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Resumo

A utilizagdo de um modelo computacional é de grande importancia em um projeto de
engenharia para a definicao do design a ser escolhido para a aeronave. Esta tese estudar e
caracterizar a diferencas das caracteristicas aerodinamicas em uma asa 3D com a presenca
de "winglets", utilizando o aerof6lio NASA HSNFL-0213. Os valores dos coeficientes ae-
rodinamicos e da eficiéncia aerodinamica indicaram que a utilizacdo de "winglets'reduziu
a razao entre a forca de sustentacao e de arrasto, para o caso estudado, a utilizacdo de

"wingltes'degradou a eficiéncia da asa.

Palavras-chaves: NASA HSNFL-0213, Wingltes, CFD.



Abstract

Computational Fluid Dynamics is of great importance in an engineering project to define
the design to be chosen for the aircraft. This thesis aims to study and characterize the
differences in aerodynamic characteristics in a 3D wing with winglets using the NASA
HSNFL-0213 airfoil. The values of aerodynamic coefficients and aerodynamic efficiency
indicated that the use of "winglets" reduced the ratio between lift and drag force, for the

case studied, the use of "winglets" degraded the efficiency of the wing

Key-words: NASA HSNFL-0213. Winglets. CFD.
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Motivacao

Inovagoes tecnoldgicas sempre acompanharam disputas militares, na primeira guerra
mundial a utilizacao de inovagoes como os tanques e avioes evidenciaram a necessidade
pela pesquisa e inovacao. Em contraponto, na segunda metade do século XX, parcerias
entre empresas privadas e o governo geraram grandes inovagoes como a introducao de
"winglets", estruturas aerodinamicas que sao posicionadas nas pontas das asas, na avi-
agao executiva com a producao do Learjet 28/29 Longhorn. (REYNOLDS, 1979). Essa
inovagao fomentou-se devido a crise do petroleo ocorrido na década de 70, onde o prego
do combustivel f6ssil aumento em quase 400 % (JUNIOR, 2020),iniciando-se um corrida

com o intuito de reduzir o consumo de combustivel, inclusive na aviagdo em geral.

A pandemia do novo corona virus aposentou grandes aeronaves com eficiéncia baixa
(UBIRATAN, 2020), a procura por aeronaves mais eficientes e desta forma com baixo
consumo de combustivel tende a aumentar. Constatou-se, recentemente, que a aplicagao
dessa geometria é capaz de reduzir o consumo de combustivel em até 4% (JOHNSTON,
2020).

Além do estudo aerodinamico de uma asa em trés dimensoes com a introdugao de
estruturas aerodinamicas como os winglets, a motivacao para esse trabalho deu-se durante
o estagio obrigatério realizado na SETE Téxi Aéreo LTDA., os conhecimentos obtidos da
aeronave 525 através do plano de manutencao das aeronaves, junto com o langamento
pelo FAA da Airworthiness Directive (AD) 2020-24-06 antiga 2019-08-13 (FAA, 2020)
emitida pelo FAA ap6s um incidente com uma aeronave possuindo uma modificagdo com
o sistema de winglets da Tamarack, onde a adi¢cao de winglets alterou o escoamento na

ponta da asa.

Em conjunto com a modificacao da asa com a adi¢ao de winglets houve a instala-
¢ao de "active load alleviation system'(ATLAS), um sistema que controla superficies de
controle que auxiliariam os "ailerons'a realizar o movimento de rolagem, essas superficies
de controle sdo chamados de Tamarack active control surface TACS e estao representados
na figura 1. Durante um voo as superficies de controle travaram em uma posicdo que
ocasionou o avanc¢o da camada limite nas pontas da asa e em consequéncia na perda drés-
tica na sustentagao. Segundo reporte do relatério os testes realizados na certificacao dessa
modificacdo de projeto da aeronave 525 foram insuficientes, principalmente em respeito

sobre as limitacoes de velocidade e manobra da aeronave apods a modificacao.

Segundo o proprio FAA os testes realizados na certificagdo dessa modificagao de
projeto da aeronave 525 foram insuficientes, principalmente a respeito sobre as limitacoes

de velocidade e manobra da aeronave apos instalada.
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Figura 1 — Cessna 525 em sua configura¢ao normal (abaixo) e com a instalacdo de Win-
glets (Acima) (GROUP, 2021)

Figura 2 — Winglet e TACS (GROUP, 2021)

Outra fabricante de modificagdo do projeto de tipo da aeronave com a instalacao
de winglets é a BLR Aerospace que fabricar winglets para turbo-hélices, como por exemplo
o Beechcraft King Air, e declara que a instalacdo desse tipo de superficies aumentam o
gradiente de subida ao nivel do mar em até 50% e reduz a utilizagao de pista na decolagem
em até 33% (BLR-AEROSPACE, ). Essas caracteristicas aliadas com as promessas de
redugao no consumo de combustivel e aumento na altitude sdo grandes atrativos para os
consumidores.

Esses casos evidenciam que a importancia do estudo aerodindmico sobre "win-

glets"e suas modificacdes no escoamento sobre as asas.
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1 Aspectos Gerais

1.1 Definicao do Problema

A preocupagdo com as emissoes de gases que contribuem com o efeito estufa au-
mentaram gradativamente ao longos dos anos a influéncia do homem no meio ambiente
com a utilizacdo de combustiveis fosseis que nao sao renovaveis ¢ uma grande preocupa-

cao, cerca de 2% das emissoes de didéxido de carbono no mundo é derivado da aviacao
(IATA, 2013).

A busca por aumentar a eficiéncia das aeronaves e por consequente a reducao nas
emissoes de dioxido de carbono teve o inicio apds a crise de petréleo na década de 70.
Entretanto, a efetividade de resolugoes de entidades internacionais como a A38-18 da
International Civil Aviation Organization - ICAQO, sao recentes e buscam a redugdo e o

aumento na eficiéncia de combustivel das aeronaves.

Desde 2009, toda industria aerondutica adotou metas ousadas para tornar a in-

dustria mais sustentdavel, sao elas (IATA, 2013):
- Aumentar a eficiéncia de combustivel em 1,5% por ano entre 2009 até 2020;

- Alcangar crescimento liquido de carbono neutro até 2020, isto é, um crescimento

do setor nao havendo aumento nas emissoes de didxido de carbono;

- Reduzir emissoes de diéxido de carbono na aviacao global de 50% até o ano de

2050 referente ao valores do ano de 2005.

Além do objetivo de reducao no consumo de combustivel, a redugao no custos com
combustivel da operacao de aeronaves é um atrativo para os operadores. Desta forma, os

fabricantes de aeronaves buscam utilizar de tecnologias capazes de alcangar essas redugoes.

_a NOACTION

CARBON-NEUTRAL
GROWTH

C0z emissons indexed to 2005

1. imprave fleet -50% BY 2050
fuel efficient by em
1.5% per year from | 2020 through
now until 2020 carbon neutral

growth were in 2005,

=] =
= =

2005
2010
2040
2050

| Known technology, operations Economic measures
and infrastructure measures
— Met emissions trajectory
Biofuels and additional . |
new-generation technologies === “Nesclions trejectory

Figura 3 — Esquemaético de redugao nas emissoes de didxido de carbono (IATA, 2013)
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Group

Concept
Variable Camber

Type of Technology
Retrofit

Fuel Reduction Benefits
1to 2%

Riblets

Retrofit

1%

Raked Wingtip

Retrofit

3to 6%

Winglets

Retrofit

3to 6%

Cabin

Lightweight Cabin Interior

Retrofit

1to 5%

Material &
Structure

Advanced Materials

Production Upgrade

1to3%

Active Load Alleviation

Production Upgrade

1to 5%

Composite Primary Structures

Production Upgrade

1to 3%

Composite Secondary Structures

Production Upgrade

<1%

System

Adjustable Landing Gear

Production Upgrade

1to 3%

Taxi Bot

Retrofit

1to 4%

Advanced Fly-by-Wire

Production Upgrade

1to3%

Structural Health Monitoring

Retrofit

1to 4%

Fan Component Improvement

Production Upgrade

2t0 6%

s Very High BPR Fan

Advanced Combustor

Production Upgrade 2to 6%
Production Upgrade 5to 10%

Figura 4 — Alguns tipos de Retrofits para aeronaves fabricadas até 2030 (IATA, 2013)

Um dos pilares para alcancar as metas da International Air Transport Association
- IATA ¢é a aplicacao de tecnologias para a fuselagem e motores, inclusive utilizando de

retrofit em alguns modelos, conforme é demostrado na tabela 4.

Como ¢ visivel na figura 4, segundo dados da TATA a utilizagdo de winglets em
modelos de aeronaves que ja foram fabricadas tem um potencial de redugdao no consumo

de combustivel de cerca de 6%.

Um bom exemplo para essa situacao, onde aeronaves com baixa eficiéncia estao
tornando-se obsoletas, é o caso dos grandes jumbos, aeronaves comerciais de grande porte
que tem uma alta capacidade para passageiros e/ou cargas, que por causa da pandemia
causada pela Covid-19 e o aumento nos custos de operagao, como do combustivel, foram

retiradas de servigo.

Modelos menos eficientes como a familia Boeing 747, estdao sendo aposentados
devido ao aumento nos custos operacionais, como ¢ o caso de uma aeronave digamos com
design atual como o Airbus A380, que foi inserido ha pouco tempo no mercado e algumas

companhias aéreas ja desistiram de utilizar esse modelo (UBIRATAN, 2020).

Problema: Emissoes elevadas de Diéxido de Carbono proveniente da aviagdo em

geral.

Hipdtese: A Realizacao de um retrofit em uma aeronave, coma instalagdo de win-
glets, pode aumentar a eficiéncia aerodinamica e assim reduzir o consumo de combustivel,

logo reduzir a emissao de Didxido de Carbono.

1.2 Objetivos

O objetivo principal é testar a hipdtese arquitetada, verificando se a instalacao
de winglets pode aumentar a eficiéncia aerodindmica de uma asa reduzindo o arrasto

induzido e, desta forma, estimar a reducao de combustivel, por meio da instalacao dessas
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geometrias.

e Objetivo Primario: Design e estudo aerodinamicos através de CFD de uma asa

3D equipada com Winglets.
e Objetivo Secundarios:

— Construgao de modelos 3D em CAD de quatros configuragoes de asa : Asa sem
winglets(Asa de referéncia), Asa com Blended Winglet e Asa com Elliptical
Winglets e Asa com Split Winglets.

— Construgao das Malhas para cada caso a ser simulado.
— Simulagao do escoamento em 3D.
— Visualizacdo do escoamento sobre os Wiglets e dos vortices.

— Caélculo da eficiéncia e das forcas aerodinamicas utilizando dados simulados.

A asa de referéncia que ira retrofit sera a do Cessna 525.
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2 Revisao Bibliografica
2.1 Winglets

Os "winglets'sao estruturas aerodinamicas que sao posicionadas nas pontas das
asas e tem como principal caracteristica reduzir o arrasto induzido, reduzindo o efeito
da esteira de turbuléncia, e em alguns casos podem gerar sustentagdio (MCLEAN, 2005).
Entretanto, esses perfis aerodinamicos podem aumentar o arrasto total, ja& que ha um
aumento da area da asa, ou seja, do arrasto viscoso e entre as jungoes pode ocorrer

vértices no escoamento que também contribuem para o aumento do arrasto.

Logo a busca por um balanco positivo é necessario, além dessas caracteristicas os
winglets podem promover (MCLEAN, 2005):

e Redug¢ao no consumo de combustivel;

o Aumento no alcance da aeronave;

e Reducgao no tamanho de pista requerida para decolagem;
o Aumento no teto de operagao da aeronave;

e Aumento na velocidade de cruzeiro;

» Reduc¢ao no ruido acustico na decolagem;

o Melhorar na estética da aeronave como uma forma de customizacao.

Todavia os winglets possuem duas grandes desvantagens, a primeira delas é o
aumento no custo com o desenvolvimento do projeto, aquisicao e manutengao preventiva
e corretiva. E segunda grande desvantagem é incerteza que a utilizagao dessas estruturas
irdo gerar um aumento na eficiéncia, pois o uso dessas estruturas aumentam o peso e o
arrasto viscoso (MCLEAN, 2005).

