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RESUMO

PALOTA, P. H. (2005). Andlise experimental e tedrica do efeito de uma Nacele
“Pusher” nas caracteristicas aerodindmicas de um avido bimotor. Dissertagdo
(Mestrado) — Escola de Engenharia de S@o Carlos, Universidade de Sdo Paulo, Sio

Carlos, 2005.

Esse trabalho descreve uma investigagdo pratica e tedrica de caracteristicas
aerodindmicas de um modelo referente a um avido bimotor leve “Piper PA-34 SENECA
T’ construido em escala 1:6,5. Basicamente, duas configuragGes fazem parte da
avaliagdio: “Asa Limpa” e Nacele “Pusher”. O principal objetivo é o de avaliar o
comportamento aerodindmico da configuragdo “Pusher” em trés diferentes posi¢des
através da obtengdo de dados praticos e tedricos de distribuigio de presséo estatica no
gerofolio e no proprio Nacele na condigdo ndio motorizada. A metodologia emprega
testes em tunel de vento de baixa velocidade para a aquisi¢io dos dados experimentais
através da variagdo do dngulo de ataque para as configura¢Ges citadas. A obtengfo dos
dados numéricos, como comparativos aos experimentais, ¢ através da utilizagio do
método dos painéis aplicado a aerodindmica. Os resultados experimentais e tedricos
mostram que a presenga do Nacele nas posi¢des “Pusher” avaliadas gera interferéncia

diminuindo a sustentacgfio do aerofolio.

Palavras-chave: Interferéncia Aerodinamica; Interferéncia Asa-Nacele; Configuragio

“Pusher”; Nacele “Pusher”.
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ABSTRACT

PALOTA, P. H. (2005). Experimental and theoretical analysis of a Pusher Nacelle
effect in the aerodynamic characteristics of a Twin-Engined Aircraft. Dissertagéo
(Mestrado) — Escola de Engenharia de Sdo Carlos, Universidade de Séo Paulo, Sdo
Carlos, 2005.

This work describes a practical and theoretical investigation of aerodynamic
characteristics of a 1:6,5 scale model of a light twin-engined Piper Seneca III aircraft.
Basically, two configurations are considered in this evaluation: Clean Wing and Pusher
Nacelle. The principal objective is to evaluate the aerodynamic characteristics of the
Pusher configuration in three different positions, in order to obtain practical and
theoretical data with reference to static pressure distribution on the surface of the
aerofoil and of the Nacelle in a power-off condition. The methodology employed used
low speed wind tunnel test for the acquisition of experimental data for a selection of
angles of attach, as cited. The generation of numerical data, to be compared the
experimental equivalent, is though the use of a low order panel method. The
experimental and theoretical results show that the presence of Pusher Nacelle in the

positions mentioned generated interference, reducing the local lift of the aerofoil,

Keywords: Aerodynamic Interference; Wing-Nacelle Interference; Pusher

Configuration; Pusher Nacelle.



1 INTRODUCAO

Nos ultimos tempos, com a vinda da globalizagio, o mercado da aviagio em geral
ficou mais competitivo gerando a necessidade de produtos com menor consumo de energia e
menor indice de ruido possivel, dando maior conforto aos passageiros, resultando em
modernos ¢ diferentes projetos, os quais variam conforme a aplicagio da categoria de cada
produto e da necessidade de cada cliente. Este trabalho trata do projeto de um avido bimotor
leve “Piper PA-34 SENECA”, por ser esse o bimotor leve mais popular do pais na
atualidade,

Um modelo do avido citado acima foi construido em escala 1:6,5 na forma mais
semelhante possivel ao SENECA original. A fuselagem, na parte da frente, desde o “nariz”
até o para-brisa e a cabina apresentou forma semelhante ao original, enquanto que na parte
traseira, a mesma foi levemente alongada no intuito de oferecer menor interferéncia possivel
entre a fuselagem e a Nacele. A asa, com perfil NACA 065,-415, apresenta corda maior
desde a sua jungio dessa com a fuselagem até a 21,58 mm a partir da raiz da mesma, onde se
torna constante até a sua ponta. A asa possui um angulo de ataque de 2° na raiz tendo sua
planta basicamente retangular obedecendo &s dimensGes originais do SENECA, as quais
incluem um diedro de 7°. A tnica diferenga da asa do modelo utilizado nos testes com
referéncia ao avido original € que essa ndo poésui qualquer tor¢do geométrica. Assim foi
decidido manter a geometria da asa mais simples para facilitar a construgéo, concentrando o
estudo na comparagio entre as diferentes posi¢des das Naceles, sendo que essas utilizam o
mesmo conjunto base asa e fuselagem.

Os testes experimentais foram feitos no tanel de vento de baixa velocidade de circuito
fechado, com segiio de testes 1,7 metro de largura por 1,3 metro de altura da Escola de
Engenharia de Sdo Carlos, Universidade de S&o Paulo, onde se adquiriu as pressoes estaticas
em 13 secBes da asa, e também em trés segdes da Nacele “Pusher” (Direita, Central e
Esquerda) para dngulos de incidéncia variando desde 0° até 20° nas duas configuragBes acima

citadas, sendo que na configuragio “Pusher” foram adquiridos dados em trés posi¢des
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diferentes da mesma. A representagio da distribuigiio das seges da asa e da Nacele , assim
como a distribuigio das tomadas de pressdo estatica nos perfis respectivos, podem ser
encontrados nos APENDICES 11 e III. Nesses testes foram obtidos dados experimentais de
sustentaciio e arrasto através do uso de uma balanga aerodindmica MAUNSELL (1977), ¢
também das pressGes estaticas distribuidas na superficie da asa e da Nacele “Pusher” .

Os dados numéricos/tedricos foram obtidos com o objetivo de comparar com 0s
experimentais através da execugo do programa geométrico BAE 1 e do aerodindmico BAE 2
de resolugiio numérica pelo uso de painéis distribuidos sobre as superficies externas € na
regifio de arqueamento do modelo e também na esteira da asa.

A disposigdo dos dados experimentais e teoricos em graficos ¢ a analise dos mesmos com

a respectiva conclusdo fazem o fechamento desse trabalho.

1.1 Objetivos

A presente pesquisa tem como objetivo principal a investigagdo da interferéncia
acrodinamica tedrica e experimental na asa e na Nacele de duas configuragdes distintas: Asa
sem Nacele (“Asa Limpa”) e Asa com Nacele na posigio “Pusher”, sendo essa ultima o alvo
principal da pesquisa por ser uma configuragéo que pretende apresentar um baixo arrasto, por
isso a Nacele possui uma forma relativamente limpa, além de ser afastada da asa, evitando
assim, o arrasto parasita das Naceles convencionais.

Objetiva-se, também, avaliar a relagdo L/D experimental da configuragdio “Pusher” em
trés posigdes distintas, onde espera-se obter um valor L/D maior para essa do que para a

convencional, pelos motivos ja citados,



2 METODO DOS PAINKIS

2.1 Introducio

Este capitulo apresenta a revisdo bibliografica que mostra os principios tedricos de
aplicagiio do Método dos Painéis em configuragdes aeronduticas iniciando com as hipoteses
para a representagio potencial de um escoamento, seguido da descrigio do método e
mostrando a evolugiio do mesmo. A discretizagdo das superficies asa/nacele/fuselagem e a
descrigio dos programas “BAE 1 e BAE 2” utilizados no trabalho, assim como os

procedimentos para o calculo dos dados numéricos através da aplicagdo dos mesmos.

2.2 Reviséo Bibliografica

2.2.1 Fundamentos do Escoamento Potencial

O método dos painéis é uma designagdo genérica dada a certas técnicas numéricas
utilizadas para estimar caracteristicas do escoamento de um fluido ao redor de um ou mais
corpos, sob a hipotese de que o escoamento seja potencial. As equagdes de movimento
desenvolvidas por Euler LANDAU & LIFSHITZ (1959), as quais apresentam como formas
reduzidas das equagdes de Navier Stokes, quando particularizadas para fluido inviscido,
representam o inicio do estudo dos fundamentos do escoamento potencial.

MORINO (1985) e KATZ & PLOTKIN (1991) apresentam as hipoteses que definem
um escoamento potencial:

¢ Fluido inviscido ou ideal,
% O escoamento subcritico, ndo apresentando ondas de choque;

% Escoamento é inicialmente irrotacional.



Do calculo vetorial, tem-se que um campo vetorial irrotacional pode ser representado
pelo gradiente de um campo escalar, sendo assim, um escoamento potencial pode ter campo
de velocidades representado de uma fungao escalar, a qual vamos notificar como ¢ ( potencial
de velocidades). Logo, podemos representar o campo de velocidades de um escoamento

coOmo:

V=V M

A aplicagdo de duas hipdteses adicionais de que o escoamento é invariante com 0
tempo (ndo transiente) e de que o escoamento ¢ incompressivel (M=0) a equagio de

conservagio de massa para um escoamento inviscido, pode ser escrita como:

VV =0 )

Substituindo a equagdo (1) em (2), representa-se a conservacéo de massa em termos do

potencial ¢ , como :

Vie=0 (3)

A equagdo (3) é conhecida como equagdo de Laplace, a qual nos permite obter o
potencial ¢ e conseqiientemente o vetor velocidade em qualquer parte do escoamento. Para
resolvermos a equagio (3) devemos aplicar as seguintes condigdes de contorno :

a) A da nfio penetragiio do fluido na superficie dos corpos (Condigdo de Neumann), a qual

podemos expressa-la pela equagéo:

Vi=0 “4)
b) A diminuigdo da velocidade induzida do fluido a medida que o fluido afasta do corpo,
tendendo a zero a uma distdncia infinita do corpo. Esta condigfo ¢ a de Neumann e pode ser

expressa pela equagio:

[y (V) =0 Q)



Uma vez obtido o campo de velocidades do escoamento, podemos calcular as pressdes
estiticas do escoamento através da Equagio de Bernoulli para escoamento potencial
incompressivel.

Através da aplicagio do segundo Teorema de Green, é possivel demonstrar que a
parcela do potencial ¢ devido a presenga de um corpo pode ser representada por uma
combinagdo linear de solugdes basicas associadas apenas a superficie do corpo, sendo assim,
o valor ¢ dado em qualquer ponto P do dominio do escoamento por uma integral de dois tipos

de solugdes basicas distribuidas na superficie:
by = Il [ 1/r o+ d/én (1/0)ulds ©

onde os termos do integrando representam as singularidades potenciais fonte e dipolo
respectivamente. As fungdes multiplicativas ¢ e p definem as intensidades das respectivas
singularidades. Segundo apresentado por KATZ & PLOTKIN (1991), as intensidades ¢ e p

correspondem as seguintes grandezas avaliadas na superficie do corpo:

~L=¢ -0 (6)

-6=V($-n (6b)

onde ¢; é o valor do potencial de velocidade ficticio na regido externa ao dominio do
escoamento, ou seja, interna ao corpo em analise.

