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RESUMO

O presente trabalho tem como objetivo avaliar o escoamento em torno do perfil aerodiné-
mico NACA 4412 sob condicdes de escoamento rarefeito, incompressivel e em regime laminar,
aplicado para diferentes angulos de ataque através da simulacdo computacional realizado no soft-
ware ANSYS Fluent. A simulagdo decorreu utilizando o modelo de turbuléncia de uma equagao,
Spalart-Allmaras. Foi variado o angulo de ataque de 0 a 18° e as altitudes de voo consideradas
foram 0, 1, 5 e 10 km, para tal, utilizou-se a Atmosfera Padrao de 1976 como base para os valores
de pressdo, densidade e viscosidade. Foram obtidos os coeficientes de sustentac@o e arrasto,
coeficiente de pressao ao longo da corda, contorno de velocidade e carga maxima que o perfil
pode sustentar em voo nivelado considerando uma aeronave hipotética e desconsiderando as
perdas de poténcia pela altitude e arrasto induzido. Observou-se que o coeficiente de sustentacdao
e arrasto tém seu valor reduzido ao elevar a altitude de voo, bem como os coeficientes de pressao.
O contorno de velocidade nao se altera com a altitude, entretanto, observou-se que em altitudes
mais elevadas e mantendo a velocidade, o aerofdlio se torna mais sensivel ao estol.

Palavras-chave: NACA 4412, coeficiente de sustentagdo, coeficiente de arrasto, CFD,

aerofolio.



ABSTRACT

This paper aims at evaluating the flow around the aerodynamic profile NACA 4412
under flow conditions which are rarefied, incompressible, and in laminar regime, applied for
different angles of attack through computational simulation performed in the ANSYS Fluent
software. The simulation took place using the Spalart-Allmaras one-equation turbulence model,
with the angle of attack varying from O to 18° and flight altitudes of 0, 1, 5 and 10 km. The 1976
Standard Atmosphere was used as the basis for the values of pressure, density and viscosity. The
lift and drag coefficients, pressure coefficient along the chord, velocity contour, and maximum
load that the profile can sustain in level flight were obtained considering a hypothetical aircraft
and disregarding power losses by altitude or induced drag. It was observed that the lift and
drag coefficients have their value reduced by raising the flight altitude, as well as the pressure
coefficients. The speed contour does not change with altitude. However, it was observed that the
airfoil becomes more sensitive to stall at higher altitudes and maintained speed.

Keywords: NACA 4412, lift coefficient, drag coefficient, Computational Fluid Dynamics,

airfoil profile.
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1 INTRODUCAO

A ideia de voar permeia a mente humana desde os primérdios. O avido moderno tem
sua origem em um projeto de George Cayley em 1799, ele foi o primeiro a incluir a configu-
racdo bésica do avido moderno e deu espago ao sucesso dos irmaos Wright no primeiro voo
bem-sucedido em 1903 e do brasileiro Santos Dumont em 1906. Cayley observou que uma
superficie inclinada em um determinado angulo em relagdo a direcdo do movimento relativo gera
sustentacdo e que uma superficie arqueada o faz com mais eficiéncia do que uma plana. Também
foi o primeiro a afirmar que a sustentacio € gerada por uma regido de baixa pressdo manométrica
sobre o extradorso da asa (ANDERSON JR., 2015). A partir desses conceitos apresentados por
Cayley, iniciaram os estudos para um melhor entendimento desses fendmenos fundamentais para
o desempenho das aeronaves.

Uma das dreas de estudo para melhorar a eficiéncia de uma aeronave € a aerodinamica,
que avalia o escoamento e as forcas geradas pelo movimento relativo entre o objeto de estudo e
o ar ambiente. Segundo Anderson Jr. (2015) a aerodinamica de um aerof6lio e a aerodinamica
de uma asa sdo diferentes. A aerodindmica do aerofdlio, de maneira geral, compreende os
coeficientes aerodindmicos. J4 a aerodinamica da asa inclui o arrasto induzido, mudancas de
inclinacao, asas enflechadas e dispositivos hiper sustentadores.

Estudar a aerodinamica de um aerofdlio é de grande importancia para compreender o
desempenho de uma aeronave em voo. No avido convencional, grande parte da sustentacao
provém do formato do aerofélio. O angulo de ataque — angulo formado entre a corda do aerofdlio
e o fluxo de ar — define a quantidade de sustentacdo até um angulo critico caracterizando o estol,
ponto onde o aerofdlio perde sustentacdo parcial ou total. O coeficiente de sustentagdo € uma
funcdo do angulo de ataque, nimero de Mach e nimero de Reynolds.

O projeto de uma aeronave € otimizado dependendo da sua aplicacdo. Jatos comerciais,
por exemplo, sdo desenhados para levantar elevadas quantidades de massa, voar em grandes
velocidades e minimizar o consumo para atender as necessidades de autonomia de um continente
a outro, por exemplo, para atender esses requisitos € necessario voar com elevadas altitudes afim
de reduzir a resisténcia com o ar.

Conforme a ANAC (Agéncia Nacional de Aviacdo Civil), uma aeronave de pequeno
porte tem um peso maximo de decolagem igual ou inferior a 5.670 kg. A maioria desse grupo
de aeronaves utiliza motor a pistdo, o que impacta diretamente na velocidade, altitude mdxima
de voo e consequentemente na sustentacdo. Tendo em vista isso, o presente estudo pretende
avaliar de maneira quantitativa a influéncia da sustentagdo em altitudes superiores as de projeto
desconsiderando a influéncia da altitude na poténcia do motor da aeronave.

Essa avaliacdo serd realizada considerando diferentes angulos de ataque, nimero de
Reynolds e altitude. Na tltima etapa sera estimado o limite de sustentagcdo através de método

analitico.
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1.1 TEMA

Andlise fluidodindmica de um perfil de aerofélio NACA 4412 sob condic¢des de atmosfera

rarefeita por meio da simula¢do computacional.

1.2 JUSTIFICATIVA

O projeto de uma aeronave nao € tarefa ficil e nem mesmo barata. Diante disso, muitos
fatores devem ser considerados. Um dos principais € o formato da asa, que além de gerar
a sustentacdo necessdria para manté-la em voo, deve atender as demandas operacionais da
aeronave e garantir a maxima eficié€ncia energética. Um aerofélio bem selecionado pode resultar
em toneladas de combustivel economizado por ano, beneficio buscado pelas companhias aéreas
para reduzir o custo operacional das aeronaves e reduzir os efeitos nocivos ao meio ambiente.

Os avangos tecnoldgicos na computagdo permitem a utilizagdo de software de simulagdo
CFD para prever o comportamento aerodindmico de prot6tipos de aeronaves e avaliar suas
caracteristicas. Uma vez que uma simulacio tem um custo menor e pode ser realizado inumeras
vezes sem custo adicional se comparado aos protétipos utilizados em tinel aerodindmico. Os
perfis de aerofélio NACA sdo comumente utilizados em simulagdes para analisar o escoamento
e identificar os parametros que precisam ser ajustados, buscando otimizar grandezas fisicas
associadas a sustentacdo e ao arrasto do perfil.

O presente estudo busca avaliar um aerof6lio NACA 4412 para compreender os efeitos na
sustentacdo e arrasto em uma condicio de voo sob atmosfera rarefeita, utilizando como referéncia
a aeronave Zenith CH750. Até o momento ndo foram encontrados trabalhos que exploram esse
modelo de aerofdlio em condi¢des limites como as propostas. Os resultados poderdo trazer
um melhor conhecimento em projetos futuros utilizando esse perfil. Além disso, pretende-se
desenvolver um método analitico para estimar o peso mdximo que o perfil pode sustentar em

diferentes altitudes de operagao.

1.3 OBIJETIVOS DO TRABALHO
1.3.1 Objetivo geral

Avaliar numericamente os limites de sustentacdo em um aerofélio tipo NACA 4412 sob

condig¢des de atmosfera rarefeita.

1.3.2 Objetivos especificos

Avaliar numericamente o perfil NACA 4412 em diferentes niimeros de Reynolds (3E6,
2,77E6, 1,8E6 e 1,25E6) e angulos de ataque (0, 2, 4, 6, 8, 10, 12, 14, 16 e 18°);
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Analisar numericamente a sustentac@o e o arrasto do perfil em diferentes altitudes de
operacdo (0, 1, 5 e 10 km);
Avaliar através do método analitico desenvolvido, o peso mdximo que o perfil pode

sustentar em diferentes altitudes de operacao.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

No presente capitulo serdo abordados assuntos relacionados a aviagcao com énfase na
aerodinamica de aerofdlios de asas de avides e nas forcas aerodinamicas geradas pelo escoamento
do ar. Também serdo abordados conceitos de fluidodindmica computacional. Além disso, serdo

abordados célculos analiticos para estimar a sustentagcdo limite em diferentes altitudes.

2.1 ATMOSFERA PADRAO

A atmosfera terrestre é um sistema sensivel, mudando a cada segundo. A pressao e
densidade variam de acordo com a temperatura que, por sua vez, depende da altitude, local,
hora do dia, estacdo do ano e até das erupcoes solares (ANDERSON JR., 2015). Considerar
tantas varidveis num projeto aerondutico nao € nada pratico, desta forma, em 1920, surge o
conceito da Atmosfera Padrao. Amplamente utilizada até os dias atuais, foi desenvolvida para
facilitar o projeto de aeronaves, misseis e espagonaves, além de comparar o dimensionamento
desses equipamentos numa condicdo padronizada. Sua variagdo de temperatura na atmosfera é

representada por uma série de segmentos lineares, conforme demonstra a figura 1.

Figura 1 — Distribui¢do de temperatura em fun¢do da altitude na atmosfera padrao.
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Fonte: Anderson Jr, 2015.