2.1.1 Wingtip fence

Sao dispositivos aerodinamicos que sao fixados nas asas das aeronaves, sao estrutu-
ras geralmente planas em concordancia com o escoamento. O propésito dessas estruturas
é evitar que as rotacao dos escoamentos inferior e superior a asa, isto é, reduzir a geracao
de vortices (WHITCOMB, 1976).

Esses dispositivos aumentam a eficiéncia do perfil alar ja que preveem os efeitos
do descolamento do escoamento no sentido perpendicular da corda. Além disso, os "wing-

tip fences"podem reduzir a velocidade de estol. Mas essas superficies podem adicionar o



Capitulo 2. Revisao Bibliogrifica 25

Figura 5 — Alguns exemplos de Winglets (a) Raked Tip (b) Blended Winglet (¢)C-17 Ca-
ted Winglet (e) MD-11 Whitcomb Winglets (f) MD-12 Style up/down Winglet
(g)API Spiroid (h) Tip Feathers (i) Fence (MCLEAN, 2013)

arrasto viscoso maior que a redugao do arrasto induzido (MCLEAN, 2013), inclusive na

interacao entre a asa e a estrutura, desta forma, é necessario avaliar uma eficiéncia global
assim como Whitcomb fez em seu trabalho (WHITCOMB, 1976).

2.1.2 Canted winglets

Sao superficies aerodindmicas instaladas nas pontas das asas, esses 'winglets"sao
inclinados, curtos e deslocados. A sua inclinacao produz um aumento na sustentacao, estas
estruturas foram introduzidos na aviagao civil, principalmente no Airbus A330 A340 e no
Boeing 747-400. Esses tipos de "winglets'estao comegando a serem retirados do servigo,
j& que os novos tipos sao mais otimizado (GUERAICHE; POPOV, 2017).

2.1.3 Blended winglets

Consiste em um dispositivo aerodindmico, quase plano nas pontas das asas. A sua
caracteristica principal é a transicao suave entre a asa e o winglet, o que adiciona melhores
caracteristicas aerodinamicas, como sustentagao e reducao no arrasto. Essa geometria foi
desenvolvida por Louis B. Gratzer, que obteve sua patente em 1994 (GRATZER, 1994).

2.1.4 Raked wingtip

Raked wingtips sao uma pequena variagao na ponta de asa, nao sao verticais como
os outros tipos de winglet, mas atuam com o mesmo principio. Sua grande vantagem é a

reducao de peso na estrutura, comparado com a instalacao de um winglet. Principalmente
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em grandes avioes, ja que a adicao de peso na estrutura da asa nao supera os beneficios

aerodindmicos e é comumente utilizado nos avides da Boeing(747, 777 e 787).

2.1.5 Whitcomb’s Winglet

Esse tipo de winglet projeta duas superficies uma no sentido superior e uma menor
no sentido inferior da asa, esse modelo foi apresentado pela primeira vez por Richard T.
Whitcomb, durante a sua pesquisa na NASA (WHITCOMB, 1976). Segundo o seu traba-
lho, a sua geometria reduziria o arrasto induzido em 20% e resultando dessa forma, em um
aumento na razao entre a sustentagao e arrasto em 9%, para Mach 0,78 (WHITCOMB,

1976), o que duas vezes maior se comparado com uma extensdo da asa de acordo com
dados experimentais (WHITCOMB, 1976).

2.1.6 737 MAX Winglets

O winglet dessa aeronave Boeing 737 Max é uma mistura entre winglet, wingtip
fence e raked wingtip. Segundo a Boeing reduz em 1,5% o consumo de combustivel e é o
tipo mais eficiente de winglet (BOEING, 2017).

2.1.7 Spiroid Winglets

Esse tipo de winglet possui uma caracteristica tinica, o seu loop, a separacao entre
duas partes das asas que se encontra no loop. Esse design sugere uma maior redugao nos
vortices. Foi testado primeiro no jato médio Gulfstream II em 1993 (MCLEAN, 2013).

2.2 Arrasto e Vértices nas pontas da asas

O arrasto é intrinseco do movimento de um corpo sobre um fluido ou vice e versa,
entender como ele se forma e age no corpo é de extrema importancia no desenvolvimento
de uma superficie aerodinamica, o arrasto total é composto por alguns componentes, que

estao descritos abaixo.

2.2.1 Arrasto Viscoso Friction Drag

Esse tipo de arrasto é formado pela viscosidade do fluido e pela formagao da
camada limite. Em um escoamento compressivel, isto é, onde a massa especifica varia,
a interacdo entre o escoamento e um corpo geram uma diferenca de velocidade entre
camadas dos escoamento. A velocidade do escoamento na superficie é zero e aumenta até
a velocidade do escoamento (ANDERSON;, 2007).
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Figura 6 — Visoes simplificadas dos vértices que podem gerar erros (MCLEAN, 2005).

2.2.2 Pressure Drag

Essa parcela do arrasto estda conectada com a geometria do corpo que ¢ inserida
no fluido. A diferenca entre as distribuicoes de pressdes no corpo geram um tendéncia de

rotacao do fluido e consequentemente vortices que dissipam a energia do escoamento.

2.2.3 Wave Drag

E o arrasto inerente nos escoamento transonicos e supersonicos, onde a diferenca
entre as pressoes entre os escoamento antes e depois da onda de choque, provocam dife-

rencas nas propriedades do escoamento.

2.2.4  Arrasto induzido (Induced Drag)

Existe algumas visoes sobre como o escoamento em uma asa finita acontece, entre
elas, ha algumas que simplificam o fenémeno e podem levar a equivocos. E tradicional-
mente divulgado que a utilizacao winglets é justificada, pois nas pontas das asas acontecem
o encontro entre das duas partes do escoamento um de baixa pressao e outra de alta pres-
sa0 0 que provoca o rotacionamento entre elas, logo ha a formacao de vortices que roubam
energia e aumenta o arrasto (MCLEAN, 2013).

Para entender como funciona o arrasto induzido é necesséario entender que a con-
servacao de momento estabelece que a forca de arrasto altere o balango de momento e

de pressao do escoamento e também que a conservagao de energia requer que o trabalho
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Figura 7 — Velocidades em um plano apés a asa (MCLEAN, 2005) (MCLEAN;, 2013).

feito contra a forga de arrasto gere um aumento no calor e na energia cinética (MCLEAN,
2013). Enquanto outros tipos de arrasto, como o viscoso e "wave drag'a troca de energia
¢ em sua maioria na forma de calor, no arrasto induzindo a maior parte de dissipagao de

energia ¢ através da energia cinética.

A energia cinética dissipada pelo arrasto induzido esta conectada com o fluxo de
grande escala de fluido, no caso de uma aeronave o fluxo de ar. O fluxo de ar caracterizada
pelo escoamento descendente entre as areas inferiores das pontas de asa e o escoamento

acedente na parte superior é representado na figura 7 (MCLEAN, 2013)(ANDERSON,
2007).

E possivel perceber a diferenca entre a visao compacta de vortices, veja figura 2.2.4
e como o escoamento se comporta no caso real, veja figura 7. Para entender o caso real é

necessario conhecer sobre vortices e a esteira de turbuléncia.

Os vértices sao causados quando um escoamento rotaciona, as linhas de corrente
tem um aspecto circular, eles sdo dispositivos que dissipam energia (ANDERSON;, 2007),

o padrao de velocidades é exposto na figura 7.

A tendéncia de rotagao do escoamento produzido pela diferenca de pressao entre
a zona de alta pressao abaixo da asa e a zona de baixa pressao acima da asa causa a
formagao dos vértices (ANDERSON, 2007). A asa é uma barreira fisica que impede essa

rotacao entre os escoamentos, desta forma a formacao dos vortices se da conforme a figura

8.
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Figura 8 — Formagcao de Vortices atras de uma asa (MCLEAN, 2005) (MCLEAN, 2013)

2.3  Coeficientes Aerodinamicos de uma Asa

2.3.1 Forca de Sustentacao e Coeficiente de Sustentacdo
A forga de sustentacao (L) em uma asa pode ser calculada utilizando a seguinte

equagao:

. pVQSC'l
2

L (2.1)

Onde:

L é a forca de sustentagao;

e p ¢é a massa especifica do ar;

V é a velocidade relativa do ar em relagao a asa.

S é a area da superficie da asa.

Cl é o coeficiente de sustentagao

O coeficiente de sustentacao (Cl) é uma medida adimensional que depende do
dngulo de ataque (), que é a diferenga entre a orientagio da asa e a direcao do fluxo de
ar. A relacao entre o coeficiente de sustentacao e o angulo de ataque pode ser representada
pela curva de polar de sustentagdo de uma asa especifica (ANDERSON, 2016). Portanto,
para obter a forca de sustentagao, é necessario conhecer: a densidade do ar, a velocidade

relativa do ar, a area da superficie da asa e o coeficiente de sustentagao correspondente
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ao angulo de ataque em consideragao. E importante lembrar que essa é uma equacao
simplificada, e existem outros fatores que podem influenciar a forca de sustentagao, como

a forma da asa, a viscosidade do ar e outros efeitos aerodindmicos.

O coeficiente de sustentacdo de uma asa finita pode ser calculado usando uma
abordagem simplificada conhecida como teoria de sustentagdo de circulagao finita. Este
método é baseado na ideia de que uma asa pode ser aproximada por um conjunto de

vortices, e a circulagao desses vortices é relacionada ao coeficiente de sustentacao.

Pode-se encontrar o coeficiente de sustentagao (Cl) utilizando do fator de eficiéncia

de Oswald ,de acordo com:

Ol = (2rAR«) (2.2)
1+ /(1 + 482

Onde:

« AR é a razao de aspecto da asa (relacdo entre a envergadura e a corda média);

e «a é o angulo de ataque da asa (angulo entre a diregdo da velocidade relativa do ar

e a corda da asa);

« ¢ ¢ a eficiéncia da envergadura da asa (normalmente assume-se um valor entre 0,8
e 0,9).

Além disso, o coeficiente de sustentacao também é afetado por outros fatores, como
o perfil aerodindmico da asa, o nimero de Reynolds, a viscosidade do ar, entre outros.
Esses fatores podem exigir ajustes ou correcoes adicionais na férmula basica, dependendo
da precisao desejada para a analise (ANDERSON, 2016) (MCLEAN, 2013).

2.3.2 Coeficiente de Momento

O coeficiente de momento (Cm) é uma medida do momento em torno de um ponto
de referéncia, geralmente o centro de gravidade, de uma aeronave ou objeto aerodinamico.
O célculo do coeficiente de momento envolve a consideragdo do momento devido a sus-

tentacao, arrasto e outros efeitos aerodinamicos.

_ pV?Se

Chm, 5

(2.3)

Onde, ¢ é a corda média aerodinamica.
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2.4 Eficiéencia Aerodinamica

O coeficiente aerodindmico do arrasto induzido para o caso ideal de uma asa plana
¢ demostrado abaixo, sendo que S ¢é a area da asa e o b é a envergadura e a razao de

aspecto ou "aspect ratio'AR.

S _CL

Coi~ Cip = 4

(2.4)

Todavia, no caso de uma asa nao plana ou com a distribuicao de carga nao linear

o arrasto induzido sera diferente do caso ideal e ¢ indispensavel o emprego de um fator
de eficiéncia, e (MCLEAN;, 2013).

Ci

Cpi = T hre

(2.5)

Outro fator de eficiéncia é chamado de fator de eficiéncia de Oswald, ey, que con-
sidera a variacdo do coeficiente de sustentagao no arrasto total (MCLEAN, 2013), desta
forma o coeficiente de arrasto total fica descrito, como:

ci
ARmeg

C D = C Do T (26)
Daniel Raymer empiricamente expressou o fator de eficiéncia de Oswald utilizando

dados historicos de aeronaves que possuiam asas retas, Raymer obteve a seguite expressao:

eo=1,78(1 — 0,045AR™%®) — 0,64 (2.7)

A visao classica de uma aeronave em voo indica que ha quatro tipo de forca
atuantes: de sustentacao (lift), de arrasto (drag), peso e de impulsdo. A sustentagao e o

arrasto sao forgas que dependem das caracteristicas aerodinamicas do escoamento.