E importante salientar que as incognitas ¢ e p da equaciio (6) estdo associadas a
superficie do corpo, portanto qualquer método de solugio para esses valores deverd atuar
apenas sobre a superficie, ndo sendo necessario resolver o valor de ¢ em todo o campo de

escoamento, reduzindo assim, o tempo computacional na solugdo de problemas.

2.2.2 Descri¢io do Método dos Painéis

Segundo HESS (1990), o método dos painéis ¢ um método de elementos de contorno

que resolve numericamente a equagio de Laplace (3) para escoamentos potenciais



incompressiveis ao redor de corpos utilizando para isso a equagdo (6) aplicada a um
escoamento tridimensional em regime subsdnico.

Solugdes para as distribui¢des de intensidades de singularidades o e p da equagéo (6) ,
em geral ndo podem ser obtidas em forma fechada, sob a condi¢io de contorno de nio-
penetrago na superficie, a nio ser para alguns casos de geometrias simples. Sendo assim,
para geometrias arbitrarias, a equagdo integral pode apenas ser resolvida numericamente.

No Método dos Painéis, a geometria da superficie do corpo e as fungdes de
distribuig&o de singularidades sdo descritizadas. Para isso, a superficie do corpo ¢é aproximada
por elementos que a dividem. A geometria de cada elemento é descrita por uma fungio
aproximadora, com base nos pontos conhecidos da superficie do corpo. Sobre a superficie de
cada elemento, as distribui¢des das intensidades de singularidades o e p séo aproximadas por
fungBes de formas determinadas, onde as intensidades locais sio expressas como uma
combinagdo linear de um certo niimero de pardmetros. Os tipos de fungdes a serem adotados
para representar adequadamente a geometria dos elementos e suas distribui¢des o € p sdo um
aspecto bastante estudado e debatido entre diversos autores (HESS, 1985),

Para a apresentagio inicial pertinente a esse capitulo, é desejavel prosseguir com a
descri¢do do método em uma de suas formas mais simples ou pode ser feito sem qualquer
perda de generalidade. Nessa forma do método, referida usualmente como de ordem reduzida,
a supetficie do corpo ¢ aproximada por elementos quadrilaterais planos, ou painéis. Os quatro
vértices de cada painel sdo pontos pertencentes & superficie. Sobre cada painel, assume-se que
as singularidades sdo distribuidas com intensidade constante sobre a superficie, entio a

integral da equagfio (6) pode ser expressa em forma de termos somatérios, como:
o= o llse 1/rds+ 3 pflsa &/6n (1/0) ds (7

Sendo as intensidades ¢ e p constantes, logo seus valores nfio sfio integrados, portanto as
integrais dependem apenas da geometria de cada painel e da distancia r, e tendo em vista que
a condi¢do de contorno da equagho (5) é automaticamente satisfeita pelo uso de
singularidades, 6 resta, entfio, satisfazer a condig¢io de ndo penetragdo na superficie dada pela
Equag@o (4). Aplicando essa condigio e agregando a velocidade do fluxo livre , pode-se

escrever a equacio (7) para um escoamento completo, como:



NF A ND . R =

>0, (3 )+ ) (g ¥ ) = =V, ) (8)
= FE|

Onde:

W, =V¢, = Velocidade induzida por um painel de fontes para c=1;
v, =Vd¢, = Velocidade induzida por um painel de dipolos para p=1;

V. =V¢,= Velocidade do escoamento livre.

Para tornar possivel a utilizagdo do método numérico em toda a superficie, devemos
determinar um certo namero de pontos na superficie colocados no centro de cada painel e
definidos como “Pontos de Controle”, posicionados perpendicularmente a superficie, que
RUBBERT et al (1967) argumentam que o uso desses conduz a uma maior precisio nos
resultados.

A Equagio (8) ¢ aplicada para cada ponto de controle de cada um dos painéis
discretizados em toda a superficie, sendo que para o método utilizado, aplica-se uma
distribuigdo de fontes ¢ ou uma distribuicdo de dipolos p a cada superficie, ou seja, séo
independentes. Portanto, a somatoria dos painéis de fontes NF mais dos dipolos ND da o total
de painéis N na superficie.

Desta maneira, para a superficie completa, tem-se N equagoes lineares da forma da equagdo
(8) , cada uma delas escritas em termos das N intensidades de singularidades ¢ e p. Tem-se,

portanto um sistema linear de NxN equagdes de forma : [A]. X=B, onde:

fan ain L. a1(NF) bl(NFH) bl(NF+2) o biN )

a3 Az ... axnp Dowrsny bamps) ... DN
............ — A

kﬂNl aNz ... AN(NF) DONNF+1) ANENF42) .. sz

X= [0‘02 ....... o F T TR ¢ S SR ,uN]T

B=-{@.a)70). )



Os coeficientes aj ¢ by sio chamados de coeficientes de influéncias que, uma vez
calculados o sistema pode ser montado e resolvido para os valores de intensidades de fontes e
dipolos & ou p. As velocidades sobre cada ponto de controle serdio tangenciais a superficie e
podem ser calculados por:

A —
Z 11(11)+ Zf”a‘ i Vo ©)
i=

J=NF+1

Como a velocidade do fluxo livre V., é facilmente determinada, o coeficiente adimensional de

pressio Cp ¢ obtido por toda a superficie, segundo KARTZ & PLOTKIN (1991), pela

equagao:
- . 2
Cp=1- M (10)

V

o

As forgas resultantes sobre o corpo podem ser calculadas por integragdo numérica
dessas pressdes na superficie.

Em projetos aerodindmicos busca-se principalmente a redug&o do arrasto com
consecutivo aumento da eficiéncia aerodindmica, diminuindo assim, o consumo de
combustivel. Pela hipotese basica considerada no Método dos Painéis de um fluido inviscido
de um escoamento potencial, faz com que 0 mesmo nfo seja capaz de prever o arrasto por
tensdo tangencial ou separagdo, ou seja o arrasto devido a fricgdo ou pressio do escoainento
aerodindmico.

Segundo observado em muitos testes publicados, o Método dos Painéis € capaz de
prever com boa exatiddo na obtengdo das forgas de sustentagdo e de arrasto induzido pela
esteira para pequenos dngulos de ataque, onde ndo ocorre separagdo consideravel sobre as
superficies sustentadoras KATZ & PLOTKIN (1991). Além disso, segundo HESS (1985), a
grande maioria dos corpos de interesse em projetos de aeronaves sdo de grande alongamento e
pequenas regides de separagdo nas regides posteriores, o que torna util os resultados de

velocidade e pressdo local sobre a maior parte da superficie da geometria analisada,



2.2.3 Evoluciio do Método dos Painéis

KRAUS (1978) foi o primeiro autor que apresentou um trabalho voltado aos tipos de
métodos de painéis existentes de maneira concisa e praticamente completa sobre a utilizagao
do mesmo. Em seguida, HESS (1985 e 1990) apresentou revisdes desse tipo. Agora, 0S
primeiros autores que apresentaram diferentes tipos de modelagem descrevendo em ordem
cronolégica as trés geragdes de desenvolvimento foram KATZ&PLOTKIN (1991), as quais

seguem suas caracteristicas principais:

% Primeira Geragiio : Proposta de métodos de ordem reduzida utilizando painéis planos com
distribuicdo constante de singularidades e com maior utilizagdo da condig@io de Neumann;

% Segunda Geragio: Modelagem mais sofisticada com ordem elevada no intuito de
aumentar a exatiddo da solugo com a utilizagio das condigdes de contorno de Neumann e
Dirichlet;

& Terceira Geragio: Modelagem tipica da primeira geragao com a utilizagio da condigdo de

contorno de Dirichlet.

2.2.3.1 Métodos de Ordem reduzida (Primeira Ordem)

HESS & SMITH (1964) implementaram o primeiro modelo tridimensional utilizando a
condigio de Neumann com a aplicago de painéis quadrilateros planos para a discretizag@o
das superficies através de uma distribuigdo de fontes de intensidade constante. Ja o primeiro
método de painéis tridimensional que levou em conta a circulagfio (sustentagdo) foi o proposto
por RUBBERT & SAARIS (1969), onde foi representado por uma esteira de vorticidades de
dipolos com intensidade constante aplicados as superficies sustentadoras. A condigdo de
contorno aplicada foi a de Kutta (velocidade normal nula) e painéis de dipolos distribuidos na
linha de arqueamento do aerofolio. KRAUS (1978) apresenta um método idéntico ao de
RUBBERT com varios exemplos de aplicagiio em projetos obtendo resultados satisfatorios.
WOODWARD (1968) desenvolveu um método que analisa escoamentos subsonicos €
supersdnicos com circulagdo, onde as superficies sustentadoras foram modeladas como
clementos planos de espessura infinitesimal tendo fontes e dipolos como singularidades, onde

as perturbagOes lineares levaram em conta 08 efeitos de espessura e arqueamento dos
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acrofolios conforme os métodos de malhas de vortices de LANDAHL & STARK (1974).
WOODWARD (1973) prosseguiu com uma versio mais geral que leva em consideragdo a
geometria propriamente dita pela distribuiciio de painéis planos sobre a superficie real dos
corpos. As superficies sustentadoras foram modeladas por painéis com distribuigdes lineares
de vorticidade ao longo da corda do aerofolio. HESS (1975) apresentou seu método de
distribui¢io de fontes na superficie que tem a capacidade de simular a circulagdo
(sustentagiio), onde existe a adigdo de painéis de dipolos nas superficies sustentadoras, tendo
como condigio de contorno, a de Kutta.

MORINO & KUO (1974), baseando-se no Teorema de Green, propuseram um modelo
com distribuigiio de dipolos com painéis planos com a utilizagfio das condigdes de contorno
de Dirichlet e de Kutta estabelecendo vorticidade nula nos bordos de fuga.

HUNT (1978) apresentou um método inovador de distribuigio de fontes na superficie, onde a
condigio de Neumann foi aplicada tendo painéis auxiliares distribuidos na linha de
arqueamento do aerofolio a exemplo de RUBBERT & SAARIS (1969).

Outros modelos de método de primeira ordem, que seguiram o de malha de vortices que
foi revisado por LANDAHL & STARK (1974), foram apresentados por autores, como .
ASFAR et al (1979) ; ALMOSNINO & ROM (1983 e 1985) e SRIVASTAVA & MOOK
(1994).
Nota: As segunda e ferceira geragdes ndo serdo apresentadas na presenie revisao
bibliogrdfica por néo fazerem parfe do programa BAE utilizado para a obtengdio de dados

numéricos, ja que esse é de ordem reduzida.

2.2.4 Formula¢io do Método

Entende-se por formulagio do Método a forma de combinagao de singularidades no
Método dos Painéis. Nesse trabalho, tem-se por objetivo enfatizar o método que tem sua base
no programa numérico utilizado BAE tendo como condigfio de contorno a de Neumant.

