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Resumo

Estudo da melhoria de performance aerodindmica de um
perfil aplicado a veiculos aéreos nao tripulados

Os sistemas aéreos autonomos possuem uma crescente gama de aplica-
¢oes em diversas areas como agricultura e logistica. Dentro desse ramo,
destacam-se os VANT’s (Veiculos Aéreos Nao-Tripulados) do tipo asa
fixa e rotativa, pois essas possuem particular vantagem sobre os veiculos
multirrotores por sua versatilidade, autonomia e eficiéncia. Essas aeronaves
geralmente operam em velocidades baixas, consequentemente, em faixas
de nimeros de Reynolds em torno de 200.000 a 400.000. Nessa faixa o
escoamento ainda pode se manter laminar até a regiao de recuperacao de
pressao no extradorso das asas desses veiculos. Assim, é possivel ocorrer
o surgimento de bolhas de separacao laminar, causado pelo gradiente
de pressao desfavoravel. Essas bolhas causam perda de sustentacao e
aumento do arrasto. No intradorso, a transicao do escoamento laminar
para turbulento pode ocorrer mais proxima do bordo de ataque, devido
a distribuicao de pressao. Nesse caso, o arrasto viscoso da camada limite
turbulenta induz uma perda de performance do veiculo. Assim, este
trabalho propoe a aplicacao de duas metodologias para a melhoria de
performance de aerofdlios tipicamente utilizados em projetos de VANT’s de
médio alcance. Primeiramente, serd analisada a aplicagao de rugosidades
distribuidas, representadas pelos chamados Trips da camada limite, em
pontos especificos do extradorso do aerofélio buscando evitar a formacao
de bolhas de separacao laminar. Em seguida, serd analisada a técnica de
atraso da transicao da camada limite laminar-turbulenta, através do Lami-
nar Flow Control (LFC), mais especificamente o Natural Laminar Flow.
Essa estratégia envolve uma alteragao da geometria original, buscando
estender a camada limite laminar e reduzir o arrasto de friccao. Para isso é
utilizado um software de analise numérica para aerofélios em condicoes de
escoamento de baixos niimeros de Reynolds. Os resultados sao comparados
utilizando a métrica da polar de arrasto obtidas para diferentes aerofolios.

Para quantificar os ganhos, andlises de performance serao realizadas.
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camada limite; reducao de arrasto; previsao da transicao.



Abstract

Study of aerodynamic performance improvement of an
airfoil applied to autonomous air vehicles

Autonomous aerial systems have a growing range of applications in vari-
ous areas such as agriculture and logistics. Within this branch, stand out
the fixed and rotary wing Unmanned Aerial Vehicles (UAVs), because they
have particular advantage over multirotor vehicles for their versatility, au-
tonomy and efficiency. These aircraft generally operate at low speeds, hence
in Reynolds number ranges around 200,000 to 400,000. In this range the
flow can still be kept laminar over the pressure recovery region in the wing
upper surface of these vehicles. Thus, the presence of laminar separation
bubbles caused by the unfavorable pressure gradient may occur. These bub-
bles cause loss of lift and drag. In that way, the transition from laminar to
turbulent flow may occur closer to the leading edge due to pressure distribu-
tion. In this case, the viscous drag of the turbulent boundary layer induces
a loss of vehicle performance. Thus, this work proposes the application of
two methodologies for airfoil performance improvement typically used in
medium range UAV projects. Firstly, it will be analyzed the application
of distributed roughness, represented by the so-called Trips of the boun-
dary layer, in specific points of the airfoil upper surface aiming to avoid
the formation of laminar separation bubbles. Then the laminar-turbulent
boundary layer transition delay technique will be analyzed using Laminar
Flow Control (LFC), more specifically Natural Laminar Flow. This stra-
tegy involves altering the original geometry, seeking to extend the laminar
boundary layer and reduce frictional drag. For this a numerical analysis
software is used for airfoils under low Reynolds flow conditions. Results are
compared using the drag polar metric. To quantify the gains, performance

analysis will be executed.

Keywords
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drag reduction; transition prediction.
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1

Introducao

A engenharia aerondutica busca constantemente o desenvolvimento de
novas tecnologias para facilitar o deslocamento global de pessoas e cargas.
O transporte de bens e pessoas corresponde a aproximadamente um terco
do consumo global de energia [6]. De acordo com Weng et al. [7], a maior
parte da energia despendida com o transporte é gasta para vencer o arrasto.
Em regime subsonico de aeronaves, o arraste é causado, principalmente, pelo

arrasto viscoso e o arrasto induzido [§].

A melhoria de desempenho das aeronaves, que permitiu a criacao de rotas
longas em voos diretos s6 foi possivel devido ao desenvolvimento de tecnologias
de projeto aerodinamico, estrutural, de materiais e motores. A confiabilidade
e manobrabilidade das aeronaves cada vez maiores, assim como a propria na-
vegabilidade deve-se ao desenvolvimento de tecnologias do ambito da avidnica
(Aviation FEletronics), que permitiram os voos fly-by-wire e posteriormente

automatizacao do controle das aeronaves dos mais variados ambitos.

Além do contexto de aviacao comercial, o projeto aqui apresentado busca
adaptar tecnologias, para o ambito dos denominados UAV’s (Unmanned Air
Vehicles) ou VANT’s (Veiculos Aéreos Nao Tripulaods). Essa denominagao
vale tanto aeronaves de asa fixa, bem como multirrotores e veiculos mais le-
ves que o ar. A evolucao das tecnologias de eletronica embarcada permitiu a
significativa reducao em tamanho e eficiéncia dos componentes utilizados no
sensoriamento, processamento, transmissao de dados e controle. Essa evolu-
¢cao das tecnologias no quesito da eletronica embarcada, bem como teleme-
tria e microcontroladores permitiu a a reducao do tamanho dos componentes
eletronicos, ocupando espacgos mais reduzidos dentro das aeronaves, com pro-
cessamentos similares, senao maiores, permitindo a consequente otimizacao
energética e estrutural das mesmas. Assim, durante as duas dltimas décadas
tem sido observada o continuo e crescente interesse no desenvolvimento dos
VANT’s para a realizacao de atividades de elevada periculosidade e de alto
custo. Essas atividades, também denominadas missoes, podem ser observadas
em vAarios ramos como geracao de energia, infraestrutura e agricultura. Podem
ser indicados como exemplos a inspecao de linhas de transmissao, controle de

pragas em plantagoes, topografia e transporte de cargas de pequeno porte.
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Essa evolucao dos VANT’s, contudo, esta limitada por alguns fatores como é

0 caso da autonomia.

1.1
Motivacao

O desenvolvimento de VANT’s (como os observados nas Figuras e
, voltados para missoes de médio alcance, exigem autonomia e eficiéncia.
Estes veiculos, tipicamente, se deslocam em condigoes de baixos ntimeros de
Reynolds. Nesse regime, a formacao de bolhas de separacao laminar pode
ocorrer, comprometendo o desempenho das aeronaves. Logo, o desenvolvimento
de VANT’s, de médio e longo alcance, demanda um projeto otimizado dos perfis
aerodinamicos de modo a aumentar a eficiéncia, carga util e consequentemente

o envelope de voo dessas aeronaves.

Figura 1.1: Exemplo 1 de um modelo de VANT no contexto do projeto.

1.2
Revisdao Bibliografica

Na secao a seguir, seréd feita uma contextualizacao dos trabalhos realizados
no ambito dos VANT’s e consequentemente a descricao do ambiente de

aplicacao do projeto aqui desenvolvido.
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Figura 1.2: Exemplo 2 de um modelo de VANT no contexto do projeto.

1.21

Contextualizacido em projetos de aeronaves de transporte civil e de
VANT's

As andlises aqui realizadas e estudadas focam em duas frentes principais de

estudo:

— Aplicacao de rugosidades distribuidas, localizadas sobre pontos especi-
ficos ao longo do extradorso do perfil permitindo a reducao do arrasto
ao evitar a formacao de bolhas de separacao laminar nessa regiao. Essa
técnica de trip da camada limite (ou boundary layer trip) permite que
por meio de breves alteragoes no aerofélio original, reducoes de arrasto
significativas sejam obtidas. Esta técnica envolve apenas a insercao pro-
priamente dita das rugosidades sobre a superficie do aerofélio, como por

exemplo as denominadas longitudinal strips.

— Aplicagao da tecnologia do Laminar Flow Control (LFC), mais especifi-
camente o Natural Laminar Flow para obter uma geometria alterada do
aerofolio (ou componente, como é o caso de uma nacelle de uma aero-
nave) para alterar a posigao da transi¢ao laminar-turbulento, permitindo
o controle de uma camada limite laminar sobre o aerofélio e consequen-
temente reduzindo arrasto. Assim, esta técnica envolve uma alteracao
da geometria original, sendo esta uma das técnicas mais promissoras a

serem aplicadas.

No quesito da aplicacao de rugosidades em aerof6lios a baixos ntimeros de
Reynolds, pode-se citar o trabalho de Jung, et. al (2013) [9], onde basicamente

foram feitas anédlises parameétricas relativas ao dimensionamento de strips
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longitudinais (geradores de turbuléncia). Naquele trabalho foram analisados
dois parametros principais, que foram as dimensoes transversais e longitudinais
das rugosidades, que foram distribuidas uniformemente sobre a superficie de
andlise. O trabalho consistiu em estudos experimentais realizados em tuneis
de vento. Cabe destacar, que todo o dimensionamento daquele trabalho é
apresentado de maneira relativa as dimensoes da superficie de andlise, mais
especificamente, com relacao a corda do aerofdlio. Foram realizados ensaios
paramétricos relativos aos efeitos da altura das strips, do espacamento entre as
mesmas, bem como sua espessura. Assim, por meio dos ensaios foram realizadas
medicoes das forgas e coeficientes de arrasto (Cy) e de sustentagao (C)), bem
como a razao de [ift-to-drag para comparacao de melhorias de eficiéncia. Assim,
Jung, et. al destaca a melhoria significativa de desempenho apenas com a
aplicacao dessas rugosidades e o potencial de aplicacao da técnica em VANT’s
que operam na faixa de nimeros de Reynolds, na faixas de aproximadamente
em torno de 1-10°. Gopalarathnam [10] propoe uma analise de sensibilidade
para o desenvolvimento de perfis de baixos nimeros de Reynolds através da
aplicacao de Trips e também a alteracao do formato da curva de transicao C;
X 4. (também chamada de rampa de transicao) e analisa diferentes perfis que
possam se inserir no contexto do projeto aqui descrito em ntimeros de Reynolds
variando entre 100.000 e 300.000. Em seus resultados, observou melhorias de
desempenho na faixa inferior de 100.000, contudo para o caso de 300.000, nao

foram obtidas mudancas nos resultados.

Allison [II] propoe um estudo de otimizagdo do formato da asa por meio
do NLF,a partir das superficies de C, (coeficiente de pressao) da asa e de
outros componentes como as nacelles. Crouch [12], por sua vez, analisa com
mais detalhes os mecanismos de transicao da camada limite como é o caso
das instabilidades de Tollmien-Schlichting e das instabilidades de escoamentos
cruzados. Dessa forma, Crouch analisa os diferentes mecanismos e mostra suas
influéncias no desenvolvimento da camada limite laminar. Foram analisadas
algumas literaturas como Ingen [13], que faz uma extensa revisdo sobre o
método e para a previsao da transi¢ao. Campbell [14] também faz uma anélise
aprofundada sobre a previsao da transicao deslocando o fator de amplificacao
de ondas T-S (Npggctor). Campbell sugere melhorias no calculo de n-factor
(método de previsao da transi¢ao) para aplica¢oes do NLF. O trabalho de Silva
[15] ¢ aplicado no caso de UAV’s. Silva sugere a implementacao de melhorias
aerodinamicas, buscando reduzir os efeitos das Bolhas de Separagao Laminar,
que sao criticas para aerofélios a baixos nimeros de Reynolds. Nesse contexto,
o NLF também foi analisado por Fujino [16], onde se utilizou de um estudo

de caso do perfil SHM-1 para aplicacdo em uma aeronave de executiva de
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pequeno porte da HONDA Jets. Fujino compara com resultados de perfis
desenvolvidos pela NASA /LANGLEY do tipo NLF, com o SHM-1, buscando
otimizar seu desempenho para a reducao de arrasto e também melhorias da
curva C; x a. Crouch [I7] também realizou pesquisas em torno da influéncia
da rugosidade da superficie sobre a transicao, bem como as perturbacgoes do
escoamento nao perturbado sobre as instabilidade CF. Gamboa e Silvestre
[18] propoe uma otimizacao de aerofolios utilizando o XFoil, através da rampa
de transicao, assim como Gopalarathnam, mas aplicando alteracoes na spline
do perfil também com o objetivo de atrasar a transicao laminar-turbulenta.
Khayatzadeh [19] se utiliza de softwares CFD para também realizar otimizacao
de forma aerodinamica para obter NLF nos aerofélios, aplicando modelos de
transicdo como o y-Rey e se utilizam do estudo de caso do perfil NLF(1)-0416
em condigoes subsonicas. Por ultimo, Filippone [20] aplica a técnica de projeto
inverso (airfoil inverse design) a partir das curvas potenciais de distribuic¢ao de
velocidade para a otimizagao do perfil, tendo por objetivo o atraso da transicao

da camada limite e o aumento do C; aplicando o algoritmo para perfis de

max )

espessura em torno de 15%.

1.2.2
Contexto do Trabalho

Assim, até o presente momento, foi apresentada uma breve revisao de pes-
quisas no ramo da aeronautica, tanto de aeronaves comuns como para VANT’s.
Essa contextualizacao é abrangente, portanto, para o presente projeto, busca-
se um ambiente especifico de aplicacao. O presente trabalho busca melhorar
o projeto de um perfil aerodinamico de um VANT de asa fixa que servird de
modelo da equipe AeroRio da PUC-Rio na competicao estudantil DBEF 2020
(Design, Build and Fly) organizada pela ATAA (American Institute of Aero-
nautics and Astronautics), em Wichita, Kansas. Nesse sentido, o ambiente da
competicao busca a formacao de estudantes no ramo da aerondutica e tam-
bém aplicacao de tecnologias como o NLF e o Trip da camada limite, para
melhorar o desempenho da aeronave buscando melhor rendimento na competi-
¢ao. O objetivo do projeto de competicao ¢é relativamente simples, desenvolver
uma aeronave de asa fixa, com sistema motopropulsor definido por regula-
mento e distancia de decolagem definida de 50 metros. Assim, a competicao é
subdividida em duas missoes principais: na primeira a aeronave deve levar o
méaximo de carga paga (ou 1til) possivel e em seguida percorrer um circuito
pré-determinado no menor tempo possivel; a segunda missao por sua vez, esta
relacionada & autonomia da aeronave, que deve permanecer em voo por du-

rante 10 minutos e executar o maior numero de voltas pelo circuito possivel.
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Nesse sentido, o projeto da aeronave consiste em suma no desenvolvimento de
uma aeronave com um velocidade horizontal elevada, bem como com Cp, .

elevado o suficiente para maximizar a carga paga no decorrer da corrida da

7

decolagem. Assim, apenas como forma de ilustrar o problema, a pontuacao é
CP-Nyaps
T’UOO

o numero de voltas executadas e T,,, € 0 tempo de voo tomado na primeira

D>

regida da seguinte maneira: P = , onde C'P ¢é a carga paga, Nigps
missao. A pontuacao e as restricoes foram simplificadas, ja que servira apenas
para guiar e contextualizar as diretrizes do projeto aqui descrito. Nesse sen-
tido, a aeronave deve possuir um baixo arrasto, tanto para reduzir o tempo
de voo como para aumentar o nimero de voltas, consequentemente possuindo
uma elevada velocidade horizontal maxima. Além disso, a aeronave deve pos-
suir um Cp, , para aumentar a CP e também deve possuir um baixo arrasto
induzido, considerando as baixas velocidades e também relacionado aos baixos
angulos de ataque, permitindo melhorar a corrida de decolagem. Assim, como

diretrizes do projeto tem-se que:

— Maximizar o 'y, . para a primeira missao e este C'p  nao precisa ser
elevado para a segunda missao, dando espago para a utilizacao de Trip e
também a reducao de arrasto na segunda missao e melhorar a condicao

de cruzeiro na primeira missao.

