0
2| 73 0,736115 0,003459| 0
2| 74 0,7434 0,008481| 0
2| 75 0,748277 0,011589| 0
2| 76 0,753857 0,015013| 0
21 77 0,757522 0,017087| O
2| 78 0,764972 0,020566 | 0
21 79 0,769711 0,022115| 0
2| 80 0,777118 0,02335| 0
Flap com deflexdo Zero
1 1 1 0|0
1 2 0,998267 1,92E-05| O
1 3 0,996087 6,51E-05| 0
1 4 0,993462 0,00014| 0
1 5 0,990396 0,000248| 0
1 6 0,98689 0,000394| 0
1 7 0,982949 0,000583| 0
1 8 0,978577 0,000819| 0
1 9 0,973777 0,001106| 0
1| 10 0,968554 0,001449| 0
1] 11 0,962914 0,001853| 0
1| 12 0,956862 0,002318| 0
1| 13 0,950403 0,002849| 0
1] 14 0,943543 0,003448| 0
1| 15 0,93629 0,004116| 0
1| 16 0,928649 0,004851| 0
1| 17 0,920628 0,005655 | 0
1| 18 0,912234 0,006532| 0
1| 19 0,903474 0,007479| 0
1| 20 0,894357 0,008498 | 0
1] 21 0,884891 0,009586| 0
1| 22 0,875084 0,010743| 0
1| 23 0,864944 0,011966 | 0
1| 24 0,854482 0,013257| 0




1] 25 0,843706 0,014612| 0
1| 26 0,832625 0,016028| 0
1| 27 0,821249 0,0175| 0
1| 28 0,809588 0,019027| 0
1] 29 0,797651 0,020603| 0
1| 30 0,789951 0,021048| 0
1] 31 0,78387 0,020566| 0
1] 32 0,778253 0,019466| 0
1| 33 0,771088 0,017087| 0
1] 34 0,764972 0,014063| 0
1| 35 0,761118 0,011589| 0
1] 36 0,755225 0,006711| O
1| 37 0,750793 0,00171| 0
1| 38 0,747154 -0,004| 0
1] 39 0,744778 -0,0092| 0
1| 40 0,743048 -0,01634| 0
2 1 0,743048 -0,01634| 0
2 2 0,7434 -0,02057| 0
2 3 0,745912 -0,02432| 0
2 4 0,750008 -0,02601| 0
2 5 0,760291 -0,02558 | 0
2 6 0,772992 -0,02388 | 0
2 7 0,785449 -0,02223| 0
2 8 0,797651 -0,0206| 0
2 9 0,809588 -0,01903| 0
2| 10 0,821249 -0,0175| 0
2| 11 0,832625 -0,01603| 0
2| 12 0,843706 -0,01461| O
2| 13 0,854482 -0,01326| 0
2| 14 0,864944 -0,01197| O
2| 15 0,875084 -0,01074| O
2| 16 0,884891 -0,00959| 0
2| 17 0,894357 -0,0085| 0
2| 18 0,903474 -0,00748 | 0
2| 19 0,912234 -0,00653 | 0
2| 20 0,920628 -0,00566 | 0
2| 21 0,928649 -0,00485| 0
2| 22 0,93629 -0,00412| O
2| 23 0,943543 -0,00345| 0
2| 24 0,950403 -0,00285| 0
2| 25 0,956862 -0,00232| 0
2| 26 0,962914 -0,00185| 0
2| 27 0,968554 -0,00145| 0
2| 28 0,973777 -0,00111| 0
2| 29 0,978577 -0,00082 | 0




2| 30 0,982949 -0,00058 | 0
2] 31 0,98689 -0,00039| 0
2| 32 0,990396 -0,00025| 0
2| 33 0,993462 -0,00014| 0
2| 34 0,996087 -6,5E-05| 0
2| 35 0,998267 -1,9E-05| 0
2| 36 1 0|0
Flap com deflexdao 10
1 1 0,998242 -0,04009 | O
1 2 0,996539 -0,03977| 0
1 3 0,9944 -0,03935| 0
1 4 0,991828 -0,03882| 0
1 5 0,988827 -0,03818| 0
1 6 0,9854 -0,03743| 0
1 7 0,981552 -0,03656| 0
1 8 0,977287 -0,03556 | 0
1 9 0,97261 -0,03445| 0
1] 10 0,967526 -0,0332| 0
1| 11 0,962042 -0,03183| 0
1] 12 0,956162 -0,03032| 0
1| 13 0,949893 -0,02867| 0
1| 14 0,943242 -0,02689 | 0
1| 15 0,936215 -0,02497| 0
1| 16 0,928818 -0,02292| 0
1| 17 0,921058 -0,02074| 0
1| 18 0,912944 -0,01842| 0
1| 19 0,904482 -0,01596| 0
1| 20 0,89568 -0,01338| 0
1| 21 0,886547 -0,01066 | 0
1] 22 0,877089 -0,00782| 0
1| 23 0,867316 -0,00485| 0
1| 24 0,857237 -0,00177| 0
1| 25 0,84686 0,00144| 0
1| 26 0,836193 0,004757| 0
1| 27 0,825246 0,008183| 0
1| 28 0,814027 0,011711| 0
1] 29 0,802545 0,015337| 0
1| 30 0,795039 0,017112| 0
1| 31 0,788967 0,017693| 0
1| 32 0,783244 0,017585| 0
1| 33 0,775775 0,016487| 0
1| 34 0,769227 0,014571| 0
1| 35 0,765002 0,012804| 0