E elementar perceber que a razio entre essas duas forcas acrodinamicas correspon-
dem a eficiéncia de uma asa, visto que quando maior for a razao representa uma grande
producao de sustentagao com um arrasto pequeno. Em outras palavras pode presumir que
a aeronave tem maior capacidade de carga e é necessario menos combustivel para gerar

impulso. A razao entre as forgas aerodindmicas é descrita por:

C.L/Cp=L/D (2.8)

Portanto a eficiéncia da asa pode ser expressada como funcao do arrasto total.

Oy _ Cy
CD n (CDO + C%/AR?T@O)

(2.9)
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Com o proposito de determinar o valor da maior eficiéncia é necessario encontrar

o valor maximo da equagao em relagao a C, logo aplica-se a o teste da derivada.

d CD +C%/AR’/T60 —CL[QCL/(ARW&))]
——(C/Cp) = — =0 2.10
dCL( 1/Cp) (Cp, + C?/ARmey)? (2.10)
Realizando as devidas simplificagoes é possivel encontrar:
Cp, = C? ] ARmey (2.11)

Logo para o caso onde a razao entre a sustentagdo e o arrasto o coeficiente de

CrL = /ARmeyChp, (2.12)

Substituido o valor do coeficiente do coeficiente de sustentacao encontrado é pos-

sustentacao é dado por:

sivel encontrar eficiéncia maxima.
CL (WeoARCDO)l/Q
Cp 2Cp,

(2.13)

2.5 Principio da Continuidade e Conservacao de massa

Partindo do principio que a massa nao pode ser criada e nem destruida. Conside-
rando uma regiao de um escoamento, o p é a massa especifica do fluido, V é o volume. A

taxa do aumento de massa é dada por:

d dp
S pav = / Pay 2.14
dt /V P v ot (2.14)
Onde o termo abaixo representa a derivada temporal.
0
— 2.1
pr (2.15)

Dessa forma pode-se escrever a taxa do fluxo de massa.
/ pudA (2.16)
A

Onde u é a velocidade do fluido e dA é a area de um elemento na direcao a

superficie, deste modo é possivel escrever a equacao de conservacao de massa.

/ng:dv :—/ApudA (2.17)

Utilizando do teorema de Gauss, que transformar a integral de superficie em uma
integral de volume, na equacao 2.17 comete o surgimento do simbolo de divergente na
equacao.

/ApudA:/Vv.(pu)dV (2.18)
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Figura 9 — Elemento infinitesimal de um fluido em movimento (ANDERSON, 2007).

Logo a equacao da continuidade em sua forma geral pode ser escrita como:

dp
(o) = 2.1
T +v.-(pu) =0 (2.19)

2.6 Equacado de Navier-Stokes Conservacao do Momento

A partir da observacao de um fenémeno fisico, como o escoamento de um fluido
sobre uma superficie, é possivel representa-lo de outra forma com o intuito de recria-lo
ou prever caracteristicas do mesmo. A modelagem de um sistema geralmente possui sim-
plificagoes, essas que em alguns casos sustentam a possibilidade de descrever o fendémeno
com uma qualidade aceitavel. No caso exemplificado acima, as equagoes de Navier-Stokes
podem descrever um escoamento com precisao, vale ressaltar que essas nao sao validas
em todo momento, pois a incerteza causada pela vorticidade do escoamento muda as suas

caracteristicas.

As equacoes de Navier-Stokes podem representar um escoamento com uma fi-
delidade aceitdvel (MCLEAN, 2013), as equagoes de NS s@o um conjunto de equagoes
parciais diferenciais nao lineares que dependem do tempo e do espago. Elas podem ser

obtidas através da aplicacao da segunda lei de newton para fluidos.

Considere um elemento infinitesimal de um fluido em movimento, como é demos-
trado na figura 9, aplicando a segunda lei de newton para esse elemento na componente

T, temos:
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F=mxa (2.20)

Considerando somente a componente x a somatoria de todas as forgas atuantes no
elemento na direcao x, neglicenciando as forcas de superficies e adotando que as tnicas
forcas atuantes no elemento sao causadas pelas pressao e os efeitos viscosos essa somatoria

pode ser escrita como:

F,=p—(p+ fp)dx]dydz + [(7ex + i de) — Tpa)|dydz + [(7ye + &dy)—
Ox Oz dy (2.21)
Tyz|drdz + [(To + %dz) — T, |dzdy

0z

Relembrando da seguinte relagdo p = v/m e que o elemento possui um volume

infinitesimal, a massa do elemento é dado por:

m = pdaxdydz (2.22)

Lembre-se que a aceleragao é a taxa de variacao da velocidade, logo para a diregao
x a aceleragdo a, ¢ a taxa de variacao ao longo do tempo da velocidade em x que é

representada por u.

Como nosso elemento de fluido esta em movimento, ndo podemos aplicar um sim-
ples derivada, como estamos observando o elemento que estd movimentando junto a linha
de correte como se estivesse parado precisamos utilizar o referencial lagrangiano desta
forma outro tipo de derivada ¢ utilizada a substantiva (ANDERSON, 2007).

ay = Du/Dt (2.23)
Combinando as equagoes acima obtemos para a componente z a equagao:

Du @ _'_ aTmm + aTym + aTZJE

Dt = oz ox dy 0z (2.24)

De forma andloga pode-se obter para as componentes y e z, a equacao acima é a
equacao do momento na direcao x. Considerando que 7,y = Tye, Ty = Toys Tox = Tazs Taz)

Tyy € Tz» as equagoes de NS podem ser escritas como:

Componente x:

@—f— @‘I— va—“+ w%——@—l—g()\ V42 %HQ[ (@—f—@)—f—g[ (a—u+a—w)]
Pot Pozr "oy ™ o: T "o or Y T e T oy M ar T oy’ T 02 M\ 0z T o

(2.25)
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Componente y :

v v v v p O, v v, O ov. 0 Ow v

Pt TP e — oy T e Mar T, T e, WV g ) g g, 150
(2.26)

Componente z:

Ow ow Ow Ow op 0, Ou Ow 0, Ow v, 0 Ow

Ow  Ow = Ow = Ow 2

Pt P P e T T tan M as Ty M ey e, T T AV Y kgl
(2.27)

As equagbes acima representam a versao completa das equagdes de NS para qual-
quer caso nao-permanente, compressivel, em trés dimensoes de escoamento (ANDERSON,
2007).

2.7 Relacoes Termodinamicas

2.7.1 Equacdo de Estado Gas ldeal

O modelo de gas ideal simplificar a cinética das particulas do gas de maneira que é
possivel desprezar a perca de energia oriunda dos choques entre as particulas, esse modelo
dedica-se a caracteristicas macroscopicas dos gases. Por intermédio dessa simplificacao do

fenomeno e de observacoes fisicas do fendmeno obteve-se uma equacao que relacionava o
estado de um gés ideal, a lei de Clapeyron (CENGEL, 2013).

Pv=RT (2.28)

Onde a constatante R é a constante universal dos gases perfeitos, P a pressao

absoluta, T' é a temperatura absoluta e v é o volume especifico.

Esse modelo possui boa precisao em baixas pressoes e altas temperaturas, onde
a densidade de um gas diminui e dessa forma os choque entre as particulas sdo menos
frequentes. O ar pode ser considerado como um gés perfeito em certas condigoes de pressao

e temperatura com um erro menor do que 1% em seus estados (CENGEL, 2013).

2.7.2 Equacoes de Estado

Considerando um modelo isentropico, onde a entropia do sistema permanece a
mesma durante um processo, e ndo ha a transferéncia de calor e também a reversibilidade
do processo pode-se utilizar a razao entre os calores especificos para descrever as equagoes
de estado. A interagdo entre a pressao e a massa especifica é governada por um conjunto
de equacgoes, onde v é a razao entre calores especificos e M é o nimero de Mach do
escoamento.

c,
- r 2.2
T=a (2.29)



Capitulo 2. Revisao Bibliogrifica 36

m="1 (2.30)

a

Onde C,, ¢ o calor especifico a pressao constante e C,, ¢ o calor especifico a volume
constante. Ja para a equagao do nimero de Mach, u ¢ a velocidade e a ¢ a velocidade

local do som.

Considerando o ar como um gas perfeito, e o escoamento em regime permanente
pode aplicar as equagoes abaixo, note que ha uma relacao entre as caracteristicas locais

(pressao, temperatura e densidade) com as de estagnagao.

T Y=L, 0

—=(14+-—M 2.31
=0+ I (231)
LA . 1M2)%1 (2.32)
Dt 2

P y—1 o oL

—=(14-——M*)>T 2.33
Lo g (233)

2.8 CFD - Computational Fluid Dynamics

A utilizagdo da computacao para resolver problemas aerodinamicos é feita desde
o século passado (DRIKAKIS D. KWAK, 2016), CFD é um método numérico bastante
utilizado para solucionar problemas aerodinamicos, a analise através desse método com-
plementa o método através do experimento, se tornou um forma importante para o de-
senvolvimento de projetos (CHATTOT, 2015). E atualmente é uma parte indispenséavel
para o design de uma aeronave. Com a ajuda de um software de CFD, Ansys Fluent,
sera realizado simulagdes dos escoamentos sobre as asas com diferentes configuragoes de
winglets com o intuito de comparar os coeficientes e forcas aerodinamicas presentes no

escoamento.

2.9 Ansys Fluent

O Ansys Fluent resolve as equagoes de Conservagao de massa e de Conservagao de
momento para todos os tipos de escoamento. Entretanto para escoamento que possuem
uma transferéncia de calor e/ou compressibilidade é necessario outro tipo de equagao
a de Conservagao de energia. Além da compressibilidade para a andlise de escoamentos
turbulentos além das equacoes ja citadas ha também a resolucao de equagoes do transporte
(ANSYS, 2013).

A equacao da conservacao do momento pode ser reescrita através das equagoes
descritas na segao Equacgoes de Navier-Stokes (ANSYS, 2013).
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a _, s = — —
5 PY) + V.(p00) = =V p+ V.(T) +pg + F (2.34)

Onde p é a pressio estatica, 7 é o tensor de tensdo, pg é a contribuicdo da forca
gravitacional e Fé qualquer outro tipo de forca aplicada. O tensor tensao ¢é calculado

por:

2

= (i + i) — 3V Tl (2.35)

Rl

Onde p é a viscosidade molecular, I é a matriz identidade.

2.9.1 Modelos de escoamento turbulentos

2.9.1.1 O modelo k — ¢ standart

O modelo k — € standart é uma modelagem matematica em CFD para simular as
caracteristicas de um escoamento turbulento, o modelo k£ — € foi construido com um foco
no mecanismo que influéncia a energia cinética de turbuléncia k e a taxa de dissipacao ¢,
esse modelo foi proposto por Launder e Spalding (ASHRAFT; SEDAGHAT, 2014), e sdo

recomendadas para um escoamento totalmente turbulento(ANSY'S, 2013).

Equagao para energia cinética turbulenta:

5 5 ) i, Ok
E(pk:) - 52, (pku;) = E[(“ + J—k)gj] + Gr + Gy — pe — Yy + Sy, (2.36)

Equagao para dissipagao:

2

)
Hy = “(GF + Cu.Gy) — 025/)% +S. (2.37)

) )
5z, (peus) = gj[(# + E)gj] + Clsk

;t(pé) +

Onde 0. e g; sao nimero de Prandtl turbulento do escoamento para k e €, respecti-
vamente. V; a componente da velocidade do escoamento, Y, é a contribuicao da dilatacao
flutuante do escoamento, G representa a energia cinética de turbuléncia gerada pelos
gradiente de velocidade do escoamento e GG, a energia cinética de turbuléncia gerada pela
flutuabilidade. Ay, Ao, A3 sdo constantes e yu, viscosidade de turbuléncia e p a viscosidade.

J& os termos Sk, Se sdo termos atribuidos na modelagem (ANSY'S, 2013).