— Reducao do arrasto parasita para melhorar a condicao de cruzeiro que

possuird um tempo consideravel de voo.

Assim, nas Figuras [1.3(a)| e [1.3(b)l observa-se o esquema das missoes a

serem cumpridas, onde deve-se destacar o fato de que em ambas, o tempo
de voo em cruzeiro ¢ muito relevante e como a velocidade é relativamente
elevada (a aeronave estarda voando proxima a velocidade maxima horizontal
para executar o maior nimero de voltas e também percorrer o circuito no menor
tempo possivel). Nessas condi¢oes, o arrasto parasita torna-se muito relevante
no projeto, logo, confirma-se novamente a importancia de reduzir o arrasto
de atrito da aeronave, como serd aqui descrito. Além disso, como diretriz de
projeto, um perfil de C'y, . é importante, mas pode ser ser acompanhado de
um arrasto elevado (apesar de seu possivel elevado L/D), logo a obtencdo de
perfis de baixos Reynolds com alteracoes de NLF permite a reducao do arrasto
parasita e a utilizacao de Trip da camada limite, permite melhorar a corrida
de decolagem e aumentar a pontuagao do projeto da aeronave. Destaca-se que
as estimativas de tempo de cruzeiro estao diretamente associadas as restricoes
da competicao e os tempos de decolagem e pouso foram estimados seguindo as

consideragoes de [21].
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1.3(b): Layout da Segunda Missao.

Figura 1.3: Apresentacao esquemaética do Layout das missoes da DBF 2020,
apresentando o tempo das diferentes fases de voo.

Nesse sentido, o presente projeto se insere neste contexto da DBF e

procurard seguir as diretrizes estabelecidas para o caso do projeto preliminar

da equipe AeroRio.

1.3

Objetivos

O objetivo deste trabalho é a melhoria de performance aerodinamica em
aerofolios, voltados para a aplicacdo em Veiculos Aéreos Nao Tripulados.
Dessa forma, tendo em vista a contextualizacao do projeto alguns objetivos
foram estabelecidos, assim como os procedimentos e escolhas dos parametros
e andlises sdo posteriormente descritas no Capitulo 2 (Metodologias). Nesse

sentido, abaixo sao pontuados esses objetivos do projeto.

— Selecao de perfis que possuem viabilidade de aplicacao no contexto do
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projeto;
— Anaélise de aplicacao de Trips em diferentes posicoes no extradorso dos

perfis para observar efeitos da Bolha de Separacao Laminar;

— Analise do método de controle da camada limite através do Natural
Laminar Flow para o intradorso dos perfis selecionados, buscando atrasar

a transicao laminar-turbulenta;

— Aplicar as duas técnicas para as diferentes missdes e analisar os resulta-

dos;

— Obter uma configuracao viadvel que possa ser aplicada np contexto da
DBF 2020.

O software XFLR5 com o codigo XFoil sera utilizado para as simulacoes
numéricas dos perfis, bem como a execucao das alteragoes dos perfis e a

consequente obtencao dos resultados para os diferentes casos.

1.4
Organizacao

Até o presente momento, foi realizada uma introducao geral do trabalho
para permitir a analise dos resultados. No Capitulo 2, serao apresentados os
fundamentos principais relativos ao presente projeto no que diz respeito ao
projeto de perfis e as implicacoes dos diferentes fendmenos aerodinamicos sobre
o desempenho dos mesmos. No Capitulo 3, serao apresentadas as metodologias
utilizadas para a obtencao dos dados e realizacao das simulacoes numéricas.
Além disso, serd apresentada a ferramenta utilizada, seus métodos de calculo e
suas limitacoes que deverao ser consideradas para o projeto. Serdo apresentados
os casos base dos perfis selecionados e quais consideracoes devem ser realizadas
para cada um dos perfis. A ferramenta utilizada também servird para a
alteracao das geometrias dos perfis, logo também serao descritos os processos de
alteracao. Além disso, serd apresentada a metodologia de anélise comparativa
a partir de alguns conceitos de Mecanica de Voo e de Desempenho de aeronaves
que permitirdao quantificar as alteracoes aplicadas nos perfis aerodinamicos. A
validacao também serd apresentada de maneira breve do software utilizado,
com dados de benchmark conhecidos de tunel de vento, para comparar os
resultados e apresentar as limitacoes do software. No Capitulo 4, os resultados
das simulacoes e da aplicacao das técnicas aqui descritas sao discutidos e seréa
apresentada uma matriz de decisao dos perfis adotados e dos seus equivalentes,
aplicando as técnicas descritas, buscando resumir os resultados obtidos. O

Capitulo 5 conclui este relatorio e discute futuros trabalhos.



2

Fundamentos

Neste capitulo serao apresentados os diversos trabalhos e conceitos relativos
a tematica aqui proposta. Dessa forma, tendo em vista a andlise de desempenho
tanto aerodinamica quanto de mecanica de voo, sera realizada inicialmente uma
introducao aos conceitos aerodindmicos e suas implicacoes no desempenho de
aerofolios. Em seguida, serao apresentadas as tecnologias a serem utilizadas
como forma de melhoria do desempenho desses aerofdlios, que é o caso do Trip
da Camada Limite e o controle da camada limite via Natural Laminar Flow.
Dessa forma, em simultaneo sao apresentados os fenémenos de transicao e da

Bolha de Separacao Laminar.

2.1
Aerodinamica - Conceitos de Projeto

A aerodinamica, no caso da aerondutica, possui um papel central no projeto
de uma aeronave, visto que todos os fenémenos que implicam no voo dela estao
intrinsecamente relacionados a dinamica do fluido sobre a mesma. Assim, como
forma de ilustrar a ideia e a presenca da aerodinamica, observa-se na Figura

o diagrama de workflow de um projeto aerondutico.

Integracao

Estruturas Aerodinamica

Estabilidade e

Performance
Controle

Figura 2.1: Workflow de um projeto de uma aeronave.
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Além disso, a propria area de Aerodinamica utiliza resultados e restricoes
de projeto estabelecidas pelas outras areas, apenas como estudo de viabilidade.
A combinacao das diferentes competéncias e torno de um projeto é chamada
DIP (Design Integrado de Produto). No caso de uma aeronave, a partir de um
design preliminar, sao analisadas melhorias no projeto, visando obter melhores
resultados, que satisfacam os requisitos de cada competéncia do workflow da
Figura[2.1] Nota-se pela figura que a aerodindmica e o desempenho da aeronave

sao as pontas de partida do workflow.

Nesse sentido, alguns conceitos sobre aerodinamica sao fundamentais para
o presente projeto. Sendo assim, uma breve revisao dos conceitos basicos é
apresentada a seguir. Inicialmente, pode-se mencionar o conceito de perfil,
também denominado aerofdlio. De acordo com [I], qualquer se¢ao de uma asa,
paralela a direcao de escoamento é denominada de aerofélio. A geometria de
um aerofolio dita o comportamento aerodinamico da aeronave. Na Figura
encontra-se uma ilustracao esquematica dos principais parametros relativos a

um perfil aerodinamico, onde espessura e camber sao propriedades a serem

destacadas.
| 2 Méxima Espessura
Posicdo de Maxima Espessura‘
Raio de Linha de Centro
Bordo de Extradorso
Ataque
‘ - - = - - _ X
/
. Intradorso
Posi¢ao de Maximo Camber _ Maximo Camber .\ - 0rda
Corda
x=0 X=cC
Bordo de Ataque Bordo de Fuga

Figura 2.2: Nomenclatura de um perfil aerodinamico.

As caracteristicas aerodinamicas de um perfil sao determinadas pela sua
geometria e também pelas condi¢oes de voo, como é o caso da velocidade de
escoamento, densidade, viscosidade, angulo de incidéncia, entre outros. Dentre
as diversas caracteristicas aerodinamicas de um perfil, duas se destacam a
saber: o coeficiente de sustentacdo (C;) e coeficiente de arrasto (Cy). Essas

propriedades podem ser apresentadas nas seguintes equagoes 2-1] e

L/
C == 2-1
e (2-1)
D/
Cqg=—, (2-2)
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Vo
Re, = 27, (2-3)
L

Nas equagoes e 2-2] os termos L' e D' sao unidades de for¢a por

area relativas a sustentacao e arrasto. Vale ressaltar que as duas forcas

sao relativas ao somatorio de todas as forcas cisalhantes e de pressao que
atuam sobre a superficie do aerofolio, sendo que a sustentacdo e arrasto sao
componentes da forca resultante desse somatorio, onde o arrasto é paralelo
ao escoamento aerodindmico e a sustentacao perpendicular ao mesmo. O
termo (., refere-se & pressao dinamica, expressada por #. Assim, como
mencionado, de acordo com as condicoes de voo, obtem-se diferentes valores
dos coeficientes aerodinamicos. Dessa forma, na Figura [2.3] apresentam-se as

curvas aerodinamicas tipicas de um aerof6lio, para um ntmero de Reynolds

especifico.
A A C4
C| i
max
L L
=0 Amax
A G A C/Cy
Polar de Arrasto
_’/
! < P

Figura 2.3: Esquematizacao das principais curvas aerodinamicas, como apre-
sentado por [I].

Dessa forma, pode-se descrever brevemente as caracteristicas das curvas
aerodinamicas, visto que analises mais extensas serao realizadas. No caso da
X a, pode-se destacar que para angulos de ataque baixos (geralmente, entre 0° e
8°), a curva possui um comportamento aproximadamente linear. Aumentando-

se o angulo de ataque chega-se a um ponto de sustentacao maxima, conhecido
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como angulo de ataque (g OU Qupge). A partir desse angulo ocorre uma
abrupta queda do valor de (), causado fundamentalmente pela separacao do
escoamento no extradorso. Nesse regime e o arrasto de pressao é dominante.
Ja no caso da Cj X «, observa-se um comportamento do tipo parabélico,
onde existe um valor minimo de Cj. A associacao do Cy com o (), pode ser
descrita na chamada Polar de Arrasto, que é uma das ferramentas de anélise
importante e que servird de input para Mecanica de Voo, visto que permite a
visualizacao do raio de operacao de C; do perfil para o respectivo Reynolds.
Por 1ltimo, a denominada curva de eficiéncia indica o angulo de ataque 6timo
de operacao, indicador de condicao de voo 6tima para o perfil em condigoes
de cruzeiro. A seguir, na Figura [2.4], é apresentado um exemplo aplicado para
uma aeronave radio controlada de baixa velocidade, onde os aerof6lios possuem

faixa de operagao em baixos niimeros de Reynolds.
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Figura 2.4: Exemplo das curvas aerodinamicas de diferentes aerofolios a um
ntumero de Reynolds 400.000 - Calculadas via XFoil.

Um outro conceito, relevante para as analises aqui realizadas, ¢ o de C, que

pode ser definido da seguinte maneira, de acordo com [I]:

2
C,,zp;&@cp:p(i) . (2-4)

Os valores de C, dependem da pressao local ao longo da superficie do
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aerofolio. Do ponto de vista de velocidades, sobre o perfil, pode-se identificar
que para u = Uy = Cp, =0, u > Uy = C, < 0(sucgdo), u < Uy, = 0< C), <
1. Nesse sentido, a variagao de C), ao longo da corda, indica aceleragao (55% < 0)
ou desaceleracao do escoamento (% > 0), sendo diretamente relacionado com
o gradiente de pressao. A Figura mostra um exemplo da curva de C),
distribuicao de pressao de um perfil também tipico de uma aeronave radio

controlada.

25 T T T T - T 02

- Curva de presséo
T - — — — AR19-R

2 .
/ 7 ~. T~ 0.15
/ .7 ) T .

-0.1

C
yic

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.8 0.7 0.8 0.9 1
x/c

Figura 2.5: Exemplo de curva de C, do perfil AR19-R - Re = 450.000 - o =
5°.

O grafico da Figura [2.5] é fundamental para a identificagdo da separacao
ou descolamento da camada limite do perfil. Através dessas curvas pode-se
identificar os angulos de ataque onde a separacao ocorre, permitindo possiveis

melhorias e alteragoes nessa regiao.

2.2
Camada Limite

A camada limite consiste em uma uma fina camada onde a velocidade
do fluido varia desde 0 (condi¢ao de nao deslizamento - no-slip) até 99% da
velocidade U,, do escoamento livre. O conceito da camada limite foi proposto
por L. Prandtl e permitiu a evolucao e entendimento dos varios fenémenos
que decorrem da camada limite como é o proprio caso do arrasto viscoso, que
nao existia em um escoamento potencial. A Figura ilustra a evolucao da

camada limite sobre uma placa plana.

De acordo com a Figura [2.6] pode-se inferir que o perfil de velocidades
na camada limite é alterado a medida que o escoamento se desenvolve sobre
a placa. Um dos parametros importantes para descrever a camada limite é
a espessura da camada limite (§). A distancia § pode ser definida como a

distancia da parede até a altura em que o escoamento tenha alcancado um
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Figura 2.6: Esbogo da Camada Limite proposta por Anderson [1].

valor de 99% do valor da velocidade do escoamento nao perturbado, logo:

*

u* = 0.99U. Seguindo a solu¢do de Blasius, como apresentado em [22],

resolvendo o escoamento laminar sobre uma placa plana, tem-se que:

S(a) =5y 7 = 3(a) = \/5R”“"_€, (2-5)

A expressao acima também pode ser referenciada relativamente a distancia
em relacdo ao bordo de ataque da placa plana z, logo tem-se que: & = —2—.
o v Reg

Através da espessura da camada limite laminar é possivel determinar o arrasto
de friccao laminar causado pela camada limite, a partir do calculo da tensao

de cisalhamento (7 = p - g—Z) na parede. Dessa forma, tem-se que a partir da

solucao de Blasius, é possivel obter:

w1
oUsz  +/Re,

Um outro conceito fundamental é a chamada espessura de deslocamento

CD(.I') ~ = CD(ZL‘) = (2—6)

(displacement thickness). A espessura de deslocamento, d; (ou ¢6*) é definida
como a distancia que as linhas de correntes do escoamento nao perturbado sao
deslocadas devido ao surgimento da camada limite, como descrito por [22]. O

calculo de 4, pode ser dado por:

Uso - 01 = /OOO(U —u)dy. (2-7)

A presenca de instabilidades, rugosidades na superficie e perturbacoes
no escoamento nao perturbado, confluem na denominada transicao laminar-
turbulenta, que seré discutida brevemente nas proximas secoes. De acordo com
[22], a transi¢do e mudanca do regime de escoamento laminar para turbulento

é perceptivel principalmente pelo repentino aumento da espessura da camada
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limite e também da tensao de cisalhamento sobre a parede. No caso do regime

turbulento, tem-se que:

~1/5
o) _ 57 (U‘”m) = 0.37 - (Re,)™\/? (2-8)
X 14
0.074
CD(SL’) = Re—gl/5 (2'9)

Comparando-se o arrasto de friccado da camada limite turbulenta com a
laminar, equacao , nota-se que o coeficiente de arrasto ¢ maior no caso
turbulento. Dessa forma, como pode ser evidenciado na Figura é possivel
ter uma reducao de arrasto de aerofélios, caso a transicao laminar turbulenta
seja atrasada, visto que uma menor extensao do aerof6lio estaria sujeita a

camada limite turbulenta.
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Figura 2.7: Contribuicao do arrasto de friccao da camada limite laminar e
turbulenta em uma placa plana apresentada por Anderson em [I].