A formulagdo da fuselagem segue o método de HESS & SMITH (1964) que utiliza
painéis de fontes submetidos & condigdo de ndo penetragiio de Neumann na superficie externa,

apresentando esse, bons resultados para corpos que nao geram sustentagao.
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A asa possui algumas possiveis formulagdes de modelos, como seguem:

1) RUBBERT&SAARIS (1975) propdem em seu método que a superficie do aerofélio

seja discretizada por uma distribuigéio de painéis de fontes e uma outra de dipolos/vortices na
superficie de arqueamento do mesmo, sendo a condi¢do de contomo de niio penetragio
(equagdo 4) imposta para resolugo do problema;

2) Proposta feita por varios autores entre eles HUNT&SEMPLE (1978), que segue a anterior,
tendo a condigdo de contorno de ndo penetragdo imposta somente para um painel adjacente,
pelo lado interno ao aerofélio, ao bordo de fuga, sendo que a intensidade dos demais seguem
a propor¢do (u=tupr), onde T variaria de acordo como método de KRAUS (1978), o qual foi
modificado por BUTTER (1977);

3) HESS (1975) apresenta em seu método uma distribuigéo de dipolos/vortices somados

as fontes na superficie do aerofélio, tendo a mesma proporcionalidade do método de
HUNT&SEMPLE (1978) acima descrito com relagio as intensidades.

Nota: O BAE segue a primeira formulagdo,

Conforme comentado por HUNT & SEMPLE (1978), em condig¢Ges onde ndo ocorrem
separagdo no aerofolio, a vorticidade gerada pela camada limite de superficies sustentadoras €
emitida pelo bordo de fuga através de uma esteira que se estende infinitamente a jusante do
escoamento. Pela condi¢do de Kutta, a esteira deixa o bordo de fuga com uma velocidade
continua e finita resultando em vorticidade nula na superficie.

HUNT & SEMPLE (1978) demonstram que a esteira deve ser modelada como uma
regido que nio faz parte do escoamento potencial e que tenha espessura infinitesimal. Como a
esteira ndo € solida, mas sim uma superficie de escoamento, essa deve ser tangente 4
velocidade local resultando assim em velocidade normal a mesma nula, o que significa dizer ¢
= 0. Por outro lado, como existe uma diferenca de potencial entre as superficies inferior e
superior da esteira, pode-se concluir pela equagéo (6a) que a esteira pode ser modelada por
uma superficie de dipolos orientados na dire¢iio normal a mesma,

E importante destacar que a modelagem com superficie de dipolos e a aplicagdo da
condi¢do de Kutta (Re —w) somente servem como artificio de modelagem que aproxima do

escoamento real, o qual apresenta esteira e camada limite finitas.



2.2.5 Condiciio Kutta

A condigio de Kutta aplicada na maioria de métodos de ordem reduzidas, inclusive o
BAE, segue a adigdo de painéis dispostos a jusante na extensdo da superficie de arqueamento
a uma distdncia de 0,5% da corda do aerofdlio conforme apresentado pelos trabalhos de

HUNT&SEMPLE (1978) ¢ SYSTMA et al (1978).

7.2.6 Outros Trabalhos Publicados

VERDERIO (1993) relatou em seu trabalho o fundamento matematico do Método dos
Painéis com os tipos de singularidades por superficies utilizadas na discretizagio (fontes,
dipolos e vortices), as condi¢des de contorno de Neumann e Dirichlet e também a
discretizagio da esteira.

MARTINS (1997) descreveu em seu trabalho uma revisdo bibliografica ampla e
minuciosa a respeito do Método dos Painéis, onde a inicia com os fundamentos do
escoamento potencial apresentando as caracteristicas gerais dos mesmos € sua aplicagfo na
aerondutica. Relatou a origem do Método dos Painéis e a evolugio do mesmo referenciando
os trabalhos dos autores da época. Apresentou uma visdio ampla da aplicagdo das condi¢Ges de
contorno de Neumann ¢ Dirichlet, a aplicagdo da condi¢iio Kutta e a modelagem da esteira
por vorticidade, onde ocotre sustentagdo (circulagio),

Elaborou um trabalho voltado para o Método dos Painéis, o qual foi validado com
veferéneia a técnicas utilizadas por outros autores, tanto para a circulagiio nula através da
utilizagio de formas geométricas como esfera, elipsdide, conjunto ogtva-cilindro; quanio para
a circulagdo ndo nula apresentando exemplos como asas tipo RAE modelo “wing A”, asa em
duplo delta e asas anulares. Finalizou seu trabalho com a avaliagiio dos resultados obtidos nos
exemplos dos testes acima citados.

Finalmente, BRANDT (2000) incrementou em sua revisdo bibliografica sobre o Método dos
Painéis a divisio realizada no Euromech Colloquium Number 75 que foi relatada por
KORNER & HIRSCHEL (1977) e que foi realizada em 4 sessoes diferentes: “Métodos de
Painéis Superficiais de Primeira Ordem™; “Métodos de Painéis Superficiais de Ordem
Superior”; “Métodos de Painéis de Superficie Mediana; Métodos de Malhas” e “Métodos de

Painéis de Campo”; onde o autor exemplificou cada uma das sessdes.



2.3 Dados de Geometria e Discretizacdo do Modelo do Seneca

2.3.1 Fuselagem

Podemos dividir a fuselagem em duas partes para a obtengdo dos dados de geometria €
para a discretizagdio dos painéis na fuselagem: Uma parte compreendida entre o “nariz” da
fuselagem até uma se¢io que dista 2,1 cm da jungiio do bordo de ataque da asa com a
fuselagem na direciio do “nariz” da fuselagem; e outra partindo da se¢do descrita acima até o
final da fuselagem. Na primeira parte temos uma geometria mais arredondada, enquanto que
na segunda apresenta uma superficie menos arredondada e mais retangular. Os dados
geométricos de entrada da fuselagem para o programa BAEI1 foram definidos baseando-se nas
secdes de construgio do modelo, sendo que foram usadas coordenadas polares na primeira
parte da fuselagem em 15 pontos em cada uma das 10 segdes, no intuito de obtermos uma
superficie mais arredondada aproximando assim da realidade do modelo. Enquanto que, a
partir da segunda parte descrita anteriormente foram usadas coordenadas retangulares em 11
se¢fes, também no intuito de se aproximar da geometria do modelo e de garantir uma
superficie plana para jungdo da asa na mesma. Quanto a discretizago dos painéis, na primeira
parte da fuselagem foram discretizados 135 painéis entre as 10 segles; enquanto que na

segunda parte foram 110 painéis em 11 segdes totalizando 245 painéis,

2.3.2 Asa

A asa utilizada na obtengfio dos dados numéricos pelo Método dos Painéis apresenta
todas as segdes pertencentes ao peifil NACA 65,415 constantes, diferentemente do avifie
original onde existe um prolongamento da corda a partir de uma distancia de 21,58 cm da
jungdo com a fuselagem passando de 24,62 cm para 29,1 cm de corda na diregéo do “nariz”
do avida,

A asa foi discretizada com a utilizagdo de 17 se¢@es, contando com a da raiz e a da
ponta, com 30 pontos distribuidos em cada perfil das mesmas, sendo que esses representam- 0
perfil original NACA 65,415 dados por ABBOT VON DOENHOFF (1959). O diedro de 7
graus e dngulo de 2 graus da jungfo da raiz da asa com a fuselagem foram obedecidos durante
a discretizacao,

As 17 segdes partindo da raiz da asa foram posicionadas de tal maneira que os

centroides de cada painel coincidissem com as 13 segdes do teste com o objetivo de se avaliar
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as segdes coincidentes entre as numéricas e as experimentais. A discretizagdio gerou um total

de 480 painéis na superficie da asa, sendo 30 painéis entre cada secdo.

2.3.3 Nacele

A insercio da Nacele no programa foi definida considerando duas formas: a primeira
sendo uma extensdo da fuselagem e a segunda sendo uma extensio da asa. E certo que tanto
em uma como na outra, a geometria da Nacele foi obedecida exatamente como a construgao
fisica da Nacele conforme descrito no item 3.2 do Capitulo 3. Essas foram aplicadas ao
programa no intuito de verificarmos possiveis diferengas no comportamento dos resultados
comparativos.

Os dados geométricos da Nacele “Pusher”, para a configurag@o asa extendida utilizada
para a entrada no programa BAE 1, seguiram em percentuais relativos a corda tanto na
diregdio do fluxo (X/C) como na perpendicular ao mesmo (Z/C), sendo que foram utilizados
14 pontos em cada perfil das 6 secdes da Nacele para a discretizagio da mesma. As segdes s30
paralelas ao fluxo livre partindo da extremidade esquerda da Nacele, mais proxima a
fuselagem, até a direita na diregdo da ponta da asa. Os suportes Jaterais que unem a Nacele a
asa ndo foram colocados na geometria da discretizagdo, pois ndo conseguimos a inclusdo dos
mesmos no programa BAE.

De igual maneira como aplicado na asa, as seq0es partindo da lateral esquerda da
Nacele foram posicionadas de tal maneira que 0s centréides de cada painel coincidissem com
as trés segdes utilizadas no teste experimental (direita, central e esquerda) com o objetivo de
se avaliar as se¢Oes coincidentes entre as numéricas e as experimentais. A discretizagio gerou
um total de 80 painéis na superficie da asa, sendo 40 painéis na superficie superior da Nacele
e 40 na inferior do mesmo.

A discretizagdo da Nacele “Pusher”, para a configuragéio fuselagem extendida, foi
executada através de 8 segdes perpendiculares ao fluxo livre, sendo que a primeira € 0 bordo
de ataque e a Gltima o bordo de fuga da mesma. Cada se¢ao foi definida por 6 pontos
totalizando 35 painéis. Os suportes laterais que unem a Nacele a asa néo foram colocados na

geometria da discretizagao devido ao mesmo fato citado anteriormente.
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2.4 Descricio dos Programas BAE 1 e BAE 2

O programa BAE 1 ¢é basicamente geométrico que converte dados de entrada de
geometria em dados de painéis, como: pontos dos nos dos painéis e geometria interna dos
vortices; e a geometria dos painéis (areas, centroides, cosenos diretores e etc...) para servirem
como dados de entrada para o programa aerodinimico BAE 2. O BAE 1 também gera um
arquivo com uma lista dos dados citados para ser usado para verificagao da geometria dos
painéis. Ambos programas t&m como linguagem o FORTRAN.

O programa BAE 2 ¢ um programa aerodindmico que usa os dados geométricos
gerados pelo BAE 1 mais um arquivo de dados de entrada que define o nimero de interagbes
para a solugdo das equagdes, o tipo de solugio interativa, o numero de Mach
(compressibilidade) e o angulo de incidéncia desejado. O BAE 2 apresenta dois arquivos
como dados de saida: um que gera para cada angulo de incidéncia as velocidades, as pressdes
para cada painel, os coeficientes de sustentagdo (C1) , de arrasto induzido (Cpi) € de momento
(Cy) de uma maneira integrada e um outro com dados geométricos dos painéis € 0s
cocficientes de pressio (Cp).

Segue abaixo um fluxograma demonstrando as entradas e saidas para cada programa :

Listagem para verificagiio de Nos,
Secdes, Centroides, Cosenos,..