2.9.1.2 O modelo k — w Standart

O modelo k — w é um modelo empirico baseado nas equagoes de transporte para
a energia cinética turbulenta k e a taxa de dissipagao especifica w que também pode ser
descrita como razao entre € e k. Esse modelo foi modificado durante os anos e recebeu

melhorias e modifica¢oes para aumentar a sua precisao(ANSYS, 2013).
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As equacoes para esse modelo estao dispostas abaixo: Equacao para energia ciné-

tica turbulenta k:

) 0 0 ok
2 A _y, 2.

Equacao para a taxa de dissipagao especifica w

o 4] 0 Ow
E(pk) + —(pwu;) = G—(Fwa—x]) +G, —Y,+ S, (2.39)

(51‘,‘ X5

2.9.1.3 O modelo k —w SST

O modelo k£ — w SST é bastante similar ao modelo k£ — w Standart a diferenga
entre os eles por causa de duas caracteristicas do modelo kK — w SST. A primeira déa-se
na mudanca gradual entre o modelo £ — w na regiao interior da camada limite, no caso
proximo a asa, para um modelo k — € em regides mais afastadas da camada de limite,
onde o escoamento ¢ totalmente turbulento (ANSYS, 2013). A segunda caracteristicas que
difere os modelos é a formulacao na viscosidade para considerar os efeitos cisalhantes nas
equacoes de transporte, por esse motivo o modelo recebeu o nome de SST Shear-Stress

Transport.

As equagdes para esse modelo estao dispostas abaixo: Equagdo para energia ciné-

tica turbulenta k:

J 0 ok
5z, (pku;) = aixj(rkai%) + G — Y + Sk (2.40)

)
ﬁ(Pk) +

Equacao para a taxa de dissipagao especifica w

) P ) Ow
~(pk )= — (I, —= ~Y,+D 2.41
&(p )+5$i(pwuz) 8:5]-( waxj)—l—Gw w+D,+ S, (2.41)

Onde G} representa a energia cinética de turbuléncia,da mesma maneira que no
modelo k£ — w Standart. G, denota a geracao da taxa de dissipagao especifica w. 'y e
[',, representam a difusidade de k e w ja Y, e Y, representam a dissipacao de k e w
devido a turbuléncia. Os termos Sy, S. sdo termos atribuidos na modelagem. O termo D,
representa a difusdo entre os métodos de k-€ e k-w (ANSYS, 2013).

L Ok dw

WO 0 0x; 0z,

D, =2(1-F)p (2.42)
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3 Metodologia

3.1 Aspectos sobre design de um produto aeronautico

O projeto de um modelo de aeronave comega muito antes do seu primeiro voo,
como é dito em Introduction to Aeroautics: A Design Perspective "Engenheiros vivem pela
oportunidade de projetar uma aeronave e apés anos de trabalho vé-14 voar'(BRANDT
R. J. STILES, 1953).Esse trabalho arduo sofre vérias alteragoes durante o tempo, essas
alteracoes no projeto podem mudar até mesmo a seu sucesso futuro, com intuito de
produzir um produto que atenda a missao e aos requisitos minimos e que haja um consenso

no design o método cientifico é utilizado.

Essa mesma perspectiva pode-se aplicada em um projeto de winglets, além de
utilizar o método cientifico, que é o cerne de projetistas, os objetivos desse trabalho
nao depende somente do o que o modelo consegue cumprir mas também dos aspectos

relacionados ao tempo.

O projeto inicia-se com a definicdo da missao do projeto, o propdsito que justifica
o design (HOWE, 2000), assim como os requisitos e capacidades esperadas do projeto.
Como ¢ de se esperar o custo para o desenvolvimento e construgao de um novo design
é elevado como uma forma de reduzir os desperdicio deve-se evitar mudancgas na missao
e o0s requisitos minimos, mas deve-se reconhecer que aeronaves, e dessa forma em sua

aerodindmica, possuem capacidades e limitagoes inerentes (STINTON, 1966).

3.1.1 Requisitos

O langamento de um novo projeto de aeronave acompanha a percepcao de um ne-
cessidade além da capacidade de alguma aeronave existente, geralmente um novo projeto
aeronautico é necessario devido ao fim da vida 1til da aeronave ou o seu design ¢é obsoleto
em relac¢ao aos novos modelos (HOWE, 2000). Em alguns casos um novo design é neces-
sario devido a uma nova oportunidade de mercado, como demonstrado na definicao do
problema a crescente preocupacao com as emissoes de diéxido de carbono impulsionou o

mercado a realizar retrofit em modelos de aeronaves antigos para aumentar sua eficiéncia.

A identificacao dos requisitos e tarefas que o produto precisar exercer geralmente
pode vim do feedback dos: operadores, pilotos, donos das aeronaves, centros de manuten-
¢ao , etc. Outra fonte para os requisitos podem vim da prépria fabricante através da sua
leitura de mercado e sua filosofia. Os requisitos podem ser classificados entre: Requisitos

de performance, requisitos de voo e requisitos estruturais (HOWE, 2000).

Os requisitos de performance sdo o desempenho que a aeronave deve apresentar,
eles podem ser requisitos como distancia para pouso e decolagem, consumo de combustivel,

etc. No caso desse trabalho o requisito principal de performance é a diminuicao do arrasto
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Requisitos e Propaésito
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Figura 10 — Diagrama do processo de design (HOWE, 2000).

induzido. J& os requisitos de voo estao relacionados com a operacao da aeronave e inclui
nesse tipo: estabilidade estatica, estabilidade dindmica e controle da aeronave. Enquanto
que o dltimo tipo, requisitos estruturais, estao relacionados com os requisitos da estrutura

em questao da sua rigidez e os esfor¢os(HOWE, 2000).

3.1.2 Estudo de Viabilidade

Durante as primeiras fases do design o trabalho é encontrar o melhor conceito
possivel, a utilizagdo de simulagoes é essencial (BRANDT R. J. STILES, 1953) para

determinar a melhor configuragao de asa.

Dentro desse estudo de viabilidade designs preliminares sao feitos com intuito de:
analisa-los, verificar se 0os mesmos cumprem com os requisitos e qual dentre eles, é a

melhor opc¢ao para ser otimizada.

Essa tese é focada no estudo de viabilidade se a modificacdo na asa com a adigao
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de winglets ird apresentar uma performance maior no que se diz em respeito as caracteris-

ticas aerodinamicas, portanto o uso de simulagbes para as comparagoes entre os designs

propostos faz indispensavel.

3.1.3 Método Cientifico

Através da figura 10 fica implicito o uso do método cientifico na busca por um novo

design aerondutico, o método cientifico pode-ser descrito da seguinte forma (BRANDT

R. J.

STILES, 1953):

Defini¢do do problema inicial A definicdo do problema inicial no caso do desenvol-
vimento de um produto aerondutico esta ligado aos requisitos e as tarefas que esse

produto sera encarregado.
Reunir dados sobre o problema
Criar uma hipdtese

Descrever testes para hipotese
Realizar testes

Confrontar os resultados dos testes com a hipotese, se a hipdtese nao conseguir

descrever os resultados dos testes retorne ao segundo passo.

Como foi demostrado no primeiro capitulo dessa tese os dois primeiros tépicos ja

foram expostos, desta forma é necessario descrever como serao realizados o testes para a

hipétese.

3.2

Sistematica

Seguiu-se os seguintes passos para obtencao dos resultados:

Criagdo do modelo 3D.
Geragao da malha através do Ansys, seguindo o esquema da figura 11.

Iniciagao do escoamento utilizando um modelo do ar incompressivel e de gés perfeito
com courant number igual a 1 nas primeiras 100 interagoes, apdés o fim das 100
interacoes alterou-se o courant number para 3 e prosseguir até o calculo da proximas

1900 interacoes .



Capitulo 3. metodologia 43

o Aplicacao de um modelo de turbuléncia k-w SST com interpolacdo dos dados obti-
dos na simulagao incompressivel, calculo das préximas 100 interacdes com courant
number igual a 1, ao fim mudanca para courant number3 e calculo de mais 100
interagoes e por fim alteragdo para courant number 5 e calculo das proximas 1300

interagoes .
e Obtencao dos resultados das simulacao.

o Andlise dos dados obtidos.

Ap6s a confeccao do CAD e do volume de controle no Fusion 360®transferiu para
o Ansys®2023 R1 por meio do formato .iges o volume de controle dos modelos de asa.
Utilizando-se de métodos de refinamento como sizing, para obtencao de um niimero de
elementos compativel com o modelo de turbuléncia e apds inspecao visual do modelo e
verificacdo de nimero de elementos alimentou o médulo Fluent do Ansys®com a malha

do volume de controle. Conforme o diagrama da figura 11.

3.2.1 Modelo 3D

O modelo 3D da asa deu-se por meio dos dados obtidos no 525 Maintanence
Manual da Textron Aviation e a utilizagdo da ferramenta Fusion 360 da AutoDesk®. Esse
software de CAD - Computer Aided Design, oferece uma série de ferramentas de extensoes,
inclusive para criagao dos pontos de aerofélios, no qual fez-se uso para a obtencao da asa

e winglets utilizando dos pontos da geometria do aerofdlio.

3.2.2 Malha

A producao da malha é o passo mais importante quando é utilizado o método de
CFD, uma malha que reproduza bem o escoamento e que ao mesmo tempo possua um
custo de processamento adequado é essencial. Quanto maior o nimero de elementos ou
células, maior é o tempo para o processamento e portanto héd uma elevagdo no custo para
a computacao dos dados, a mesma relacdo ocorre para o caso de uma malha com pouco
elementos, ela terd um custo de processamento menor mas a qualidade serd também infe-
rior em relagao a uma malha com muitos elementos. Logo deve-se encontrar um ponto de
equilibrio entre o nimero de elementos e o custo de processamento, ou seja, da capacidade
de analisar a malha e o refinamento da mesma. As malhas sdo estruturas que discretizam
o dominio em pequenos elementos, permitindo a resolugao das equagoes Navier-Stokes,
Continuidade, Conservacao de Massa, Energia e Estado, para os escoamentos em caso de

turbuléncia ha adicao na resolucao para o modelo de turbuléncia.

Existem diferentes tipos de formatos de malhas que podem ser utilizados em CFD,

sendo que cada um tem suas proprias caracteristicas e aplica¢oes. Alguns dos formatos de
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malhas mais comuns sdo: Malha estruturadas, Malhas nao-estruturadas, Malhas hibridas

e Malhas adaptativas.

« Malha estruturada: Nesse tipo de malha, os elementos (células) sao dispostos de
forma regular e organizada, geralmente seguindo linhas retas. As malhas estrutu-
radas sao eficientes para problemas com geometrias simples e simetria, mas podem

ser dificeis de gerar em geometrias complexas.

o Malha nao-estruturada: As malhas nao-estruturadas nao seguem uma estrutura re-
gular. Os elementos podem ter formas arbitrarias, e sua conectividade nao segue
um padrao fixo. Esse tipo de malha é mais flexivel e pode ser aplicado em geome-
trias complexas, permitindo uma boa adaptagdo as formas irregulares. No entanto,
a organizacao dos calculos em malhas nao-estruturadas pode ser mais complexa e

menos eficiente em relagao as malhas estruturadas.

o Malha hibrida: Elas sao combinacoes de malhas estruturadas e nao-estruturadas e
sao usadas para aproveitar as vantagens de ambos os tipos de malhas. Por exemplo,
uma malha estruturada pode ser usada em uma regiao onde a geometria é mais
simples, enquanto uma malha nao-estruturada pode ser usada em uma regiao mais
complexa o que permite uma boa representagao da regiao de interesse e diminuicao

no numero de elementos e células.

o Malha adaptativa: E gerada por meio de refinamento ou alteragdo em partes espe-
cificas da regidao de interesse com base nas caracteristicas do escoamento. A malha
adaptativa pode melhorar a precisao dos resultados e reduzir os recursos computa-

cionais necessarios.

O diagrama da figura 11 demostra como a simulagao do projeto decorreu desde a

criacao da representacao computacional da geometria, até a aquisicao dos dados.