1] 36 0,758352 0,009022| 0
1| 37 0,753119 0,004867| 0
1] 38 0,748542 -0,00013| 0
1| 39 0,7453 -0,00483| 0
1] 40 0,742357 -0,01156| 0
1] 41 0,741969 -0,01579| 0
2 1 0,741969 -0,01579| 0
2 2 0,743791 -0,01992| 0
2 3 0,747531 -0,0223| 0
2 4 0,757733 -0,02366 | 0
2 5 0,770536 -0,02419| O
2 6 0,783092 -0,02472| 0
2 7 0,79539 -0,02524 | 0
2 8 0,807419 -0,02576 | 0
2 9 0,819168 -0,02629| 0
2| 10 0,830627 -0,02681| 0
2| 11 0,841785 -0,02734| 0
2| 12 0,852633 -0,02788| 0
2| 13 0,863161 -0,02842| 0
2| 14 0,873358 -0,02898 | 0
2| 15 0,883217 -0,02954| 0
2| 16 0,892729 -0,03011| 0
2| 17 0,901884 -0,0307| 0
2| 18 0,910675 -0,03128 | 0
2| 19 0,919094 -0,03188| 0
2| 20 0,927133 -0,03248 | 0
2| 21 0,934785 -0,03308 | 0
2| 22 0,942045 -0,03368 | 0
2| 23 0,948904 -0,03428 | 0
2| 24 0,955357 -0,03488 | 0
2| 25 0,961398 -0,03548 | 0
2| 26 0,967023 -0,03606 | 0
2| 27 0,972226 -0,03663 | 0
2| 28 0,977003 -0,03718 | 0
2| 29 0,98135 -0,0377| 0
2| 30 0,985263 -0,0382| 0
2| 31 0,988741 -0,03867| 0
2| 32 0,991779 -0,03909| 0
2| 33 0,994377 -0,03948 | 0
2| 34 0,996532 -0,03981| 0
2| 35 0,998242 -0,04009 | O

Flap com deflexdo 20




1 1 0,98955 -0,07927| 0
1 2 0,987927 -0,07866 | O
1 3 0,985894 -0,07787| 0
1 4 0,983454 -0,0769| 0
1 5 0,980609 -0,07575| 0
1 6 0,977365 -0,07441| 0
1 7 0,973727 -0,07289| 0
1 8 0,969698 -0,07117| 0
1 9 0,965286 -0,06926 | 0
1] 10 0,960496 -0,06715| 0
1] 11 0,955334 -0,06484 | 0
1] 12 0,949805 -0,06234| 0
1] 13 0,943918 -0,05963 | 0
1] 14 0,937677 -0,05672| 0
1] 15 0,931089 -0,05361| 0
1] 16 0,924161 -0,05031| O
1] 17 0,916898 -0,04681| 0
1| 18 0,90931 -0,04311| O
1| 19 0,901403 -0,03923| 0
1] 20 0,893184 -0,03515| 0
1] 21 0,884661 -0,03089| 0
1] 22 0,875841 -0,02645| 0
1| 23 0,866732 -0,02183| 0
1] 24 0,857342 -0,01704 | 0
1] 25 0,847679 -0,01208 | 0
1] 26 0,83775 -0,00696 | 0
1| 27 0,827564 -0,00169 | 0
1] 28 0,817128 0,003736| 0
1] 29 0,806451 0,009301| O
1| 30 0,799367 0,012352| 0
1| 31 0,793488 0,013979| 0
1] 32 0,787833 0,014866| 0
1| 33 0,780287 0,015081| 0
1] 34 0,773505 0,014332| 0
1| 35 0,769037 0,013325| 0
1] 36 0,761832 0,010756| O
1| 37 0,755957 0,007573| 0
1| 38 0,750582 0,003448| 0
1] 39 0,746573 -0,00062 | O
1| 40 0,742506 -0,00674| 0
1] 41 0,74139 -0,01083 | 0
2 1 0,74139 -0,01083| 0
2 2 0,742466 -0,01522| 0
2 3 0,745737 -0,01821| 0
2 4 0,755548 -0,02132| 0