Arquivo de Entrada BAE 1 | Pontos dos nos dos painéis € a
(Dados Geométricos) Geometria dos vortices internos

Geometria dos Painéis — Areas, i
Centroides, Cosenos Diretores,...

r_—‘L1

Pontos dos nos dos painéis e a | Listagem para verificagdo
Geometria dos vortices internos de Geometria dos Painéis
| Geometria dos Painéis — Areas, BAE 2

Centroides, Cosenos Diretores, ...

A Dados Aerodindmicos :

Controles, Numero de Mach e
Cr, Cpi, Ca, Cp, ...

Angulos de Incidéncia

Figura 01 — Fluxograma de entradas e saidas para os programa BAE 1 e BAE 2.
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O programa BAE 2 descrito no item 2.4 utiliza fontes com intensidade constante como
singularidade para representar as superficies externas sem sustentagio como da asa, da
fuselagem e da Nacele ; enquanto que utiliza “Doublet” de intensidade varidvel em termos de
vorticidade na esteira com a circulagio sendo fixada pela condigdo de Kufta, como
singularidade na superficie de sustentagdo por distribuigdo de vortices tipo ferradura dispostos
sobre a linha de “arqueamento” do aerofolio, sendo extendida para o interior da fuselagem
através de 2 painéis apesar que experiéncias indicam que esse tipo de extensdio ndo sdo tao
importantes e que métodos diferentes geram resultados similares para a distribui¢io de
pressdo da asa e da fuselagem HEWITT et al (1976).

As condigdes de fronteira de Neumann de velocidade normal nula a superficie ¢ a de
velocidade nula no ponto de Kutta apos o bordo de fuga sdo aplicadas como condicdes de
contorno para determinar os valores das singularidades através de solugao matricial algébrica,

A distribuigdo de vorticidade ao longo da corda seguiu o Método de KRAUS (1978),
que foi modificado por BUTTER (1977) e que apresenta resultados mais proximos das
soluces analiticas, conforme segue a expressao.

X 1

(1-X )2
(5
an

E importante notar que essa distribuicio apresenta uma primeira aproximagdo de
vorticidade ao longo das se¢des da asa que serd modificada pelo processo interativo de
resolugdo matricial de Gauss Seidel.

Com a intensidade das singularidades obtidas, as velocidades na superficie e os
coeficientes de pressdo, assim como 0s coeficientes de sustentagéio, de arrasto induzido e de

momento sio calculados para cada dngulo de ataque (Ver fluxograma da Figura 01).

2.4.1 Calculo dos Dados Numéricos/T eoricos — Método dos Painéis

A geragio dos dados numéricos se procedeu através dos resultados gerados pela execugao
dos programas BAEIL de geometria e do aerodinimico BAE2 conforme discretizagéo das
superficies geométricas da fuselagem, da asa e da Nacele ja apresentado no Capitulo 2 nos

dois tipos de Nacele tanto para asa COmo para fuselagem extendida.



Nota: Os resultados obtidos com a fuselagem extendida divergiram muito dos
experimentais, apreseniando elevados valores de Cp quando comparados com um mesno
dngulo de incidéncia do que os experimentais, por isso néo se seguiu com os resultados dessa
configuragdo. Os resultados tedricos apresentados no Capitulo 4 foram aqueles com a asa
extendida.

O tipo de resolugiio matricial aplicado foi um misto do método interativo de Gauss Seidel
com o direto, aplicado em superficies com sustenta¢@o, limitado a 900 interagdes. A distancia
do ponto Kutta ao bordo de fuga da asa foi de 0,005mm e o tamanho da esteira foi de 5 vezes
ao da corda da asa, sendo que esses valores séo sugeridos pelo proprio programa. Os dngulos
de incidéncia inseridos, como dado de entrada para o programa aerodinimico BAE 2, foram

os corrigidos conforme item 3.4.2 do Capitulo 3, os quais seguem abaixo.

| Angulos Corrigidos | 222 | 428 [  6°34° [ 840’ |

Apos insergio de todos os dados descritos, iniciou-se a obtengiio dos dados numéricos pela
execugdo dos programas BAE 1 e 2 nas configuragGes “Asa Limpa” e “Pusher” nas posi¢des
1, 2 e 3 sucessivamente para todos os angulos acima. Os coeficientes de pressdo das segdes 3,
6, 7, 8 e 10, escolhidas para avaliagio comparativa tedrica / experimental, foram inseridos em

graficos conforme pode ser observado no Capitulo 4.
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3 DESCRICAO DO EXPERIMENTO

3.1 Introducgio

Esse capitulo tem por objetivo principal descrever os procedimentos experimentais
utilizados para obtengdo dos dados de pressoes estaticas atuantes na superficie do modelo e da
Nacele, assim como do arrasto € sustentagdo com a utilizagfio da balanga aerodinfmica.

Descreve, também, detalhes das fases de como o modelo foi construido; assim como
os procedimentos de calibragdo da balanga aerodindmica, no intuito de obter as forgas de
sustentagiio e arrasto total do modelo. Apresenta as corregdes devido ao blogueio solido
tridimensional e ao aumento do angulo de incidéncia no modelo na se¢do de teste do tinel de

vento.

3.2 Projeto e Construgiio do Modelo

Deu-se inicio ao projeto com a definigdo da escala do modelo a ser testado em tanel de
vento, a qual foi definida baseando-se na obtengdo do maior nimero de Reynolds possivel
desde que a ponta da asa do modelo néo sofresse interferéncia da camada limite da parede

superior do tinel SCHLICHTING (1979), chegando-se a uma escala de 1:6,5 do original.

3.2.1 Fuselagem

A fuselagem foi construida partindo-se de chapas de madeira compensada de 10 mm
de espessura, uma disposta no eixo de simetria do modelo e a outra colocada a 90 graus que
faz parte do assoalho da mesma, sendo essas as responsaveis por dar a rigidez mecénica a
fuselagem. As se¢des da fuselagem foram construidas com chapas de madeira compensadas

de 3 mm de espessura que foram alojadas e coladas em encaixes feitos nas chapas 10 mm,
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sendo que nessas segoes foram feitos encaixes onde foram colocados e colados “stringers” de
madeira com objetivo de dar rigidez entre as se¢des ¢ apoio a superficie do modelo. O “nariz”
e a parte final do modelo foram feitos através da usinagem de blocos de madeira. Por ultimo,
chapas de madeira tipo balsa de 1/8 de polegada foram coladas sobre as se¢des definindo a

superficie da fuselagem.

3.2.2 Asa

O perfil NACA 65,-415, original do Seneca, foi desenhado utilizando-se dos dados
extraidos de ABBOT & VON DOENHOFF (1959) por um programa gréafico. As segdes da
asa foram confeccionadas utilizando-se de madeira compensada de 3mm de espessura, nas
quais trés furos foram feitos, um para passagem dos tubos de tomada de pressdo estatica e os
outros para alojar longarinas cilindricas, que foram engastadas em um bloco de madeira
ligado 4 uma das chapas de madeira de 10 mm da fuselagem (Ver Fig.02). O objetivo dessas
esta em proporcionar a rigidez necesséria para suportar os esforgos aerodinamicos. A ponta da
asa foi feita através da usinagem de um bloco de madeira que foi colado a tltima se¢do da asa
(tipo “Hoerner”) - HOERNER (1958). O fechamento da superficie da asa foi obtido através
de chapas de madeira tipo balsa de 1/8 de polegadas de espessura que foi colocada sobre as
secdes. Todas as caracteristicas geométricas foram consideradas na construgdo do modelo,
como: angulo de diedro de 7 graus; angulo da “raiz” da asa de 2 graus, efc.. ; com excegdo da
tor¢io da asa que foi desprezada devido a sua complexidade de a obtermos na construgdo. As
tomadas de pressdo estatica foram definidas para 17 se¢des da asa, sendo trés com 20 pontos
cada nas secoes de corda variavei sifuadas enire a “raiz” e o inicio da regido de segao
constante da asa, e mais 14 dispostas ao longo da asa com 18 pontos cada e com corda
constante (Ver Figuras 9 e 10). A disténcia entre as segdes foi menor na regido da presenga da
Nacele, por ser essa de maior interesse para o estudo da interferéncia aerodindmica pelo
proposto nesse trabalho.

O modelo foi revestido com um impermeabilizante de cor preto que tem por
objetivos: a prote¢io da madeira ¢ a execugdo futura de testes de visualizagdo. Maiores
detalhes da construgdo do modelo, podem ser encontrados no trabalho de iniciagdo cientifica

de PELOSL M.G. (2004),
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Um fio de nylon de aproximadamente um milimetro de diametro foi colocado a 5% da
corda na asa € a 12 ¢m da ponta do “nariz” na fuselagem para agir como “trip” aerodinamico

facilitando a transigfio para o regime turbulento.

3.2.3 Nacele

A Nacele “Pusher” foi construida partindo de uma técnica de formar geometria
utilizando papel. Na superficie externa do papel foi adicionada uma massa dissolvida em dgua
que, apos secagem, foi lixada para dar o acabamento necessario para que nfo houvesse
nenhuma interferéncia nos testes. A disposi¢do das tomadas de pressdo para a Nacele
«pusher” foi determinada para as regides central, esquerda e direita das superficies superior €
inferior, ou seja aquelas que contem o bordo de ataque ¢ de fuga nas superficies superior e
inferior, sendo que sete tomadas de presséo foram feitas na superficie superior e mais sete na
inferior de cada regifio (Ver Figuras 11 ¢ 12).

A ligagio da Nacele “Pusher” a asa foi por intermédio de dois suportes de madeira
com uma extremidade colada 4 Nacele e a outra fixada a asa por uma fita adesiva especial

como pode ser visto pela Fig. 04.




Figura 04 — Detalhe dos suportes que ligam a “Nacele Pusher” a asa.
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3.3 Calibracdo da Balanca Aerodinimica

A obtengio de dados de arrasto e sustentagdo do modelo na secio de teste do tinel de
vento foi feita através do uso de uma balanga aerodinamica fabricada na propria Escola de
Engenharia de Sio Carlos, a qual foi desenvolvida na dissertagdo de mestrado de
MAUNSELL (1977). O principio basico de funcionamento da mesma € baseado na utilizagfo
de extensdbmeros formando um circuito elétrico, tipo ponte de “Wheatstone”, que na
aplicagiio, tem por objetivo obter as forgas aerodindmicas de sustentagdo e arrasto. Faz-se
necessario uma calibragio para a utilizagio da mesma, sendo que o processo de calibragem
foi aplicado tanto na diregdo da forga de arrasto (diregéo do fluxo livre) como na dire¢io da
forca de sustentagiio (diregio perpendicular ao fluxo livre). O procedimento de calibragdo
baseia-se na aplicagiio de pesos padrdes na haste que liga a balanga a ¥4 da corda do modelo
nas duas diregdes de interesse, através da utilizagio de um fio de ago ligando a haste e ao
peso passando por uma roldana (Ver ilustragio de calibragéo nas F iguras 05 e 06), onde para
cada carga obtém-se o respectivo valor de tensio em [mV] através do aparelho amplificador
HBM-AE 3407-A. Com os dados de tenséio por cada peso padrdo colocado, obtém-se uma
reta para a fora de arrasto € outra para a sustentagfio com suas respectivas equagdes, as quais

podem ser vistas no Apéndice L

Balanca

G

S/

Figura 05 — Esquema ilustrativo da calibragdo da balanga referente & forga de arrasto.
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Figura 06 — Esquema ilustrativo da calibragéo da balanga referente a forga de sustentagéo.