3.3 Equipamentos Utilizados

Foram utilizados para esta tese dois equipamentos, um desktop e um notebook, a
comunicagao entre esses dois equipamentos realizou-se de trés formas: Midia fisica (pen
drive), utilizando armazenamento na nuvem com a utilizagdo da ferramenta One Drive e

utilizando armazenamento na nuvem do software Fusion 360 ®.

A descrigao dos equipamentos segue abaixo.
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Equipamento 1
(Notebook)

Equipamento 2
(Desktop)

Processador

Intel®Core 15-8250U
1,60 GHz 1,80 GHz

AMD Ryzen 7
1800X 3,80 GHz

Mémoria Ram 8,00 GB 16,00 GB (Utilizével
15,88 GB)
Armazenamento 950 GB 1,213 TB
Placa de Video Nvidia®GeForce Nvidia®GeForce
MX150 2GB Vram GTX 1070Ti- 8GB
Vram

Sistema Operacional

Windows 10 Home

Windows 10 Pro

Tabela 1 — Descricao dos Componentes dos equipamentos
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4 Desenvolvimento
4.0.1 Aerofélio NASA HSNLF-0213

A familia de aerofélios HSNLF foram geradas com o intuito de obter aerofélios
com escoamento laminar de forma natural para velocidades transonicas, desta forma o
nome High Speed Natural Laminar Airfoil (SEWALL R. J. MCGHEE, 1987a). O perfil
alar do HSNFL-0213 ¢é representado na figura 12.

Através de experimentos realizados no Langley Transonic Tunnel em 1987 verificou
que para o numero de Mach igual a 0,7 e o nimero de Reynolds 11 milhoes o coeficiente
de sustentagao do aerofélio foi de 0,26 (SEWALL R. J. MCGHEE, 1987a), os coeficientes
aerodinamicos do perfil estao representados nas figuras 13 e 14, além como dispostos nas
tabela 4.0.1 , que representa os coeficientes aerodinamicos para nimero de Mach igual a
0,7 e o niimero de Re = 11-10° e na tabela 4.0.1 que demostra os niimero de Mach igual a

0,51 e o nimero de Reynolds 8 milhoes, esses resultados sao uma reproducao do trabalho
(SEWALL R. J. MCGHEE, 1987b).

D4I_ 1 1 1 1 1 1 1 1 1

0.3 7

Figura 12 — Perfil Aerofélio NASA HSNLF-0213
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Coeficientes Aerodindmicos Re = 11-10° M =0,7
Angulo de Ataque «a Cn Cm Cd Cl

-2,04° -0,0119 | -0,0145 | 0,00817 | -0,0119

-1,04° 0,1221 | -0,0173 | 0,00757 | 0,1221

-0,51° 0,1939 | -0,0189 | 0,00841 | 0,1939

-0,05° 0,2531 | -0,0194 | 0,00796 | 0,2531

0,51° 0,3302 | -0,0206 | 0,00883 | 0,3302

1,13° 0,4105 | -0,0244 | 0,00896 | 0,4106

1,49° 0,4585 | -0,0224 | 0,00917 | 0,4587

2,03° 0,5265 | 0,0227 | 0,0095 | 0,5268

Tabela 2 — Tabela com dados experimentais dos coeficientes aerodinamicos com Re =

11-10° M = 0,7(SEWALL R. J. MCGHEE, 1987b)

Coeficientes Aerodindmicos Re = 8-10° M = 0,51
Angulo de Ataque ao| Cn Cm Cd Cl
-0,09° 0,2102 | -0,0154 | 0,00839 | 0,2102
-0,05° 0,2125 | -0,0155 | 0,00822 | 0,2125
-0,03° 0,2138 | -0,0152 | 0,00752 | 0,2138
1,97° 0,4436 | -0,0187 | 0,00836 | 0,4439
4,02° 0,6705 | -0,0215 | 0,00874 | 0,6722
4,53° 0,7347 | -0,0217 | 0,00941 | 0,7370
5,06° 0,7912 | -0,022 | 0,01024 | 0,7943
5,H54° 0,8444 | -0,0215 0,01 0,8484
5,99° 0,8895 | -0,0201 | 0,01024 | 0,8944
6,5° 0,9305 | -0,0195 | 0,01228 | 0,9365
7,49° 0,9929 | -0,0151 | 0,01705 | 1,0014
8,02° 1,035 | -0,0101 | 0,0174 | 1,0452

Tabela 3 — Tabela com dados experimentais dos coeficientes aerodinamicos com Numero
Renoldys 8 milhoes e M=0,51 (SEWALL R. J. MCGHEE, 1987b)

4.1 Modelos em CAD

A construcao dos modelos de asa estudados deram-se apds analise das dimensoes
do modelo 525 da Cessna Aircraft utilizando-se do seu manual de manutencdo o 525
Maintenance Manual e o The Incomplete Guide to Airfoil Usage (LEDNICER, 2023). O
manual forneceu as dimensoes padroes da asa do modelo 525, como envergadura e corda
em alguns planos de corte da asa que no manual sdo denominados Wing Station (WS),
foram utilizados desses dados das dimensoes como as coordenadas do aerofélio da asa o
NASA HSNLF-0213, pois uma versao modificada é utilizada nesse modelo de aeronave de
acordo com (LEDNICER, 2023). As figuras 15, 16, 17 e 18 representam os o modelo 3D
gerados no Fusion 360 das asas propostas para essa monografia, o desenho técnico desses

modelos estao disponiveis em anexo a essa monografia.
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Figura 13 — Coeficientes Aerodindmicos do NASA HSNLF-0213 (SEWALL R.
J. MCGHEE, 1987a)

4.1.1 Dimensoes

A seguir na tabela 4 é demostrado as dimensoes de cada modelo de asa que forma
desenvolvidos. Todos os modelos possuem a mesma corda na raiz da asa até o comprimento
de 279,29 in, onde ha modificagdo na ponta da asa de cada modelo, sao elas Asa de
Referéncia (com uma extensao simples da geometria), Asa com Blended Winglets, Asa
com Elliptical Winglets e Asa com Split Winglets. As dimensoes completas dos modelos

estao a seguir:

Considerando os aspectos geométricos é possivel estimar o valor do coeficiente de
sustentacao utilizando do fator de eficiéncia de Oswald. Por meio da formulagao apresen-
tada por Daniel Raymer, vide equagao 2.7, calculou-se o valor estimado para tal coeficiente
considerando somente os aspectos geométricos das asas, note que para o angulo igual a
zero, ndao ha como determinar por tal formulacao o coeficiente esperado. O coeficiente de

sustentagao estimado CLo é demostrado na tabela 5.
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M=0.70, R =4 = 108 ¢ =0.2

— Theory, 4 = 0.0041
1.0 O Experiment, cy = 0.0074

Figura 14 — Coeficiente de pressao e arrasto do Aerofélio NASA HSNLF-0213 (SEWALL
R. J. MCGHEE, 1987a).

Figura 15 — CAD Asa Padrao - Vista [sométrica e Vista Lateral

|

—

Figura 16 — CAD Asa Blended Winglets - Vista Isométrica e Vista Lateral
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Figura 17 — CAD Asa Elliptical Winglets - Vista [sométrica e Vista Lateral
Figura 18 — CAD Asa Split Winglets - Vista Isométrica e Vista Lateral
Modelo de Asa Corda Raiz | Corda Ponta | Corda Win- | Envergadura Area da | Area da
da Asa da Asa glet Superficie da | Projetada da
Asa Asa
Asa Referéncia, 95,4000 in | 31,9900 in | N/A 288,3480 in | 36292,3630 17844,4950
(2,4232 m) (0,8125 m) (7,3240 m) in? (23,4144 | in? (11,5126
m?) m?)
Asa Blended Winglets | 95,4000 in | 31,9900 4n | 20,0500 in | 290,0070 in | 41405,5390 17948,7290
(2,4232 m) (0,8125 m) (0,5093 m) (7,3662 m) in? (26,7132 | in? (11,5798
m?) m?)
Asa Elliptical Winglets | 95,4000 in | 31,9900 én | 20,1000 4n | 290,0000 in | 38270,0040 17938,0990
(2,4232 m) (0,8125 m) (0,5105 m) (7,3660 m) in? (24,6903 | in? (11,5729
m?) m?)
Asa Split Winglets 95,4000 in | 31,9900 in | Upper 291,4710 in | 39468,5180 17990,8360
(2,4232 m) (0,8125 m) 20,0700 (7,4034 m) in? (25,4635 | in? (11,6070
in  (0,5098 m?) m?)
m) Lower
11,9020  in
(0,3023m)

4.2 Malha

Tabela 4 — Dados Geométricos dos Modelos de Asa

Apoés as primeiras interagoes de geragao do dominio da simulagao, observou-se que
devido as caracteristicas dos equipamentos utilizados na producao e das limitagoes do

software utilizado, Ansys®2023 R1 versao Student que limita o ntimero de células em

Angulo de Ataque « 0° 3° 6° 9° 12°

Cro Asa De Referéncia 0,00000 | 0,24392 | 0,48757 | 0,73068 | 0,97300
Cro Asa Blended Winglets | 0,00000 | 0,24530 | 0,49033 | 0,73482 | 0,97849
Cro Asa Elliptical Winglets | 0,00000 | 0,24544 | 0,49060 | 0,73522 | 0,97902

Tabela 5 — Coeficiente de sustentagao utilizando do fator de eficiéncia de Oswald Crp
para diferentes angulos
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Figura 20 — Dimensao da aresta do "Outlet"do Volume de Controle

512.000, que a malha estruturada nao poderia ser gerada apos intimeras tentativas, desta
forma, se optou por utilizar de uma malha nao-estruturada e realizar um refinamento

perto da superficie da parede da asa.

Conforme exposto na figura 10 apds a obtencao da geometria das asas no Fusion
360 exportou-se o arquivo em CAD no formato IGES para o ambiente de malha do
Ansys. A malha do volume de controle constitui em um volume no espago que possui uma
forma de C na entrada do escoamento "inlet"que dispde de um raio com o valor de 40
vezes a corda da raiz da asa, isto é 3827,1590 in (97,2000 m). A espessura desse volume
de controle é 600,0000 in (15,2400 m) maior que duas vezes a envergadura média dos
modelos com intuito de visualizar a formagao e propagacao dos voértices. As arestas da
saida do escoamento "outlet'conta com a aresta 80 vezes maior que a corda raiz da asa,
ou seja, 7653,5430 in (194,4000 m). As figuras 21, 19 e 20 representam os volumes de

controle criados.



Capitulo 4. Desenvolvimento 53

Figura 21 — CAD Volume de Controle proximo a Asa.

Apesar da ferramenta Ansys apresentar uma malhar preliminar automatica, utilizou-
se de ferramentas de sizing para alterar o aspecto da malha préoximo das paredes da asa,
a dimensao aproximada do elemento proximo as paredes da asa é de 0,0125m, o que pro-
duziu uma boa representacao da superficie alar no volume de controle, também utilizou o
face sinzing com um valor de 20 m nas superficies de entrada de escoamento (inlet), super-
ficie de saida de escoamento (outlet) e paredes laterais do volume de controle. Devido a
limitagao de elementos que a versao Student do Ansys detém, 512.000 células, utilizou-se

de tetraedros para discretizar o volume de controle.

4.3 Condicoes Iniciais

Para a definicao das condigoes inicias utilizou-se da consulta em alguns manuais
da aeronave Cessna 525, eles foram: 525 Maintenance Manual, Aircraft Flight Manual-
AFM, Type Certificate Data Sheet - TCDS. Além dos dados dos experimentos (SEWALL
R. J. MCGHEE, 1987a) e (VIKEN S. A. VIKEN, 1985). A velocidade a ser utilizada sera
a com nimero de Mach igual a 0,7 em concordancia com os dados da figura (SEWALL R.
J. MCGHEE, 1987a) e a velocidade maxima do modelo base do "retrofit"que é o Cessna
525.