Os valores de temperatura apresentados na figura 1 sdo valores médios obtidos através de

mensuracOes de baldes experimentais e foguetes de sondagem pela ARDC 1959 (Air Research
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and Development Command) da Forca Aérea dos Estados Unidos da América. Até determinado
ponto, a atmosfera padrao reproduz bem as condi¢des atmosféricas médias, com um erro maximo
de 5,8% de 0 a 12 km de altitude. Para o presente estudo serd utilizado a regido de 0 a 11 km de
altitude, esta faixa compreende a camada da estratosfera.

A equacdo (2.1) define a variacdo da densidade p com a altitude. Sendo pg a densidade
padrdo ao nivel do mar, 4 a altitude em pés e n € uma constante.

p —nh
—=e 2.1
Po @1

Os dados de temperatura, pressdo e densidade sdo grandezas escalares da atmosfera
terrestre. A temperatura é a mais significativa, influencia na pressao e densidade do ar. Para o
presente estudo, serd utilizado o anexo A, baseado na atmosfera modelo padrao de 1976 para

consulta das propriedades de temperatura, pressao, densidade e viscosidade.

2.2 PARTES DO AVIAO MONOMOTOR

Um aviao € definido como uma aeronave de asa fixa, mais pesado que o ar e movido por
propulsd@o mecénica. O projeto de avides pode variar muito de acordo com a funcdo que devera
desempenhar, todavia, a maior parte deles t€m os mesmos componentes. A composi¢do de um
avido, normalmente €: fuselagem, empenagem, asas, trem de pouso e grupo moto-propulsor,

conforme com a figura 2.

Figura 2 — Partes de um avido monomotor de pequeno porte.

3. Empenagem \/ﬂ}
e |k

5. Grupo moto-
propulsor

4. Trem de
pouso

Fonte: Adaptado de Pilots Handbook of Aeronautical Knowledge, 2003.

1) Fuselagem - O corpo do avido é a fuselagem. Incluindo a cabine e contemplando os
assentos e os comandos de voo, podendo incluir também espago para bagagens e/ou

cargas;
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2) Asas - Sdo responsdveis por fornecer a sustentacio;
3) Empenagem - Contempla os estabilizadores horizontal e vertical, profundor e leme;

4) Trem de pouso - Suporta o avido enquanto estd no solo, estacionado, taxiando, decolando
ou pousando. A maior parte dos avides possuem trem de pouso com rodas, podendo
também ser equipado com flutuadores para operagdes na 4gua ou esquis para pouso e

decolagem na neve;

5) Grupo moto-propulsor - Inclui basicamente motor e hélice. O motor fornece poténcia

para rotacionar a hélice, impulsionando o avido.

2.2.1 Parametros geométricos de um aerofolio

Os aerof6lios sdo perfis aerodindmicos comumente utilizados em veiculos de alto de-
sempenho, avides, helicopteros e até mesmo em geradores de energia edlica. Como comentado
anteriormente, a sec¢do transversal da asa de um avido pode ser chamada de aerofélio. Segundo
Anderson Jr. (2015) a principal caracteristica no projeto de um aerofélio € a linha média, ponto
intermedidrio entre a superficie superior (extradorso) e inferior (intradorso). Os pontos na frente
e atrds do aerofdlio, sio denominados borda de ataque e borda de fuga, respectivamente. A
linha reta entre a borda de ataque e de fuga é a corda do aerofélio. O arqueamento € a distancia
méxima entre a linha média do aerofdlio e a corda, medidas perpendicularmente a corda do

aerof6lio. As nomenclaturas apresentadas acima estao dispostas na figura 3.

Figura 3 — a) Representacio esquematica do aerofélio na asa de um avido; b) Terminologia
bdsica de um aerofodlio.
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Fonte: Adaptado de Anderson Jr., 2015.

Para o presente estudo, sera utilizado um perfil de aerof6lio NACA 4412, conforme a
figura 4. Esse perfil € muito utilizado em aeronaves leves, monomotor e de asa alta. Segundo
Abbott et al. (1959) os 4 digitos presentes na nomenclatura indicam, respectivamente, que o
perfil possui um arqueamento maximo de 4% localizado a 0,4 ou 40% da linha da corda e possui

espessura maxima de 12% da corda.
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Figura 4 — Perfil de aerofolio NACA 4412.

Fonte: Airfoiltools, 2021.

Um fator importante € que um perfil de aerof6lio, por ser bidimensional, ndo tem variagao
das caracteristicas aerodinamicas ao longo da envergadura, evitando assim interferéncia aerodi-
namica tridimensional (TALAY, 1975). Conforme citado por Fox, McDonald e Pritchard (2014)
todas as asas finitas possuem menos sustentagdo e mais arrasto se comparado aos dados de suas
secoes de aerofdlio. Uma das formas de explicar essa diferenca é: as pressoes do extradorso e do
intradorso da asa criam um escoamento na borda, gerando uma trilha de vortices que diminui a

pressdo local e, consequentemente, a sustentag¢do, conforme a figura 5.

Figura 5 — Representacdo esquemadtica de vortices na borda de uma asa finita.
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Fonte: Fox, Robert W. et al. 2014.

2.3 FORCAS EM VOO

As forgas atuantes em um avido em voo sdo: tra¢do, arrasto, sustentag@o e peso, conforme
a figura 6. Essas forcas sdo grandezas vetoriais, possuindo magnitude, direcdo e sentido. Para que
um avido voe, a forca de tragdao deve superar a de arrasto e a for¢a de sustentagdo deve superar a
forca peso. Entretanto, num voo nivelado e ndo acelerado, a sustentacdo € igual a forca peso e a

forca de tragdo € igual a forca de arrasto.

1) A forca peso é a forca gravitacional que age sobre o avido e possui componente vertical
para baixo em direcdo ao centro da terra. O peso do avido € determinado pelos materiais

utilizados na construcdo, carga e combustivel;

2) A forca de tragdo do motor, que provém do conjunto moto-propulsor, impulsiona a

aeronave para frente;
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3) A forca de sustentacdo é uma forca aerodinadmica que atua em sentido contrério a forca

peso, direcionando a aeronave para cima;

4) A forga de arrasto € a forca resistente ao escoamento, tem sentido contrario a0 movimento

da aeronave.

Figura 6 — Diagrama de forcas atuantes em uma aeronave durante o voo.
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Fonte: Adaptado de Pilot’s Handbook of Aeronautical Knowledge, 2003.

2.3.1 Forcas aerodinamicas

A aerodinamica € o estudo do fluxo de ar em torno de um objeto em movimento. O
objetivo principal é compreender a origem das forcas criadas pela interacdo ar-objeto. Os estudos
sobre aerodindmica aumentaram apds a popularizagao das aeronaves no século XIX.

Segundo Flandro, McMahon e Roach (2012) as for¢as aerodindmicas sdo um resultado
do escoamento do fluxo de ar sobre o perfil aerodindmico, onde existe a variacao de pressdes
ao longo da superficie e também esta relacionada ao cisalhamento das particulas de ar com o
objeto. Anderson Jr. (2015) afirma que o que de fato contribui para a forga de sustentacdo de um
aerofdlio sdo: o arqueamento, linha média e a distribui¢do da espessura ao longo do perfil.

Conforme a figura 7, a for¢a resultante R pode ser decomposta em outros dois vetores
de forca. O arrasto D € a for¢a aerodindmica paralela ao vento relativo, efeito indesejado ao
voo e deve ser minimizado. A sustentacido L € a forca aerodinamica perpendicular ao vento
relativo. Além da sustentacdo e do arrasto, as distribui¢des de pressao e tensdes de cisalhamento
criam um momento M normalmente localizado a 1/4 da corda que tende a rotacionar o aerofélio
(ANDERSON JR., 2015).
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Figura 7 — Representagcdo das componentes de for¢as aerodinamicas sobre um aerofélio.

Vento relativo

Fonte: Anderson Jr., 2015.

De acordo com Houghton e Carpenter (2003) a pressao na superficie de um aerofélio
durante o voo ndo € uniforme. A distribui¢do de pressdao num aerofélio com um angulo de ataque
de quatro graus pode ser observado na figura 8. Segundo Kermode (2006):

1) O decréscimo de pressdo no extradorso da asa € muito maior que o acréscimo no intra-

dorso;

2) A distribuicao de pressdo no extradorso e intradorso ndo € uniforme ao longo da superfi-
cie;
3) O decréscimo de pressao no extradorso da asa contribui consideravelmente para a forca

de sustentacao.

Figura 8 — Distribui¢do de pressdao num aerofélio com adngulo de ataque de 4°.
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Fonte: Adaptado de Kermode, 2006.
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O coeficiente de pressdo C, € um dado adimensional muito utilizado na aerodinamica
para analisar graficamente a distribui¢ao de pressdo ao longo do comprimento do aerofélio. Por
convengdo, os graficos de C, possuem valores negativos acima da abscissa, representando a
pressdo manométrica negativa na superficie superior do aerofdlio. Esse coeficiente € frequen-
temente utilizado em escoamentos com numero de Mach superior a 0,3. Para escoamentos
incompressiveis, C), € basicamente constante (ANDERSON JR., 2015).

O coeficiente de pressao € definido pela equagdo 2.2:

C%:(p—pQ 2.2)
goo

A pressdo dinamica pode ser representada pela equagdo 2.3.

1
%:E%ﬁ (2.3)
Graficamente, a distribui¢do do coeficiente de pressao pode ser representada conforme a

figura 9.

Figura 9 — Dados experimentais da distribuicao do coeficiente de pressiao ao longo do
comprimento x/c de um aerofolio NACA 0012 a um angulo de ataque de 3,93° M =
0,345; Re = 3,245E6.