3.4 Correcoes

3.4.1 Bloqueio Solido Tridimensional

A velocidade do fluxo livre no tanel de vento foi corrigida levando-se em conta o
efeito do aumento de velocidade no modelo devido & diminuigdo da area na sego de teste
pelo bloqueio causado pelo mesmo.

Usando a expressio dada por PANKHURST & HOLDER (1952), Vi = V,, (1+gy), a
qual define a velocidade equivalente, onde & ¢ a razdo do incremento de velocidade no fluxo
pela propria velocidade do fluxo, ou seja e~AV../V.. Esse incremento pode ser calculado
para a fuselagem e a asa separadamente. LOCK (1929), definiu uma expressdo para a semi-

fuselagem, a qual contem o fator de bloqueio, A, calculado por YOUNG (1945), como:

3
J— x[i] 2 )

(&

onde, tr é o fator de forma do tinel de vento, que em tineis retangulares nas dimensges do da

Escola de Engenharia de Sdo Carlos e considerando as dimenses do modelo utilizado,
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obtem-se através do descrito por POPE&HARPER (1966) um fator de forma de 0,97. Ja o

fator de bloqueio é dado pela seguinte expressao:

L
[

2,=0,148+0,523 2)

L, i % - i s i .
sendo, — “fineness ratio”, onde t é igual a maximo didmetro equivalente da fuselagem.
f

Aplicando-se as equagdes acima para o modelo, vem que &g, =0,0006.

Efeito de bloqueio devido a asa, THOMPSON (1948), propds uma corre¢do pela seguinte

expressao:
1
5,4&4:[%] : TT( 1+12 i ] Vo[umes(Asa) 3)
¢

CE

Aplicando-se as equagdes acima para o modelo, vem que &,,,=0,00074.

Portanto, a corrego total da velocidade é a somatoria dos incrementos da asa mais fuselagem,

0U $€ja &= Epys T € 45, =0,0007.

3.4.2 Correcao do Angulo de Ataque para Tinel Retangular

A correcdo do angulo de ataque devido ao efeito das paredes do tinel sobre o modelo foi
baseada na equagio proposta por POPE & HARPER (1966), pela utilizagdo do método de
imagens, conforme segue:

Aa. = i = SCL

"V 8xRb

w

(4)

Sendo que a equagdo acima advém da combinagdo das expressdes da velocidade
induzida por um vértice de intensidade I' a uma distancia R e da relagdo entre a sustentagdo e
a circulagiio para um carregamento uniformemente distribuido sobre a asa. O sistema de
imagens utilizado foi de um arranjo de par de vortices “colados” em forma de imagens com
46 pares distribuidos proporcionalmente acima, abaixo, esquerda e direita do modelo

representado de maneira inteira no tunel,
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3.5 Aquisi¢io de Dados Experimentais

3.5.1 Equipamentos e Instrumentagiio utilizados nos Experimentos

Os equipamentos ¢ instrumentos utilizados no experimento para a aquisi¢ao dos dados
experimentais foram:

e Tunel de vento de baixa velocidade, circuito fechado, com sec¢do de teste de 1,7
metro de largura por 1,3 metro de altura da Escola de Engenharia de Sdo Carlos;

o Balanga Aerodindmica desenvolvida pela Escola de Engenharia de Sdo Carlos por
MAUNSELL (1977);

e Mandmetro BETZ com precisdo de 0,1 mm de coluna da agua;

e Micro Computador;

o Valvula “Scanivalve”- Tipo: PDCR23D (“Mechanical Multiplexers™),

e Tubo de Pitot.

3.5.2 Condicdes dos Ensaios realizados

Os dados técnicos a seguir representam uma média geral de todas os experimentos
executados no tunel de vento do LAE, pois sempre ocorre variagio de temperatura e pressao
atmosférica e da pressdo dindmica lida pelo mandmetro BETZ de um ensaio para outro. Essas
médias foram utilizadas em toda a geragfio dos resultados apresentados no Capitulo 4. Segue

as condi¢des do experimento:

o Temperatura Atmosférica : T=20°C (293°K);
o Pressio Atmosférica : P= 91000 N/m?

o Densidade do ar : p=1,08 kg/m’;

o Namero de Reynolds : Re=3 x 10°,

e Velocidade do fluxo livre : V= 20 m/s;

e Numero de Mach : M=0,058
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3.5.3 For¢as de Sustentagiio e Arrasto

Os primeiros testes foram executados utilizando a balanga aerodindmica mencionada
na se¢fio 3.3 sobre a qual foi montado o modelo alinhado & % da corda da parte retangular da
asa, utilizando esse ponto de referéncia pela simplicidade de montagem apresentada, sendo
que essa parte da asa representa a maior area e € a base da mesma. Os testes foram executados
basicamente em duas configuragdes, como segue:

a) O modelo limpo, ou seja, tendo apenas a asa ¢ fuselagem, como visto na Fig. 07;

Figura 07 - Vista do modelo na configuragdo “Asa Limpa” montado no tinel.
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b) A Nacele “Pusher” montada no modelo em 3 posi¢des diferentes, sendo que a primeira
apresenta o menor “GAP” ¢ o maior “OVERLAP”; ja a terceira ¢ o oposto da primeira,
enquanto que a segunda estd em uma posi¢o intermedidria (Ver disposi¢do da Nacele

“Pusher” no Apéndice III).

Figura 08 - Vista do modelo na configuragfio “Pusher”, posigo 2, montado no tinel.

Os valores dos canais que representaram o arrasto e a sustentagéio, ou seja Canal 0 e
Canal 1 respectivamente, foram adquiridos para cada teste realizado no tinel, ou seja para
cada angulo de incidéncia utilizado desde 0° a até 20° e para cada posigdo da Nacele “Pusher”

¢ também para a configuragfio “Asa Limpa”. A partir desses, foram calculados os esforgos
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aerodinimicos através da relagiio estabelecida na calibragio da balanga conforme pode ser
visto no Apéndice I. E valido relatar que as forgas de arrasto medidas sdo puramente do
modelo, pois foi excluido o arrasto da haste principal que fixa 0 modelo.
A partir dos valores das cargas obtidas, calculou-se os coeficientes aerodinamicos de
sustentacdio e arrasto, através das formulas:
C ;= —Lz_ C'D = _22_
0,50V, S 0,5V, S

3.5.4 Pressoes Estiticas

A obtengio da distribuigfio das pressdes estaticas na superficie do modelo deu-se através
de tomadas de pressdio estatica em diversos pontos distribuidos nas se¢des da asa e da Nacele

“Pusher” conforme pode ser observado nas figuras 9,10,11 e 12 a seguir.
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Figura 09 - Posigdes das segdes com tomadas de pressio estatica ao longo da
semi-envergadura do modelo.
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Figura 10 - Posigdes das tomadas de pressdo estatica das segdes analisadas da asa.
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Figura 11 - Posigdes das se¢es com tomadas de pressdo estatica da Nacele.
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Figura 12 - Posi¢des das tomadas de pressio estatica das se¢Oes analisadas da Nacele.

Somente as 13 primeiras se¢des da asa, partindo de sua raiz, sio as que possuem tomadas
de pressdo estitica conforme distribuigio dos pontos de tomada mostrada na Fig. 10 de um
total de 17 segdes construidas (Ver posigdes das se¢des na Fig. 09), isso por apresentar a
regido de maior interesse no estudo proposto por esse trabalho,

Na Nacele “Pusher” as tomadas de pressio estio localizadas nas superficies superior e
inferior. Os pontos de tomada de pressio das superficies foram dispostos em trés seg¢des
(Esquerda; Central e Direita) como pode ser visto na Fig. 11 possuindo 14 pontos de tomada
de pressdo em cada uma das se¢des, sendo 7 em cada superficie (Fig. 12), totalizando 42 no
total. A construgio do modelo foi pensada de maneira abrangente, ou seja, para execugio de
trabalhos futuros, onde as se¢des restantes de 14 & 17 poderfio ser tteis.

A aquisi¢io de dados deu-se primeiramente para a configuragio “Asa Limpa” com 0
modelo montado tendo sua é4rea de simetria voltada, mas sem apoiar, para o assoalho do tinel
ia secdo de teste (Ver Fig. 07). Ajustou-se o modelo para um angulo de incidéncia de 0° e
iniciou-se o experimento, em seguida ajustou-se para 2° e assim sucessivamente de 2 em 2°
até o ultimo angulo de 20°. Esse procedimento foi realizado, também, para as configuragdes
“Pusher” — Posi¢fio 1, 2 e 3 sucessivamente, finalizando assim a aquisi¢do dos dados

experimentais.
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4 RESULTADOS E AVALIACAO DOS DADOS OBTIDOS

4.1 Introducgio

Os resultados experimentais obtidos nos ensaios aerodindmicos como descritos no
Capitulo 3 sdo apresentados nesse capitulo, assim como os obtidos teoricamente pela
aplicagio do método numérico que foi descrito no Capitulo 2. Os dados comparativos tedricos
/ experimentais também sdo mostrados.

Todos os resultados de interesse adquiridos foram apresentados em forma de gréfico
para melhor visualizagio do comportamento dos dados aerodinamicos, facilitando assim, a

avaliacdo dos resultados.

4.2 Dados Experimentais

4.2.1 Distribuicio de Cp nas Se¢des da Asa

Os angulos 2, 4, 6 e 8 graus foram escolhidos para serem apresentados como
resultados pelo fato desses representarem as maiores relagdes de Ci/Cp. Somente as segdes 3,
6, 7, 8 e 10 foram avaliadas nesse trabalho por apresentarem as regides da asa de maior
interesse no estudo da interferéncia aerodindmica, sendo que as segdes 3 ¢ 10 foram
verificadas por ser uma regido de possivel interferéncia devido a proximidade das mesmas
com a Nacele e as estruturas laterais em forma de nervuras de apoio a mesma.