2.3
Separacao

No caso da placa plana, a separacao ¢ um fend6meno que nao é observado
sem a existéncia de um gradiente de pressao adverso que seja capaz de de-
sacelerar o escoamento. No caso dos perfis aerodinamicos, o seu formato é
responsével por gerar esse gradiente adverso. Assim, o fenomeno da separacao
pode ser descrito da seguinte forma, de acordo com [22]. As particulas desa-
celeradas na camada limite podem nao se manter aderidas na superficie da
parede. O fenémeno é ilustrado na Figura A espessura da camada limite
aumenta consideravelmente e o escoamento reverte seu sentido. Essa reversao
causa que as particulas de fluido sejam forcadas para fora da parede e por-
tanto a camada limite se desprende dela, sendo este fenomeno denominado

Separacao da Camada Limite. Em palavras gerais, a separacao esti sempre
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relacionada a geracao de vortices e também a uma elevada perda de energia na
esteira do corpo. Nesse sentido, o fendmeno da separacao esta intrinsecamente
relacionado com a distribuicao de pressao na camada limite. A separacdo da
camada limite, portanto, representa um risco, visto que as caracteristicas da
distribuicao de pressao sobre o corpo sao perdidas e consequentemente suas
propriedades aerodindmicas. A separacao ocorre, principalmente, no caso de
curvas de C}, com um elevado gradiente de pressao, como ¢é o caso tipico de
corpos rombudos com quebras de geometria agucadas. No caso dos perfis aero-
dinamicos, o gradiente de pressao é projetado visando evitar a separagao nos

baixos angulos de ataque e otimizando sua eficiéncia de cruzeiro.
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Figura 2.8: Esbog¢o da Separacao proposta por Anderson [I].

Nesse sentido, a separacao pode ser identificada através do fato de que o
perfil de velocidades no ponto de separacao leva a que o gradiente de velocidade
seja igual a zero, como obhservado abaixo.

0
(_u) = Descolamento da Camada Limite. (2-10)
ay y=0=-parede

No ambito dos perfis aerodinamicos (também chamados slender bodies), as
caracteristicas de sustentacao sao muito influenciadas pela separagao, como
mencionado anteriormente. Em baixos angulos de ataque, o escoamento nao
se separa nem no extradorso nem no intradorso. Com o aumento do angulo de
ataque, a distribuicao de pressao leva a criar um gradiente de pressao cada vez
mais adverso, o que propicia as condicoes para a separacao no extradorso. Nos
perfis aerodinamicos, a separacao comeca em um angulo de ataque proximo
ao de stall, proximo ao Cj,_, . Depois de um angulo maior que o de stall a
separacao ocorre inicialmente proximo ao bordo de ataque, criando um arrasto

de pressao muito elevado, além de impedir a geracao de sustentacao. Dessa
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forma, o €}, .. e 0 agqu sa0 condi¢oes méaximas de operacao do perfil para um

dado ntimero de Reynolds.

2.4
Bolha de Separacdao Laminar

No quesito de fenémenos relativos aos escoamentos laminares que podem
reduzir o desempenho dos perfis aerodinamicos esta a Bolha de Separacao La-
minar. De maneira geral, a bolha de separagao laminar é formada quando a
camada limite laminar encontra um gradiente de pressao adverso, de intensi-
dade suficiente para causar a separacao do escoamento. A dinamica da Bolha
de Separa¢do Laminar (BSL) pode ser ilustrada na Figura , apresentada

por Kavousfar [2].
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Figura 2.9: Esquema ilustrativo de Kavousfar [2] da formacao da Bolha de
Separagao Laminar.

No ponto de Separacao (apresentado por S) na Figura 0 escoamento

pode ser dividido em duas regioes principais. A primeira é delimitada pela
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linha de corrente média ST’R e a superficie do aerofolio. Essa linha de corrente
média é definida como os pontos em que ao longo do perfil de velocidades a
integral da vazao méssica é zero. Essa primeira regiao representa o escoamento
re-circulatorio e relativamente lento que forma a bolha. A segunda regiao
consiste numa camada de tensao cisalhante nula contida entre o limite externo
da camada limite S"T"R"e a linha de corrente média. Essa camada passa pela
transicao na posicao T devido a amplificacao das perturbagoes que ocorreu
na camada limite laminar. A transferéncia da quantidade de momento devido
a mistura turbulenta eventualmente elimina o escoamento reverso proximo a
parede e este recola nela no ponto R. Esse processo de separacao, transicao
e recolamento resulta na BSL que possui um efeito proeminente no campo
do escoamento do aerofolio. A medida que o nimero de Reynolds diminui, os
efeitos do amortecimento viscoso aumentam e tendem a suprimir o processo
de transicao ou atraso do recolamento. Em outras palavras, depois que a
camada limite laminar separa, ela se torna altamente instavel e a transicao
para o regime turbulento ocorre. A transferéncia da quantidade de momento,
causada pelo escoamento turbulento, permite o recolamento e o consequente
desenvolvimento dessa camada limite reenergizada. Em uma anélise média
no tempo, existe uma "zona morta"abaixo da camada limite separada onde
ocorre essa forte zona de recirculacao. O efeito da BSL sobre a distribuicao de
pressao de um aerofélio também pode ser visualizado na Figura [2.9] em que
sao comparadas as distribuicoes de pressao potenciais e viscosas do mesmo
aerofolio (ou seja, sem e com a presenga da bolha, respectivamente). Uma
vez que o escoamento separa a extremidade da bolha torna-se uma zona
com gradiente de pressao préxima de zero, que é evidenciada pelo platd
na distribui¢do de pressdo. A jusante da bolha (depois do recolamento),
a distribuicao torna-se similar & anterior do descolamento. Dessa forma, a
presenca da bolha, apesar de nao inviabilizar a operacao do aerofélio, cria um
relativo aumento de espessura local do perfil, além do arrasto de pressao criado
pela propria bolha, logo os efeitos da BSL aumentam o arrasto do aerofélio,
principalmente nos baixos angulos de ataque, que sao condigoes propicias
para a formacgao da bolha. Assim, técnicas que possam evitar a formacao da
bolha podem melhorar a eficiéncia do perfil. As técnicas devem considerar
que a formacao da bolha ocorre fundamentalmente devido ao gradiente de
pressao adverso, logo a reenergizagao da camada limite ¢ a solucao mais viavel,
executada via succao da camada limite ou o uso de Trips que possam forcar a
transicao antes da formacao da bolha, que pode ser aplicado através do uso de
rugosidades distribuidas sobre o extradorso do aerofélio, na posi¢ao & montante

da separacao para a formacao da bolha BSL.



Capitulo 2. Fundamentos 29

2.5

Teoria de Estabilidade dos Escoamentos Laminares e Previsdo da Tran-
sicao

No ambito dos conceitos relativos a Aerodinamica, considerando o contexto
do projeto aqui descrito, a Transicao e o método de Transicdo, e’V é o dltimo
necessario para a compreensao global do problema e das técnicas que sao
empregadas neste trabalho. No caso dos perfis aerodinamicos, o arrasto de
atrito contribui com a maior parte do arrasto, no caso de angulos de ataque
baixos, enquanto que o arrasto de pressao é mais relevante em casos proximos
de (.., portanto, proximo do stall. Nesse sentido, a reducao do arrasto de
atrito esta diretamente relacionado as caracteristicas da camada limite que
rege sobre a superficie do aerof6lio. Na secao relativa & camada limite, também
foi descrito como a camada limite laminar possui um arrasto de friccao menor
que a camada limite turbulenta. Dessa forma, utilizar uma técnica que permita
manter a camada limite laminar ao longo de uma maior extensao da superficie
do aerofélio é vantajoso para a melhoria de desempenho do mesmo. Nesse
sentido, as tecnologias relativas ao LEC (Laminar Flow Control) sdo relevantes.
Em LFC, existem duas técnicas para o controle da camada limite laminar:
succao da camada limite e o Natural Laminar Flow (NLF). O primeiro consiste
em um sistema de succao de ar que seja capaz de "extrair'"a camada limite
da asa, reenergizando a camada limite, podendo ser utilizado também para
o controle da BSL. J4a no caso do NLF, procura-se adaptar a geometria do
aerofolio, utilizando como base dados de distribuicao de pressao, bem como
curvas da amplificagao das perturbacoes da camada limite, para obter uma
geometria nova que permita atrasar a transicao. Nesse sentido, a succao exige
equipamentos que podem adicionar peso a estrutura da aeronave, também
complicando sua manufatura e montagem. O NLF torna-se, portanto, uma
técnica capaz de melhorar a eficiéncia do perfil, apenas alterando o design do
aerofolio. Assim, é necessario compreender os mecanismos de transicao e os

métodos capazes de prever a transicao numericamente.

A transicao na camada limite em um corpo sujeito a um escoamento externo
é definida por diversos parametros, sendo que os mais importantes sao: a
distribuicao de pressao (portanto, seu gradiente de pressio, essencialmente), a
natureza das perturbacoes no escoamento livre, que é definida pelo parametro
numérico da intensidade da turbuléncia. Assim, a identificacdo da transicao
pode ser realizada através de caracteristicas como a espessura da camada
limite que apo6s a transicao sofre um aumento significativo como mencionado

anteriormente, além da mudanca no formato no perfil de velocidades. A
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mudanca de regime laminar para turbulento estd associada a instabilidade
do escoamento laminar, devido a perturbagoes na camada limite. A Teoria
de Estabilidade dos Escoamentos Laminares busca descrever e modelar o

fenomeno.

Em palavras gerais, os escoamentos laminares sao afetados por pequenas
perturbacoes que podem ser geradas, por exemplo, por rugosidades da super-
ficie. Essas perturbagoes levam ao escoamento tornar-se instével até o ponto
de tornar-se totalmente turbulento. A Teoria de Estabilidade reside no fato de
analisar se as perturbacoes irao se amplificar ou nao. Caso as oscilagoes sejam
amortecidas no tempo, o escoamento global é estavel. A intengao da Teoria
de Estabilidade é calcular as condicoes que levam o escoamento a turbulén-
cia. Nesse sentido, a Teoria de Estabilidade introduz o método das pequenas
perturbacoes em que o escoamento médio linear pode ser descrito através das
componentes U, V e W no caso do campo de velocidades e P para a pressao.

As perturbacdes sao definidas por v/, v/, w’ e p/, resultando no seguinte:

u=U+u, v=V+v w=W+uw', e p=P+7p. (2-11)

O método eV & baseado na Teoria de Estabilidade em que uma pequena
perturbacao senoidal é imposta sobre um escoamento permanente laminar.
O método das pequenas pertubacoes nao prevé detalhes de nao linearidades
em que o escoamento torna-se laminar em turbulento. Assim, o método
das pertubagoes estabelece quais perfis de velocidade sao instaveis e quais
frequéncias amplificam as perturbacoes. Nesse sentido, para um escoamento
incompressivel, e assumindo que U, V e W sao solucoes das equagoes da

camada limite laminar, para as perturbagoes, tem-se que:

ou o
3 oy = (2-12)
ou | iOU 0w | i0U | o' _ 19y /
{ N A A T AN CEL)
o' 10V, v’ 1OV, o 10p !
ot T UGy Tugy TV Fugs = =250 + VA,
Além disso, introduz-se o ntmero de Reynolds Re = % = % As

seguintes quantidades adimensionais também sao utilizadas:
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~

F=z,
y=1,
U:u—Ug,
W= (2-14)
v =2z,
/
7=
(1= t.%’

onde, uy é a velocidade caracteristica e L é o comprimento caracteris-

tico.Dessa forma, tem-se que:

ou’

o’
— 4+ —==0, 215
o 0y ( )
ou' | rrow | ~o0 _ _ 9p 1 (2% | 8%
W+U%+U’7@__B_Z+Q<W+a_@2>’ (2-16)
6_@+@6_W:_8_ﬁ+¢<@+ﬁ> -
ot BF: 95 ' Re \ 932 © 932 )

As equagoes ([2-15)) e (2-16]) formam um conjunto de equacoes diferenciais
acopladas com solugoes descrevendo o comportamento das perturbacoes pro-
ximas a superficie da parede e como estas se propagam ao longo da corrente.

Assim, assume-se que uma pequena perturbacao é dada por uma onda senoidal

bidimensional, como observado abaixo:

U(z,y,t) = p(y)e' > (2-17)
onde ¥(z,y,t) é a fungdo corrente tal que:
ov ov
= =2 218
“Ty VT T (2-18)

Além disso, ¢(y) ¢ a amplitude da perturbac¢do, a é o niimero de onda

2nL
Az

direcao z. No caso, w = w, + iw;
rad) e w* é o equivalente adimensional. O termo w; refere-se ¢ chamado de
fator de amplificagdo (amplification factor) e indica o grau de amplificacdo ou

amortecimento. As perturbagoes sao amortecidas caso w; < 0 e o escoamento

, em que A\, é o comprimento de onda na
w*L

adimensional: @ = «, + iq; =
é a frequéncia das perturbagoes (em

laminar médio é estavel, enquanto que w; > 0 indica o contrario.

Assim, introduzindo as equagoes (2-17) e (2-18) nas equagoes (2-15)) e

, obtem-se a equagao diferencial de quarta ordem para a amplitude ¢(y):
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¢" —2-a*-¢"+a* p=i-Re-(a-u—w)-(¢"—a® ¢)—i-Re-a-u"-¢. (2-19)

A equagao (2-19) é chamada a equagido de Orr-Sommerfeld e é a equagao
fundamental para a teoria de estabilidade incompressivel. As solucoes da equa-
¢ao (2-19)) correspondem as ondas de pequenas perturbagoes e sdo denominadas

as ondas de Tollmien-Schlichting.

Nesse sentido, a solucao da equacao [2-19e suas condigoes de contorno existe
apenas para certas combinacoes de nimeros de Reynolds e dos parametros das
perturbacgoes « e w. Assim, torna-se um problema de autovalor, os valores
de Re, o e w sdo os autovalores e ¢(y) sao as autofungoes. Por conveniéncia,

adota-se a seguinte razao:

w .
c=—=c¢+1i-c¢. (2-20)
a

Dessa forma, os mencionados parametros (Re,« e w) devem satisfazer:

F(Re,a,w) =0 (2-21)

Através da teoria de amplificacdo espacial, solugoes da equacao (2-19))
serao determinadas, visto que a amplitude da perturbagao em um ponto é
independente no tempo, mudando apenas com a distancia. Os autovalores
da equacdo de Orr-Sommerfeld sdo apresentados em diagramas («,Re) que
descrevem os trés estados de uma perturbacao a um dado ntimero de Reynolds:
amortecido, neutro ou amplificado. Assim, cada solucao da equacgao ([2-19)
fornecera uma autofungao ¢(y) e um autovalor complexo ¢ = ¢, + i - ¢;, para
cada par de a e Re. O termo ¢; possui um mesmo indicador de estabilidade que
w;, onde ¢; = 0 indica os casos neutros para as perturbacgoes. Em particular,
para ¢; = 0 tem-se, no diagrama, a respectiva curva que separa a regiao das
perturbacoes estaveis da regiao das instaveis. Essa curva é chamada a curva
de estabilidade neutra. O niimero de Reynolds critico é dado como o menor
valor de Re (que também pode ser tratado pelo termo Rey tangente a curva de
estabilidade neutra, que separa o tipo de escoamento laminar que esté regendo
no caso (estavel ou nao), é, no fundo, o limite de estabilidade. Na Figura

encontra-se um diagrama ilustrativo da curva de de estabilidade neutra.

Voltando ao contexto dos aerofélios, o ponto em que Reyg > (Reg)erir €
denominado de ponto de instabilidade, em que a jusante as para algumas

frequéncias as amplitudes das perturbacoes irao se amplificar. Através de
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Figura 2.10: Esquema ilustrativo do diagrama o, Re.

datasets de solucoes numéricas da equacao de Orr-Sommerfeld para diferentes
perfis de velocidade, é possivel determinar a amplitude de uma perturbacao
como funcao da posicao x do perfil aerodinadmico. Assim, a partir da equacao
segue que para amplitudes A e A+ dA em z e x + dz, respectivamente:

A4 dA  eoilerio)
A - —

= e % = In(A + dA) — In(A) = d(In(A)) = —a;dx.
(2-22)

Integrando a equacao acima tem-se que:

n=1In (Aio) = /xg —oyd. (2-23)

Destaca-se que xy ¢ o ponto em que a perturbacao com frequéncia w e
amplitude A, torna-se instavel. O valor n = In(A/Ap) ¢ chamado também de
fator de amplificacdo (amplification factor). O método e™ fornece portanto o
razao do fator de amplificacao. Nesse sentido, para cada posicao em x, a solucao
do método e retorna varias curvas do 7 ¢qcror, €m que o envelope dessas curvas
fornece o maximo fator de amplificacdo que ocorre na posicao x. Assim, tem-se
que para o caso de aerof6lios, no ponto em que n, no envelope de amplificacoes,
torna-se igual a um valor critico (N.), 0 escoamento pode ser tratado como

turbulento, principalmente em anélises numéricas e ensaios.