Superficie superior

0,5 Superficie inferior

Fonte: Anderson Jr., 2015.

As forgas de pressdo p e tensdo de cisalhamento 7, exercidas numa drea infinitesimal dA
podem ser descritas como pdA e 7,,dA. A forca de sustentacdo Fy e arrasto Fp agindo sobre dA

num escoamento bidimensional sdao descritas pelas equagdes 2.4 e 2.5.

dFp = —pdAcos 0 + 1,dAsin 0 2.4)

dFy = —pdAsin @ — t,,dA cos 0 (2.5)
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Integrando as equagdes diferenciais acima expostas, obtém-se as equacdes 2.6 e 2.7.
Essas equacoes sdo utilizadas para estimar as for¢as de arrasto total e as forcas de sustentacao

agindo sobre um corpo quando o escoamento € simulado em um computador.

Fp :/dFD = /(—pcos@—i—‘cwsine)dA (2.6)
A A

L= /dFL: —/(psin9+rwcos9)dA (2.7)
A A

Sendo 6 o angulo entre dA e a direcdo do escoamento (CENGEL; CIMBALA, 2007).

Conforme citado por Munson, Young e Okiishi (2004), a utilizagdo pratica das equagdes
2.3 e 2.4 ¢ bastante dificil. Nao € facil obter os valores de pressdo e tensdao de cisalhamento
sobre a superficie do aerof6lio. Uma alternativa que simplifica essa situacdo € a utilizacdo
de coeficientes adimensionais de arrasto e sustentagdo. Ambos serdo abordados no proximo

subcapitulo.

2.4 COEFICIENTES DE SUSTENTACAO, ARRASTO E MOMENTO

O coeficiente de sustentagdo, arrasto € momento podem ser determinados a partir de
ensaios em tunel de vento ou em software de simulacdo computacional. O NACA (National
Advisory Comittee for Aeronautics) compilou uma grande quantidade de dados experimentais
para diversos aerofdlios. Os coeficientes foram mensurados sistematicamente através de tineis
de vento. Posteriormente, o NACA foi absorvido pela criacdo da NASA (National Aeronautics
and Space Administration). Os dados experimentais para o perfil NACA 4412 estao dispostos no
anexo B.

Os coeficientes de sustentagdo, arrasto € momento de um aerofélio ndo podem ser
confundidos com os coeficientes do avido. Em algumas literaturas, é possivel observar que
os coeficientes de aerofdlio t€ém a nomenclatura apresentada com a letra “L” mindscula para
diferenciar os coeficientes do avido, que geralmente utilizam a letra maitscula.

Os coeficientes de sustentacdo Cy, e arrasto Cp sdo definidos a partir de forgas reais e o
produto da pressdo dinamica pela area. Esses coeficientes adimensionais sdo obtidos através de
aerofdlios e nao da asa em sua totalidade. A relacdo entre Cr e Cp sdo dados de aerof6lios, muito
importante no projeto de aeronaves. O coeficiente de sustentacdo, de modo geral, quantifica
a carga maxima que o aerof6lio pode suportar. Enquanto o coeficiente de arrasto — somado
aos arrastos provenientes da aeronave em sua totalidade — quantifica a poténcia para superar o
arrasto e gerar a sustentac@o necessdaria para manter a aeronave em voo (FOX; MCDONALD:;
PRITCHARD, 2014)

A figura 10 demonstra a relagdo entre Cy e Cp em funcdo do angulo de ataque. Como
a sustentacdo e o arrasto sdo for¢as aerodindmicas e ambas podem ser avaliadas pelos seus

respectivos coeficientes, quanto maior for a relagao % maior serd a eficiéncia do aerofélio
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(CENGEL; CIMBALA, 2007). Ou seja, um perfil de aerof6lio com uma alta relacdo pode
sustentar elevada quantidade de carga, por bastante tempo e por uma longa distancia. Nota-se
um aumento da relagdo conforme o angulo de ataque aumenta, até ocorrer o estol — ponto onde

o aerofdlio perde sustentagdo total ou parcial.

Figura 10 — Variacdo da relacdo sustentacdo-arrasto versus angulo de ataque para um perfil
NACA 64(1)-412.
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Fonte: Cengel e Cimbala, 2007.

Normalmente, o cdlculo do coeficiente de momento Cy; considera que ele estd localizado
a um ponto cerca de 1/4 da corda do aerofdlio. Tal ponto € conhecido na aerodinamica como
centro aerodinamico. Segundo Rodrigues (2011), o momento positivo ou negativo, influencia
diretamente na estabilidade longitudinal da aeronave.

Os calculos dos coeficientes de sustentacdo, arrasto e momento sdo dados pelas equacdes
2.8, 2.9 e 2.10 respectivamente. Conforme citado por Anderson Jr. (2015) toda a complexidade
fisica (distribui¢des de pressdo e tensdes de cisalhamento) do escoamento em torno de um
aerofdlio esta contida implicitamente nos coeficientes Cr, Cp e Cy.

Coeficiente de sustentacao:

F
Cr=— 2.8
L 7S (2.8)
Coeficiente de arrasto: F
Cp=-2 (2.9)
oS
Coeficiente de momento: F
Cy=-Y (2.10)
GooSC

As equagdes acima relacionam a forga, a pressdo dindmica e a drea da asa ou area de
referéncia; no caso dos aerofdlios, utiliza-se o comprimento da corda. Reescrevendo a equagao
2.8, 2.9 e 2.10, respectivamente, € possivel determinar a forca de sustentacdo Fz, a forca de

arrasto Fp e a forca que causa o momento Fj,;.
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Uma curva tipica na andlise de aerof6lios € a curva Cy vs @, representando graficamente
a variacao do coeficiente de sustentagcdo e o angulo de ataque. A figura 11 apresenta dados para

dois perfis NACA distintos. Nota-se um aumento do coeficiente de sustentagao C;, conforme o
angulo de ataque o aumenta.

Figura 11 — Curva tipica da relacdo coeficiente de sustentagdo Crx angulo de ataque o para os
perfis NACA 23015 e NACA 66, — 215.
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Fonte: Fox, Robert W. et al. 2014.

Outra curva tipica, € a coeficiente de arrasto Cp vs angulo de ataque «, apresentando
graficamente o aumento do coeficiente de arrasto em fung¢do do angulo de ataque. Conforme o

angulo de ataque o aumenta, o coeficiente de arrasto também aumenta, conforme figura 12.

Figura 12 — Curva tipica da relacdo coeficiente de arrasto Cp x angulo de ataque o para perfis
NACA 23015 e NACA 66, —215.
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Fonte: Fox, Robert W. et al. 2014.
2.5 ESCOAMENTO EXTERNO SOBRE CORPOS

Existe uma grande variedade de fendmenos da mecénica dos fluidos sobre os escoamentos

externos. Segundo Munson, Young e Okiishi (2004); as caracteristicas do escoamento em corpos
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sdlidos dependem da forma, tamanho, velocidade, orientacdo e das propriedades do fluido que
escoa sobre 0 corpo.

O escoamento pode ser classificado como viscoso ou inviscido. Conforme citado por
Cengel e Cimbala (2007) no escoamento viscoso os efeitos da friccdo sdo dominantes, a veloci-
dade da linha de corrente na superficie € zero. O fluxo adere a superficie criando uma fina regido
de fluxo retardado devido as Tensdes de Cisalhamento 7,,. Essa regido é chamada de Camada
Limite. O escoamento inviscido ou ndo viscoso (sem atrito) € uma simplificagao muito utilizada
em regides afastadas das superficies sélidas, desde que seja desprezivel se comparada as forcgas
inerciais e de pressao.

A espessura da Camada Limite 6 aumenta a medida que o fluxo escoa sobre o corpo, con-
forme a figura 13. No escoamento externo os efeitos viscosos estdo restritos as camadas-limites
proximas as superficies solidas e as regides de esteira no sentido do escoamento (CENGEL;
CIMBALA, 2007).

A tensdo de cisalhamento é uma forga viscosa por unidade de 4rea atuando tangencial-

mente na superficie do aerofdlio e é dada por:

dv
= 1 =0 2.11)

Onde u € a viscosidade dinamica e (fl—‘y/)yzo € o gradiente de velocidade na parede.

Figura 13 — Espessura da camada limite ao longo de um aerofélio com baixo angulo de ataque.
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Fonte: Anderson Jr., 2015.

Analisando o desenvolvimento da camada limite na figura 14, nota-se que existe um
perfil de velocidades, que inicialmente, olhando para posicao inicial, € zero e vai aumentando

conforme a posi¢ao avanca no €ixo x.

Figura 14 — Perfil de velocidades na superficie de um aerofdlio.
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Fonte: Anderson Jr., 2015.
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No escoamento viscoso deve-se considerar os efeitos do fluxo laminar e fluxo turbulento.
O numero de Reynolds determina se a camada limite de um determinado escoamento sobre um
corpo soélido estd em regime laminar ou turbulento (FOX; MCDONALD; PRITCHARD, 2014).
O impacto desses fluxos na aerodindmica de um perfil de aerofélio € significativa. A espessura
da camada limite laminar € ligeiramente menor do que a espessura para a camada turbulenta,
logo, a tens@o de cisalhamento laminar também € menor do que a tensdo de cisalhamento para a
camada turbulenta.

Para um perfil aerodindmico, o nimero de Reynolds pode ser definido em fun¢do da

corda média ¢ do aerofdlio, conforme a equacao 2.12.