2 5 0,768063 -0,02407| 0
2 6 0,780336 -0,02677| 0
2 7 0,792357 -0,02942| 0
2 8 0,804113 -0,03202| 0
2 9 0,815593 -0,03458 | 0
2| 10 0,826787 -0,03708 | 0
2] 11 0,837683 -0,03954| 0
2| 12 0,848273 -0,04196| 0
21 13 0,858546 -0,04432| 0
2| 14 0,868492 -0,04664 | 0
2| 15 0,878104 -0,04891| 0
2| 16 0,887371 -0,05112| 0
2| 17 0,896287 -0,05328| 0
2| 18 0,904842 -0,05539| 0
2| 19 0,91303 -0,05744| 0
2| 20 0,920842 -0,05942 | 0
2| 21 0,928274 -0,06135| 0
2| 22 0,935318 -0,0632| 0
2| 23 0,941969 -0,06498 | 0
2| 24 0,94822 -0,06669 | 0
2| 25 0,954067 -0,06832| 0
2| 26 0,959505 -0,06987| 0
2| 27 0,96453 -0,07134| 0
2| 28 0,969138 -0,07271| 0
2| 29 0,973328 -0,07398| 0
2| 30 0,977096 -0,07515| 0
2| 31 0,98044 -0,07622| 0
2| 32 0,983358 -0,07716| O
2| 33 0,98585 -0,07799| 0
2| 34 0,987914 -0,07869 | 0
2| 35 0,98955 -0,07927| 0
Flap com deflexdo 30
1 1 0,974186 -0,11634| 0
1 2 0,972694 -0,11546 | 0
1 3 0,970829 -0,11433| 0
1 4 0,968594 -0,11295| 0
1 5 0,965992 -0,11132| 0
1 6 0,96303 -0,10944| 0
1 7 0,959711 -0,10731| 0
1 8 0,956042 -0,10492| 0
1 9 0,952029 -0,10227| 0
1| 10 0,947678 -0,09936 | O
1] 11 0,942995 -0,09619| 0




1] 12 0,937986 -0,09276 | 0
1| 13 0,932658 -0,08907| 0
1] 14 0,927017 -0,08513| 0
1| 15 0,921069 -0,08092 | 0
1] 16 0,91482 -0,07646 | 0
1| 17 0,908275 -0,07176| O
1| 18 0,901444 -0,0668 | 0
1] 19 0,894332 -0,0616| 0
1| 20 0,886945 -0,05616 | 0
1] 21 0,879291 -0,05048 | 0
1| 22 0,871377 -0,04458 | 0
1] 23 0,863208 -0,03845| 0
1] 24 0,854792 -0,0321| 0
1| 25 0,846137 -0,02554| 0
1] 26 0,837249 -0,01877| 0
1| 27 0,828133 -0,01181| O
1] 28 0,818797 -0,00466 | 0
1| 29 0,809248 0,002678| 0
1| 30 0,802802 0,006913| 0
1] 31 0,797295 0,009536| 0
1| 32 0,79188 0,011392| 0
1] 33 0,784486 0,012914| 0
1] 34 0,777677 0,013353| 0
1] 35 0,773103 0,013138| 0
1] 36 0,76556 0,011859| 0
1| 37 0,759222 0,009745| 0
1] 38 0,753212 0,006616| O
1| 39 0,748558 0,003305| 0
1] 40 0,743491 -0,00201| O
1] 41 0,741681 -0,00585| 0
2 1 0,741681 -0,00585| 0
2 2 0,741978 -0,01036| 0
2 3 0,74468 -0,01387| 0
2 4 0,753803 -0,01864 | 0
2 5 0,765649 -0,02352| 0
2 6 0,777267 -0,02831| 0
2 7 0,788645 -0,03301| 0
2 8 0,799771 -0,03761| 0
2 9 0,810633 -0,04212| 0
2| 10 0,821221 -0,04653 | 0
2| 11 0,831525 -0,05085| 0
2| 12 0,841535 -0,05506 | 0
2| 13 0,851241 -0,05918| 0
2| 14 0,860634 -0,06319| 0
2| 15 0,869705 -0,06709| 0