A maioria do tempo de operacao de uma aeronave é na condi¢ao de cruzeiro, isto
¢ em uma altitude elevada e com a velocidade com pouca variagao. Desda forma, os dados
de temperatura do ar para alimentar a simulagao foram obtidos por meio da International
Standard Atmoshere (ISA), para a altitude aproximada do FL 262, isto é, 26.200 pés ou
8.000 metros, uma altitude de cruzeiro, a temperatura ISA do ar nessa altitude é de

-36,94°, ou 236,21 K.

Essa condigoes, além dos valores da tabela 4, transcorreram para o Fluent, além
da condicao inicial da velocidade, gerada apds interpolagao de velocidade do som na

altitude de 8 mil metros, inseriu-se o angulo de ataque entre a asa e o escoamento, em
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Condicgoes Iniciais

Temperatura Ar

-36,94 ° (236,21 K)

Velocidade Ar

263,21 m/s

Altitude

8000 m (26200 ft)

Massa Especifica Ar

0,5258 kg/m?

Angulos de Ataque 0° | 3° 6 ° 9° 12°
Componente da Velocidade no Eixo normal (Eixo Y) 0,052336 | 0,104528 | 0,156434 | 0,207912
Componente da Velocidade no Eixo axial (Eixo X) 1 0,99863 0,994522 | 0,987688 | 0,978148

Tabela 6 — Condigoes Inicias da Simulagao

uma primeira abordagem o angulo de ataque de incidéncia do escoamento com o asa é

de 0°, apds aquisi¢ao dos resultados o angulo do escoamento variar de 0°a 12°, com o

incremento de 3°, com intuito de observar as mudancas e a diferencas nos escoamento que

cada geometria oferece. Os dados iniciais estao dispostos na tabela 6.
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5 Resultados e Discussao
5.1 Resultados

Os resultados foram adquiridos apés a aplicacao das condi¢oes inicias nas malhas
e aplicacdo do modelo de turbuléncia k-wSST, utilizando dados de interpolagao de um
modelo incompressivel. Com intuito de obter dados com boa qualidade, utilizou uma
pré simulacao com a malha com o modelo incompreensivel do escoamento, os dados do

escoamento foram inseridos no modelo de turbuléncia k-wSST, como condicao inicial.

Apos a convergéncia das simulagoes, obteve-se as forcas aerodinamicas e os coe-
ficientes aerodinamicos, Coeficiente de Sustentacao, coeficiente de arrasto, coeficiente de
momento, utilizando os dados da tabela 4. Além dos coeficientes, foram capturados os
contornos de velocidade, pressao e turbuléncia dos modelos de asa em 3D com o intuido

de compara-las entre elas.

Os resultados expostos nessa secao estao focadas para a compara¢do nos escoa-

mento aerodinamicos entre os diferentes tipos de configuragao de asa.

5.1.1 Asa de Referéncia
5.1.1.1 Malha do volume de controle da Asa Referéncia

Concebeu-se a malha para o modelo de asa de referéncia através das ferramentas
de "face sizing'na superficie da asa, que defini o tamanho minimo da aresta do elemento

a ser construido com o tamanho alvo de 0,003 m.

Por meio de configuragoes, no software Ansys, da taxa de crescimento entre os
elementos de cada camada de elementos da asa até o as superficies de inlet (entrada do
escoamento) e outlet (saida de escoamento) com taxa de crescimento de 1.2, a defini¢ao de
um tamanho maximo da aresta dos elementos que compoe o volume de controle de 5 m,
e do angulo de curvatura normal dos elementos de 18° alcancou a malha com elementos
poliedros com 261.949 células e com o total de 1.139.911 nés, de acordo com figuras 22 e
23.

Ansys

2023R1

Ansys

2023R1

-

Figura 22 — Malha do Volume de controle Asa de Referéncia 1.139.911 nés
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Figura 23 — Zoom malha do Volume de controle Asa de Referéncia 1.139.911 nos.

5.1.1.2 Convergéncia da Simulacio

A convergéncia da simulagao ocorre quando a diferenca entre os valores obtidos
das discretizacoes da equacao de : continuidade, energia, velocidade no eixo x, velocidade
no eixo y e velocidade no eixo z, frequentemente chamado de residuais entre as as tltima

duas intera¢oes nao gera uma mudanca significativa nos resultados.

Observou-se durante a realizacao das primeiras interagoes que a simulagao conver-
gia para um valor estavel em torno da interacao 1000, como é demonstrado na figura 24,
onde ¢ representado a variacao do coeficiente de momento de acordo com o nimero de
interacoes da simulacdo, no caso demostrado a simulagao convergiu antes das primeiras
mil interac¢oes e apresentou um valor similar do coeficiente de momento durante as outras

19 mil interacoes.

Conforme ¢ explicito na figura 25, a simulacdo convergiu para um valor antes das
1500 interagoes. Portanto adotou-se o valor de 1500 interacoes para aquisicao dos valores

das forgas aerodinamicas e dos coeficientes aerodindmicos.

O grafico dos residuais da simulagao, tende a ter o mesmo formato da figura 26,
note que a para essa simulacao do caso de referéncia com angulo de ataque igual a zero,
a ordem de grandeza das diferencas a velocidade do escoamento em x, da equagao da
energia, e da continuidade é menor que 1073 e para a taxa de dissipacao especifica w é
1075. Portanto, para o modelo simulado houve a concordancia dos resultados antes do

fim da 1.500 interagoes.

5.1.1.3 Coeficientes Aerodinamicos da Asa Referéncia

Por meio da equacao 2.1, os dados das tabelas 6 e 4 e os resultados obtidos com

as simulacao determinou-se os valores dos coeficientes aerodindmicos para o modelo de
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Figura 24 — Valor do Coeficiente de Momento em variacdo com o nimero de interagoes
da simulacao com 22000 interacoes.
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Figura 25 — Valor do Coeficiente de Momento em variacdo com o nuimero de interacoes
da simulagao com 1500 interagoes.

asa finita, os valores computados estao dispostos na tabela 7, de acordo com os dados
utilizados como condic¢oes iniciais para o escoamento observou-se que o numero médio de
Reynolds para a simulagao é em torno de 20 milhoes, apesar da diferenca entre o ntimero
de Reynolds dos dados obtidos através da simulagao e os valores de referéncia a ordem da

grandeza é semelhante, a diferenca entre esses dados sera discutida mais adiante.

5.1.1.4 Contornos Asa Referéncia

A fim de observar visualmente como é o comportamento do escoamento simulado
foi adquirido através do Ansys os mapas de contornos dos campos de Velocidade, Pressao
estatica, Pressao Total e intensidade da Turbuléncia. A seguir nas figuras 28, 27 e 29 sao

representados os campos do escoamento obtidos das simulagoes de um plano de referéncia
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Scaled Residuals

reso0y Ansys

2023R1

Figura 26 — Residuais variando com o ntimero de intera¢oes da simulacao com 1.500 in-

teracoes.

Coeficientes Aerodinamicos Simulados Asa Referéncia

Angulo de Ataque o Cu Ch CL
0° -0,018937 | 0,032573 0,355048
3° 0,000289 | 0,005044 1,396145
6° 0,022069 | 0,055371 2,112028
9° 0,019857 | 0,056639 2,298161
12° -0,016712 | 0,237497 2,286145

Tabela 7 — Dados Simulados Asa de Referéncia

de 2 metros apds o bordo de ataque da asa em duas situacoes de escoamento com o angulo
de ataque de 3 ° e 9 °. Sdo representados a Magnitude da Velocidade em m/s, Magnitude

da pressao total em Pa e Intensidade da turbuléncia em porcentagem.

Por meio da andlise das curvas de contorno apresentadas, é evidente que as visoes
simplificadas presentes na figura 2.2.4 nao representam uma observagao do fenémeno real,
como é exposto, ha sim a rotacao do escoamento por completo por todo o corpo, que se
desprende no bordo de fuga da asa, vide figura 28, onde com o aumento do angulo de
ataque do escoamento proporciona o avang¢o da camada limite, o que causa a separacao

do escoamento e geracao de vértices.

Vale ressaltar conforme a construcgao do volume de controle e as condigoes inciais
do problema nas figuras 28 e 27 observa-se que devido a configuracdo do escoamento
houve a interagao da camada limite do bordo de fuga da asa com a parede do volume de
controle, em angulos de ataque pequenos essa interagdo nao provocou grandes diferengas
nas grandezas de velocidade e pressao. Entretanto, como exibido na figura 29, a interacao

citada provocou o aumento da camada limite no borda de fuga da asa.

Houve a formacao de uma regiao estagnada ou de fluxo turbulento , de acordo com

a figura 29, a mudanca drasticas entre as propriedades do escoamento provocadas pelo
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Figura 27 — Curva de Contorno do Campo Magnitude de Velocidade - Acima : Angulo de
ataque 3 ° Abaixo - Angulo de ataque 9 °.
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Figura 28 — Curva de Contorno do Campo Pressiao Total - Acima : Angulo de ataque 3 °
Abaixo - Angulo de ataque 9 °.
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Figura 29 — Curva de Contorno do Campo Intensidade de Turbuléncia - Acima: Angulo
de ataque 3 ° Abaixo - Angulo de ataque 9 °.
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Figura 30 — Malha do Volume de controle Asa Blended Winglets 1.546.126 nos

avanco da camada limite sobre a superficie da asa sao visiveis na alteracao das magnitudes
das grandezas. A separacao do escoamento da superficie da asa, aumenta a intensidade
dos vortices e dessa forma do arrasto o que foi observado nos dados experimentais da
tabela 7, com um salto no coeficiente de arrasto de 10 vezes comparando o angulo de

ataque de 3 ° e 9 °.

5.1.2 Asa Blended Winglets
5.1.2.1 Malha do volume de controle da Asa Blended Winglets

A malha para o modelo de Asa Blended Winglets foi criada utilizando as ferra-
mentas de dimensionamento de face na superficie da asa e na superficies de entrada até
a de saida do escoamento. Com essa ferramenta definiu o tamanho minimo da aresta do
elemento a ser construido como 0,00125 m para a superficie do winglet com uma taxa
de crescimento igual a 1.8, estabeleceu para a superficie da asa o tamanho da aresta de

0,02m com taxa de crescimento de 2.0,

Para alcancar a malha desejada com um detalhamento elevado na regiao do winglet
e da asa, foram feitas essa configuracoes no software Ansys. A taxa de crescimento entre
os elementos de cada camada da asa foi definida como 1.2, desde a superficie de entrada
até a de saida do escoamento. Além disso, foi estabelecido um tamanho maximo da aresta

dos elementos que compoem o volume de controle, de 20 m.

Essas configuragoes resultaram em uma malha composta por elementos tetraedros,

que possui 408.909 células e um total de 1.546.126 nods, de acordo com as figuras. 30 e 31.

5.1.2.2 Coeficientes Aerodinamicos Asa Blended Winglets

Na tabela 8 estao expostos os coeficientes aerodinamicos obtidos na simulagao com
os respectivos angulos de ataque para o caso da Asa com Blended Winglet. A adimensio-
nalizacao tem com o propédsito favorecer a comparagao com o caso da asa sem a estrutura

na ponta da asa.
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Figura 31 — Zoom malha do Volume de controle Blended Winglets 1.546.126 nos.

Coeficientes Aerodinamicos Simulados Asa Blended
Angulo de Ataque Cu Ch Cr,
0° -0,00273 | 0,021193 | 0,211623
3° 0,001752 | 0,008396 | 0,857867
6° 0,007034 | 0,046543 | 2,234362
9° 0,027482 | 0,070616 | 2,633277
12° -0,02172 | 0,052700 | 2,765924

Tabela 8 — Dados Simulados Asa Blended Winglets

5.1.2.3 Contornos Asa Blended Winglets

As figuras 33, 32 e 34 representam os campos das gradezas ja relacionadas para o
caso de referéncia, em um plano perpendicular a asa distante de dois metros do bordo de
ataque da raiz da asa. Como constatado anteriormente devido a armacao da simulacao é

visivel a apari¢ao de uma camada limite adjunta as paredes do volume de controle,

5.1.3 Eficiéncia Aerodinamica, Coeficiente de arrasto induzido e Coeficiente

de arrasto parasita para sustentacao nula

Com o proposito de determinar a eficiéncia aerodinamica, razao entre a forga
de sustentagao e o arrasto, da asa gerada deve-se ponderar sobre outras caracteristicas
aerodinamicas além do coeficiente de sustentacao e de arrasto total, grandezas como
Coeficiente de arrasto induzido e Coeficiente de arrasto parasita para sustentagdo nula
além da razao entre a forca de sustentacao e de arrasto, solidifica a forma como o corpo se
interagem com o escoamento. Na tabela 10 e 9 é exposto os dados obtidos para Eficiéncia
Aerodinamica e Coeficiente de arrasto induzido por meio da equagao 2.6 e os dados obtidos
das simulagoes. J4 o Coeficiente de arrasto parasita para sustentacdo nula computou-se

através da diferenca entre o arrasto total simulado e o induzido calculado.
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Figura 32 — Curva de Contorno do Campo Magnitude de Velocidade - Acima: Angulo de
ataque 3 °© Abaixo - Angulo de ataque 9 °.