Nesse sentido, Mack [12] propos uma expressao para o calculo do N,

baseado em dados experimentais onde:

Nepip = —8.43 — 2.41n(Tw). (2-24)

onde T'u é a intensidade de turbuléncia do escoamento nao perturbado. De

maneira geral, para condicoes de tineis de vento e também de baixa atmosfera,
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o valor de N,.;; pode ser tomado como 9, enquanto que para altitudes maiores
os valores de 10 a 12 sao mais adequados. Em resumo, o Natural Laminar
Flow utiliza o método e™ para o calculo do envelope dos amplification factors
e obtém-se assim, uma distribuicao de como a transicao ¢ dada ao longo do
perfil aerodinamico. Em conjunto com o perfil de velocidades do perfil, logo a
curva de (), analisam-se os trechos em que ¢ possivel acelerar ou desacelerar
o escoamento, buscando atrasar a transicao laminar-turbulenta e sem alterar
drasticamente a geometria original, levando o ponto de espessura maxima para
mais proximo do bordo de fuga. Nesse sentido, em palavras gerais, apresentou-
se 0 método de previsao de transicao que ainda é atualmente utilizado por
diversas referéncias como [12], [16], [23], [24], [LI], além de outros. O software
XFoil [3] é utilizado para o projeto aqui descrito, se utiliza do método e™ para
a previsao da transicao e fornece dados relativos & camada limite do aerof6lio

a ser analisado.

Dessa forma, foram apresentados os principais conceitos e fundamentos
relativos ao projeto aqui descrito, nesse sentido, agora serao descritos os
métodos de analise, bem como conceitos de Mecanica de Voo e desempenho
de aeronaves. Além disso, através do conceito de transicao e de previsao deste
fenomeno, serd apresentado o software que se utiliza dessa metodologia e que

servird de base para as alteracoes dos aerofélios.
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Metodologia e Validacao

Neste capitulo é apresentada a Metodologia para a realizacao do presente
trabalho. Descreve-se nesta secao o processo e as consideragoes empregadas na
selecao dos perfis aerodinamicos analisados. Além disso, o software utilizado
na analise de desempenho dos aerofélios também é apresentado. Para validar
as simulacoes foram utilizados dados de ensaios de ttunel de vento em con-
digoes similares aquelas do presente estudo. No ambito da metodologia, sao
apresentados, também, as técnicas e métodos para andlise e alteracao dos per-
fis aerodinamicos. No final do capitulo, sao apresentadas as técnicas de analise
de desempenho de voo reto e nivelado, assim como de decolagem, que servirao

de base para a anélise comparativa dos perfis adotados.

3.1
Selecdo de Perfis Aerodinamicos

A selecao dos perfis € um dos primeiros passos no desenvolvimento de todo
projeto aerondutico. Destaca-se que para uma mesma geometria de asa, a
escolha do perfil (ou dos perfis, no caso de asas com tor¢ao aerodinamica)
é determinante nas propriedades aerodinamicas da aeronave. Nesse sentido, o
perfil escolhido deve seguir as diretrizes do projeto que, no caso da selecao dos

aerofdlios é a seguinte:

— Espessura em torno de 12 a 19% para acomodar as longarinas, e permitir

a reducao de peso estrutural.

— Buscar um camber (ou arqueamento) ndo muito elevado, visto que o
Cr,... pode ser alto, contudo, o arrasto de pressao é significativo para

angulos de ataque elevados.

— Deve ser um perfil com nimero de Reynolds de operacao em torno de
1-10% e 3 -10%, considerada uma faixa consistente com o ambiente de
aplicacao, além de estimativas prévias, em competicoes de VANT’s, de
velocidades médias de cruzeiro, bem como de stall.

— Considera-se um Cp,_ . em torno de 1.2 e 1.5 que permitem também um
bom desempenho na pontuacao, de acordo com estimativas prévias em
competicoes de VANT’s.
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Nesse sentido, através da base de dados fornecida pela UIUC Applied

Aerodynamics Group em [25], foram selecionados 5 perfis aerodinamicos, cujas
caracteristicas sao descritas nas Tabelas e abaixo:

Tabela 3.1: Caracteristicas da Espessura dos Aerofélios Selecionados.

Nome Espessura (%) | Ponto de Espessura Maxima (%)
Clark Y 11.73 30.23
Eppler E210 13.65 31.53
NASA/LANGLEY NLF(1)-0416 15.97 31.83
NACA 2412 12.00 29.03
Eppler E748 19.75 28.33

Tabela 3.2: Caracteristicas do Camber dos Aerof6lios Selecionados.

Nome Camber (%) | Ponto de Camber Méaximo (%)
Clark Y 3.56 41.84
Eppler E210 4.02 47.45
NASA/LANGLEY NLF(1)-0416 2.46 33.43
NACA 2412 2.00 39.54
Eppler E748 4.59 54.35

Nesse sentido, nas Figuras [3.1] e 3.5l encontra-se uma visualiza-

¢ao dos cinco perfis adotados no projeto para anélise.

0.15

T T

|
0 0.1

Figura 3.1: Perfil Clark Y.

Estas geometrias serao referéncia ao longo do trabalho e servirao de caso

base para as andlises. Estas geometrias, como mencionado anteriormente,

sao candidatas a possiveis perfis aerodinamicos no projeto da aeronave do

contexto do trabalho. Destaca-se que o Clark Y sera utilizado como geometria
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Figura 3.4: Perfil NACA 2412.

de validacao do software a ser utilizado e de exemplo de aplicacao das

metodologias.
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Figura 3.5: NASA /LANGLEY NLF(1)-0416.

3.2
Software - XFoil e XFLR5

No projeto, as simulagoes dos escoamentos e obtencao das curvas relativas

aos coeficientes aerodinamicos deu-se por meio do software XFLR5.

3.2.1
Visdo Geral e AplicacGes

O XFLR5 é uma ferramenta de analise, desenvolvida em C-+-+, para aero-
folios (simulagoes bidimensionais), asas e aeronaves que operam em numeros

de Reynolds baixos. O software subdivide-se em duas areas principais:

— Analise de Aerofélios: utiliza-se do chamado cédigo XFoil, progra-
mado em FORTRAN por M. Drela [3] para executar analises tanto po-
tenciais quanto viscosas de aerof6lios definidos como arquivos de coorde-

nadas que representam 0s mesmos.

— Analises 3D: utiliza-se de métodos lineares como o LLT (Lifting Line
Theory), VLM (Vortice Lattice Method) e 3D Panels para ao célculo
das polares e distribuicao de pressao em asas e superficies aerodinamicas

pouco enflechadas.

No caso, o software é a interface do XFoil, onde é possivel realizar anélises
diferentes, variando as condicoes do escoamento, além de possibilitar certas
alteracoes nos perfis aerodindmicos e observar seu comportamento. O XFoil
permite analises simples e rapidas de escoamentos subsonicos (existe a possi-
bilidade da correcao de Karman-Tsien, para escoamentos transoénicos, mas nao
é o caso de estudo). Nesse sentido, o XFLR5 é uma ferramenta utilizada para

andlise de aerofélios em escoamentos incompressiveis e viscosos.
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3.2.2
Analise de Aerofélios

O fluxograma que permite um overview do funcionamento do software pode

ser visualizado na Figura [3.6

Equacoes de Navier Stokes

Escoamento Ideal

Equacdes de Euler Equagdes de Reynolds

Escoamento Irrotacional
Modelos de Viscosidade

Escoamento Potencial

Pressdo uniforme na espessura
Regime Permanente, da Camada Limite
Incompressivel

Equagdo de Laplace =
quac P Equacao Integral 1D da CL
Ap =0
Modelos de Transigdo +
Turbuléncia tedrica e
empirica

Resultados ideais
2D

Figura 3.6: Fluxograma de funcionamento do XFoil extraido de [3].

Nesse sentido, observa-se de maneira geral, na Figura[3.6], que o codigo XFoil
se utiliza tanto de modelos ideais de escoamentos potenciais quanto de modelos
bésicos de turbuléncia e de transicao para contar os efeitos viscosos. Assim,
existem diversos métodos que permitem unir esses dois lados (escoamentos
ideais e os viscosos). De forma geral, esses métodos possuem o seguinte
loop iterativo: o problema bidimensional nao viscoso potencial é resolvido
numericamente para se obter o campo de velocidades, em seguida, este campo
de velocidade serve de input para o problema da camada limite. A camada
limite, por sua vez, atua como um perturbador do escoamento potencia. A
camada limite possui o papel de uma espessura adicional do aerofolio e, nesse
sentido, o escoamento potencial precisa ser atualizado. Esse método iterativo é
também conhecido por IBL (Interactive Boundary Layer). Diversos esquemas
foram propostos para a solucao do problema do IBL, como é possivel descrever

abaixo:
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— Direct: a velocidade do escoamento nao viscoso é usado como input do

solver da camada limite;

— Inverse: o campo de velocidades viscoso da solugao da camada limite

serve de input para o solver do escoamento potencial;

— Simultaneous: Tanto as equacoes da camada limite quanto do escoamento

potencial sao calculadas em simultaneo a cada iteragao.

O XFoil [3] é considerado o estado da arte dos solvers da IBL e ainda é
muito utilizado em estudos preliminares da aviacao geral. Assim, o XFoil inclui
o chamado Método Integral 1D. As equacoes da camada limite sao integradas
dentro do dominio da sua espessura. As propriedades da camada limite sao,
portanto, funcao da posicao s ao longo da corrente. No caso do escoamento
laminar, as propriedades da camada limite sao definidas pela espessura de
deslocamento d;, o fator de amplificacdo n e o momentum thickness 0. Ja no
caso dos escoamentos turbulentos, troca-se o fator de amplificacao pela tensao
méaxima cisalhante C'.. Nesse sentido, o XFoil se utiliza de modelos como o e™
para prever a transicao e os modelos de camada limite para prever fendmenos

CcOmo a separacao.

Destaca-se o critério de transicao adotado pelo XFoil. Nas andlises, a
transicao pode ser observada de acordo com o critério do e”, onde a transicao
é considerada livre, mas também ¢é possivel forcar a transicao em um ponto
especifico, em que pode ser definido pelo usuéario ou no bordo de fuga (que é o
caso default). Como ja mencionado e descrito, no XFoil utiliza-se do método
e”, portanto o usuario define o valor do N,..;; que serd o threshold do envelope

de amplificagoes.

3.2.3
Método do Inverse Design

Além de ser uma ferramenta interessante para a analise de aerofolios no
ambito do projeto aqui descrito, o software também permite a chamada
formulacao inversa. O XFoil possui este moédulo que permite por meio de
um perfil aerodinamico ja conhecido, alterar sua geometria alterando sua
distribuicao de velocidades. Assim, esta ferramenta pode ser especialmente
util para a analise do NLF, procurando fazer alteragoes locais no perfil. Nesse
sentido, o XFoil possui incorporado dois métodos inversos: Full-Inverse e
Mized-Inverse. A formulagao Full-Inverse é o método de Van Ingen e Lighthill
de mapeamento complexo que também inclui o cédigo desenvolvido por

Eppler e Selig, o PROFOIL [3]. A formulagdo Mized-inverse, por sua vez, é a
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formulacao de painéis nao viscosa, em que a intensidade dos vortices dos painéis
nao sao conhecidas. A partir disso, soluciona-se a distribuicao de velocidades
desejada e apenas uma parte do aerofélio pode ser alterada. Nesse sentido,
através dessa formulacao ¢ possivel determinar uma distribuicao de velocidades
que pode ser comparada com os resultados das curvas de C, e de ngactor, que
permita ter as caracteristicas desejadas pelo usuario. Deve-se destacar que
o método inverso desprezam os efeitos viscosos aplicando escoamentos ideais

sobre os perfis.

33
Validacdo do Software

No ambito do projeto, ao utilizar uma ferramenta numérica como é o caso
do XFoil, os resultados devem ser validados, visando acuréicia dos mesmos,
bem como fidelidade com os fendmenos analisados. Nesse sentido, como forma
de analisar a ferramenta a ser utilizada para o projeto, deve-se atentar a
validacao do mesmo com relacao a um benchmark conhecido. Nesse sentido,
serdo utilizados dados de ensaios de tinel de vento descritos em [4] e [5], que sdo
relatorios de dados relativos as curvas aerodinamicas de perfis caracteristicos
de baixos nimeros de Reynolds. Nesse sentido serao analisados dois casos para
a validacao dos resultados: o Clark-Y e o NACA 2414, que sao aerofolios
proximos aos escolhidos como candidatos para a aplicacao no projeto. De
acordo com [4] e [5], os dados foram extraidos no tanel de vento da UIUC
(Universidade de Illinois em Urbana-Champaign), realizando ensaios do tipo
LSAT (Low-Speed Airfoil Test) e foram validados através de resultados do
modelo do ensaio de tunel do NASA/LANGLEY LTPT (Low-Turbulence
Pressure Tunnel). Na Tabela [3.3) tem-se os dados relativos aos ensaios para

os perfis analisados.

Tabela 3.3: Dados dos ensaios extraidos de [4] e [5].

Nome Re
100.000
Clark Y 300.000
400.000
NACA 2414 100.000
300.000

Foram comparados os resultados para cada uma das condicoes de descritas

e os resultados foram comparados. Inicialente, no caso do Clark Y, é possivel
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apresentar os resultados para as curvas de C} x a, nos trés valores de nimeros
de Reynolds descritos na Tabe la (3.3

15
s o ".—. .\
L]
1 ) ° =
/ ° _
’ °
L)
°
G 05- . e Dados Experimentais |
—— XFoil
/e
L]
L]
4
Us i 1
/’
o/
>
-0.5 N e/ \ | | | |
-10 5 0 5 10 15 20
o (%)
Figura 3.7: Comparacao dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -
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Figura 3.8: Comparacdo dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -
Re = 3 - 10° - Transicdo Livre - C; x a - Clark Y.

Nas Figuras e observa-se que, para o perfil de baixa espessura
como é o caso do Clark Y, a previsao de () é satisfatoria, inclusive para
elevados angulos e préximo a separacdo. Assim, os resultados em torno de
3-10% implicam em uma previsdo melhor considerando que os efeitos da Bolha

de Separacao Laminar sao menos predominantes. Além das analises relativas
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Figura 3.9: Comparacao dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -
Re = 4 - 10° - Transicao Livre - C; x a - Clark Y.
aos valores de (), seguem os resultados relativos as polares de arrasto que
podem ser observadas nas Figuras [3.10] [3.11] e [3.12}
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Figura 3.10: Comparagao dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -
Re = 1-10° - Transicdo Livre - Polar de Arrasto - Clark Y.

Observa-se que para o caso das polares de arrasto, no caso de Reynolds

baixos, como no caso da Figura |3.10| existem maiores discrepancias para casos

de C}, proximos de 0, principalmente pela dificuldade de modelar os fenémenos

que ocorrem

a esses numeros de Reynolds como é o caso da Bolha de Separacao

Laminar. Dessa forma, deve-se atentar ao fato de que o tamanho da bolha
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Figura 3.11: Comparagao dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -
Re = 3 - 10° - Transicao Livre - Polar de Arrasto - Clark Y.

0.05

1.5 1 1
o | ® Dados Experimentais |
— e — XFaoil
- —*
) e
10 e .
/.
:“o
O 05F / 4
\\\
0 | , B
°
\
05 ! ! ! ! I ! e S
0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03 0.035 0.04 0.045
C

d

Figura 3.12: Comparagao dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -
Re = 4 - 10° - Transicao Livre - Polar de Arrasto - Clark Y.