2| 16 0,878448 -0,07088 | 0
2| 17 0,886852 -0,07455| 0
2| 18 0,894912 -0,07811| 0
2| 19 0,90262 -0,08155| 0
2| 20 0,909969 -0,08487| 0
2| 21 0,916954 -0,08805| 0
2| 22 0,923569 -0,0911| 0
2| 23 0,929809 -0,09401| 0
2| 24 0,935668 -0,09678 | 0
2| 25 0,941142 -0,0994| 0
2| 26 0,946229 -0,10187| 0
2| 27 0,950923 -0,10419| 0
2| 28 0,955224 -0,10634| 0
2| 29 0,959128 -0,10832| 0
2| 30 0,962635 -0,11013| 0
2] 31 0,965744 -0,11175| 0
2| 32 0,968454 -0,11319| 0
2| 33 0,970764 -0,11444| 0
2| 34 0,972675 -0,11549| 0
2| 35 0,974186 -0,11634| 0
Flap com deflexdo 40
1 1 0,952618 -0,15018| 0
1 2 0,951303 -0,14905| 0
1 3 0,949662 -0,14762| 0
1 4 0,9477 -0,14587| 0
1 5 0,94542 -0,14382| 0
1 6 0,942829 -0,14145| 0
1 7 0,939931 -0,13877| 0
1 8 0,936733 -0,13578| 0
1 9 0,933241 -0,13248| 0
1| 10 0,929461 -0,12886| 0
1) 11 0,9254 -0,12492| 0
1| 12 0,921062 -0,12068 | 0
1| 13 0,916456 -0,11612| 0
1| 14 0,911586 -0,11125| 0
1| 15 0,906459 -0,10608 | 0
1| 16 0,901078 -0,1006 | 0
1| 17 0,895451 -0,09483| 0
1| 18 0,889584 -0,08876 | 0
1| 19 0,883483 -0,08241| 0
1] 20 0,877153 -0,07577| 0
1| 21 0,870601 -0,06885| 0




1] 22 0,863833 -0,06166 | 0
1| 23 0,856851 -0,0542| 0
1] 24 0,849667 -0,04649 | 0
1| 25 0,842283 -0,03852| 0
1] 26 0,834704 -0,03032| 0
1| 27 0,826936 -0,02188| 0
1| 28 0,818984 -0,01321| O
1] 29 0,810854 -0,00433| 0
1| 30 0,805241 0,00096 | 0
1] 31 0,800273 0,004499| 0
1| 32 0,795262 0,007268| 0
1] 33 0,788245 0,010051| O
1] 34 0,781616 0,011665| 0
1| 35 0,777073 0,012248| 0
1] 36 0,769423 0,012298| 0
1| 37 0,762814 0,011316| O
1] 38 0,756353 0,009279| 0
1| 39 0,751194 0,006827| 0
1| 40 0,745281 0,00247| 0
1] 41 0,742831 -0,001| 0
2 1 0,742831 -0,001| 0
2 2 0,742341 -0,00549| 0
2 3 0,744393 -0,00942 | 0
2 4 0,752549 -0,01569 | 0
2 5 0,763367 -0,02256 | 0
2 6 0,773977 -0,0293| 0
2 7 0,784366 -0,0359| 0
2 8 0,794524 -0,04236| 0
2 9 0,804438 -0,04869 | 0
2| 10 0,814099 -0,05487| 0
2| 11 0,823497 -0,06091| O
2| 12 0,832623 -0,0668 | 0
2| 13 0,841468 -0,07254| 0
2| 14 0,850021 -0,07812| 0
2| 15 0,858278 -0,08353| 0
2| 16 0,866229 -0,08878 | 0
2| 17 0,873867 -0,09386 | 0
2| 18 0,881186 -0,09877| 0
2| 19 0,88818 -0,10349| 0
2| 20 0,894842 -0,10803 | 0
2| 21 0,901168 -0,11238| 0
2| 22 0,907153 -0,11653| 0
2| 23 0,912793 -0,12048 | 0
2| 24 0,918082 -0,12423| 0
2| 25 0,923018 -0,12776| 0




2| 26 0,927598 -0,13108 | 0
2| 27 0,931819 -0,13417| 0
2| 28 0,935681 -0,13704 | 0
2| 29 0,939182 -0,13967| O
2| 30 0,942322 -0,14206 | 0
2| 31 0,945101 -0,1442| 0
2| 32 0,94752 -0,14609 | O
2| 33 0,949579 -0,14772| 0
2| 34 0,951278 -0,14908 | O
2| 35 0,952618 -0,15018 | 0