Poo Vool
Moo
A espessura da camada limite laminar sob uma placa plana € definida a partir da equacao

Re =

(2.12)

2.13. A espessura varia inversamente com a raiz quadrada do Nimero de Reynolds, isso é, a
camada limite laminar cresce de forma parabdlica conforme avanga sobre a placa.
5,2x
6 =— (2.13)
v/ Rey

A solugdo tedrica para problemas envolvendo a camada limite turbulenta ainda é uma

incégnita, os efeitos sobre 0 e T, envolvendo a camada limite turbulenta foram obtidos de

resultados experimentais e € descrito pela equacao 2.14 (ANDERSON JR., 2015).
5= 237 (2.14)

Rey

O fluxo num perfil aerodinamico inicia na borda de ataque de maneira laminar, apos
determinado ponto logo apds a borda de ataque, a camada limite comeca a tornar-se instdvel,
gerando gatilhos de fluxo turbulento. Existe uma regido de transi¢do na qual o fluxo turbulento
ganha forma e se desenvolve completamente. O ponto em x onde acontece a transi¢ao é definido
como valor critico x., que permite a definicdo de um niimero de Reynolds critico para a transicao,

definido pela equagdo 2.15.

Re,, = D=o=er (2.15)

O valor tedrico do Reynolds critico € uma estimativa, um valor preciso para o ponto onde
ocorre a transicao pode ser obtido através de experimentos. A transicdo da camada limite laminar-
turbulenta é um processo complexo. Segundo White (2011), o ponto de transicdo depende de
vdrios fatores, como por exemplo: Rugosidade da parede, gradiente de pressdo, nimero de Mach
e a curvatura das linhas de corrente na superficie. No escoamento laminar, o filete de fluido escoa
de maneira suave sem agitacdes transversais nao ocorrendo troca macroscépica de particulas.
J4 no escoamento turbulento, as particulas apresentam movimento imprevisivel (BRUNETTI,
2008).
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A figura 15 mostra o desenvolvimento da camada limite para uma velocidade V ao longo
de uma placa plana, inicialmente em regime laminar. Os efeitos viscosos podem ser observados
a medida que a camada avanca no eixo x, passando de escoamento laminar para regiao de
transi¢do — caracterizado pelo valor de transi¢do x.,— e posteriormente para o escoamento
turbulento. Segundo Munson, Young e Okiishi (2004) a maior parte dos escoamentos externos

sdo governados pelos efeitos de inércia, isto €, escoamentos com Re > 100.

Figura 15 — Desenvolvimento da camada limite sobre uma placa plana.
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Fonte: Cengel e Cimbala, 2007.

A separacdo do fluxo ou estol é caracterizado por uma perda subita de sustentagdo quando
o angulo de ataque aumenta de forma abrupta ou a velocidade diminui. O estol € critico durante
pousos e decolagens onde a velocidade e altura sdo menores, exigindo um maior angulo de
ataque para compensar a baixa velocidade e permanecer em voo. Os efeitos da separacdo do
fluxo sdo: aumento significativo do arrasto causado pelo arrasto de pressdo e perda de sustentagdo
parcial ou total (ANDERSON JR., 2015). O gradiente de pressdo adverso causa a separacdo da
camada limite, em outras palavras, quando a velocidade da superficie passa a ser negativa —
criando um gradiente de pressdo adverso ocasionado pela desaceleracio do perfil de velocidades

— atuando em sentido contrario ao escoamento, conforme a figura 16.

Figura 16 — Camada limite e o gradiente de pressdao adverso
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Fonte: Adaptado de Flandro; McMahon; Roach, 2012.

Anderson Jr. (2015) afirma que a camada limite turbulenta por possuir mais energia

cinética, ajuda a impedir que o fluxo se separe da superficie do aerofélio.
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Um escoamento pode ser classificado também como compressivel ou incompressivel.
A incompressibilidade é uma aproximac¢do; na natureza todos os fluxos sdo compressiveis
(ANDERSON JR., 2015). Um fluido € dito incompressivel quando sua densidade permanece
constante em todos os pontos do escoamento, ou seja, hd uma mudanca infima de densidade,
portanto, pressupoe-se que ela € constante (CENGEL; CIMBALA, 2007). Os escoamentos
compressiveis sdo caracterizados a partir da variacio da densidade ao longo da superficie.

Conforme exposto por Brunetti (2008), o nimero de Mach define a classificagdo de um

fluido conforme as seguintes classes:

* Ma < 0,2 - escoamento incompressivel
* 0,2
Ma = 1,0 - escoamento sOnico

Ma > 1,0 - escoamento supersonico

O ndmero de Mach € dado pela relagdo entre a velocidade do escoamento e a velocidade
do som, cujo valor é de 346 m/s no ar a temperatura ambiente e ao nivel do mar, conforme a

equacao 2.16.

Ma=~ (2.16)

Para o presente estudo, as velocidades que serdo utilizadas resultam numa classificacdo

de Ma < 0,2, portanto, escoamento incompressivel.

2.6 METODO DE SOLUCAO NUMERICA

Os avangos na tecnologia computacional revolucionaram o modo como as industrias
aeronduticas avaliam seus prototipos de aeronaves. O método de solu¢do numérica, conhecido
como dinadmica dos fluidos computacional ou CFD, ¢é a andlise de escoamentos, transferéncia
de calor e fendmenos associados. Os cddigos CFD sdo estruturados em torno de algoritmos
numéricos. Introduzido em 1960 para atender as demandas da industria aeroespacial, tornou-se
um método eficiente utilizado até hoje (VERTSEEG; MALALASEKERA, 2007).

A fluidodindmica computacional € uma alternativa para a resolu¢io de problemas com-
plexos envolvendo escoamento de fluidos em duas ou trés dimensdes. Traz consigo resultados
confidveis além de diminuir o ciclo de projeto através de estudos paramétricos, reduzindo a
quantidade de testes experimentais e consequentemente o tempo e custo. Os cédigos CFD sao
utilizados na aerodindmica de aeronaves e veiculos terrestres para conhecer os valores de susten-
tacdo, arrasto, entre outros fatores. Cengel e Cimbala (2007) defendem que os dados obtidos
através do método de solucao numérica devem ser analisados junto aos dados experimentais,

pois, os dois se complementam.
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Segundo Vertseeg e Malalasekera (2007) todos os cédigos CFD seguem as etapas de:
pré-processamento, processamento € pds-processamento.

Etapa de pré-processamento:

- Definicdo da geometria e regido de interesse;

- Geracdo da malha e dominio computacional, para dominios bidimensionais, as células
Sao areas;

- Selecdo dos modelos fisicos;

- Selecdo das propriedades do fluido, como, temperatura, densidade, viscosidade, etc;

- Especificar as condicdes de contorno em cada aresta do dominio computacional;

- Modelos de turbuléncia.

Etapa de processamento:

Integracdo das equagdes que regem o escoamento sobre o volume finito de controle no
dominio;

Etapa de pos-processamento:

- Geometria do dominio;

- Contornos;

- Plotagem de superficies 2D e 3D;

- Rastreamento das particulas;

- Plotagem de vetores.

Potter e Wiggert (2004) afirmam que as equacdes que regem os problemas da mecanica
dos fluidos sdo as equacdes da continuidade, quantidade de movimento e as equacdes de energia.
Essas equagdes formam um sistema de equagdes diferenciais parciais.

A equagdo da continuidade (conservacdo de massa) em regime laminar:

Jdp dpu dpv dpw

o "o oy ez =0 (2.17)

A equacao de Navier-Stokes (conservagdao da quantidade de movimento) em regime

laminar para X, y e z, respectivamente:

duy Ju,y du, duy,  dp 2%u, 82uy d%u,
p( Sy N +u, az)_—Eerngru( 72 T e + azz) (2.18)

duy duy duy duy,  dp *uy,  J*uy, J%uy
p( at +ux ax +”y 5}] +uZ aZ)—_a_y+ng+ﬂ( axz + ayz + 822) (219)

du, du, du, du,,  dp %u, d%u, d%u,
p(W—f-uxg—th R +uZa—Z) =2, +pg.+u( 2T ppe + azz) (2.20)

Conforme citado por Fox, McDonald e Pritchard (2014) as equac¢des acima descrevem o

escoamento de fluidos para escoamentos incompressiveis com viscosidade constate em regime
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laminar. Essas equagdes ndo possuem solucao analitica, pois, sdo equagdes: acopladas; nao

lineares; diferenciais parciais de segunda ordem.

2.6.1 Malha

Conforme Fox, McDonald e Pritchard (2014) a estratégia do CFD € substituir o dominio
continuo de um problema para um dominio discreto. O dominio continuo consiste em definir
cada varidvel do escoamento em cada ponto do dominio. Ja no dominio discreto cada uma das
varidveis do escoamento sao definidas somente nos pontos da malha. A malha é composta por
células e nés. A célula é um conjunto de nds na qual pode ser definido velocidade, pressdo ou
temperatura.

Vertseeg e Malalasekera (2007) afirmam que a exatiddao de uma simulacdo CFD ¢
governada pela quantidade de células dentro da malha. Em geral, quanto mais células, maior
€ a exatidao dos resultados obtidos. Em contrapartida, um nimero suficientemente elevado de
células e nés requerem um hardware com alto poder de processamento.

Potter e Wiggert (2004) apresentam trés tipos de malhas: estruturada, ndo-estruturada e
hibridas. As malhas estruturadas sdo compostas por retangulos, enquanto na nao-estruturada sao
elementos triangulares. Numa condicao de malha hibrida existem ao mesmo tempo, estruturada
e nao-estruturada. Uma malha ndo-estruturada é automaticamente gerada pelo programa de
CFD, entretanto, necessita mais processamento se comparado a malha estruturada. A figura 17

apresenta uma malha estruturada em torno da borda de ataque de um aerofdlio.

Figura 17 — Exemplo de uma malha estruturada na borda de ataque de um aerofélio NACA
0012.

Fonte: Ahmad Shoja-Sani et al., 2014.