Os dados apresentados possuem os valores de Cp e dngulos de incidéncia corrigidos
conforme itens 3.4.1 e 3.4.2 do Capitulo 3 respectivamente. O ponto X/C=1 foi projetado
através do X/C=09 para os graficos experimentais apresentados por curvas
fechadas/continuas para representar a distribui¢fio do coeficiente de pressio Cp em fungo da

relagio X/C nos perfis de aerofolio. Isso foi feito por nfio termos esse ponto de tomada de

pressio no modelo devido a dificuldade de incluséo no bordo de fuga do aerofolio.
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Figura 13 - Polar de Arrasto Experimental para as Configuragdes : Asa Limpa;
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Figura 15 - Variago do Coeficiente de Sustentagio Teérico / Experimental com
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Figura 16 - Variagdo do Coeficiente de Sustentagdo Teorico / Experimental com

&

relagio ao Angulo de Incidéncia para a Configuragdo “Pusher 17.
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Figura 17 - Variagio doACoeﬁciente de Sustentagéo Teorico / Experimental com
relagdio ao Angulo de Incidéncia para a Configuragdo “Pusher 2”.
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Figura 18 - Coeficiente de Sustentagdo em Fungio do Angulo de Incidéncia para as

Configuragdes : Asa Limpa; Nacele “Pusher” 3.
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Figura 19 - Coeficiente de Arrasto em Fungéo do Angulo de Incidéncia para as

Configuragdes : Asa Limpa; “Nacelle Pusher” 1, 2 e 3.
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Figura 20 - Variagdo da Relagdo CL/CD em Fungéo do Angulo de Incidéncia para as

Configuragdes : Asa Limpa; “Nacelle Pusher” 1, 2 e 3.
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DISTRIBUIGAO EXPERIMENTAL DO COEFICIENTE DE PRESSAO AO LONGO DA CCRDA DO

AEROFOLIO
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Figura 21 - Variagéio do Coeficiente de Pressdo na Segfio 3 do Aerofolio para Angulo

de Incidéncia de 4°.
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Figura 22 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Secdo 3 do Aerofolio para
Angulo de Incidéncia de 8°.
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Figura 23 - Variagiio do Coeficiente de Pressio na Segdo 3 do Aerofdlio para Angulo
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de Incidéncia de 2° para Configuragdo Asa Limpa.
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Figura 24 - Variagiio do Coeficiente de Pressdo na Segdo 3 do Aerofdlio para Angulo

de Incidéncia de 4° para Configuragio Asa Limpa.
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DISTRIBUIGAO TEORICA/EXPERIMENTAL DO COEFICIENTE DE PRESSAO AO LONGO DA CORDA
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Figura 25 - Variagio do Coeficiente de Pressdo na Segéio 3 do Aerof6lio para Angulo

P

.
’

COEFICIENTE DE PRESSAO - C

de Incidéncia de 6° para Configura¢iio Asa Limpa.
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Figura 26 - Variagio do Coeficiente de Presséo na Segiio 3 do Aerofolio para Angulo
de Incidéncia de 8° para Configuragdio Asa Limpa.
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Figura 27 - Variagiio do Coeficiente de Pressio na Se¢do 3 do Aerofolio para Angulo
de Incidéncia de 2° para as Configuragdes : Asa Limpa; “Pusher” 1,2 € 3.
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40

DISTRIBUIGAO EXPERIMENTAL DO COEFICIENTE DE PRESSAO AO LONGO DA CORDA DO
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Figura 29 - Variagdo do Coeficiente de Pressio na Segéio 10 do Aerofolio para Angulo
de Incidéncia de 8°.
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v Figura 30 - Variagiio do Coeficiente de Pressdio na Segéo 10 do Aerofdlio para Angulo

de Incidéncia de 2° para Configuragfio Asa Limpa.
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Figura 31 - Variagdo do Coeficiente de Pressio na Segdo 10 do Aerofolio para Angulo
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Figura 33 - Variagfo do Coeficiente de Pressdo na Segdo 10 do Aerofolio para Angulo
de Incidéncia de 8° para Configuragfio Asa Limpa.
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Figura 34 - Variagiio do Coeficiente de Pressdo na Segio 10 do Aerof6lio para Angulo
de Incidéncia de 2° para as Configuragdes : Asa Limpa; “Pusher” 1,2 e 3.
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Figura 35 - Variagiio do Coeficiente de Pressdo nas Segdes 6,7 € 8 do Aerofolio para

Angulo de Incidéncia de 2° na Configuragio “Pusher” 1.
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Figura 36 - Variagio do Coeficiente de Pressdo nas Secdes 6,7 ¢ 8 do Aerofdlio para

Angulo de Incidéncia de 6° na Configuragéo “Pusher” 1.
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Figura 37 - Variagdo do Coeficiente de Pressio nas Secdes 6,7 € 8 do Aerofdlio para

Angulo de Incidéncia de 2° na Configuragdo “Pusher” 1.
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Figura 38 - Variagfio do Coeficiente de Pressio nas Secdes 6,7 e 8 do Aerofdlio para

Angulo de Incidéncia de 6° na Configuragdo “Pusher” 1.
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Figura 39 - Variago do Coeficiente de Pressio na Segfo 7 do Aerofolio para

Angulo de Incidéncia de 2°.
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Figura 40 - Variagdo do Coeficiente de Pressio na Segéo 7 do Aerofolio para Angulo
de Incidéncia de 4°.
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Figura 41 - Variagdo do Coeficiente de Pressio na Sec¢o 7 do Aerof6lio para Angulo

de Incidéncia de 6°.
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Figura 42 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Se¢io 7 do Aerofélio para Angulo

de Incidéncia de 8°.
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Figura 43 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Segdo 7 do Aerof6lio para Angulo
de Incidéncia de 2° para Configuragio Asa Limpa.
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Figura 44 - Variagio do Coeficiente de Pressdo na Segdo 7 do Aerofdlio para Angulo
de Tncidéncia de 4° para Configuragio Asa Limpa.
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Figura 45 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Segio 7 do Aerofolio para Angulo
de Incidéncia de 6° para Configuragdo Asa Limpa.
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Figura 46 - Variagio do Coeficiente de Pressdo na Segio 7 do Aerofolio para Angulo
de Incidéncia de 8° para Configuragdo Asa Limpa.
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DISTRIBUIGAO TEORICA DO COEFICIENTE DE PRESSAO AO LONGO DA CORDA DO AEROFOLIO
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Figura 47 - Variagio do Coeficiente de Pressdo na Se¢do 7 do Aerofolio para Angulo de
Incidéncia de 2° para as ConfiguragGes : Asa Limpa; “Pusher” 1,2 e 3.
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Figura 48 - Variagfo do Coeficiente de Pressdo na Se¢do 7 do Aerofélio para Angulo |
de Incidéncia de 2° para Configuragdo “Pusher 1.
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Figura 49 - Variagio do Coeficiente de Pressdo na Segdo 7 do Aerofdlio para Angulo
de Incidéncia de 4° para Configuragdo “Pusher 1.
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Figura 50 - Variagiio do Coeficiente de Pressdo na Secdio 7 do Aerofdlio para Angulo
de Incidéncia de 6° para Configuragdo “Pusher 1.
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Figura 51 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Secdo 7 do Aerofblio para Angulo
de Tncidéncia de 8° para Configuragéo “Pusher 1.
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Figura 52 - Variagiio do Coeficiente de Pressdo na Segdo 7 do Aerofélio para Angulo
de Incidéncia de 2° para Configuragio “Pusher 2.
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Figura 53 - Variagiio do Coeficiente de Pressdo na Segio 7 do Aerofdlio para Angulo
de Incidéncia de 4° para Configuragdo “Pusher 2.
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Figura 54 - Variagio do Coeficiente de Pressdo na Segiio 7 do Aerofolio para Angulo
de Incidéncia de 8° para Configuragfo “Pusher 2.
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Figura 55 - Variagio do Coeficiente de Pressdo na Se¢dio 7 do Aerofolio para Angulo
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Figura 56 - Variagiio do Coeficiente de Pressdo na Segio 7 do Aerofdlio para Angulo

de Incidéncia de 2° para Configuraciio “Pusher 3.
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de Incidéncia de 4° para Configuragio “Pusher 3.
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Figura 57 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Sec¢éio 7 do Aerofolio para Angulo
de Incidéncia de 6° para Configuragdo “Pusher 3.
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Figura 58 - Variagio do Coeficiente de Pressdo na Segéio 7 do Aerof6lio para
Angulo de Incidéncia de 8° para Configuragéo “Pusher 3.
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Figura 59 - Variagao do Coeficiente de Sustentagdo a0 Longo da semi-envergadura para
Angulo 6° e para Configuragio “Pusher 17
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Figura 60 - Variagio do Coeficiente de Sustentagdo ao Longo da semi-envergadura
para Angulo de 4° para a Configuragio “Pusher” 2.
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Figura 61 - Variagdo do Coeficiente de Sustentagao ao Longo da semi-envergadura
para Angulo 6° e para Configuragdo “Pusher 3.

4.2.2 Distribuiciio de Cp nas Secoes da Nacele

Seguem graficos contendo a distribuigdo do coeficiente de pressdo experimental em
trés segdes da Nacele “Pusher” (Esquerda—Pr(’)xima a fuselagem; Central; Direita-Lado da
diregdo da ponta da asa) nas posigdes 1, 2 e 3. Os graficos apresentam curvas que representam
a superficie superior, descritas na legenda dos mesmos com a sigla S.(Superior); € também
curvas da superficie inferior, descritas com a sigla L (Inferior), a qual representa as tomadas
de pressOes entre a asa € a Nacele, enquanto que a superior representa o lado oposto ao vao.
As curvas superior ¢ inferior nfio se unem, pois n@o havia tomada de pressdo estatica tanto no
bordo de ataque da Nacele “Pusher” como no de fuga devido a dificuldade geométrica de
colocagdo das mesmas. Também foram escolhidos 08 angulos 2, 4 ¢ 6 graus para avaliagdo
nesse trabalho, pois O comportamento nos angulos acima de 8° até 20° apresentou uma
tendéncia crescente de separagio nas superficies inferiores. As Cbrfééﬁés déscritas Vnori-tem
4.2.1 aﬁterior também ja estdo inclusas nos resultados apresentados.

Segue os graficos de Cp x (X/C) comegando pela segdo lado esquerdo passando pela

central e finalizando com a do lado direito.
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Figura 62 - Variagio do Coeficiente de Pressao na Superficie Superior das Segdes da
«“Nacele” para a Configuragao «pusher” 1  para Angulo de 2°.
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Figura 63 - Variago do Coeficiente de Pressao na Superficie Superior das Se¢des da
«“Nagcele” para a Configuragao «pusher” 1 e para Angulo de 6°.
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Figura 64 - Variagdo do Coeficiente de Pressao na Superficie Inferior das Seg¢des da

“Nacele” para a Configuragdo “Pusher” 1 e para Angulo de 2°.
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Figura 65 - Variago do Coeficiente de Pressdo na Superficie Inferior das Segdes da

“Nacele” para a Configuragiio “Pusher” 1 e para Angulo de 6°.
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Figura 66 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Superficie Superior das Segoes da
“Nacele” para a Configuracao «pusher” 1 ¢ para Angulo de 2°.
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Figura 67 - Variagao do Coeficiente de Pressdo na Superficie Superior das Segdes da
“Nacele” para a Configuragao «pusher” 1 e para Angulo de 6°.
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Figura 68 - Variagao do Coeficiente de Pressdo na Superficie Inferior das Segdes da
“Nacele” para a Configuragao «pusher” 1 e para Angulo de 2°.
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Figura 69 - Variagao do Coeficiente de Pressido na Superficie Inferior das Segdes da
“Nacelle” para a Configuragao «pusher” 1 e para Angulo de 6°.
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Figura 70 - Variagéo do Coeficiente de Pressdo nas Superﬁc:es Superior ¢ Inferior da

Secdo Central da “Nacelle Pusher” nas posi¢des 1,2 e 3 para Angulo de 2°.
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Figura 71 - Variagio do Coeficiente de Pressdo nas Superf' cies Superior e Inferior da

Secdo Central da “Nacele Pusher” nas posi¢des 1,2 ¢ 3 para Angulo de 4°.
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Figura 72 - Variagao do Coeficiente de Pressdo nas Superficies Superior & Inferior da
Secdo Central da «Nacele Pusher” nas posigoes 1,2 ¢ 3 para Angulo de 6°.
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Figura 73 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na SuPerﬁcie Superior da Segio Central
da Configuragdio “Nacele Pusher 17 para Angulos de 2,4 ¢ 6°.
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Coeficiente de Pressdo na Superﬁcie Inferior da Segdo Central
da Configuragdo “Nacele Pusher 17 para Angulos de 2,4 e 6°.
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Figura 75 - Variagéo do Coeficiente de Pressdo na Superficie Superior da Segdo Central

da Configuragio “Nacele Pusher 17 para Angulos de 2,4 e 6°.