Angulo de Ataque « 0° 3° 6° 9° 12°
L/D 9,08686 | 150,15312 | 31,79790 | 33,82576 | 8,02469
Chi 0,02660 | 0,10459 0,15822 | 0,17217 | 0,17127
Chpo 0,00597 | 0,09684 0,10285 | 0,11553 | 0,06623
Tabela 9 — Dados da razao entre as forcas de Sustentacao e Arrasto, Cp; e Cpg Asa
Referéncia
Angulo de Ataque « 0° 3° 6° 9° 12°
L/D 8,32429 | 85,17489 | 40,02013 | 31,08664 | 43,75347
Chi 0,01578 | 0,06397 | 0,16660 | 0,19635 | 0,20624
Chpo 0,00541 | 0,05557 | 0,12006 | 0,12573 | 0,15354

Tabela 10 — Dados da razao entre as forgas de Sustentacdo e Arrasto, Cp; e Cpy Asa
Blended Winglet
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Figura 33 — Curva de Contorno do Campo Pressao Total - Acima: Angulo de ataque 3 °
Abaixo - Angulo de ataque 9 °.

5.1.4 Asa Elliptical Winglets e Asa Split Winglets

Devido a conjuntura de caracteristicas do problema exposto, dos equipamentos
utilizados e das limitagoes socioeconomicas nao foi possivel gerar uma malha para o
volume de controle para a geometria da Asa com o Split Winglets. Além das limitagoes
de processamento dos componentes 1 e 2 descritos na tabela 1, que foram utilizados
para a realizacao desse trabalho, outra caracteristica impossibilitaram o calculo da malha
do volume de controle para esse caso da Asa Split Winglets. Devido a complexidade
da geometria nos bordos de ataques, principalmente na regiao que conectam as duas
partes dos winglets e as limitacoes da versao do software utilizado para a producao das
malha, sucedeu a falha na criagdo das malha de superficies dos Winglets. A limitagao no
numero de nicleos de processamento em paralelo e o ntimero limite de 512.000 células
para descrever as geometrias ocasionaram na criacao de malha de superficie com o vazio,
isto é, sem a malha de superficie do winglet, desta forma impossibilitou uma malha para

o volume de controle. O que demonstrado nas figuras
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Figura 34 — Curva de Contorno do Campo Intensidade de Turbuléncia - Acima: Angulo
de ataque 3 ° Abaixo - Angulo de ataque 9 °.
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Figura 35 — Falhas em malhas da Asa Elliptical Winglets e Asa Split Winglets
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Figura 36 — Coeficientes de Sustentacao simulados da Asa Referéncia comparados com
valores da bibliografia

5.2 Discussao

5.2.1 Asa de Referéncia

Como foi demonstrado os dados experimentais obtidos para o mesmo ntimero de
mach do aerofélio NASA HSNFL-0213 por (SEWALL R. J. MCGHEE, 1987a) e (SEWALL
R. J. MCGHEE, 1987b) que estao representeados por meio da figura 13 e 14 além dos da-
dos reproduzidos nas tabelas 4.0.1 e 4.0.1 obtiveram valores de coeficiente de sustentacao,
arrasto e momento com dizentes para o angulos de ataque menores que 6 graus. Todavia
a partir do angulo de ataque de 6 graus, hd uma divergéncia dos resultados, sobretudo em
respeito ao coeficiente de sustentacao, tal peculiaridade sinaliza que a modelagem utili-
zada para a simulag¢ao de um voo em cruzeiro poderd nao representar resultados coerentes

para angulos de ataque com valores significativos.

Verifica-se que a modificagdo da asa por meio de winglets nao influéncia muito o
comportamento dos coeficientes aerodinamicos para angulos pequenos. Entretanto con-
forma ha o aumento do angulo de ataque, a sua contribuicao a forca de sustentacao é

perceptivel.

5.2.2 Eficiéncia Aerodinamica e Aplicacao de Winglets

Por meio da analise dos dados das tabelas 9 e 10 é possivel notar que a premissa
apontadas por (MCLEAN;, 2013) que a utilizagao de winglets de fato nao necessariamente
reduz o arrasto induzido é verdadeira, além do aumento do arrasto induzido com a adi¢ao

dos winglets para os casos dos angulos de ataque iguais e superiores a 6 graus, houve



Capitulo 5. Resultados e Discussdo 68

0.25 T T T T T T T T
— # — Simulacao
— * —Experimental - M=07, Re= 11.10% |
0.2 1 | = * —Experimental - M= 0,51, Re = 8.10° yis
o2
w 015r b
E.
<
@
-
o 01r g
=
]
S
% 0ol ,, -
S 0.05
-, - K
W i e e He e W RN e T
of ]
008 1 1 L 1 1 | | 1
£ -4 2 0 2 4 6 8 10 12

Angulo de atague (°)
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Figura 39 — Coeficientes de Sustentagao simulados da Asa Referéncia com Asa Blended
Winglets

de fato uma mudanga no comportamento da camada limite com a presenca do winglet,
como ressaltado através das figuras 34 e 29 no caso simulado, o avango da camada limite
¢ impedido, dessa forma houve uma diminui¢ao na formacao de vortices em comparacao
com o escoamento da asa de referéncia, isto é, a dissipagao de energia cinética por meio de
vértices no caso da utilizagao dos winglets provocou o aumento da razao entre sustentacao

e arrasto, conhecido como eficiéncia aerodinamica.

Portanto conforme os dados obtidos a adicao de dos winglets na asa de referéncia
aumentou a forca de sustentagao produzida. Entretanto, além da forca de sustentacao
houve um aumento significativo no arrasto total, para o caso proposto da modelagem
voo de cruzeiro nivelado e das geometrias propostas, a adicao de winglets prejudicaria a
eficiéncia da asa, como foi demostrado nas tabelas 9 e 10. Vale ressaltar que para obter
resultado final devera utilizar de simulagoes com malhas mais refinadas e outras geometria

de winglets.

5.2.3 Sensibilidade da Malha de Asa de Referéncia

Com a finalidade de avaliar a qualidade da malha gerada para a asa de referéncia
e a relagdo entre o numero de faces de células utilizadas para a discretizar o volume de
controle, utilizou-se do refinamento da malha para simular os coeficientes de arrasto e
de sustentacao em dois angulos distintos, os valores obtidos das simulagoes com essas
malhas estao descritas na tabela 5.2.3 e 5.2.3, comparando-se esses valores com os valores
experimentais (SEWALL R. J. MCGHEE, 1987b) é possivel perceber a qualidade dos

resultados obtidos.
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Numero Total de Faces | Cjangulo 0 | €} angulo 6
2235595 0,1941 1,2830
1475102 0,3550 2,1353
179082 0,4339 2,3212

Tabela 11 — Coeficientes de Sustentacao simulados com malhas diferentes.
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Numero Total de Faces | Cpangulo 0 | Cp angulo 6
2235595 0,0213 0,0547
1475102 0,0325 0,0553
179082 0,0782 0,0704

Tabela 12 — Coeficientes de Arrasto simulados com malhas diferentes.

O modelo apresentando nesse trabalho esta descrito na segunda linhas das tabelas
5.2.3 e 5.2.3, em relacao ao coeficiente de sustentacdo para adngulos pequenos o modelo

apresenta uma proximidade com os dados experimentais.

Valer destacar que devido as condicoes iniciais e a modelagem inicial de um voo de
cruzeiro em velocidade alta, formuladas com intuido de verificar a hipétese se a implanta-
¢ao de winglets reduziriam o arrasto e dessa forma aumentaria a eficiéncia aerodinamica,
os resultados obtidos tem uma boa qualidade, pois nessa condi¢do de voo nao ha ma-
nobras que possam alterar o angulo de ataque drasticamente. Portanto os dados obtidos
representam com boa qualidade o fenémeno. Entretanto como trata-se de um método

numérico é necessario a validacao desses resultados.
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6 Consideracoes Finais

6.1 Consideracoes Finais

A importancia do estudo de viabilidade junto com o desenvolvimento de um modelo
utilizando de ferramentas computacionais é de extrema importancia para um projeto de

engenharia, desde a concep¢ao de uma hipdtese até a andlise dos resultados.

A conjuntura das caracteristicas do fendmeno exposto, sobretudo das limitagoes
dos equipamentos utilizados e ferramentas afetaram a coleta de dados expressivamente do
trabalho para angulos de ataque maiores que 6 graus e impediram a realizacao do teste com
todas as geometrias e um possivel caso de otimizacao. Entretanto, os dados obtidos para os
angulos de ataque de 0 graus e 3 graus apresentaram uma concordancia com os resultados
experimentais e com as estimavas calculadas, o que possibilitou a verificagdo na mudanca
das propriedades aerodinamicas com a instalacdo de Winglets, além da visualizacao da

reducao da propagacao da camada limite em angulos de ataque maiores que 6 graus.

Os objetivos apresentados foram palpaveis gracas a tecnologia atual e aos tra-
balhos que fazem parte da referéncia bibliografica. O tema dessa monografia, como foi
demostrado, tem grande relevancia econémica, académica e potencial de ser amadurecida
até um produto final. Todavia a utilizagdo de CFD, um método numérico que realiza
simplificagoes do fendmeno observado, requer uma validagao dos resultados obtidos, ge-
ralmente esta através de experimentos. Entretanto, devido as conjunturas socieconomicas
e a tipo de experimento que o fendmeno fisico estudado reivindica, isto é, experimentos
com o escoamento transoénico (Numero de Mach igual a 0,7), nao é vidvel no momento
da apresentagao dessa monografia a realizacao dos mesmos. Ha porém, a possibilidade
de otimizar a geometrias propostas dos winglets para o caso estudado e extrapolar para:
outras fases do voo como o pouso e decolagem, angulos de ataque mais agudos do que
os simulados e também analisar os impactos dessa modificagdo no peso e na dindmica da

estrutura.
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Model 525 Maintenance Manual (Rev 27)
6-10-00-0 (Rev9)

DIMENSIONS AND AREAS - DESCRIPTION AND OPERATION

1. General

A. This sectionidentifies dimensions and areas of the airplane and airplane components in tabular form. Dimensions are
selected for pertinent information of measurements that will aid the operator providing storage, passing through hangar
doors, covering isolated areas of the airplane, and building or ordering maintenance stands. The dimensions are
expressed in Feet and inches, and degrees and minutes. Airplane assembly areas are expressed in square feet. Refer to

Figure 1.
2. Dimensions
Airplane (Overall)
Wing Span
Length
Height
Wing
Chord
WS 0.000
WS 30.000
WS 272.033 (Construction Tip)
WS 113.348 (Mean Aerodymanic)
Dihedral
Sweep Back
Leading Edge
35 Percent Chord
Ailerons
Span
Root Chord
Outboard Hinge Chord
Horn Chord
Trim Tab Span (Along Hinge Line)
Trim Tab Chord Root
Trim Tab Chord Tip
Flaps
Span
Percent of Total Wing Chord
Horizontal Stabilizer
Span
Root Chord
Tip Chord
Sweep Back (Leading Edge)
Sweep Back (25 Percent Chord)
Sweep Back (Trailing Edge)
Dihedral

Copyright © Textron Aviation Inc.