2.6.2 Condicoes de contorno

Cengel e Cimbala (2007) relatam que as condi¢des de contorno apropriadas impactam
diretamente numa solucdo CFD exata e devem ser minuciosamente aplicadas em todas as
fronteiras do dominio computacional. As condi¢des de parede definem um limite na qual o

fluido ndo pode atravessar. Essa condi¢do implica em uma condicao de escorregamento ou nao
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escorregamento do fluido em relacdo a parede. As condi¢des de entrada e saida determinam
por onde o escoamento entra e sai do dominio computacional geralmente atrelados a valores de

pressdo e velocidade, conforme a figura 18.

Figura 18 — Exemplo de um dominio computacional utilizado na simulacdo de um aerofélio. O
comprimento de corda do aerofdlio € dado pela letra C.

Entrada de velocidade

-l-llr- 20C -

Entrada de velocidade
Entrada de velocidade

Aerofdlio

Entrada de velocidade

Fonte: Adaptado de Ahmad Shoja-Sani et al., 2014.

2.6.3 Modelos de turbuléncia

A dinamica dos fluidos computacional resolve problemas envolvendo escoamento em
regime laminar de maneira excelente desde que a malha e as condicdes de contorno estejam
bem resolvidas e especificadas, respectivamente. No escoamento turbulento o cendrio muda
completamente, a solugdo se torna muito complexa exigindo a utilizacdo de modelos de turbu-
léncia. Existem diversos modelos de turbuléncia, cada um com a sua particularidade (CENGEL,;
CIMBALA, 2007). Grande parte desses modelos de turbuléncia seguem a estratégia de resolucio
do método RANS (Reynolds Average Navier-Stokes).

* Modelo k- (k-epsilon): Conforme Pope (2000) nesse modelo as equacgdes de transporte
sdo resolvidas para k e €. O termo k representa a energia cinética turbulenta e o termo
€ representa a dissipagdo dessa energia. O modelo k- € muito utilizado em modelos
turbulentos, entretanto, ndo apresenta bons resultados quando ocorre a separacao da

camada limite e em escoamentos com componentes rotacionais.

* Modelo k-o (k-omega): Wilcox (2006) cita que o modelo k- foi o primeiro a utilizar
duas equagdes para resolver a turbuléncia. Um dos pardmetros desse modelo € a energia

cinética turbulenta k, e o segundo parametro « representa taxa de dissipacao especifica de
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energia cinética turbulenta. Apresenta bons resultados para camada limite na subcamada

viscosa.

* SST k- (Shear Stress Transport k-omega): O modelo SST k-« é uma combinagao
dos modelos apresentados acima buscando modelar um escoamento turbulento com
gradientes de pressdo adversos considerando a camada limite separada. O modelo SST
k- ativa 0 modelo k-¢ nas regides externas ao escoamento € nas regidoes proximas as
paredes utiliza-se das propriedades do modelo k-o» (VERTSEEG; MALALASEKERA,
2007).

 Spalart-Allmaras (S-A): O modelo Spalart-Allmaras foi especialmente calibrado para
aplicacOes em aerofdlios e asas de avido. Amplamente utilizado na industria aerondutica,
o modelo de apenas uma equacio resolve a viscosidade cinemética turbulenta para fluxos
confinados. O modelo apresenta excelentes resultados para camadas limites sujeitas
a gradientes de pressdo adversos. Originalmente esse modelo € utilizado para baixos
numeros de Reynolds, exigindo assim que a regido afetada pela viscosidade da camada
limite seja resolvida adequadamente. Além disso, o modelo Spalart-Allmaras no Ansys
Fluent utiliza fungdes de parede para situagdes onde a resolucao da malha é grosseira, de
modo a ter uma boa eficiéncia mesmo em malhas menos refinadas e os cédlculos de fluxo

turbulento ndo sdo criticos.

2.6.4 Distancia adimensional de parede

Conforme citado por Wendt (2009), o uso do método RANS implica em uma restri¢ao
de distancia na malha préxima a parede. A partir dessa restricdo a camada limite pode ser
totalmente calculada. Existem trés regides proximas as paredes, sdo elas: a camada mais interna
€ a sub-camada viscosa onde os efeitos sao dominados pela viscosidade; a camada mais externa
os efeitos da turbuléncia tem maior importancia; e a regido central tanto os efeitos viscosos como
os turbulentos sdo importantes.

Ha duas maneiras de modelar o fluxo proximo a parede: alto Reynolds e baixo Reynolds.
Para o presente estudo serd utilizado o modelamento de baixo Reynolds com refinamento de

malha suficiente para que a camada limite seja completamente calculada.
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Figura 19 — A esquerda uma malha para altos niimeros de Reynolds (a); 4 direita uma malha
para baixos nimeros de Reynolds (b).

(a) (b)

Fonte: adaptado de Wendt, 2009.

A equacdo 2.21 define a distancia minima do primeiro ponto de uma malha em relacao
a parede para que a camada limite seja completamente calculada. Dependendo do modelo de

turbuléncia e exigéncia de qualidade nos resultados, hd uma distancia y ideal.

y= y+—u (2.21)
U P

Sendo:

y : distancia até o primeiro ponto da malha [m]

yT : distancia adimensional da parede [-]

W : viscosidade dinamica [kg/m.s]

Uy : velocidade de fric¢ao [m/s]

p : densidade [kg/m3]

2.7 TRABALHOS CORRELACIONADOS

Sezer (2016) investigou o escoamento em torno de um aerofélio NACA 4412 através do
método numérico. Os objetivos eram: quantificar as for¢as de sustentacdo, arrasto e a distribui¢do
de pressdo no aerofdlio, variando o angulo de ataque. O autor buscou reproduzir fielmente os
dados experimentais através do método numérico, utilizando os modelos de turbuléncia Spalart-
Allmaras e modelo de escoamento inviscido. Além disso, variou as condi¢des de contorno na
entrada e na saida e os modelos de turbuléncia para analisar se existe diferenca significativa se
comparado aos dados experimentais.

Abdullah, Kamsani e Abdullah (2017) analisaram os efeitos da proximidade do solo
no escoamento do aerof6lio NACA 4412 multi-elemento durante o pouso de uma aeronave. A
simulacdo considerou diversas alturas do aerofélio em relag@o ao solo. O modelo de turbuléncia
utilizado foi o k-c. O angulo de ataque para a simulacdo permaneceu constante. Os autores
constataram que o solo afeta o campo de escoamento em torno do aerof6lio, modificando a
componente de velocidade vertical e consequentemente a razao lL—) , por isso, ao aproximar-se do

solo para pouso, a aeronave tem um ganho de sustentacdo e reducao do arrasto.
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Shoja-Sani et al. (2014) avaliaram as caracteristicas aerodinamicas em torno de um
aerofélio NACA 0012 sob escoamento supersonico e subsonico rarefeito, utilizando o software
OpenFOAM. A simulagdo ocorreu considerando diferentes dngulos de ataque e nimeros de
Knudsen em ambos os regimes. Os autores compararam as distribui¢des de pressdo e densidade
na superficie do aerof6lio com dados experimentais. Além disso, analisaram os efeitos do nimero

de Knudsen nos coeficientes aerodinamicos.
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3 METODOLOGIA

Com base no que foi explanado nos capitulos anteriores, o estudo da aerodindmica é
de extrema relevancia para o desempenho das aeronaves e deve ser otimizada a0 maximo para
atingir a melhor relacdo sustentagdo-arrasto.

A sustentacdo de uma aeronave depende de vérios fatores fisicos e geométricos. Um
desses fatores fisicos € a altitude na qual acontece o voo. Sabe-se que as limita¢cOes em voar em
alta altitude sdo: a baixa densidade do ar e a relagdo estequiométrica ar-combustivel (considerando
motor a pistdo). A baixa densidade do ar implica em menos ar passando na superficie do aerofélio,
reduzindo a sustentacdo. Ja a relagdo estequiométrica ar-combustivel, nessas condi¢des, reduz
a poténcia util do motor e consequentemente a velocidade do voo e sustentacdo. Todavia, nao
serdo considerados os efeitos da perda de poténcia devido a reducdo de densidade do ar em
consequéncia do aumento da altitude.

Embasado nisso, foi realizada uma simulacao utilizando um perfil NACA 4412 através
do software de simulacdo computacional ANSYS Fluent.

A simulacdo utilizou a especificacdo técnica da aeronave monomotor e de asa alta Zenith
CH750, considerando que essa aeronave utiliza um perfil de asa NACA 4412 em voo sob atmos-
fera rarefeita. A atmosfera padrdo se faz necessdria para obter os valores de temperatura, pressao
e densidade das altitudes escolhidas para realizar a simulacdo. Os valores apresentados por USA
(1976) estao dispostos no Anexo A. Os coeficientes de sustentag@o, arrasto € pressao bem como
for¢as aerodinamicas foram obtidos através da simulagdo computacional. Serd analisado o campo
de escoamento em torno do aerofélio e o impacto da altitude nesses coeficientes. As altitudes
de simulacdo foram definidas para se aproximar de situacdes reais de voo para a maioria das
aeronaves de pequeno porte. Dessa forma, definiu-se 0, 1 e 5 km de altitude. Além disso, para
situagcdo de voo em atmosfera rarefeita, definiu-se a altitude de 10 km, altitude na qual ocorre
voo de avides a jato.

Durante o processo de simulagdo, foram variados os seguintes parametros:
. Angulo de ataque do perfil (0, 2, 4, 6, 8, 10, 12, 14, 16 e 18°);
* Numero de Reynolds (3E6, 2,77E6, 1,8E6, e 1,25E6);
 Altitude de voo (0, 1, 5 ¢ 10 km);
* Modelos de turbuléncia;
* Dominio Computacional;

¢ Refinamento de malha.