(dependente do gradiente de pressao adverso no extradorso) influencia as

polares de arrasto dos perfis, reduzindo o arrasto do aerofélio. No caso do Clark

Y, pode-se concluir que o XFoil é capaz de capturar as principais tendéncias nos

diferentes regimes de operacao de Reynolds, contudo pode subestimar efeitos

da BSL. Em seguida serdao apresentados os resultados para o NACA 2414,

primeiramente seguindo as curvas de C) x «, como observado nas Figuras [3.13

e .14t
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Figura 3.13: Comparagao dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -
Re = 1-10° - Transicao Livre - C; x a - NACA2414.
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Figura 3.14: Comparagao dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -
Re = 3 - 10° - Transicdo Livre - C; x a - NACA2414.

Ao analisar as Figuras e observa-se uma discrepancia com os
resultados dos ensaios. A partir do angulo de ataque 0, observa-se um erro
sisteméatico na curva C; vs a de 0.15 de (), demonstrando que o codigo repro-
duziu a tendéncia da curva de sustentacao, contudo nao previu corretamente
os valores. Atenta-se as curvas das polares de arrasto como observado nas Fi-
guras e Nas Figuras e [3.16], observa-se o mesmo erro sistematico
no valor de 0.15, contudo os valores de Cy sao bem capturados ao considerar

os mesmos valores de (). Além disso, para valores de nimeros de Reynolds
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mais baixos, o mesmo efeito também ocorre para o caso do NACA 2414, visto

a influéncia da BSL no arrasto total a velocidades mais baixas, que tende ao

XFoil nao obter resultados muito precisos.
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Figura 3.15: Comparagao dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -

Re = 1-10° - Transicdo Livre - Polar de Arrasto - NACA2414.
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Figura 3.16: Comparacao dos resultados do UIUC LSAT’s com o XFoil -
Re = 3 - 10° - Transicao Livre - Polar de Arrasto - NACA2414.

A partir desta breve discussao, pode-se concluir que o XFoil é uma ferra-

menta efetiva para o design dos perfis aerodinamicos e obtencao de estimativas

iniciais de propriedades. O XFoil torna-se uma ferramenta mais relevante ainda

mais pelo fato de possuir um baixo custo computacional e permitir analises ra-

pidas de diversas condi¢oes, podendo ser possivelmente utilizado em algoritmos
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de otimizacao dos perfis aerodinamicos, que nao é do escopo deste trabalho.
Nesse sentido, a partir da validacao desta apresentacao do software e de seus

resultados, agora é apresentado o workflow do projeto.

3.4
Workflow de Analises

Até o presente momento deste trabalho foram introduzidos os diversos
conceitos relativos a area de aplicacao do projeto, bem como o software a ser
utilizado nas anélises, dessa forma, Inesta secao, sera apresentado o workflow
do projeto, além de uma anélise do posicionamento do Trip sobre o extradorso

dos aerofélios para melhorar o desempenho dos mesmos.

3.4.1
Aplicaciao de Trips

No contexto dos Trips para forcar a transicao em um ponto especifico do
aerofélio, deve-se destacar que o primeiro passo para a analise da aplicacao do
Trip é a identificagao da BSL, propriamente dita. Nesse sentido, como exemplo,
na Figura [3.17, apresenta-se como a BSL pode ser visualizada utilizando

recursos que o XFoil é capaz de exportar, como a curva de C):

Cp @ AoA =3.0 - NACA 2414 // Re = 300000.0 /M =0//N 9.0

factor —

AE -~/ TT——— 1 T T T T T T 1
“““““““ —_— —Viscoso
I ——— ——Nao Viscoso
0.5 ‘Bolha de Separagao Laminar/f/" i .
Q ‘ T
O 0of — ]
/"”
0.5/
1 | | | | | | | | |
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
0.1
— —NACA 2414
0.05-
(&) //
= /
0 L
\\\
-0.05 = T . ! ! !
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

x/c

Figura 3.17: Exemplo de identificacao da Bolha de Separacao Laminar no perfil
NACA 2414 - Dados gerados a partir do XFoil. Curva de C, em o = 3%, Re =
300.000 e Mach = 0.0.

Assim, observa-se que na curva de C, tem-se o platod referente ao descola-

mento proximo da posicao 0.4. A partir da identificacdo da posicao da bolha,
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mais especificamente, do ponto de separacao, deve-se posicionar o Trip em
uma posicdo a montante da separacao. A posicao da bolha varia de acordo
com as condicoes do escoamento, como por exemplo o angulo de ataque e o
numero de Reynolds. O angulo de ataque influencia o gradiente de pressao ad-
verso. Assim, a BSL avanca a montante com o aumento do angulo de ataque.
O namero de Reynolds (assim como o proprio angulo de ataque) influencia o
tamanho de bolha e o arrasto do perfil aerodinamico, que para baixos nime-
ros de Reynolds, a BSL exerce uma influéncia maior. Tendo isso em vista, na

Figura[3.18] observa-se um workflow que pode resumir este processo de design.

Angulo de Ataque
e Reynolds

Forgar a transi¢cdao em
X;/c desejado

Identificagao
da BSL

Curva C,

Restri¢cGes e Objetivos

Propriedades
Aerodinamicas

Trip da Camada
Limite Otimo

Figura 3.18: Workflow de estudo da posicao do Trip da Camada Limite.

Nesse sentido, deve-se levar em consideracao que o posicionamento do Trip
influencia as propriedades aerodinamicas, podendo trazer prejuizos no seu
desempenho também. Nas Figuras[3.19] [3.20] [3.21] e [3.22  observa-se a aplicagao

de Trips para diferentes posicoes ao longo da corda, apresentando as diferencas

nas propriedades aerodinamicas.

E possivel verificar que a posicao do Trip exerce uma influéncia significativa
sobre as propriedades aerodinamicas do perfil aerodinamico, considerando um
namero de Reynolds de 1 -10°. Destaca-se a reducdo do valor do Cy; na polar
de arrasto, principalmente para baixos valores de C) (ou analogamente, baixos
angulos de ataque). Essa redu¢ao pode ser observada em todos os casos das
diferentes posicoes do Trip, principalmente para os mais proximos da posi¢ao
estimada da BSL. Essa reducao, contudo, possui dois pontos que devem ser
analisados. No caso de x;./c = 0.2, relativamente bastante a montante da
BSL, a transicao forcada faz com que 80% da corda esteja sujeita ao arrasto
de atrito da camada limite turbulenta. As posi¢cbes mais proximas da separacao
permitem que a bolha nao seja formada e uma porcao menor do extradorso

estd sujeita a camada limite turbulenta. Destaca-se, também, que posicoes
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Figura 3.20: Variacao da Posicao do Trip para o aerofolio Clark Y - Reynolds
300.000 - Cy x a.

a jusante da BSL nao sao indicadas porque nao surtem efeito sobre a BSL
e podem levar a transicao antes do que a posicao "natural". Outro detalhe
importante é relativo ao desempenho na C; x a. Em todos os casos, observa-
se uma deterioracao dos valores de (). Isto pode ser justificado pelo fato de
que a bolha, apesar de ser prejudicial para o arrasto, gera um aumento da
espessura local do aerofolio. A espessura de um perfil exerce um papel chave
na C; x «, aumentando o Cj, . e resultando um erro sistematico na curva.

Nesse sentido, deve-se notar que a posicao do Trip tem que ser escolhida de

15
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Figura 3.21: Variacao da Posicao do Trip para o aerofolio Clark Y - Reynolds
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Figura 3.22: Variacao da Posicao do Trip para o aerofolio Clark Y - Reynolds

300.000 - C}/Cy x a.

acordo com o angulo desejado (ja que depende da sua curva de C,). Esta pode

ser, por exemplo, o de eficiéncia maxima do perfil. Configuracoes diferentes

podem ser prejudiciais para o perfil, sendo uma solucao que deve ser analisada

de acordo com as condicoes de voo e com a missao. Nesse sentido, deve-se

realizar a mesma analise para o caso do nimero de Reynolds 3 - 10°. Nas
Figuras [3.23] [3.24] [3.25 e [3.26] sdo comparados os casos da mesma posi¢ao do

Trip, mas com numeros de Reynolds diferentes.

30
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Figura 3.24: Vari

(%

agao do numero de Reynolds, forcando a transicdo na mesma

posicao para o aerofolio Clark Y - Cy x «.

A anélise da variagdo do nimero de Reynolds é interessante pela influéncia

dos efeitos da camada limite que sao menores para esses casos de nimeros de

Reynolds maiore

s. Para o caso de Re = 100.000, como a presenca da BSL

exerce uma influéncia maior, portanto forcar a transicao na posicao da BSL

permite a reducao de arrasto apresentada, com reduzidas perdas na C; x a. Ja

no caso de Re = 300.000, observa-se que o Trip afeta o desempenho como pode
ser visto na Polar de Arrasto, na Figura [3.25] Isso deve-se ao fato de que a

bolha em nimeros de Reynolds menores possui dimensoes maiores, além do fato

15
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Figura 3.25: Variagao do ntimero de Reynolds, forcando a transicao na mesma

posicao para o aerofolio Clark Y - C; x (Y.
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Figura 3.26: Variagao do nimero de Reynolds, for¢cando a transicao na mesma
posicao para o aerofolio Clark Y - C;/Cy X a.

de que a bolha avanca a montante a medida que o Reynolds aumenta, logo a

posicao 6tima do Trip, depende da missao e seus objetivos. No caso de Reynolds

maiores, o Trip nao leva a melhoria de desempenho nao sendo recomendado

para faixas acima de 300.000, em que fenomenos viscosos comecam a ter menor

influéncia, como é o caso da BSL.

30
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3.4.2
Alteracdo de Geometria considerando o NLF

O Natural Laminar Flow pode ser definido basicamente como o controle
da camada limite através da alteracao da geometria do corpo no escoamento,
buscando obter maiores porgoes de escoamento laminar ao longo do corpo.
Nesse sentido, no caso do aerofélio, [22] menciona alguns pontos que sdo

relevantes ao aplicar o NLF, como pode ser observado abaixo:

— O gradiente de pressao exerce um papel fundamental no caso da teoria da
estabilidade da camada limite laminar. Nesse sentido, como regra geral, a
diminuigao da pressao local no sentido do escoamento (ou analogamente,
acelerando o escoamento) é capaz de reduzir as amplificacoes (além de
atrasar a separacao) e o inverso é valido também, ou seja, o aumento
da pressao local (desaceleragio) desestabiliza do escoamento. Como con-
sequéncia, o ponto de pressao minima (e de velocidade maxima) influen-
cia a posicao do ponto de transicao. Assim, ao alterar a distribuicao de

velocidades, deve-se considerar o ponto de pressao minima.

— Ainda considerando o ponto de pressao minima, para o caso dos aero-
folios, este esta associado ao ponto de espessura maxima. Logo, o NLF
deve considerar esse ponto, buscando desloca-lo para o bordo de fuga,

assim é possivel evitar a amplificacao das perturbagoes.

— Deve-se destacar que a mudanca do angulo de ataque altera o gradiente
de pressao no aerofdlio, implicando que o ponto de transicao move-se
ao longo da corda. No caso do intradorso, o ponto de transicao tende
ao bordo de fuga (gradiente de pressdo menos adverso) e, no caso do
extradorso, observa-se o contrario. Nesse sentido, o NLF deve considerar
uma condicao de cruzeiro (definida tanto pelo angulo de ataque quanto
pelo niimero de Reynolds do escoamento), que pode ser melhorada e, a

partir dela, alterar a distribuicao de pressao.

Nesse sentido, a aplicacao do NLF segue essas consideragoes e o seguinte

workflow apresentado na Figura |3.27]

Assim, é possivel observar que o workflow segue as métricas da distribuicao
do N tector a0 longo da corda, bem como das curvas aerodinamicas, buscando
associar com o desempenho da aeronave. Como mencionado, além dessas mé-
tricas, as diretrizes das alteracoes na geometria do aerof6lio seguem as reco-
mendagoes e consideracoes de [22], com rela¢do as propriedades da transigao.
O XFLR5 que acopla o XFoil, possui o modulo de Inverse Design, em que a

partir do aerof6lio original, calcula-se a distribuicao potencial de velocidades
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Figura 3.27: Workflow da aplicagao do NLF para um aerofélio.

e, a partir do uso de splines, é possivel mudar a distribuicao, que ao executar
o software, este calcula uma geometria equivalente que gere essa mesma distri-
buicao alterada. No caso da analise do projeto aqui apresentado, utiliza-se o
método Mized-Inverse, em que altera-se apenas um trecho desejado da curva
de distribuicao de velocidades. Isso deve-se ao fato de que o projeto do extra-
dorso segue premissas do objetivo da missao, portanto, sua alteracao implica
diretamente em caracteristicas de sustentacao. O intradorso, por sua vez, tem
o papel de desacelerar o escoamento e criar o diferencial de pressao, que é o
papel do camber essencialmente. Dessa forma, ao alterar o intradorso poderao
ocorrer mudancas na curva C; X «, visto a mudanca de camber, mas busca-se
melhorar as caracteristicas de desempenho de arrasto (utilizando a métrica da
polar de arrasto). Nesse sentido, para apresentar a metodologia observa-se a

curva de referéncia da distribuicao de velocidades do Clark Y, na Figura [3.28
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Figura 3.28: Distribuicao potencial de velocidades do Clark Y - Q-Reference.

Assim, observa-se que para os valores negativos de Q/Voo (onde @ repre-

senta a velocidade local no aerofélio e V., a velocidade do escoamento livre,
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sendo estas nomenclaturas utilizadas no software), tem-se a regiao do intra-
dorso e os positivos a do extradorso. Deve-se destacar que o método Mized-
Inverse, apesar de ser efetivo para alterar regioes de interesse do aerofélio, ape-
nas permite executar mudancas para a distribuicao de velocidades do angulo
de ataque 0, ao contrario do Full-Inverse que permite a andlise e alteragoes
em outros angulo. Contudo, essa técnica implica na alteracao em conjunto
com o extradorso, que nao ¢ o objetivo do presente projeto. Nesse sentido, sera
apresentado apenas um exemplo de como a metodologia do NLF é executada.
No caso do Clark Y, bem como dos aerof6lios aqui analisados a faixa de in-
teresse do nimero de Reynolds é em entre 100.000 e 300.000, sendo 300.000
uma condicao mais proxima a de cruzeiro estimada. Portanto esta serd con-
siderada para as analises realizadas para o caso da aplicacao do NLF. Dessa
forma, como o método Mized-Inverse apenas permite a andlise do angulo de
ataque 0, na Figura|3.29] segue o envelope de amplificacao das perturbacoes e

no ntimero de Reynolds de cruzeiro.

/ /
——Extradorso
6 —Intradorso / .
/ /
/

0 . [ I I I I I I I
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

x/c

Figura 3.29: Envelope do Nyueor do Clark Y no angulo de ataque 0% -
Re = 300.000.

Assim, observa-se na Figura [3.29] como previsto na teoria da estabilidade,
que quando 0 Nygor atinge o limite estabelecido (Ng;w = 9) [13], o XFoil
deixa de considerar a camada limite como laminar e considera o escoamento
transicionado para turbulento. No caso para as dadas condicoes de voo,
observa-se que a transi¢do no extradorso (transi¢do em z/c = 0.72) ocorre
antes devido ao maior gradiente de pressao adverso com relacao ao intradorso.
No caso do intradorso (transicao em x/c = 0.99), observa-se o baixo gradiente
de pressao adverso na Figura |3.29] em que este desestabiliza as perturbagoes
de maneira gradual, até a regiao do bordo de fuga que possui uma curvatura

maior. Nesse sentido, recorre-se ao Inverse Design para buscar melhorias de
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desempenho. Na Figura [3.30] segue a mudanca realizada na distribuicao de

velocidades.
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Figura 3.30: Distribuicao potencial de velocidades alterado do Clark Y - Q-

Reference.