Retain printed data for historical reference only. For future maintenance, use only curent data.

46.38 Feet (14.14 Meters)
42.58 Feet (12.98 Meters)
13.77 Feet (4.20 Meters)

7.97 Feet (2.43 Meters)
7.38 Feet (2.25 Meters)
31.882 Inches (0.81 Meters)
5.76 Feet (1.75 Meters)

5 Degrees

4 Degrees, 9.36 Minutes
0 Degree

7.62 Feet (2.32 Meters)
16.81 Inches (0.43 Meters)
10.33 Inches (0.26 Meters)
17.71 Inches (0.45 Meters)
3.96 Feet (1.21 Meters)
6.97 Inches (0.17 Meters)
4.25 Inches (0.10 Meters)

10.37 Feet (3.16 Meters)
25 Percent

18.45 Feet (5.62 Meters)
4.51 Feet (1.37 Meters)
24.88 Inches (0.63 Meters)
10 Degrees, 28 Minutes

6 Degrees, 46 Minutes

-4 Degrees, 32 Minutes

0 Degrees

Page 1 of 5
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TABLE 1: COORDINATES FOR THE HSNLF (1)-0213 AIRFOIL

%X HSNLF(1)-0213 AIRFOIL X
LOWER SURFACE COORDINATES

12

X/C 2/7C XsC 2/¢

000 000 osas '00600886
.00025 -.00159901 .550 -.0598030
.00050 -.0023022¢ o575 -.0593236
00075 -.00286038 +600 -,0585655
.0010 -.00334494 +625 -.0574839
+0015 -.00419028 «650 -.0559400
.0020 -.0049¢2¢25¢ +675 -.08538433
. 0025 -.00556459 680 -.0533504
. 005 -.00795793 « 700 -.0509298
.010 -.0112011 o725 -.0463495
.020 -.0155117 « 750 -.0410619
.030 -.0187992 ¢ 775 -.0367508
«040 -.0215501 . 780 ~-.0359926
.050 -.0239056 .800 -.0331313
.060 -.0260205 820 ~,0304965
.080 -.0297664 .825 -.0298719
«0990 -.0314631 -850 -,0269506
.100 -.0330753 +875 -.0243247
.125 -.0367325 «900 -,0218780
+1590 -.0399681 .920 -,0200204
o175 -.0428315 .925 -,0195751
. 200 -.,0453554 .950 -.0175194
.250 -.0497128 .980 -.0155455
275 -.0515824 . 990 -.0150271
« 300 -.0532687 i.0 -,0145600
.325 ~.0547767

. 350 -.0561033

« 375 -.0572318

.425 -,0589204

+450 . -.0594701

475 -.0598050

.500 -.0599816



TABLE 1: CONCLUDED.

X HSNLF(1)-0213 AIRFOIL X
UPPER SURFACE COORDINATES

X/C 2/¢ X/C 2/C .
0.0 0.0 .525 .0689648
.00025 .00301272 +550 - .,0667772
.00050 .00428352 «575 .06407990
. 00075 .00526275 600 .0607751
.0010 .00608870 625 .0568193
.0015 .00746999 +650 .0521886
.0020 .00862628 «675 0469746
«0025 +00963673 +680 «0458726
.005 .0135129 « 700 .0413226
.010 .0186690 . 725 »0354629
.020 .0252367 . 750 .0295444
.030 «0300557 o775 .0238415
«040 0340027 . 780 .0227189
.050 «0374370 .800 .0182871
.060 0404896 .820 «0140757
.080 0457286 .825 .0130549
.090 .2480263 .850 .00810483
100 .0501504 . 875 .00350601
.125 .054823¢2 . 909 -.00057777
.150 0587791 .920 -.00358925
.200 + 0649785 . 950 -.,00761355
.250 .0693627 .980 -.0112067
.275 .8709735 .980 -.0122354
. 300 .0722353 1.0 -.,013220
.325 .0731582

. 350 .0737502

. 375 .0740317

+400 « 0740003

.425 + 0736666

+450 « 0730084

«475 «0720296

.500 .0706895



ALPHA
NEG

-2.05
-1.03
-¢54
-.07
-.02
a7
96
l.48
1.97

ALPHA
DEG

—Z.OZ
-1.05
~e51
=03
-.01
b
«98
1.“8
2.00

ALPHA
DEG

-2.02
-1.07
~e52
-, 06

52
1.02

ALPHA
DEG

-1.04
=55
=04
-e01

47
«98

ALPHA,C
DEG

'2.05
-1.20
-.78
-e37
~-+364
«09
52
97
1.40

ALPHA,C
DEG

—2.00
-1.19
-T2
~-+30
-e29
12
57
1.00
1.47

ALPHA,C
DEG

-2.02
-1.22
-.75
-+36
'l‘
56

ALPHA,C
DEG

-1-18
=76
-+33
-.31

«09
«53

HSNLF(1)-0213 AIRFOIL,

MACH

784
«781
. 784
. 789
« T84
« 786
.781
.782
«779

MACH

«805
« 804
«806
«9304
«807
«801
«803
797
I7q7

MACH

731
724
<724
«729
«725

725

MACH

«725
«723
«720
« 716
724
072“

MACHsC

.75‘
$ 751
« 754
«759
« 754
756
.752
« 752
e 749

MACH,C

o775
«T74
o774
«TTh
o777
771
o773
«767
o767

MACH,C

702
695
+694
«» 700
«696
«695

MACH,C

« 696
693
L] 691
0687
«694
«694

LANGLEY 6-8Y

CN

«0023
«1378
«1920
e2445
2569
«3076
.3617
4157
04671

CN

«0174
<1087
1688
2172
2175
2792
«3228
.3813
4256

CN

« 0040
1299
2004
22607
#3347
k044

CN

1270
.1908
«2609
2675
«3358
«4010

APPENDIX A.-

28-INCH
RUN 10
CN»C

0024
1416
«1972
2511
«2639
+«3160
«3716
«4270
24799

RUN 11
CNsC

-.0179
«1116
«1733
2230
2233
2867
«3315
«3916
¢ 4371

RUN 12

CN»C

«0041
«1335
«2060
«2679
03440
«4156

RUN 13

CNs C

«1305
1961
«2682
2750
«3451
4122

TRANSONIC TUNMNEL,

(o}

-.0217
-.0271
-.0292
-.0333
-.0317
-.0334
=.0343
-.0365
-+0368

CM

~:0246
-.0301
-.0336
-.0351
-.0358
-.0375
-.0387
-.0409
-.0408

CM

=-.0155
-.,0183
-.0197
-.0217
=.0223
=+0237

cu

-.0179
-.0193
~.0207
-.0209
-.0230
-.0241

ORIGINAL PACT

5

OF POCR QuinLiyY

CMyC

-.0223
-.0278
~.0300
-.0342
-.0326
~.0343
-.0352
-.0375
~-.0378

CMyC

~.02%3
-.0309
~e0345
-.0360
~-.0368
-.0385
-+0397
~. 0416
-.0419

CMsC

-+0159
-.0188
-.0202
-.0223
=¢0229
-~ 02446

CMyC

-.0184
"-0198
_00213
-.0215%
~.0236
-+0248

TEST 115-CONTINUED

co

00916
.01000
« 01260
001662
«01412
01839
«01936
« 02194
« 02308

co

e
+01791
+ 02054
. 02224
« 02256
LE )
e
e
L4 L]

co

+ 00698
« 00748
. 00789
.00782
«00833
«00849

co

« 00768
« 00806
. 00826
.00780
«00855
»00870

RN
(X 10-6)

3.97
3.94
3.94
3.92
3.91
3.91
3'96
3.92
3.98

RN
(X 10-6)

3.86
3.85
3.80
3.864
3.89
3.8%
3.87
3.84
3.90

RN
(X 10-6)

843
8.45
8.51
8.39
8.83
8.89

RN
(X 10-6)

10.39
10.68
10.22
10.16
10.42
10.52

POINT

121
122
123
120
124
125
126
127
128

POINT

131
132
133
134
130
135
136
137
138

POINT

161
142
143
149
145
166

POINT

153
154
157
152
158
1%9
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ALPHA
DEG

-2.03
-1.01
~.05
.00
«49
1,03
2.03

ALPHA
DEG

-2.05
-1.02
-e52
-e 09
&9
.99
1.49
1.99

ALPHA
DEG

~2.08
-1.05
-.01
«53
«39
l.48
2.02

ALPHA
DEG

=2.04
-1.04
-¢55
'-16
b4
1.00
1l.48
2.03

ALPHA,C
DEG

-2.01
-1.15
~e34
-+30
12
.58
l.44

ALPHA,C
DEG

-2.03
~1.17
-e75
-39
+10
52
95
1l.38

ALPHA,C
DEG

~2.06
-1.21
—-e34
12
«54
«99
1l.48

ALPHA,C
DEG

-2.03
-l.18
=76
=40
.28
263
1.08
1.58

MACH

«728
« 728
«730
« 724
.720
«723
«720

MACH

746
e 743
e 743
« 740
« 737
«746
«T44
e 742

MACH

« 760
«759
« 754
«760
« 762
«762
761

MACH

«781
«780
.780
.781
778
«783
«785
783

MACH,C

698
«699
701
694
«690
<694
«690

MACH,C

« 716
«T14
«T14
«710
. 707
716
«T14
« 712

MACH»C

«731
730
725
731
«732
732
e 731

MACH,C

751
« 750
750
751
748
« 754
¢ 755
753

CN

~+0168
1221
$2532
+2630
+3286
«3986
«5306

CN

-.0188
.1318
1988
2578
3411
«4016
«4650
05247

CN

-.0179
«1315
«2763
«3482
«3747
4118
«4538

CN

-.0114
1171
1692
«2101
«2984
+3004
3214
+3680

APPENDIX A.-

RUNS 21,22
CN,C CM
-.0173 =+0150
« 1255 ~+0180
«2602 ~+0214
«2703 -.0212
«3378 -.0223
«4097 =+0236
«5454 “e0244
RUNS 23,24
CN»C (]
-+0193 -.0159
«1354 -«0204
»2043 -.0223
22649 ‘00226
+«350% -+0246
4127 -.0291
04779 ~+0315
5392 -.0328
RUNS 25,26
CNsC ™
-.0184 -«0179
01351 -.0236
«2839 -.0280
«3578 -.0352
«3850 -.0363
«4231 =+0365
«4663 =0363
RUNS 27,28
CN»C (o4}
-.0117 ~10245
.1203 -.0300
1738 -.0315
2158 ~.0340
«3066 -.0371
«3086 -e0342
«3301 -.0320
«3780 -.0318

ORIGINAL PACE IS
OF POOR QUALITY

HSNLF(1)-0213 AIRFOIL, LANGLEY 6-BY 28-~INCH TRANSONTC TUNNEL,

CMyC

-eN154
~.0185
—.OZZO
-.0218
-.0229
~.0243
-,0251

cM, C

-e0163
-.0210
-+0229
‘00232
~.0253
-.0299
~.0324
-.0337

CMyC

-.0184
-.0242
-.0288
-.0362
-.0373
-.0375
-+0373

CMs C

~.0252
~+0308
-.0324
~-+0349
-.0381
-.0351
-.0329
-.0327

TEST 115-CONTINUED

co

+ 00841
+00836
« 00833
00827
. 00832
« 00904
« 00951

co

00867
«00896
«00870
«00865
«01004
«01174
«01281
«01548

co

«00898
« 00996
« 01309
01542

.02137
ke

L2 2

co

«01309
«01715
« 02149
«02219
ke
1)
T
e

RN
(X 10-6)

11.11
11.30
10.97
10.80
10.93
11.12
11.09

RN
(X 10-6)

11.15%
11.19
11.35
10.87
10.42
10.64
10.78
10.95

RN
(X 10-6)

10.568
10.66
10.30
10.5%
10.63
10,78
10.93

RN
(X 10-6)

10.45
10.57
10.74
10.32
10.39
10,57
10.71
10.85

POTNT

225
226
224
230
231
232
236

POINTY

239
240
261
238
243
244
245
246

POINT

249
250
248
253
254
235
256

POINT

259
260
261
258
263
264
265
266
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