Ademais, foi desenvolvido um método analitico para estimar o limite de carga que o

aerofdlio pode sustentar nas diferentes altitudes avaliadas, considerando os dados de aerofdlio
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e a especificacdo técnica da aeronave de referéncia, como por exemplo: drea de asa e peso da
aeronave.

O desenvolvimento do trabalho seguiu o fluxograma abaixo:

Figura 20 — Fluxograma do desenvolvimento do trabalho.

PRE-PROCESSAMENTO

CRIAR GEOMETRIA
DO NACA 4412
DEFINIR DOMINIO E
IALHA B e L EE LR R e T R PE B RO 5
COMPUTACIONAL , ;

I 1
.' ‘ AVALIAR \ !
X RESULTADOS :

I

=

DEFINIR ANGULO

PROCESSAMENTO

=
's]
[
m

‘ DEFINIR ALTITUDES
‘ DE AT/

)

DADOS DADOS DA
EXPERIEMNTAIS LITERATURA

Fonte: Autor, 2021.

3.1 GEOMETRIA

A primeira etapa consiste em gerar a geometria do perfil NACA 4412 com 1 metro
de corda. Conforme exposto por Abbott et al. (1959) os perfis NACA de 4 digitos podem ser
expressos a partir da combinacao de linhas médias e distribuicdo da espessura. Para tal, as
coordenadas das se¢Oes curvadas das asas sdo obtidas por meio da distribui¢do de espessuras
perpendicular a linha média. Como citado no item 2.2.1 os 4 digitos do NACA 4412 representam:
arqueamento maximo M de 4%; curvatura maxima em P de 40%; espessura maxima ¢ de 12%.
Esses valores sdo baseados no comprimento de corda do perfil. As equagdes que definem a
geometria dos perfis NACA de 4 digitos sdo as seguintes:
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* A distribuicdo da espessura € representado pela equacao 3.1:

+y, = —(0,296901/x — 0, 12600x — 0,35160x> + 0, 28430x> — 0.10150x*) (3.1)

t
0,2

* A linha média € definida pela seguinte equacgao 3.2:

%(ZPx—xz) para 0 <x<P 32
Ye = .
' %[(1—2P)+2Px—x2] para P<x<c

* As coordenadas dos pontos que compdem a curvatura do extradorso sdo definidas a partir

das expressoes xye yypela equacdo 3.3.

Xy = Xc — y;8in0

(3.3)
YU = X¢ + yicos0
* Para as coordenadas do intradorso utilizam-se as expressoes xze yrda equacio 3.4.
X = Xc +y;5in@
L c TVt (34)
YL = X — y;cos0
onde:
dyc
0 = arctan(—— 3.5
arctan( I ) (3.5)
dy. %[(P —X) para 0<x<P 3.6)
dx M_ (P —x) para P<x<c .

3.2 DOMINIO COMPUTACIONAL E MALHA

Ap0s gerar as coordenadas do perfil NACA 4412 e importar no software de simulagao,
iniciou-se o processo de desenvolvimento do dominio computacional bidimensional e da malha.
Optou-se por iniciar a constru¢do do dominio computacional utilizando como referéncia o
dominio computacional apresentado por Shoja-Sani et al. (2014) que utiliza o dominio em
formato de “C” conhecida como C-mesh.

O dominio em formato de “C” permite a vetorizacao da velocidade de entrada sem a

necessidade de gerar uma nova malha para cada angulo de ataque do aerofélio, otimizando o
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tempo de simulagdo. Além disso, a C-Mesh utiliza nds maiores nas dreas menos criticas € nos
menores nas areas mais criticas, ou seja, nas dreas proximas ao aerofolio.
A figura 21 representa o dominio computacional utilizado no desenvolvimento da simula-

¢a0. As cotas do dominio variam em fun¢do de um fator multiplicador n e do comprimento de

corda do aerofdlio.

Figura 21 — Dominio computacional base para a simulacdo. Sendo C a corda do aerofélio e n o
fator multiplicador do tamanho do dominio.

n*C

n*C

Fonte: Autor, 2021.

Ap6s a definicido da geometria e defini¢do do tamanho do dominio computacional, iniciou-
se o processo de geracdo da malha. A constru¢do da malha utilizou os recursos de Edge Sizing e
Face Meshing, criando elementos retangulares com elevado grau de refinamento nas regides de

interesse. A malha computacional que consistiu de 201051 nés e 200150 elementos pode ser

observada na figura 22.

Figura 22 — Malha estruturada com elementos retangulares.

000 3500 7,000(r)

1750 5250

Fonte: Autor, 2021.

Como a qualidade dos resultados em uma anélise fluidodindmica computacional depende
do refinamento da malha, o refinamento préximo ao aerofdlio foi refor¢cado para que fosse

possivel calcular os efeitos viscosos na camada limite.
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Figura 23 — Malha computacional estruturada e refinada préximo ao aerofélio. Regido da borda
de ataque do aerofdlio

Fonte: Autor, 2021.

Para verificar se a distancia da parede do aerofdlio até o primeiro ponto da malha estd
dentro do minimo necessdrio para captar a sub-camada viscosa, seguiu-se o método apresentado
por White (2011) que apresenta as equagdes:

Cdlculo do coeficiente de fric¢@o de superficie Cy a partir do nimero de Reynolds. Esse
coeficiente pode ser expresso de diferentes maneiras por diferentes autores de acordo com o
mostrado na equagao 3.7:

0,026
Cr=—

T (3.7)
Re)
Célculo da tensao de cisalhamento da parede 7,a partir da velocidade do fluxo, densidade

e coeficiente de friccdo de superficie, conforme equacao 3.8:

CrpV2
P L P¥e
2
A velocidade da fric¢do Uy a partir da raiz quadrada da razdo entre a tensdo de cisalha-

(3.8)

mento na parede e a densidade, de acordo com a equacdo 3.9:

Tw
Ur= 3 — 3.9
~Vp

E por fim, calcula-se a distancia minima necessdria pela equagdo 3.10. Para esse caso,
conforme citado por Vertseeg e Malalasekera (2007) um valor ideal para a distancia adimensional

de parede é y© < 1.

_ YR
Ufp

Ap6s calcular a distAncia minima necessdria, verificou-se no software o valor de y* em

y (3.10)

torno do aerofdlio. Os dados estdo apresentados na figura 24.
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Figura 24 — Valores de y* ao longo do perfil NACA 4412.
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Fonte: Autor, 2021.

O valor médio do y* ao longo da superficie do aerofélio foi de 0,27, ou seja, estd dentro
do requerido, conforme proposto por Vertseeg e Malalasekera (2007).

3.3 CONDICOES DE CONTORNO

Conforme citado anteriormente, o uso da C-mesh implica na vetorizagao da velocidade

de entrada. Para tal, deve-se calcular as componentes x e y para angulos de ataque diferentes de

0° a partir de relagdes trigonométricas.

A velocidade de entrada é de 43,822 m/s para, em condi¢des de altitude de O km,
resultar em um nimero de Reynolds de 3E6 considerando a densidade p = 1,225 kg/m? e
viscosidade dindmica u = 0,00001789 kg/ms. As condi¢gdes de contorno foram definidas nos
locais apresentados na tabela 1 e figura 25.

Tabela 1 — Local e condic@o de contorno aplicada ao dominio computacional.

Local:
Entrada (inlet)
Saida (outlet)
Parede (wall)

Material do aerofélio

Condicao:

Entrada de velocidade: 43,822 m/s;

Saida de pressao atmosférica local;

Fronteiras do aerofélio definidas como parede;

Aluminio.

Fonte: Autor, 2021.
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Figura 25 — Condig¢des de contorno aplicadas ao dominio computacional. Em azul, condi¢do de
entrada de velocidade; Em vermelho, condi¢do de saida de pressdao atmosférica

local.
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yd
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Fonte: Autor, 2021.

3.4 PROCESSAMENTO

De modo a otimizar o tempo de simulacdo e obter os melhores resultados, na etapa
de processamento, foram utilizados como referéncia os valores apresentados por Ravi.H.C,
Madhukeshwara.N e S.Kumarappa (2013). Dessa forma, foram analisados diferentes tamanhos
de dominio computacional (alterando o fator multiplicador), diferentes refinamentos de malha
além de avaliar os modelos de turbuléncia Spalart-Allmaras, K-epsilon, K-Omega e SST K-
Omega. A simulagdo decorreu utilizando como critério de convergéncia 5000 iteragdes ou
residuos menores do que 1E-07.

Abaixo os valores dos coeficientes de sustentacdo e arrasto utilizados para validag¢do dos
resultados da simulacao. Esses dados foram apresentados por Ravi.H.C, Madhukeshwara.N e
S.Kumarappa (2013).
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Tabela 2 — Dados da literatura dos coeficientes de sustentacao e arrasto em funcdo do angulo de
ataque para o NACA 4412 e Reynolds de 3E6.

Thnel de vento Spalart-Allmaras
Angulo de ataque (°) Cl cd Cl cd

0 0,4 0,008 0,51 0,008
2 0,6 0,008 0,67 0,008
4 0,8 0,0079 0,9 0,0085
6 1 0,0078 1,11 0,009
8 1,18 0,008 1,23 0,012
10 1,32 0,009 1,29 0,015
12 1,41 0,0125 1,36 0,018
14 1,5 0,019 1,58 0,03
16 1,4 0,023 1,59 0,035
18 1,3 0,029 1,51 0,04

Fonte: Adaptado de Ravi.H.C et al, 2013.