Figura 3.31: Envelope do Nyeor do Clark Y Modificado no angulo de
092 - Re = 300.000.
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Assim, na Figura [3.31] observa-se a mudanga em que ao acelerar mais o

escoamento como pode ser observado na Figura [3.30, o gradiente de pressao

mantém-se praticamente nulo ao longo da corda, atrasando a transicao para

o bordo de fuga. Nesse sentido, é possivel comparar as geometrias dada a

alteracao, na Figura [3.32

Neste caso é possivel observar mudancas quantitativas relativas a geometria

do aerof6lio, como é possivel observar na Tabela |3.4]
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Figura 3.32: Modificacoes na geometria considerando o NLF no Clark Y.

Tabela 3.4: Mudanca das caracteristicas geométricas do Clark Y a partir do
NLF.

Nome Z/C — max (%) xz/cfmam (%) Crmazx (%) Lemaa (%)
Clark Y 11.73 30.23 3.56 41.84
Clark Y Modificado 11.11 33.54 3.78 36.94

Dessa forma, observa-se que a espessura maxima foi reduzida e o ponto
de espessura maxima foi deslocado a jusante, o camber também teve um
aumento, indicando possiveis melhorias na curva C; vs « e a reducao de
espessura também pode melhorar o desempenho de arrasto. Nesse sentido, com
este método foram obtidos os resultados relativos aos aerofdlios selecionados,
incluindo o Clark Y. Deve-se constatar que as geometrias sao alteradas
utilizando uma interface em que o usuério altera a spline geratriz do aerofolio.
Nesse caso, os resultados nao sao otimizados, assim podendo ser um estudo
de caso de otimizacao que possa vir a ser executado, como serd apresentado
na secao de Conclusoes. Dessa forma, as metodologias relativas ao trabalho
foram apresentadas e serao utilizadas na secao de Resultados. A seguir,
serao apresentados alguns conceitos de Mecanica de Voo, que serao também

aplicados para as anélises comparativas.
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3.5
Desempenho em voo reto e nivelado

No quesito do desempenho dos perfis aerodinamicos, sao realizadas anélises
comparativas, que permitem a escolha de um perfil em relacao a outros.
Existem, contudo, fenomenos tridimensionais que necessitam ser considerados,
o que levara a uma perspectiva diferente da analise comparativa inicial. Assim,
para aplicar as técnicas de melhorias dos aerof6lios, sao realizadas anélises
quantitativas de Mecanica de Voo, tanto de voo nivelado quanto de decolagem,

que sao aspectos limitantes principais no projeto aeronautico.

Inicialmente, discute-se o denominado voo nivelado. Este é conhecida como
a fase de voo em que a aeronave estda dinamicamente estavel, encontrando-
se a velocidade constante. Assim, sobre a aeronave regem as quatro forcas
fundamentais da Mecénica de Voo: Sustentacao (L), Arrasto (D), Peso (W) e
Tragdo (T - para os casos aqui analisados, serdo consideradas aeronaves com
sistema motopropulsor). Assim, o diagrama de forcas simplificado do voo reto e
nivelado pode ser observado na Figura [3.33|e um caso real pode ser destacado
na Figura [3.34]Dessa forma, para manter a aeronave reta e nivelada a uma

velocidade constante deve-se observar que:

L=W (3-1)
T=D (3-2)
L
D T
W

Figura 3.33: Diagrama de Corpo Livre do Modelo de Voo Reto e Nivelado.

Dessa forma, o sistema motopropulsor deve desenvolver uma tracao dispo-
nivel no minimo igual & chamada Tragcao Requerida, que ¢ fundamentalmente
o arrasto, para o caso do voo reto e nivelado. Assim, é possivel desenvolver as
equagoes [3-1| e como observado abaixo:

B ,OUOOQSCD

Tpr =D 5 ,

(3-3)
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Figura 3.34: Exemplo de um VANT na fase de voo reto e nivelado.

2
g 50 9
Dividindo as duas equacoes tem-se que:
TR D Cp w
wo L ¢ "o (3-5)

A equacao (3-5) refere-se a tracao requerida pela aeronave para manter-
se em voo reto e nivelado. Observa-se como as propriedades aerodindmicas
influenciam na dindmica de voo da aeronave. Dessa forma, uma elevada
eficiéncia aerodinamica (Cf,/Cp) é requerida para permitir a reducdo da tragao.
O valor de Cp (a notagdo é com D, visto que ja considera o coeficiente de
arrasto da aeronave completa, enquanto que d representa o coeficiente de
arrasto do aerof6lio, sendo equivalente para o caso da sustentacdo) pode ser
descrito de acordo com sua polar de arrasto, considerando a geometria da

aeronave:

Cp=Cp,+K-C3, (3-6)

onde K = —=, em que AR é o alongamento da asa (AR = b*/S) e e é
mARe?

o fator de Oswald de eficiéncia de envergadura, quesao aspectos referentes ao

planform, forma em planta da asa. O termo Cp, refere-se ao arrasto parasita,

de zero sustentacao (C, = 0, na polar de arrasto), considerando a geometria

da aeronave completa. Assim como no caso do Cp, o (', para o voo reto e

nivelado, pode ser definido como:
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2-W
pv2S”

Substituindo as equagoes (3-6|) e (3-7)), na equacado (3-5|), é possivel obter a

equacao global da tracao requerida pela aeronave. Na Figura [3.35] observa-se

Cr =

(3-7)

um exemplo de uma analise de desempenho em voo reto e nivelado aplicado a

um projeto de um VANT.

9 ,
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Figura 3.35: Exemplo das curvas de tragao requerida e tracao disponivel de
um VANT.

Como pode ser observado, as curvas de tragao disponivel possuem valor
absoluto maior que as de tracao requerida para um intervalo de velocidade
de voo. Dessa forma, a viabilidade do voo reto e nivelado reside no intervalo
entre as intersecoes das curvas da tracao disponivel e requerida. Outro aspecto
importante é que a primeira intersecao seria a de velocidade minima, contudo,
depende-se da velocidade de stall, que pode ser maior que a minima. Logo esta
pode ser a menor velocidade de voo da aeronave, visto que em velocidades
menores serd observado a separacao do escoamento no extradorso da asa.
A velocidade maxima horizontal, por sua vez, é definida como a velocidade
da segunda intersecao das curvas de tragdo requerida e disponivel. Cabe
ressaltar, que a curva da tracao disponivel depende exclusivamente do sistema
motopropulsor, o qual nao ¢ objeto de discussao neste trabalho. Destaca-
se, também, que esta metodologia de andlise é adotada por diversos autores
como [26],]27],]28] e |21], no projeto preliminar de aeronaves. Dessa forma,
uma aeronave que tem por objetivo atingir velocidades maiores necessita de
uma tracao requerida de magnitude menor, obtida, principalmente, pela da
reducao de arrasto parasita da aeronave, ou do induzido, para elevados valores
de Cp. Assim, subdivide-se o arrasto no induzido, que é mais relevante para

velocidades menores e o parasita (também conhecido como profile drag, de
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fricao fundamentalmente), que esta associado ao Cp,. Assim, aumentar a
velocidade de cruzeiro ou melhorar a eficiéncia dessa faixa de voo, requer
reducao do arrasto parasita. Por isto, técnicas como Natural Laminar Flow
podem ser interessantes para consequentemente aumentar o envelope de voo
e autonomia, visto que o atraso da transicao laminar-turbulenta permite a

reducao desse arrasto de perfil.

3.6
Analise de Decolagem

A analise de voo reto e nivelado revela a mecéanica de voo de cruzeiro da
aeronave, onde um fator muito relevante é a tracao requerida, o arrasto total
da aeronave (parasita mais o induzido). Outra anéalise de desempenho, que é
limitante também no projeto de uma aeronave, é a analise de decolagem. A
decolagem pode ser observada na Figura[3.36] A partir desta analise é possivel
estimar a distancia de decolagem, o peso maximo de decolagem (Mazimum
Take-off Weight - MTOW), a razao de subida (Climb Rate - R/C'), entre ou-
tros. Assim, o projeto de uma aeronave é limitado pelo comprimento da pista,
e o peso de decolagem ¢é limitado por esta distancia. Assim, as caracteristicas
aerodinamicas influenciam nessa anélise, visto que esta é dependente de pro-
priedades como velocidade de stall (Ustan), CrL,,..., efeito solo e geometria da
asa. Nesse sentido, para comparar as alteracoes realizadas nos perfis, o estudo

da decolagem é interessante para o contexto do trabalho.

Figura 3.36: Exemplo de um VANT executando a manobra de rolagem durante
a decolagem.

O estudo de decolagem depende fundamentalmente do layout preliminar da
aeronave e da geometria da asa. Contudo, destacamos aqui o modelo adotado
por varias referéncias como [26],[27],[28] e [2I]. Assim como no voo reto e
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nivelado as quatro forgas (7', W, L e D) sao semelhantes, contudo ao diagrama
de forcas adiciona-se a forca de atrito com o solo (R = u - N). Segundo [28§],
o valor de p pode ser estimado como 0.03, para pisos de concreto e asfalto.

Assim, a dinamica da decolagem pode ser resumida da seguinte forma:

d
T—D—R:m-d—z, onde R=p-(W—L). (3-8)

Considerando que a aeronave parte do repouso na posicao S = 0 m e no
instante ¢ = 0 s sendo acelerada até a velocidade de decolagem v;,, na posicao

S, tem-se que a distancia S, é dada por:

_ vi - W
2.9 T—[D+p-(W-=L)]

Slo (3_9)

Dessa forma, visto que a velocidade minima de voo da aeronave é a
velocidade de stall, adota-se uma margem de seguranca sugerida pela norma
FAR-Part 23 (FAR - Federal Aviation Regulation) que sugere que a velocidade
de decolagem deve ser 20% maior que a a velocidade de stall, ou seja,

Vo = 1.2 - Ugqu. Assim, pela definicao de velocidade de stall, tem-se que:

2.-W
o =124y ———-. 3-10
Y \'»-S-CrL.. (3-10)

Apesar das forcas de sustentacao e de arrasto se alterarem conforme a
velocidade aumenta, [26] sugere que seja realizada uma aproximagio para uma
forca requerida média em 70% da velocidade de decolagem, ou seja, os valores
de L, D e T sao calculados com v = 0.7 - v;,. Uma tltima consideracao esta
relacionada ao efeito solo presente durante a corrida de decolagem, que é funcao
da geometria da aeronave. Este é levado em conta computando um valor de
fator de correcao sobre o arrasto induzido, reduzindo-o, [28]. Assim, o modelo

pode ser resumido através das seguintes equagoes:

(3-11)

onde ¢, representa o coeficiente de efeito solo, associado a distancia média

da superficie da asa ao solo.

Cp,, = Cp, + ¢ Ci, (3-12)
Dro = Do 7 -AR-e i
Assim, o modelo newtoniano de decolagem, considerando as margens de

seguranca, bem como as simplificacdes e o efeito solo pode ser definido como:
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1.44 - W?
S, — . 3-13
: g p S Clyee T —=[D+p-(W=L)7,, 1)

Assim, dada a limitacdo de distancia de pista, é possivel obter uma es-
timativa da méaxima carga util de decolagem da aeronave. Na Figura |3.37
observa-se um exemplo também aplicado para um VANT onde a limitacao de
pista é de 50 metros. Destaca-se a importancia da altitude e temperatura am-
biente, que influenciam as propriedades atmosféricas e, consequentemente, o
desempenho de decolagem. Além disso, o Cy, .. também possui um papel cen-
tral na definicao do MTOW, ou na distancia de decolagem. Portanto, aerofélios
que possuam um Cp,__ elevado permitem melhor desempenho no objetivo de
transportar carga util. Destaca-se que este modelo é comumente utilizado no
ambito dos VANT’s, que possui boa acuracia. Dessa forma, com esses dois
modelos (voo reto e nivelado e de decolagem), é possivel determinar parame-
tros quantitativos, velocidade maxima de voo horizontal e carga paga maxima
de decolagem(MTOW), que serao utilizados nas anélises realizadas posterior-

mente, na secao de Resultados.
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Figura 3.37: Exemplo de aplicacdo do modelo de decolagem de um VANT.

Conclui-se este Capitulo de Metodologias onde foram apresentadas as
técnicas de projeto e suas limitagoes, além de métodos de quantificagao das

mudancas aplicadas.
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Resultados e Discussao

Neste capitulo sao analisados os resultados obtidos ao longo das analises,
utilizando as técnicas apresentadas, além de valores numéricos que possam
quantificar os ganhos no contexto do projeto. Nesse sentido, para cada um dos
aerofolios escolhidos na Se¢ao 3.1, os resultados serao apresentados da seguinte

forma:

— Apresentacao e descricao das alteracoes nas geometrias e nas distribui-
coes de velocidades através do Inverse Design. Além disso, a descri¢ao da
identificacao da BSL e aplicacao do Trip na posicao estimada de acordo

com o workflow ja discutido.

— Comparacgao dos resultados obtidos com relacao a geometria original de
cada aerofdlio. Neste passo sao apresentados as curvas aerodinamicas
para os dois nimeros de Reynolds de trabalho 100.000 e 300.000. Esses
nimeros de Reynolds referem-se a fase de decolagem e de cruzeiro,
relevantes na andlise de desempenho. As curvas do Nygeor € de O,

também sao apresentadas ao longo das anélises.

— Os resultados no ambito do projeto, a DBF 2020, sao apresentados e é
feita uma selecao preliminar de projeto, considerando também as mu-
dancas de projeto, quantificando com relacao as analises de Desempenho

e Mecéanica de Voo.

4.1

Alteracées Aplicadas

4.1.1
E210

O perfil Eppler E210 possui caracteristicas favoraveis para o uso em
VANT’s, considerando as diretrizes apresentadas na se¢ao de Metodologia e
Selecao de Perfis, principalmente para a faixa de Reynolds de projeto. No caso
deste perfil, tem-se as seguintes consideracoes: a posicao da BSL para o Rey-
nolds de decolagem pode ser observada na Figura a distribui¢ao do N ygeror
para Re = 300.000 por sua vez observa-se na Figura[4.3|e a transi¢ao no intra-

dorso ocorre em 65.8% da corda. Nesse sentido, é possivel reduzir a espessura
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e aumentar o camber para melhorar as qualidades de decolagem. Assim, para
o caso do E210 buscou-se acelerar o escoamento mais proximo do bordo de

ataque e reduzir o gradiente de pressao adverso para atrasar a transicao.
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Figura 4.1: Distribuicdo potencial de velocidades alterado do E210 - Q-
Reference.
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Figura 4.2: Curva de C, do E210 em a = 3% ¢ Re = 300.000.

Observa-se na Figura a presenca da BSL em torno de 40% da corda,
onde seré estimada a posicao do Trip para este caso. Através da alteracao da
distribuicao de velocidade, é possivel obter o seguinte resultado de geometria,
observado na Figura [4.4 Além disso, pode-se observar na Figura 0
gradiente de pressao adverso que contribui no atraso da transicao e controle

da amplificacao das perturbagoes.

Nesse sentido, observa-se a reducao de espessura e o aumento do camber e
também o gradiente adverso reduzido, com relagao a geometria original, assim
permitindo atrasar a transicao para 99% da corda, como observado na Figura
4.6l
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Figura 4.3: Envelope do Nygetor do E210 a = 02 e Re = 100.000.
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Figura 4.4: Modificagoes na geometria considerando o NLF no E210.
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Figura 4.5: Curva de C, do E210 Modificado em o = 3% e Re = 300.000.

Dessa forma, as caracteristicas relativas & modificacao no perfil podem ser
descritas na Tabela .11
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Figura 4.6: Envelope do Nyaeor do E210 Modificado o = 02 e Re = 100.000.

Tabela 4.1: Mudanca das caracteristicas geométricas do E210 a partir do NLF.