DISTRIBUIGAO TEORIGA DO COEFIGIENTE DE PRESSAO NA SEGAO CENTRAL DA NACELE

0,60
—
-
A : :
P
o -0,40 /,/
(] Gap Ovetap /'
6 Pusher 1 0,04 024
Vi
X ;
] Pt
E 0,20 4 AL
Vi

w V44
o /
w [0 0,1 0,2 03 04 705 06 07 08 09
5 ow : ' A : : : :
w /
3 A Xic
b 4
5 -
O g2 A a

040 L — —

[\ T 40 T _I

Figura 76 - Variagio do Coeficiente de Presso na Superficie Inferior da Segio Central
da Configuragdo “Nacele Pusher 1” para Angulos de 2,4 e6°
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Figura 77 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Superficie Superior da “Nacele
Pusher 17 para Angulo de 2°.
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Pusher 17 para Angulo de 2%
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Figura 79 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Superficie Superior da “Nacele
Pusher 17 para Angulo de 4°.
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Figura 80 - Variagdo do Coeficiente de Pressio na Superficie Inferior da “Nacele
Pusher 1” para Angulo de 4°.
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Pusher 1” para Angulo de 6°.
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Figura 82 - Variagdo do Coeficiente de Pressdo na Superficie Inferior da “Nacele
Pusher 17 para Angulo de 6°.

4.3 Avaliaciio dos Resultados Experimentais e Tebricos

4.3.1 Aerofélio e Nacele — Balanga Aerodinimica (Dados Experimentais)

e Tedricos Cp. x o — Figuras 13 a 20 - Paginas 32 2 35

As Figuras 13, 14, 19 ¢ 20 mostram uma situagiio onde a partir de 10° de Angulo de
ataque ocorre um aumento na relagdo C;/Cp (Fig.20) na configuragdo “Pusher” quando
_ comparada & “Asa Limpa”. Esse fato pode ser explicado pelo efeito da Nacele de redugio da
separagio na superficie superior da asa; enquanto que para angulos menores que 10°, a
configuragio “Asa Limpa” apresenta menor Cp (Fig.19), por ndo apresentar o arrasto da
Nacele, ¢ maior Cp, (Fig.14) com consequiente maior relagio Ci/Cp (Fig.20); e também fica
evidente que a Nacele modificou a relagdo dC1/da experimental, fato que pode ser constatado
péla analise da distribuicdo de pressio ao redor da Nacele (Figuras 70, 71 ¢ 72), onde nota-se

que a mesma gera sustentagdo desde o seu bordo de ataque até cerca de 50% de sua corda,
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regido essa, que apresenta diferenga de pressdo consideravel entre as superficies superior e
inferior para as trés posigdes analisadas.

Na Fig.15 constata-se que dC;/du tedrico é maior que O experimental na configuragdo
«Asa Limpa” o que ¢ de sc esperar por ser o teorico potencial. No entanto, O comparativo
dC;/do. tedrico / experimental para a configuragao «pusher” nas trés posi¢des graficadas
(Figuras 16, 17 e 18) apresenta O efeito de maior dCi/da no experimental conforme
mencionado anteriormente € que O mesmo fato nfio ocorre com a condigfio teorica. Isso pode
ser explicado pelo fato de que os dados tedricos nfio consideram 0s efeitos viscos0os COMO de

separagio da camada limite.

4.3.2 Aerofélio — Secdes 3 ¢ 10 — Figuras de 21 a 34 — Paginas 36 a 42

As segdes 3 € 10 por néo pertencerem ao vao entre a Nacele e a asa ndo apresentam
tanto interferéncia. Os perfis das curvas das configuragdes sdo semelhantes tanto nas
experimentais quanto nas tedricas, sendo que nas experimentais a configuragio “Pusher”
apresenta maior area contida do que a “Asa Limpa”, enquanto que para as tedricas ocoIre 0
oposto (Ver Figuras 21,22,27,28,29¢ 34).

O comparativo tedrico / experimental para a configuragio “Asa Limpa”, como pode
ser observado pelas Figuras de 23 4 26 (Segdo 3) e 30 4 33 (Segdo 10), demonstra que a area
contida pelas teoricas € maior do que as experimentais para todos os angulos de incidéncia,
sendo mais acentuado no bordo de ataque. Pode-se assumir que tais diferencas se devem aos
efeitos viscosos nao considerados pela teoria potencial e pela incerteza na obtengdo dos dados
experimeniais € 4o sngulo de incidéncia da construgdo do modelo conforme pode se¥

observado no APENDICE 1V,

4.3.3 Aerofolio — Secdes 6,7 e 8 — Figuras de 352 38 - Paginas 43 e 44

As curvas representativas, tanto experimentais quanto tedricas, das segdes 6,7 ¢ 3
apresentam perfis € diferenga de Cp muito semelhantes, por esse motivo foi escolhido
apresentar apenas oS dados pertinentes a segao 7, a qual representa geometricamente a se¢ao
da asa mais coincidente com O plano central da Nacele.

Fazendo-se uma comparagao entre 0S dados experimentais e tedricos para ambos 08§

angulos de incidéncia, observam-se perfis das curvas semelhantes, ou seja uma mudanga de
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sinal do Cp de negativo para positivo a aproximadamente 55% da corda para incidéncia de 2°
(Figuras 35 e 37); € também diferengas de Cp bem proximas de zero a partir dos mesmos 55%

da corda para incidéncia de 6° (Figuras 36 e 38).

4.3.4 Aerofolio — Se¢dio 7 — Figuras de 39 a 58 — Paginas 45 a 54

A segio 7 se localiza embaixo da linha central da Nacele “Pusher” e pode ser
considerada aquela que representa melhor o efeito da Nacele na distribuicio de pressao da
asa. Nota-se, pelos dados experimentais representados pelas Figuras (39 a 42), que a
interferéncia pelo efeito da Nacele sobre a superficie superior da asa consiste em aumentar a
pressdo estatica local resultando em valores maiores de Cp, é notéria para todos os angulos
de incidéncia na configuragdo «pysher”, quando comparada com a configurago “Asa
Limpa”, resultando em menor sustentago na regido de interferéncia da Nacele na asa ao
longo da semi-envergadura, o que pode ser observado pelas Figuras (59, 60, 61). Verifica-se
que quanto menor o “GAP” e maior 0 «OQVERLAP” (“Pusher 17), a interferéncia pela
presenga da Nacele ¢ intensificada na asa € vice-versa.

A distribuigo teorica de Cp (Fig. 47) para todas as posigdes da configuragao “Pusher”
analisadas segue a mesma tendéncia de aumento da pressdo estatica com conseqiente
aumento do Cp dos dados experimentais (Fig. 39), quando comparados aos da “Asa Limpa”.
Nota: Infelizmente, como pode ser visto na Fig. 41, os valores experimentais do Cp na
superficie superior do aerofdlio para a Nacele “Pusher 2” ndo foram obtidos por fatha nas
tomadas de pressdio estatica nos pontos referentes do local citado.

O comparativo teorico experimental para a configuragio “Asa Limpa”, como pode ser
observado pelas Figuras de 43 3 46, demonstra que a area contida pelas teoricas ¢ maior do
que as experimentais para todos os angulo de incidéncia, sendo mais acentuado no bordo de
ataque.

Nota-se em todas as posi¢des da configuragdo «pusher” e em todos 0s angulos de
incidéncia que a area contida nas curvas experimentais € menor do que nas teoricas,
resultando assim, menor sustentago, sendo que o aumento maior de area se encontra nas
proximidades do bordo de ataque (Ver Figuras de 48 a 58). Pode-se assumir que tais

diferengas se devem aos efeitos viscosos nao considerados pela teoria potencial e pela
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incerteza na obtengo dos dados experimentais € do angulo de incidéncia da construgéo do
modelo conforme pode ser observado no APENDICE IV.

Verifica-se, também, que o aumento do Cp devido ao efeito da Nacele na asa é mais
acentuado para a posigdo 1 da Nacele (menor “GAP” e maior “OVERLAP”). Isso pode ser
explicado pelo fato de que as linhas de fluxo contornam mais 0 aerofolio nas posicdes mais
afastadas da Nacele (Posi¢Oes 2 € 3), resultando em menor interferéncia no aerofolio.

Observa-se que para angulo de incidéncia de 8° ocorre separagao do fluxo na

superficie superior do aerofolio nas proximidades do bordo de fuga.

4.3.5 Aerofélio — Coeficiente de Sustentacdo ao Longo da Asa - Figuras
de 59 4 61 — Paginas 55 e 56

Observam-se, basicamente, trés situagbes nessas Figuras: 1) O coeficiente de
sustentacdo teorico ¢ maior do que 0 experimental nas trés posigdes analisadas da Nacele a0
longo do aerofolio; 2) O C;. diminui consideravelmente a partir de 20 cm de semi-envergadura
atingindo um valor minimo a aproximadamente 33 cm, quando volta a aumentar até atingir
valores normais a partir de 44 cm; 3)' Quanto menor o «GAP” e maior 0 “OVERLAP” menot
¢ o coeficiente de sustentagio ao longo da asa,

Nota: Apresentou-se 0 grafico de Cy. para dngulo de 4° para “Pusher” 2 pelo fato de
néio termos dados de Cp para 6 o nessa posigio, devido d falha de tomada de pressdo para

esse dngulo.

P
]

4.3.6 Nacele — Figuras 62 2 82 - Paginas 57 a 67

®

Analisando-se as Figuras 62 63, verifica-se que distribuigio experimental de Cp na
superficie superior da Nacele apresenta valores negativos € com pequena diferenga entre as
segBes direita, central esquerda da mesma.

Quanto para a superficie inferior tanto para 08 dados experimentais (Figuras 64 e 65)
quanto para 0s teoricos (Figuras 68 e 69), as curvas das se¢Oes apresentam perfis similares
tendo valores de Cp negativos acima de 40% da corda e positivos em sua maioria abaixo de
40%.