Ap6s validar os resultados, foram feitas as simula¢des para cada altitude preestabelecida
(0, 1, 5 e 10 km) anteriormente, fixando a velocidade e alterando os parametros de densidade,
viscosidade e pressdo, conforme o Anexo A. Para avaliacdo dos impactos da altitude no perfil
aerodindmico, foram avaliados os coeficientes de sustentagdo e arrasto, diagrama do coeficiente

de pressao e velocidades ao longo do perfil. Os dados estdo dispostos na proxima sessao.
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

Os resultados aqui apresentados foram obtidos através do software ANSYS Fluent, utili-
zando um perfil NACA 4412 com comprimento de corda de 1 metro e velocidade de 43,822 m/s
sob voo nas altitudes preestabelecidas.

4.1 COEFICIENTE DE SUSTENTACAO E ARRASTO

A tabela 3 apresenta os resultados para os coeficientes de sustentacdo e arrasto obtidos
através da simulagdo utilizando o perfil NACA 4412 e modelo de turbuléncia Spalart-Allmaras.
Optou-se por esse modelo de turbuléncia, pois, demandou menor tempo de simulacdo e apresen-
tou resultados coerentes com a literatura. Para a validacdo dos resultados, foi utilizada a condi¢do
de voo a 0 km de altitude.

Tabela 3 — Dados dos coeficientes de sustentacdo e arrasto para 0 NACA 4412 em diferentes
altitudes e angulos de ataque.

0 km de altitude 1 km de altitude 5 km de altitude 10 km de altitude
Re = 3E6 Re =2,77E6 Re = 1,8E6 Re = 1,25E6
AoA (°) Cl Cd Cl Cd Cl Cd Cl Cd

0 0,425 0,010 0,385 0,009 0,253 0,006 0,140 0,003
2 0,641 0,011 0,580 0,010 0,380 0,007 0,211 0,004
4 0,846 0,013 0,766 0,011 0,503 0,008 0,280 0,005
6 1,038 0,015 0,940 0,013 0,617 0,009 0,343 0,005
8 1,211 0,017 1,098 0,016 0,720 0,011 0,400 0,006
10 1,362 0,020 1,234 0,019 0,809 0,013 0,450 0,008
12 1,483 0,025 1,340 0,023 0,879 0,016 0,488 0,009
14 1,565 0,030 1,416 0,028 0,940 0,019 0,511 0,012
16 1,591 0,040 1,440 0,036 0,934 0,026 0,514 0,016
18 1,543 0,056 1,394 0,052 0,897 0,038 0,490 0,023

Fonte: Autor, 2021.

E possivel observar o decréscimo na sustentacdo e arrasto conforme a altitude aumenta e
o ar se torna rarefeito. H4 uma queda cerca de 67% para o coeficiente de sustentagdo de O km a

10 km. O mesmo ocorre para o coeficiente de arrasto. O nimero de Reynolds também decai com
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o aumento da altitude, pois, depende da densidade e da viscosidade e estas diminuem conforme
a altitude de voo aumenta.

Os coeficientes aerodinamicos sdo impactados diretamente pelo angulo de ataque e pela
condi¢cdo atmosférica onde o aerofdlio se encontra. O coeficiente de sustentacdo aumenta a
medida que o angulo de ataque aumenta, até ocorrer a separacdo do fluxo. Apds o angulo de 16
graus entende-se que o aerofdlio entrou em estol, pois, o coeficiente de sustentagdo diminuiu
com o aumento do angulo de ataque.

A figura 26 apresenta a comparacdo entre os coeficientes de sustentagdo e arrasto em

func¢do do angulo de ataque obtidos através da simulacdo com dados disponiveis na literatura.

Figura 26 — Comparativo dos coeficientes de sustentacdo e arrasto obtidos pelo autor e dados
disponiveis na literatura.
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Fonte: Autor, 2021.

Observa-se que existe forte correlagao entre os valores apresentados para o coeficiente de
sustentacdo entre o autor e a literatura. A curva apresentada por Abbott et al. (1959) foi obtida
em tanel de vento. As demais curvas foram obtidas por diferentes autores e utilizando o modelo
Spalart-Allmaras. Esse modelo de turbuléncia apresenta resultados coerentes se comparado aos

dados experimentais do coeficiente de sustentac@o. Para o coeficiente de arrasto, nota-se que o
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arrasto experimental ¢ menor que os dados obtidos utilizando o modelo.

Além disso, hd uma diferencga entre os resultados para um mesmo modelo de turbuléncia,
supde-se que a diferencga entre os dados numéricos acima apresentados divergem entre si por
conta de diferentes refinamentos de malha, distancia adimensional de parede maiores do que 1,
dentre outros inputs que sdo particulares do software de simulacio e do usudrio. Entretanto, o
autor considera que seus resultados estdo de acordo com os resultados apresentados por Ravi.H.C,
Madhukeshwara.N e S.Kumarappa (2013) e Donini (2014).

A figura 27 apresenta a diferencga entre os coeficientes de sustentacio e arrasto em fungdo
do angulo de ataque para as altitudes avaliadas. Nota-se que os resultados respeitam um padrao,
tanto para o coeficiente de sustentacdo como o de arrasto. Houve redugdo nos coeficientes

aerodinadmicos com o aumento da altitude de voo.

Figura 27 — Influéncia da altitude nos coeficientes de sustentagdo e arrasto para o NACA 4412.
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Fonte: Autor, 2021.

4.2 COEFICIENTE DE PRESSAO

A distribuicdo de pressdo sob o aerofdlio estd implicita no Coeficiente de Pressao C,,
sendo esta uma quantidade adimensional importante e que esta diretamente relacionada aos

valores de C;. A variagdo de C), ao longo do aerofdlio com angulo de ataque de 0° € apresentado
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na figura 28.

Para o coeficiente de pressao ao longo do comprimento do aerofélio, pode-se observar o

achatamento da curva ao elevar a altitude. E possivel observar o decréscimo dapressao mano-

métrica negativa sobre o extradorso do perfil. Sabe-se que a pressdo manométrica negativa do

extradorso € responsavel por gerar a maior parte da sustentagdo do aerofdlio. O coeficiente de

pressdo também diminui no intradorso do perfil. O angulo de ataque de 0° ndo produz sustentacdo

significativa no aerofodlio.

Figura 28
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— Coeficiente de pressdo versus comprimento de corda para um angulo de ataque de 0°
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variagdo de C, ao longo do aerofdlio com angulo de ataque de 8° € apresentado na

Para o Coeficiente de Pressao ao longo do comprimento do aerofélio, pode-se observar

o achatamento da curva ao elevar a altitude. O coeficiente de pressao no extradorso diminui
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significativamente ao elevar a altitude. O C), de 10 km € cerca de 67% menor em comparac@o ao

Cp de 0 km, bem como a sustentagao.

Figura 29 — Coeficiente de pressao versus comprimento de corda para um angulo de ataque de 8°
em funcao da altitude.
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Fonte: Autor, 2021.

A variagdo de C), ao longo do aerofdlio com angulo de ataque de 16° € apresentado na
figura 30. Para o Coeficiente de Pressao ao longo do comprimento do aerofdlio, pode-se observar
0 achatamento da curva ao elevar a altitude. O angulo de 16° é o ponto onde C; tem seu valor
maximo, tal que, o valor de C,, no extradorso € de -9 em compara¢ao ao dngulo de 8° que € de -3
a 0 km de altitude.
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Figura 30 — Coeficiente de pressao versus comprimento de corda para um angulo de ataque de
16° em funcdo da altitude.
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Fonte: Autor, 2021.

Os Coeficientes de Pressdo para altitudes de O km estdo de acordo com os dados experi-

mentais apresentados por Pinkerton (1936), portanto, os resultados estdo dentro do esperado.

4.3 CONTORNO DE VELOCIDADE

Na figura 31 pode-se observar o campo de velocidades em torno do aerofélio com um
angulo de ataque de 0° em diferentes altitudes de operacdo. A velocidade do fluxo de ar acelera
no extradorso devido a curvatura do aerofélio, abrangendo a maior porcao superior do perfil.
Pode-se relacionar o C,, negativo da figura 28 com o aumento da velocidade no extradorso. No
intradorso a velocidade ¢ um pouco acima da velocidade de entrada, entretanto, ndo existe uma
diferenca significativa entre as velocidades em torno do aerofdlio para as diferentes altitudes de

VvOO.
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Figura 31 — Contornos de velocidade para um angulo de ataque de 0° em funcdo da altitude.

Fonte: Autor, 2021.

Na figura 32 observam-se os contornos de velocidade para um angulo de ataque de 8°
graus em diferentes altitudes de operacdo. Nota-se que as maiores magnitudes de velocidade
do fluxo de ar, desta vez, estdo presentes em menor por¢ao por conta do angulo de ataque. Nao
existe uma diferenca significativa entre os contornos de velocidade avaliados nas diferentes

altitudes de voo.

Figura 32 — Contornos de velocidade para um angulo de ataque de 8° em funcao da altitude.

Fonte: Autor, 2021.

Na figura 33 foi avaliado o contorno de velocidades para um angulo de ataque de 16°
em funcdo da altitude de voo. Nota-se que a velocidade tem grande aceleracdo no extradorso se

comparado ao angulo de ataque de 0°. Por conta do elevado angulo, a velocidade no intradorso
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sofre reducao significativa. Ocorre também a separacdo do fluxo onde € possivel observar um

rastro de baixa velocidade apds a borda de fuga.

Figura 33 — Contornos de velocidade para um angulo de ataque de 16° em func¢do da altitude.

Fonte: Autor, 2021.