Nome z/c —max (%) | Z2/c—maz (70) | Cmaz () | Tepan (%)
E210 13.65 31.53 4.02 47.45
E210 Modificado 12.33 31.53 4.57 41.04

Assim, com as modificagoes é possivel observar as diferencas em desempenho
nas Figuras [1.7] para o namero de Reynolds 100.000. J4 no caso de
Reynolds 300.000, podem ser observados os resultados nas Figuras [{.10]e [£.11]
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Figura 4.7: E210 - Comparacao dos Resultados em Re = 100.000 - C; X «a.
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Figura 4.9: E210 - Comparacao dos Resultados em Re — 100.000 - C; x Cjy.
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Figura 4.10: E210 - Comparacao dos Resultados em Re = 300.000 - C} X a.

E possivel observar que para a faixa de Reynolds de 100.000, as alteracoes
permitiram diferencas significativas de desempenho, o que permitird um apro-
veitamento da corrida de decolagem, enquanto que em condicoes de cruzeiro

(Re = 300.000), o uso do Trip nao deve ser considerado, visto que prejudica
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Figura 4.11: E210 - Comparacao dos Resultados em Re = 300.000 - C; x Cjy.

seu desempenho em arrasto. Destaca-se também que como o método do In-
verse Design apenas permite a mudancga do angulo de ataque 0, as melhorias
sao observadas nessa regiao de baixa incidéncia, como pode ser observado na
Figura 4.8

4.1.2
Eppler E748

O Eppler E748 é um outro candidato para o projeto principalmente pelas
suas caracteristicas de elevada espessura que permite alta desempenho em
sustentacao, contudo, o gradiente de pressao no intradorso é significativo
(como pode ser observado na Figura , levando a transicao em o = 0 em
torno de 46.3%. Nesse sentido, para melhorar a sua desempenho em arrasto,
o método do NLF pode ser aplicado e, portanto, pode ser um perfil com boas
caracteristicas de decolagem. Nesse sentido, os objetivos sao similares aos do
E210, contudo, adotando mudancas mais significativas, devido a transicao ser
bastante proxima do bordo de ataque. Busca-se, portanto, levar o ponto de
maxima espessura mais a jusante do bordo de ataque. Assim, tem-se na Figura
a mudanca realizada na distribuicao de velocidades do E748. Nas Figuras
e observa-se a presen¢a da BSL em torno de 32.5% da corda, bem

como o ponto de transicao no intradorso.

Dessa forma, a partir da alteracao da distribuicao de velocidades possivel
obtem-se o seguinte resultado de geometria, observado na Figura O
gradiente de pressao que havia em torno de x/c = 0.4, foi reduzido e deslocou-

se o ponto de espessura maxima para 30 % da corda.

Os aspectos geométricos, por sua vez, podem ser reunidos na Tabela e

como esperado, obteve-se um atraso do ponto de espessura méaxima e também
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Figura 4.12: Distribuicao potencial de velocidades alterado do E748 - Q-
Reference.
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Figura 4.14: Envelope do Nyaetor do E748 o = 09 e Re = 300.000.
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Figura 4.15: Modificagoes na geometria considerando o NLF no E748.
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Figura 4.16: Curva de C, do E748 modificado em o = 3% e Re = 300.000.

um aumento do camber que leva uma melhoria também nas caracteristicas de

sustentacgao.

Tabela 4.2: Mudanca das caracteristicas geométricas do 748 a partir do NLF.

Nome z/c—max (%) | Tzje-maz (%) | Cmaz (%) | Tepas (%)
E748 19.75 28.33 4.59 54.35
E748 Modificado 17.22 30.03 4.97 35.24

E possivel notar a transicao sendo atrasada na Figura[4.17, onde a curvatura
final do E748 foi mantida, por ser relevante também nas caracteristicas de
sustentacao ao buscar uma desaceleracao brusca no bordo de fuga seguida de

uma aceleracao para coincidir com o extradorso.
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Figura 4.17: Envelope do Nyge0r do E748 Modificado o = 02 e Re = 300.000.

Assim, a partir dessas alteragoes é possivel analisar os resultados das curvas
aerodinamicas das alteragoes (transicao forcada em z/c = 0.32) e a aplicagao
do NLF no E748. Nesse sentido, seguem nas Figuras 4.18] [4.19| e [4.20 as
propriedades aerodinamicas a um Reynolds de 100.000.
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Figura 4.18: E748 - Comparagao dos Resultados em Re = 100.000 - C} X «.

O resultado do Trip para o caso do E748 é relevante. No ntmero de
Reynolds igual a 100.000, o aerofélio nao possui um rendimento satisfatorio
(ndo convergindo para esse numero de Reynolds, apesar do elevado niimero de
painéis, 200 e a alta discretizagdo da curva C; X «), podendo ser eliminado da
escolha dos candidatos para o projeto. A aplicacao do Trip possui um papel
fundamental em estender o desempenho e aumentar o Cp, . , assim como o
Qstan- Além disso, o Trip também possui um papel essencial na melhoria de
desempenho de arrasto como pode ser vista na Figura [£.20] A seguir, nas

Figuras [4.21] [4.22| e |4.23] tem-se os resultados para o nimero de Reynolds
300.000.
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Figura 4.20: E748 - Comparacao dos Resultados em Re = 100.000 - C; x Cjy.
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Figura 4.21: E748 - Comparacao dos Resultados em Re — 300.000 - C} X a.

Observa-se que o Trip ji nao possui tanta relevancia e que a reducao de
arrasto da-se principalmente pelas alteracoes na geometria. Nesse sentido, a
configuragao do Trip mais o NLF no E748 pode ser interessante devido & seu

bom desempenho em baixos Reynolds e bom desempenho de cruzeiro com
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Figura 4.23: E748 - Comparacao dos Resultados em Re = 300.000 - C; x Cjy.

valores de C; proximos aos do E210 que possui uma espessura menor.

4.1.3
NASA/LANGLEY NLF(1)-0416

Durante a Segunda Guerra Mundial, o estudo da melhoria de desempenho
de aeronaves era muito relevante e a aplicacao das teorias aqui descritas tam-
bém foram extensivamente pesquisadas nas décadas de 40 e 60 (posteriormente
na Guerra Fria). Nesse contexto, surgiu série NACA 5 digitos, que buscava
o NLF, a NASA/LANGLEY desenvolveu perfis laminares (assim chamados)
que buscavam aumentar a velocidade das aeronaves e aumentar sua eficién-
cia. Apesar de terem sido projetados como NLF, suas caracteristicas de baixos
Reynolds ainda podem ser melhoradas através das metodologias aqui descritas.
Nesse sentido, as mesmas diretrizes sao aplicadas, mas também com relevan-
cia na reducao da espessura e buscar manter o gradiente de pressao adverso

préoximo de 0 em uma porcao do intradorso, buscando aproveitar o posterior
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gradiente de pressao da geometria original, que permite também uma boa de-
sempenho de sustentacdo. Assim, tem-se na Figura [4.24] a mudanca realizada
na distribuic¢ao de velocidades do NASA /LANGLEY NLF. Nas Figuras e
observa-se a presenca da BSL em torno de 35.0% da corda, bem como o

ponto de transi¢ao no intradorso.
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Figura 4.24: Distribuicaio potencial de velocidades alterado do
NASA/LANGLEY NLF - @-Reference.
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Figura 4.25: Curva de C, do NASA/LANGLEY NLF em o = 3% ¢ Re =
300.000.

A alteracao focou mais no gradiente de pressao na regiao de espessura méa-
xima do aerofélio, nesse sentido o ponto de espessura méxima foi mantido, mas
o camber aumentou que pode também melhorar as caracteristicas de sustenta-
¢ao. Assim, na Figura [4.27] observa-se a geometria final do aerofélio seguindo
a sua respectiva distribuicao de velocidades e na Figura [4.28| apresenta-se a

curva de C), resultante da alteracao.
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Figura 4.26: Envelope do Nysetor do NASA/LANGLEY NLF o = 0% e Re —
300.000.

0.2

015

——NASA LANGLEY NLF(1)-0416 - Modificado
—NASA LANGLEY NLF(1)-0416 - Original
0.1

0.05 / \
< of -

-0.05 -

-0.11

-0.15 -

02 I I I I I I I I I
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
win

Figura 4.27: Modificagoes na geometria considerando o NLEF no
NASA/LANGLEY NLF.

Assim, observa-se que o gradiente de pressao adverso foi reduzido no
extradorso, como esperado, permitindo assim, nao apenas evitar a amplificacao
das perturbacoes, mas também desacelerar menos o escoamento, permitindo
melhores caracteristicas de sustentacdo. Na Tabela [£.3] sdo apresentadas as

mudancas geométricas do NASA /LANGLEY NLF, destancando-se o aumento
do camber.

Tabela 4.3: Mudanga das caracteristicas geométricas do NASA/LANGLEY
NLF a partir do NLF.

Nome z/¢—mazx (%) | Tzjemaz (%) | Cmaz (%) | Tepan ()
NASA/LANGLEY 15.97 31.83 2.46 33.43

NASA/LANGLEY Modificado 13.07 31.83 3.91 31.73
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Figura 4.28: Curva de C, do NASA/LANGLEY NLF modificado em oo = 3% e

Re = 300.000.

A partir deste resultado, é possivel, entao, analisar a curva do envelope do
Nactor, na Figura[f.29, que é relevante para o estudo aqui descrito. A curva se

mantém nivelada por um trecho consideravel da corda, evitando a amplificacao

das ondas de Tollmien-Schlichting.
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Figura 4.29: Envelope do Nygeor do NASA/LANGLEY NLF Modificado

a =02 e Re = 300.000.
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Assim, a partir dessas alteragoes, sao apresentados os resultados relativos
as curvas aerodinamicas do NASA /LANGLEY NLF, nas Figuras e
4.32| para o niimero de Reynolds de 100.000.
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Figura 4.30: NASA/LANGLEY NLF - Comparacao dos Resultados em Re =
100.000 - C; x «.
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Figura 4.31: CNASA/LANGLEY NLF - Comparagido dos Resultados em Re
= 100.000 - Cy X «a.

Assim, observa-se que a configuracao de Trip mais a alteracao de geometria
para os ntimeros de Reynolds em torno de 100.000 conseguem uma melhoria
significativa do aerof6lio, principalmente no desempenho de arrasto. Dessa
forma, tem-se um caso similar ao do E748, em que a reducao da espessura e o
aumento do camber utilizando o NLF permitem a melhoria global do aerofélio,
além de que o Trip melhora o desempenho do aerofélio nesses Reynolds mais
baixos. No caso de Reynolds 300.000, podem ser observados os resultados
apresentados nas Figuras [4.33] [£.34] e [4.35]

Novamente, observa-se que o 1rip nao influencia as propriedades aerodi-

namicas e as modificacoes geradas no aerof6lio buscando o NLF possuem
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Figura 4.32: NASA/LANGLEY NLF - Comparacao dos Resultados em Re =
100.000 - Cl X Cd.
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Figura 4.33: NASA/LANGLEY NLF - Comparacao dos Resultados em Re =
300.000 - C} x a.
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Figura 4.34: CNASA/LANGLEY NLF - Comparagao dos Resultados em Re
= 300.000 - Cy x a.

influéncia e geram melhorias tanto no desempenho de arrasto quanto na de

sustentagao.



Capitulo 4. Resultados e Discussdo 80

151 e

——Re =300.000 - Transigao Livre
——Re =300.000 - x, /c = 0.35

Modificado - Re = 300.000 - Transicao Livre
——Modificado - Re = 300.000 - x, /c = 0.35

L e
05 — R

A I I I I I I I
0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03 0.035 0.04

Gy

Figura 4.35: NASA/LANGLEY NLF - Comparacao dos Resultados em Re =
300.000 - C) x Cy.

4.1.4
NACA 2412

O dltimo dos perfis a ser analisado ¢ o do NACA 2412, da série 4 digitos
da NACA. Este aerofolio ¢ tipico da aviacao geral, sendo utilizado em modelos
como o Bandeirantes, primeira aeronave desenvolvida pela EMBRAER. Nesse
sentido, a sua aplicagao estd em Reynolds de transicao e turbulentos, logo sua
espessura é relativamente fina, logo poucas melhorias sao esperadas, contudo é
possivel melhorar o desempenho em baixos Reynolds e ser aplicado no contexto
dos VANT’s. Neste caso, a espessura e o camber sao relevantes, mas uma
distribuicao de velocidades com gradiente préximo de 0 nao ¢ ideal, sendo
necessario ajustar o gradiente de pressao adverso para que possa ser gerada
uma assimetria no intradorso, buscando uma desaceleracao maior que nos casos
anteriores, visto a espessura menor. Assim, tem-se na Figura [4.36] a mudanca
realizada na distribuicdo de velocidades do NACA 2412. Nas Figuras 4.37| e
observa-se a presenca da BSL em torno de 42.5% da corda.

Na Figura [4.39] observa-se a geometria final do aerofolio seguindo a sua
respectiva distribuicao de velocidades e na Figura [4.40] apresenta-se a curva de
C, resultante da alteragao. Destaca-se a reduzida diferenca entre as alteragoes
realizadas, apresentando que perfis com espessura menor que 12% deixam de

ter vantagens na aplicacao das técnicas aqui apresentadas.

Nesse sentido, observa-se a reducao de espessura e o aumento do camber
mencionado que reduzem o gradiente de pressao adverso da geometria original,
assim permitindo atrasar a transicdo para 99% da corda, como observado na
Figura [£.41] Observa-se que o gradiente de pressao adverso nao permite que o

envelope estabilize e evitar a amplificagao das perturbacoes.
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Figura 4.36: Distribuicao potencial de velocidades alterado do NACA 2412 -
Q- Reference.
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na geometria considerando o NLF no NACA 2412.
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Figura 4.41: Envelope do Nfgeror do NACA 2412 Modificado o = 02 ¢ Re =

300.000.
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Dessa forma, as caracteristicas relativas & modificacao no perfil podem ser

vistas na Tabela [4.4]

Tabela 4.4: Mudanca das caracteristicas geométricas do NACA 2412 a partir

do NLF.
Nome zfe —maz (%) | Tzje-max (70) | Cmaz (%) | Tepan (%)
NACA 2412 12.00 29.03 2.00 39.54
NACA 2412 Modificado 10.84 29.03 2.65 42.24

A partir dessas alteragoes, os resultados relativos as curvas aerodinamicas
do NACA 2412, podem ser analisados, nas Figuras [4.42] [4.43] e [4.44] para o
nimero de Reynolds de 100.000.
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Modificado - Re = 100.000 - Transicéo Livre
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Figura 4.42: NACA 2412 - Comparagao dos Resultados em Re = 100.000 - C
X Q.
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Figura 4.43: NACA 2412 - Comparacao dos Resultados em Re = 100.000 - Cy

X Q.

Observa-se, portanto que nao existem melhorias significativas de desempe-

nho para o caso de Reynolds 100.000, associado principalmente pela espessura
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Figura 4.44: NACA 2412 - Comparacao dos Resultados em Re = 100.000 -
X Cd.

reduzida, apenas o camber aumentar é que propicia um aumento pouco ex-
pressivo no Cj, .. O arrasto da BSL também ¢é pouco significativo, visto que o
gradiente de pressao adverso nao gera uma bolha de magnitude que possa afe-
tar o desempenho. Nesse sentido, para o caso de Reynolds 300.000 apresenta-se
apenas o caso da polar de arrasto, observado abaixo na Figura [4.45] em que
os ganhos de arrasto, da geometria modificada prejudicam o desempenho do

aerofolio.
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Figura 4.45: NACA 2412 - Comparacao dos Resultados em Re — 300.000 -
X Cd.