Os perfis das curvas tedricas das segdes direita, esquerda e central sdo muito

semelhantes para a superficie superior da Nacele com valores de Cp negativos até 85% da



corda, tornando-se positivo no ultimo ponto analisado da superficie superior (Figuras 66 e
67).

As Figuras de 70 & 72 mostram que a diferenga no coeficiente de pressdo entre as
superficies superior ¢ inferior ¢ menor entre 60 4 100% da corda, regido onde existe uma
grande similaridade geométrica da Nacele “Pusher”; ja entre o bordo de ataque a até
aproximadamente 60% da corda ocorre diferengas consideraveis que se explica pela propria
geometria da superficie inferior nas proximidades do bordo de ataque que propicia valores de
pressio estatica maior que a do fluxo livre, tornado maior o Cp e adicionando sustentagdo ao
modelo.

A distribuigiio de pressdio tedrica e experimental ao longo da superficie superior da
Nacele “Pusher” 1 é negativa e apresenta pouca diferenga de pressao entre 0s angulos de 2,4 ¢
6° analisados, sendo que o Cp € positivo somente a aproximadamente 90% da corda na
condigdo tedrica (Figuras 73 ¢ 75), enquanto que para a superficie inferior da mesma, o Cp €
positivo a até aproximadamente 40% da corda e negativo para o restante da corda, tanto na
distribuico tedrica quanto na experimental (Figuras 74 e 76).

Nota-se uma diferenga consideravel do Cp entre o tedrico e o experimental em toda a
superficie superior da Nacele analisada, sendo que a mesma ¢ alternada, pois de 10 a até 40%
da corda o experimental apresenta menos negativo Cp, ja para o intervalo de 40 a 80% o
teorico é mais negativo e nas proximidades do bordo de fuga ocorre a maior diferenga, onde 0
tedrico chega a ser positivo (Figuras 77,79 e 81). Na superficie inferior, observa-se pequena
diferenca no Cp entre 35 a aproximadamente 70% da corda, regifio essa que apresenta
geometria mais arredondada ; ja para os intervalos restantes da corda, a diferenga € mais
considerével tendo na faixa de 15 & 40% o experimental mais negativo e de 70% em diante 0

tedrico (Figuras 78,80 e 82).
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5 CONCLUSOES

As curvas teoricas de distribuigio de Cp seguem tendéncia semelhante as
experimentais em todas as segoes € configuragdes analisadas, evidenciando assim, uma
correlagiio entre os dados teoricos ¢ experimentais.

As areas contidas nas distribuigdes de Cp ao longo da corda mostraram ser
menores nas experimentais do que nas teoricas em praticamente todas as configuragoes ¢
angulos analisados. Essa ocorréncia pode ser explicada pelo fato dos dados tedricos serem
potenciais e pela incerteza obtida na obtengdio dos dados experimentais bidimensionais,
principalmente pelo erro de angulo de ataque na construgdo do modelo (Ver APENDICE
V).

A distribuicio experimental de pressdo ao longo da Nacele foi negativa em
ﬁraticamente todas as superficies superior e inferior, caracterizando assim, baixa pressdao
estatica ao redor da mesma, tendo como excegao a superficie inferior nas proximidades do
bordo de ataque onde a distribuigdo € positiva, fazendo com que ocorra um adicional de
sustenta¢do a configuragio “Pusher”. E evidente que a Nacele modificou a relagio dCi/da
experimental, fato que pode ser constatado pela analise da distribui¢io de pressdo ao redor
da Nacele (Figuras 70, 71 e 72), onde ocorre uma diferenga de pressdo consideravel entre
as superficies superior e inferior nas proximidades do bordo de ataque da mesma,

Os resultados experimentais e tedricos mostraram que a presenca da Nacele
«pusher” causa um efeito de aumentar a pressdo estatica na superficie superior do
aerofolio, diminuindo, como conseqiiéncia a sustentagdo na regifio logo abaixo da Nacele,
sendo esse efeito tdo maior quanto menor o “GAP” e maior o “OVERLAP”, ou seja a

“Pusher” 1 apresenta maior efeito e a 3 o menor.
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O objetivo de obtermos um melhor rendimento aerodindmico experimental (L/D)
para a configuragdo «pysher” ndo foi alcangado para baixos angulos de incidéncia nos
testes realizados na condigdo nao motorizada, pois a configurag@o “Asa Limpa” obteve
maior relagio Ci/Cp do que a “pusher” e suas trés posi¢des analisadas. Contudo, verifica-
se pelos dados obtidos pela balanga (Fig.20) que ocorre uma maior relagdo Ci/Cp para
angulos acima de 10°, fato esse devido ao retardamento da ocorréncia de fendmenos de
natureza viscosa como o de separagio da camada limite causado pela influéncia da

Nacelle no aerofolio.
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APENDICE I

CURVAS E EQUACOES OBTIDAS DA CALIBRACAO DA BALANCA
AERODINAMICA



1) Curva de Calibragao da Forga de Sustentagfo da Balanga. Equagdo: y= -1,179.X

CALIBRAGAC DA FORGA DE SUSTENTAGAO

FORGA APLICADA [N]

£
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2) Curva de Calibragio da Forca de Arrasto da Balanca. Equagio: y=-0,429.X

CALIBRAGAO DA FORGA DE ARRASTO NO MODELO

FORGA APLICADA [N]
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APENDICE 11

DISTRIBUICAO DOS PONTOS DE TOMADA DE PRESSAQ ESTATICA
NAS SECOES DO AEROFOLIO E O POSICIONAMENTO DAS MESMAS

AO LONGO DA SEMI-ENVERGADURA DA ASA
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APENDICE I11

DISTRIBUICAO DOS PONTOS DE TOMADA DE PRESSAO ESTATICA
NAS SECOES DO NACELE E O POSICIONAMENTO DAS MESMAS AO

LLONGO DA DIRECAO DA SEMI-ENVERGADURA DA ASA
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Secdo — Nacelle

“GAP” “OVERLAP”
Pusher 1 0,04 0,34
Pusher 2 0,08 0,23
Pusher 3 0,12 0,11




APENDICE 1V

CALCULO DE INCERTEZAS

Nesse apéndice sdo demonstrados como sfo calculados os valores de incertezas presentes
na obtengéio da velocidade média, das forgas de sustentagfio e arrasto utilizadas na obtengéo dos
dados experimentais. CATALANO (1988) descreve que os erros nas medidas experimentais

seguem a seguinte expressao:

2 2 2
AP(X,Y,...,N):\/(g—;AX) +(§§AY] +....+[2—;AN] .

sendo que AX, AY, AN, representam os erros das propriedades X, Y, N onde P é fungio. O
desvio.padréo utilizado provem da distribuigdo normal de Gauss da estatistica utilizando o desvio
de 2 o que representa 95% de probabilidade de ocorréncia segundo COIMBRA (2002).

Aplicando a equag@io acima para caracteristica obtida nos ensaios, temos:
A.1 Incerteza na obtenciio da velocidade do ar

Sabe-se que a velocidade obtida na se¢do de testes de tinel de vento é em fungdo da

densidade do ar e da pressdo dindmica, ou seja, AV (par,qs) , logo:

2 2
ov ov
AV, = ~A4p. | *|—4q, | ; (A1)
op,, aq.,




sendo que A(., é 0 erro do Mandmetro Betz utilizado no ensaio (2c = 0,1 mmHg). J a a incerteza
na medigdo da densidade do ar é em fungdo da pressio e da temperatura ambiente, ou seja Apar

(P, T), logo:

Sendo que: %:L e 6'0—"’:_‘0?
OP RT o' RT

Temos os seguintes valores médios do ensaio:
P =91000 (N/m” ) ; pa=1,08 (kg/m?) ; Q=216 Pa ; T = 293 (°K ), sendo a constante universal
dos gases: R=287,24 (m?%s*K)
Os erros dos instrumentos de medigéo sdo:
AP = 66Pa (0,5mmHg) ; AT= 0,5°C ; Aq,,=1Pa (0,1lmmH,0)
Aplicando os valores na equagiio A.2 e apos na A.1, obtem-se:

Ap,, =+0,002kg [ m* ;o AV, =x0Im/s
A.2 Incerteza na obtenc¢io do coeficiente de sustentagao (Cy)

A.2.1 Tridimensional (Balanga)

O coeficiente de sustentagdo ¢ calculado pela seguinte expressio:

. L
C, =—— , portanto:
S

- 2 n 2 - 2
AC, = [[Lrar) «Lrar| + %Cp s (A2)
oL oP as




As precisdes da balanga aerodindmica, do paquimetro e da trena utilizados na experiéncia
sdo:
AL=0,1mV que representa o valor de 0,1179 (N) através da equagdo de calibragio da forga de
sustentacio do APENDICE I;
Ac=0,05mm (Paquimetro para obtengdo da corda do modelo);
Ab=1mm (Trena para medigfio da envergadura).

Logo, podemos calcular o erro do calculo da drea da asa:

2 2
AR = [a_SAC] i a_SA[,) :;AS:il?Z*"l()"zm2
dc ob

e a incerteza do coeficiente de sustentagio pela equagdo (A.2), resultando:

AC, =%0,049
A.2.2 Bidimensional (Se¢des do aerofélio)

O coeficiente de sustentagdo bidimensional ¢ dado pela integragdo numerica
do coeficiente de pressdo ao longo da corda, portanto:

PEM _PEco

9.

& :Icpa[fj onde, C,= ¢ sendo que Cp ¢é fungdo do angulo de

0 C
ataque, o qual a incerteza se da na medigdo do mesmo ¢ na construgdo do modelo ,

portanto:

i 2 ﬁ 2 fa 2
AC,, = J[O—CLAPEU) +[OCL AP) 2 (OCL Aa] (A3)
oP,,, oP oa




sendo, APp=0,0012; AP=0,1 mmH,0; Ax=1° (Regulagem no Tunel) + 0,5° (erro

cC cC - "
de construgdo)=1,5% L 00345, L =0094 ; utilizando a equagdo (A.3),
a
EM
obtemos:
AC, =+0,141

A.J3 Incerteza na obteng¢ao do coeficiente de arrasto (Cp)

O coeficiente de arrasto é calculado pela seguinte expressio:

Cn= i , portanto:
4.5
2 N 2 s 2
AC, = (GCDAD o Lo ap]| [ %o as (A.4)
oD oP as

As precisdes da balanga aerodindmica, do paquimetro e da trena utilizados na experiéncia
sdo:
AD=0,1mV que representa o valor de 0,0429 (N) através da equagdo de calibra¢do da forca de
arrasto do APENDICE I;
Ac=0,05mm (Paquimetro para obtengfo da corda do modelo);
Ab=0,5mm (Trena para medigdo da envergadura).

Logo, podemos calcular o erro do calculo da area da asa:
2 2
AS= (§Ac} + (§Ab] = AS =+1,2%107 m’
de ob

e a incerteza do coeficiente de arrasto pela equagfio (A.4), resultando:

AC), = +0,043