4.4 ANGULO DE ESTOL

Foi analisada a diferenca entre o aerofélio em situacdo de estol para 0 km e 10 km de
altitude. Na figura 34, pode-se observar o aerofélio com angulo de ataque de 18°. Pelas curvas
de C; vs a (Figura 27), sabe-se que o angulo de 18° é um angulo critico, pois, neste angulo
ocorre grande separagdo do fluxo de ar — observa-se a redug@o nos valores de C; e um aumento
nos valores de C; — em outras palavras, o aerofélio tem uma perda abrupta de sustentacdo e
um aumento significativo no arrasto devido a separacao do fluxo. Esse fendmeno também foi
observado por Dambroz (2019) e Donini (2014).

Nota-se que ocorre a separacao precoce da camada limite quando imposta a operagdes
em altitudes mais elevadas, ou seja, quanto mais elevada a altitude de voo mais sensivel ao estol,
mesmo que a velocidade seja mantida. Além disso, para ambas altitudes € possivel observar a
ocorréncia de vortices na regido de fluxo separado por conta do gradiente de pressao adverso.
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Figura 34 — Separacdo do fluxo na borda de fuga do aerof6lio considerando um angulo de
ataque de 18° para altitudes de 0 e 10 km.

Fonte: Autor, 2021.

4.5 ESTIMATIVA DO LIMITE DE SUSTENTACAO

Para estimar o limite de carga que o perfil pode sustentar, foi considerado a especificag@o
técnica da aeronave Zenith CH 750 supondo que esta possui um perfil NACA 4412 e navega a
uma velocidade fixa de cruzeiro de 43,8 m/s, desconsiderando as perdas de poténcia devido a
altitude, arrasto da fuselagem e arrasto induzido, sabendo que esse modelo de aeronave tem um
peso médximo de decolagem dentro do envelope de aproximadamente 652 kg e 4rea planiforme
de asa S de aproximadamente 13,4 m?2 (dados do fabricante), a partir dos coeficientes obtidos
através da simulagdo e aplica¢do da equacdo 4.1, obtém-se os limites de sustentacdo do aerofdlio
NACA 4412 para diferentes altitudes. Os dados estdo dispostos na tabela 4.

Conforme citado por Anderson Jr. (2015) , para um avido manter-se em voo nivelado e
sem aceleracdo, a forca de tragcdo (T) deve ser igual a de arrasto (D) e a for¢ca de sustentacdo (L)
deve ser igual a forca peso (W). Parece uma andlise simploria, mas é de grande importancia para
o desenvolvimento a seguir. Portanto, para determinar se uma aeronave € capaz de manter um

voo nivelado, deve-se igualar a forca peso da aeronave a forca de sustentacdo produzida em um
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determinado angulo de ataque.

1
L=W =2 PV2SC) 4.1)

Tabela 4 — Limites de sustentagdo para o aerof6lio NACA 4412 em diferentes altitudes de
operacdo. Em cor verde os valores de sustentacao superiores ao peso e vermelho para
valores inferiores.

Forga de sustentacdo (kg)

Angulo de

ataque 0 km 1 km 5 km 10 km
0 684,19 562,75 24422 76,06
2 1030,09 846,34 367,49 114,73
4 1359,98 1117,70 485,73 151,76
6 1668,73 1371,38 595,97 186,22
8 1947,59 1600,59 695,44 217,21
10 2189,35 1799,06 781,12 243,81
12 2384.,5 1958,83 849,19 264,57
14 2515,40 2065,30 907,97 277,36
16 255744 2098,72 902,55 278,81
18 2480,97 2032,42 866,93 266,13

Fonte: Autor, 2021.

Analisando os resultados da tabela 4, estima-se que a aeronave seria capaz de manter-se
sustentada para todos os valores maiores ou iguais ao seu peso. O aumento do dngulo de ataque
aumenta a forca de sustentacdo da aeronave, entretanto, o aumento da altitude de voo impacta
a forca de sustentacdo, exigindo maior angulo de ataque. A tabela 5 apresenta os coeficientes
de sustentacdo minimos para a aeronave manter o voo nivelado nas altitudes avaliadas, obtido

analiticamente a partir da equacgao 4.1.
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Tabela 5 — Coeficiente de sustentacdo minimo para o perfil NACA 4412 sustentar a forca peso
da aeronave hipotética nas diferentes altitudes de operacao.

Coeficiente de sustentagdo minima em funcao da altitude de voo.

Altitude 0 km 1 km 5 km 10 km

G 0,405 0,447 0,675 1,202

Fonte: Autor, 2021.

E importante citar que os coeficientes de sustentacdo e arrasto para asas finitas e asas
infinitas, sdo diferentes. Por exemplo, para o angulo de ataque de 8° a 0 km de altitude, pela
tabela 3, tem-se C/ = 1,2111, entretando, para uma asa finita tem-se Cy< 1,2111 devido ao

arrasto induzido que € uma caracteristica de asas finitas e reduz o coeficiente de sustentacao.
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5 CONCLUSAO

O presente estudo avaliou o escoamento em torno do aerofélio NACA 4412 tendo
como objetivo geral entender os impactos da altitude nos coeficientes aerodinamicos através da
simula¢do computacional bidimensional. As simula¢des ocorreram variando o angulo de ataque
de 0 a 18° graus, altitude de operacdo e o nimero de Reynolds, além de estimar a partir dos
coeficientes obtidos a carga médxima que o perfil sustenta considerando a altitude de voo. Foram
obtidos os coeficientes aerodinamicos C; e C,, os contornos de velocidade em torno do aerofélio
e a distribui¢do de pressdo em termos de C),.

Observou-se que a sustentagdo e o arrasto aumentam a medida que angulo de ataque
aumenta de 0 a 16°. Para angulos de ataque superiores a 16° o coeficiente de sustentacdo diminui,
porém, o coeficiente de arrasto aumenta abruptamente, esse efeito € causado pela separacao do
fluxo. A redugdo da densidade e viscosidade ao elevar a altitude impacta no nimero de Reynolds,
ou seja, se a velocidade for mantida e houver a reducao desses parametros, o nimero de Reynolds
também serd reduzido. Se o nimero de Reynolds fosse fixado ao invés da velocidade, seria
necessario aumentar a velocidade e isso alteraria a classificacdo do escoamento baseado no
nimero de Mach. Ademais, observou-se que a sustentacao e o arrasto do aerofélio diminuem
com a elevacdo da altitude de voo, sendo necessério elevar o angulo de ataque para manter o
voo nivelado. Em contrapartida, como nao foi considerada a perda de poténcia pela altitude de
voo, entende-se que ao elevar o ngulo de ataque para manter o voo nivelado nessas condicdes, a
aeronave teria um aumento no arrasto que exigiria uma maior velocidade e consequentemente
poténcia para equilibrar as perdas devidas ao arrasto.

Os contornos de velocidade em torno do aerofélio ndo mudaram com o aumento da
altitude, resultado que nio era esperado, pois, ocorreu a redugao nos coeficientes de C, com o
aumento da altitude.

A estimativa do limite de carga para o perfil NACA 4412 apresenta valores para uma asa
infinita (bidimensional). Para aplicacdes reais, os valores apresentados sofrerdo uma redugdo,
pois, asas finitas possuem arrasto induzido na ponta das asas e isso afeta o coeficiente de
sustentacao global Cy. Para a altitude de 10 km nao hé forca de sustentacdo suficiente para
sustentar a aeronave, sendo necessario aumentar a velocidade de voo ou a drea planiforme da asa.
O coeficiente de sustentagdo minimo para gerar a sustenta¢ao necessaria nessas condi¢des € de
C=1,20.

Esse trabalho pode trazer um melhor entendimento sobre o campo de escoamento para
o perfil avaliado, visando compreender a variacdo nos coeficientes aerodinamicos ao elevar
a altitude de voo. Dessa forma, pode-se estimar o teto operacional num projeto de aeronave
considerando o uso do aerof6lio NACA 4412. O método de solu¢do numérica se mostrou eficiente
em descrever o comportamento aerodinamico do perfil NACA 4412 para a altitude de 0 km.
Como ndo foram encontrados valores de referéncia para as demais altitudes, ndo é possivel

garantir que os resultados para as altitudes de 1, 5 e 10 km estdo corretos.
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6 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Para trabalhos futuros, sugere-se realizar a simulagdo tridimensional do perfil NACA
4412 considerando a area planiforme de 13,4 m? e comparar com os limites de sustentacdo
obtidos e apresentados na tabela 4, encontrando assim, um erro percentual. Sugere-se também,
realizar a simulacdo considerando o nimero de Reynolds de 3E6 para todas as altitudes, ou seja,
aumentando a velocidade para compensar a reducdo da densidade e viscosidade e comparar os
resultados.

Além disso, sugere-se adicionar ao perfil NACA 4412 dispositivos hiper-sustentadores
como flaps e slats com objetivo de avaliar o aumento nos coeficientes de sustentacio e o impacto

na estimativa dos limites de sustentacgao.
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ANEXO A — DADOS DA ATMOSFERA PADRAO DE 1976 NO SISTEMA IN-
TERNACIONAL DE UNIDADES (SI)

Altitude (km) Pressao (Pa) Densidade (kg/m?3) Viscosidade (kg/ms)
0 101325 1,225 1,789E-05
1 89875 1,1117 1,757E-05
5 54048 7,3643E-1 1,788E-05
10 26500 4,135E-01 1,457E-05

Fonte: adaptado de U.S. Standard Atmosphere, 1976.

ANEXO B — COEFICIENTES AERODINAMICOS OBTIDOS ATRAVES DE
ENSAIOS EM TUNEL DE VENTO PARA O PERFIL NACA 4412.

Figura 1 — (ANEXO B) Dados experimentais para o perfil NACA 4412 - Coeficiente de
sustentacdo e momento em fun¢do do angulo de ataque.
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Figura 2 — (ANEXO B) Dados experimentais para o perfil NACA 4412 - Coeficiente de arrasto
e momento em funcao do dngulo de ataque.
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