Assim, todos os resultados dos aerofdlios foram apresentados e também
como as técnicas adotadas ao longo do projeto afetam o desempenho dos
perfis. A seguir, serao apresentados os resultados dos calculos de Desempenho

e Mecanica de Voo para os diferentes aerofélios.
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4.2
Resultados no contexto da DBF 2020

Analisou-se os resultados sob a perspectiva de uma competicao DBF 2020
(Design, Build and Fly). Nessa competicao, outros parametros de projeto sao
considerados, como por exemplo envergadura da asa, sistema motopropulsor,
entre outros elementos, mas que estdao fora do escopo deste trabalho. No
caso presente, analisou-se como as mudancas impactariam a pontuacao da
competicao. Assim, os valores das curvas aerodinimicas de cada um dos
casos foram utilizados no modelo de desempenho apresentado para o presente
trabalho. Seguindo as diretrizes estabelecidas no Capitulo de Metodologia e,
partir desses valores, foram calculadas as seguintes grandezas: Carga Paga
méaxima (C'P,,,.), Velocidade de voo Horizontal Maxima (vye0—maz), Nimero
de Voltas (Nigps) € 0 Tempo de voo da Missao 1 (Ty0). Esses parametros

sao reunidos no parametro Pontuacao que, como mencionado anteriormente,

Nlaps'CPmaa;
T’UOD

quatro casos a seguir: aerof6lios originais; aerofélios alterados utilizando a

consiste em P,,, = . Esses parametros foram estimados para os

estratégia NLF; aerofdlios com apenas a aplicacao de Trips e aerofélios com
aplicagao do NLF e de Trips. Os resultados sdo resumidos nas Tabelas
A7 el .

Tabela 4.5: Analise de Desempenho dos Aerof6lios Originais.

Base
Aerofélios Tooo | Niaps | CPrmaz | Vvoo—maz | Pontuagao
NASA/LANGLEY NLF(1)-0416 | 2.55 | 9.30 3.58 19.63 13.08
E210 2.36 | 10.41 3.65 21.23 16.13
NACA 2412 2.32 | 10.61 3.39 21.51 15.48
E748 2.60 | 9.05 3.98 19.26 13.87

Tabela 4.6: Analise de Desempenho dos Aerofélios com alteragoes do NLF.

Alteracao NLF

Aerofolios Tooo | Niaps | CPrmaz- | Vvoo—maz | Pontuagao
NASA/LANGLEY NLF(1)-0416 | 2.47 | 9.74 3.70 20.28 14.62
E210 2.36 | 10.41 3.65 21.23 16.13
NACA 2412 2.31 | 10.70 3.46 21.63 16.01
E748 2.45 | 9.85 4.08 20.44 16.42
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Tabela 4.7: Analise de Desempenho dos Aerofélios com aplicagao do Trip.

Aplicacao apenas do Trip
Aerofélios Tooo | Niaps | CPrmaz | Vvoo—maz | Pontuagao
NASA/LANGLEY NLF(1)-0416 | 2.55 | 9.28 3.58 19.60 13.02
E210 243 | 9.95 3.59 20.58 14.68
NACA 2412 2.36 | 10.35 | 3.37 21.15 14.78
E748 2.63 | 8.91 3.96 19.05 13.46

Tabela 4.8: Analise de Desempenho dos Aerof6lios com aplicacao do Trip e do
método NLF.

Aplicacao do NLF e do Trip
Aerofolios Tvoo | Niaps | CPrmaz | Vvoo—maz | Pontuagao
NASA/LANGLEY NLF(1)-0416 | 2.48 | 9.66 3.70 20.17 14.41
E210 2.39 | 10.20 3.64 20.94 15.54
NACA 2412 2.36 | 10.40 3.44 21.21 15.15
E748 2.92 | 9.45 4.05 19.85 15.20

De maneira geral, os aerofélios apresentaram melhorias com a extensao
da regiao de escoamento laminar (NLF), com destaque para o caso do E748
que era o terceiro melhor aerofélio originalmente e passou a ser o melhor dos
casos apos a alteragao da geometria. No caso da aplicagao dos Trips, houve
uma reducao na pontuacao geral, indicando novamente que para nimeros
de Reynolds em torno de 300.000 (utilizado para a analise de cruzeiro), os
aerof6lios apresentam prejuizo ao aplicar os Trips. Por fim, a alteragao através
do NLF somado a aplicacao dos 7Trips, também nao apresenta resultados
favoraveis, destacando que o prejuizo criado pelos Trips nao eficientes na faixa
de Reynolds proximos a 300.000 é maior que o beneficio dado pelas alteragoes
de NLF. Nesse sentido, para o contexto de analise do projeto, o perfil E748
modificado exibiu o melhor desempenho na pontuagao, permitindo o transporte
de uma carga paga um pouco maior em até mais de 10% que os outros casos
analisados e possuindo uma velocidade horizontal maxima préxima dos outros
casos, indicando uma elevada eficiéncia. Deve-se considerar também que as
técnicas aqui apresentadas tém potencial de aplicagao em casos nos quais
deseja-se aumentar a autonomia de voo. Utilizando as Tabelas, observa-se
que os valores de AC,; nao sao muito significativos, principalmente notado
na velocidade méaxima de voo, que é dependente dessa diferenca de ACy, para

que possa tornar-se maior. Isso ocorre porque o desempenho analisado para
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a competicao DBF 2020 considera que a aeronave opera com maxima carga
paga. Nesse sentido, uma outra possivel analise é a comparacao dos perfis
para uma mesma carga paga (ou seja, um mesmo valor de Cj), permitindo
comparar os resultado em termos de autonomia e velocidade de cruzeiro. Nesse
caso, considerou-se um valor de Cj igual a 0.5. Assim, analisou-se a partir da
velocidade de cruzeiro (calculada a partir do valor de C; estabelecido) e também
a autonomia de voo que cada modelo seria capaz de suportar, a partir de uma

mesma carga de bateria (do sistema motopropulsor), como pode ser observado
na Tabela

Tabela 4.9: Analise de Autonomia do NLF.

Caso Base Aplicacao do NLF
. Autonomia | Ugryzeiro | AuUtonomia | Ueruzeiro
Aerofolios

de voo (km) | (m/s) | de voo (km) | (m/s)

NASA/LANGLEY NLF(1)-0416 28.36 23.63 31.17 25.97
E210 35.96 29.97 35.96 29.97

NACA 2412 37.12 30.94 38.12 31.77

E748 27.68 23.07 32.69 27.24

Observa-se que ao considerar uma carga paga menor, é possivel notar a
influéncia da aplicacao do NLF sobre a autonomia dos modelos. Nesse sentido,
para o caso do E748, destaca-se um aumento de 18% de autonomia de voo
e, no caso do NASA/LANGLEY, 10%. Ja a autonomia com o perfil E210
nao foi modificada. Num contexto em que autonomia e tempo de percurso sao
objetivos mais relevantes (missoes de longa duracao), o perfil NACA 2412 seria
o escolhido para a missao. Isso ilustra como o uso dos conceitos de aerofélios

laminares pode melhorar o desempenho de aeronaves.

Nesse sentido, como sera visto no Capitulo das Conclusoes, outros contextos
factiveis podem ser mais relevantes para a aplicacao das técnicas aqui descri-
tas. Os resultados aerodinamicos para o ntimero de Reynolds de 100.000, por
exemplo, revelam varios pontos interessantes dos quais as analises aqui reali-
zadas possam ser aplicadas. Esse regime ¢é interessante para o caso de VANT’s
de pequeno e micro porte, incluindo também o projeto de propulsores de dro-
nes multirrotores. Destaca-se que para o caso do NLF, os resultados ainda sao
relevantes para nimeros de Reynolds 300.000. Considerando que o candidato
a melhor aerofdlio foi o E748 modificado com 20% mais de pontuacao, que no
caso de uma competigdo como a DBF (que sdo decididas em poucas diferengas

de pontuagdo), esta pode ser a diferenga de um resultado vencedor.
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Conclusoes

Este projeto permitiu analisar a tematica proposta sob vérias frentes. Em
primeira instancia, como forma de contextualizar o trabalho proposto, foram
expostas diversas referéncias no ramo, que fizeram parte da revisao bibliogra-
fica. Em seguida, era necessaria também uma breve revisao de relativa aos con-
ceitos aeronauticos, com enfoque em aerodinamica, mais especificamente nos
fendmenos de Bolha de Separacao e de Transicao laminar-turbulento da ca-
mada limite, uma vez que esses topicos exibem estreita relacdo com o presente
projeto. O ponto seguinte foi a descrigao e validacao da ferramenta utilizada, o
XFLR5, mas, mais especificamente, o codigo XFoil que se utiliza de conceitos
como os métodos de previsao de transicao para o calculo da camada limite
e compor o chamado método IBL para calcular as propriedades da camada
limite. Além disso, por meio dos conceitos e das ferramentas disponiveis no
XFoil, foram estudadas possiveis metodologias e workflow de projeto, através

de diretrizes pré-estabelecidas na contextualizacao do trabalho.

Seguindo as consideracoes de projeto, bem como as metodologias propostas,
foi possivel, através de uma selecao prévia de aerofdlios, obter resultados que
permitem quantificar e analisar a viabilidade das técnicas aqui estudadas no
contexto dos VANT’s. Assim, este trabalho buscou cobrir todo o processo de
selecao e melhorias de perfis aerodinamicos, caracteristicos de escoamentos
subsonicos de baixos ntiimeros de Reynolds, utilizando técnicas que objetivam,
essencialmente, a reducao do arrasto de friccao em aerof6lios que estao em
condicoes de regime laminar. Nesse sentido, é importante destacar alguns
pontos relevantes ao trabalho, além de sugerir possiveis trabalhos futuros,
onde seja possivel aplicar as técnicas aqui descritas, analisando com mais
profundidade os fené6menos que ocorrem na transicao. Deve-se destacar que
a area de pesquisa deste trabalho reside em um universo maior que é o
de instabilidades hidrodinamicas, em que muitos fenémenos ainda nao sao
totalmente compreendidos, portanto, sao vastas as possibilidades de aplicacao

deste trabalho em outros ramos que nao o aeroniutico.



Capitulo 5. Conclusées 89

5.1
Consideracdes Finais

Tendo em vista o exposto, alguns pontos sao de importante destaque. O
primeiro é com relacdo a ferramenta, o XFoil. Apesar de ser uma ferramenta
numérica, relativamente simples, permite anélises em diferentes condicoes at-
mosféricas, bem como a manipulagao da geometria dos aerofélios, além do
método de estimacao dos parametros de camada limite que é eficaz e, como
observado na Se¢ao de Validacao, o software possui um bom desempenho.
Deve-se enfatizar que a ferramenta nao elimina ensaios de tinel de vento que
sao fundamentais para a obtencao mais fidedigna dos parametros aerodinami-
cos. Esta ferramenta, portanto, por ser open-source e ja utilizada por diversos
grupos de pesquisa e empresas, além de possuir suas vantagens numeéricas, é
muito vantajosa para a aplicacao em andalises de anteprojeto e de possiveis

otimizacao de geometrias dos aerofélios e das asas, caso necessario.

O segundo ponto é relativo ao contexto de aplicacao do projeto, que no
caso é a chamada DBF 2020. Apesar de que no ambito dos VANT’s seja um
contexto interessante, para a aplicacao dos Trips e do método NLF, deve-se
observar que os resultados nao foram muito expressivos. Isso decorre do fato de
que as andlises feitas para o voo de cruzeiro consideraram a velocidade maxima
horizontal, logo os niimeros de Reynolds tenderam para a faixa de 300.000, onde
os efeitos viscosos como a BSL nao sao relevantes para o desempenho de arrasto
e o uso de Trips prejudica o desempenho do aerofélio. Desse modo, apesar
das andlises terem convergido para o E748 modificado, os outros casos nao
exibiram melhorias significativas. O desempenho para o ntimero de Reynolds
de 100.000 deve ser analisada com mais detalhe, principalmente porque em
todos os casos, as melhorias nas curvas aerodinamicas eram substanciais.
Nesse sentido, outros contextos como, por exemplo, competicoes de planadores,
onde velocidade nao é a prioridade e o objetivo é percorrer longas distancias,
sem a existéncia de um sistema motopropulsor, as técnicas aqui descritas
sdo interessantes, considerando que as velocidades sao em torno de 10 m/s,
levando ao Reynolds estar entre 100.000 e 150.000. Outra aplicacao é no caso
de drones multirrotores, que tipicamente possuem asas rotativas operando em
ntimero de Reynolds baixo. Nessa faixa, as alteracoes geométricas e os Trips
podem melhorar de maneira mais significativa o desempenho do aerofélio.
No caso dos planadores, a chamada razao de planeio é fundamental para
determinar o desempenho de autonomia em distancia do planador. Na razao
de planeio, a polar de arrasto também é utilizada, portanto a reducao de

arrasto é essencial para aumentar a razao de planeio. Dessa forma, a analise
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no contexto dos planadores é interessante, porque permite aplicar essas técnicas
e observar ganhos significativos, destacando que planadores sao ferramentas de
mapeamento de zonas de grandes areas, assim como podem servir para gestao

de terras agricolas e monitoramento, logo é um possivel contexto a ser aplicado.

5.2
Trabalhos Futuros

Nesse sentido, foi possivel observar como a técnica do NLF e do posicio-
namento de 1rips no extradorso de um aerofélio permite a melhoria de seu
desempenho, principalmente na faixa de Reynolds 100.000. Assim, o modulo
de Inverse Design que permitiu as alteracoes geométricas nos perfis, possuia
ferramentas de spline que sao ajustadas pelo usuario e que o resultado final é
a geometria alterada do perfil. Apesar das diretrizes de projeto funcionarem
como guias das alteracoes, as falhas do usuério e nao precisao, levam a que
0 processo nao seja otimizado e possa levar a resultados inconclusivos. Nesse
sentido, para futuros estudos, é interessante desenvolver um programa capaz
de otimizar esse processo do projeto dos aerofélios. Em palavras gerais, de
acordo com as func¢oes objetivo, que podem ser dadas por meio de calculos e
de estimativas de projeto aerondutico, e também das restricoes e penalizagoes
é possivel desenvolver um programa capaz de otimizar a suavizacao da geome-
tria, indicando o comeco e o fim da alteracao nos pontos da corda, bem como
qual seria a distribuicao de velocidades 6tima capaz de atrasar a transicao
laminar-turbulenta. Consequentemente podem ser obtidos resultados 6timos
para arrasto e sustentacao e levando a geometrias de aerof6lios que possam ser
aplicaveis em varios contextos. Nesse sentido, tem que ser necessaria a integra-
cao entre o codigo XFoil e algum software que possua méddulos de otimizacgao,
como por exemplo, MatLab. A partir disso, o Matlab operaria o otimizador e
o XFoil seria uma func¢ao de calculo e de auxilio da otimizacao, sendo possivel
obter a melhor alteracdo na curva de Q/Voo. Varios trabalhos discutidos na
revisao bibliografica também apresentaram o PROFOIL outra ferramenta se-
melhante ao XFoil, mas com poder de projeto apenas e nao de analise como
é o caso do XFoil. O PROFOIL foi desativado mas possui diversas formas de
alteracao dos aerofélios, como é o caso da curva de Nyueor. Dessa forma, o
desenvolvimento de um programa também que possa integrar com o XFoil e
permitir que o usuério altera a geometria de acordo com a grandeza que de-
sejar, por exemplo 0 Nygeror, € também interessante e que pode ser integrada

com o otimizador também.

Outro possivel trabalho futuro é o uso de CFD (Computational Fluid
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Dynamics) para o estudo do processo de transi¢ao, buscando observar outras
métricas que nao necessariamente o método e”, que apesar de ser um método
confidvel e muito utilizado no ambito da aerondutica, ¢ um método linear
que nao captura fendémenos da transicao propriamente dita, caracterizando o
escoamento como apenas laminar ou apenas turbulento. Além disso, condi¢oes
de escoamento influenciam o processo da transi¢cao, bem como a rugosidade
da superficie que geram perturbacoes capazes de transicionar a camada limite.

Essas condicoes e caracteristicas das superficies podem ser dadas em softwares
de CFD.

Destaca-se que para a aplicacao em VANT’s é interessante a anélise do valor
do N_.;+ que depende da turbuléncia da atmosfera. Dessa forma, como trabalho
futuro sugere-se utilizar o ambiente da equipe AeroRio UAV Design para
instrumentar um VANT e analisar as condi¢oes atmosféricas (principalmente
as relacionadas a turbuléncia) para obter andlises mais fidedignas ao ambiente
de aplicacao. Nesse sentido, para um dado N, é possivel obter uma geometria

6tima, que é especifica para aquelas condi¢oes atmosféricas dadas.
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