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“We are embarked as pioneers upon a new science and
industry in which our problems are so new and unusual
that it behooves no one to dismiss any novel idea with the
statement that ‘it can’t be done!’”

William E. Boeing



RESUMO

A industria aeronautica atual enfrenta problematicas em areas técnicas, socioambientais e
econbmicas, as quais tornam o ambiente competitivo, inserindo as empresas fabricantes de
aeronaves e 0s operadores em um cenario ainda mais desafiador. Considerando o impacto da
aviagdo na conectividade e economia global, bem como, aspectos de seguranca e viabilidade
operacional, busca-se formas de melhorar o desempenho aerodindmico de asas finitas em
elevados angulos de ataque mediante estudo teorico e experimental do uso de geradores de
vortice para a formacdo de streaks longitudinais. Para tal, foram projetados e construidos
protétipos, com auxilio de dados do software XFOIL, com e sem os geradores de vortice,
utilizando-se posteriormente metodologia de ensaio em tunel de vento para a aquisicdo e
comparacado de dados e verificacdo dos efeitos dos geradores de vortice projetados, para o qual
fizeram-se necessarios o projeto e a construcdo de matriz de ensaio. Os resultados obtidos
experimentalmente evidenciaram o impacto dos geradores de vortice na camada limite e
consequentemente, no comportamento do aerofélio. Estes servem de incentivo para novos
estudos, baseados em metodologias distintas, suportados por analise numérica, simulagédo

computacional e ensaio em tinel de vento.

Palavras-chave: Aviacéo, Aerodindmica, Geradores de vortice, streaks, Desempenho, Camada

Limite.



ABSTRACT

The current aviation industry faces challenges in technical, socio-environmental and
economics fields, which turns the competitive field in which the aircraft manufactures and
operators are inserted even more challenging. Considering aviation’s impact on global
connectivity and economy, as well as safety aspects and operational viability, studies ways to
improve a finite wing s aerodynamic performance on high angle of attack condition through
theoretical and experimental study of the use of vortex generators to promote the formation of
streamwise streaks. To do that, prototypes were designed and built, with and without vortex
generators, with data acquired from XFOIL, using later wind tunnel testing methodologies for
data acquisition and comparation and effect verification of the designed vortex generators, for
which it was necessary to design and manufacture the test matrix. The results obtained
experimentally showed the impact of vortex generators on the boundary layer and resulted
airfoil’s behavior change and serve as an incentive for novel studies, based on distinct
methodologies, supported by numerical analysis, computational simulation, and wind tunnel

testing.

Keywords: Aviation, Aerodynamics, Vortex Generators, Streaks, Performance, Boundary

Layer.
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1 INTRODUCAO
1.1  Formulagdo do Problema

Segundo dados de 2016, a aviagdo tornou-se responsavel por aproximadamente 3,6%
do produto interno bruto (PI1B) mundial, ou 2,7 trilndes de délares (USD), gerando 65,5 milhdes

de empregos diretos e indiretos ao redor do mundo (ICAO, 2019).

Além disso, de acordo com indicadores da International Civil Aviation Organization —
ICAO (2019), no ano de 2019, no mundo, foram transportadas 4,5 bilhGes de pessoas e 57,6
milhdes de toneladas de carga pela aviacdo. Neste mesmo ano, a frota global de aeronaves
comerciais chegou préxima a 26 mil unidades e, para os préximos 20 anos, estima- se que serdo
adquiridas mais de 43 mil unidades de novas aeronaves para reposicdo e expansdo da frota
(BOEING, 2021).

Visando maximizar os locais de operacdo, uma caracteristica muito buscada em
aeronaves € o desempenho de pouso e decolagem, ou seja, comprimento de pista necessario
para pouso e rolagem de decolagem, pois permite operac@es em pistas mais curtas e melhor
controle em baixas velocidades. Esse ganho em desempenho é obtido pelo retardo do estol
(velocidades de estol mais baixas) nas asas finitas, resultado do aumento do coeficiente maximo
de sustentacdo, também proporcionado pelos geradores de vortice (SADRAEY, 2013).

Estol é o fendmeno aerodindmico em que a asa € incapaz de gerar sustentacdo e
geralmente esta associado a elevados angulos de ataque e baixas velocidades (SADRAEY,
2013).

Conforme aponta EASA (2018), a decolagem e o pouso sdo apontados como as fases
mais criticas do voo de uma aeronave de asa fixa. Caracteriza-se como decolagem a fase de
inicio de rolagem até uma altura de 35 pés acima da elevacao da pista e como pouso 0 momento
de inicio do arredondamento (reducéo da razéo de descida ap0s cruzar a cabeceira) até a saida
completa da aeronave da pista, parada total ou aplica¢do da poténcia de decolagem (operagéo
de toque e arremetida). Sao nestes momentos de decolagem e pouso que a aeronave pode ser

submetida a elevados angulos de ataque e baixas velocidades. (NTSB, 2014).

Segundo Roskam (1997), as asas finitas acima mencionadas sdo as estruturas
tridimensionais responsaveis por gerarem forca de sustentacdo, por meio de principios fisicos
da aerodinamica. Em termos praticos, uma asa finita € um arranjo de aerofolios, influenciada

pela geometria e caracteristicas destes. Uma asa finita é caracterizada pelo escoamento no



sentido da envergadura e encontro do escoamento do intradorso com o escoamento do
extradorso nas pontas. Assim, pode-se dizer que o comportamento de uma asa finita se difere
de um aerofolio, também chamado de asa infinita (ANDERSON, 2001).

Nestas asas sdo empregados os geradores de vortices (GV), fundamentalmente para
energizar a camada limite, principalmente em elevados angulos de ataque, podendo apresentar
construgdo em diferentes geometrias e dimensdes visando atender diferentes finalidades,
abrangendo desde ganhos em desempenho a melhores caracteristicas de envelope de voo
(KERMODE, 2006).

Diante dos beneficios dos geradores de vortices, esses podem ser aplicados em
aeronaves de todas as categorias, abrangendo a aviagdo comercial, privada e militar, resultando
em beneficios operacionais e ambientais. (KERMODE, 2006; GUDMUNDSSON, 2014).

Visto que, dentre os meios de transporte, a aviacdo se mostrou um importante elemento
na conectividade e economia global, verifica-se a necessidade de melhorias em seus variados

setores, a fim de se obter melhorias no desempenho nas fases mais criticas do voo.

Mediante o exposto, visto as possibilidades de estudo para o desenvolvimento de

diferentes e inovadoras configurac6es e/ou aplicacdes de geradores de vortices, questiona-se:

Como aumentar o desempenho de uma asa finita em elevados angulos de ataque

usando-se geradores de vortice?
1.2 Justificativa

Estatisticamente, a maior parte dos incidentes e acidentes aeronauticos estdo associados
as fases de decolagem e pouso. No periodo de 2012 a 2021, mais da metade dos acidentes fatais
da aviagcdo comercial ocorreram durante as fases de aproximacdo final e pouso (BOEING,
2022).

O principal fator que corrobora com os dados estatisticos é o baixo tempo de reacdo
disponivel para os pilotos responderem as situacGes adversas que estas fases apresentam, bem
como, proximidade com obstaculos em solo, objetos estranhos, animais (principalmente aves)
e concentracdo de trafego de outras aeronaves (aviacdo geral, aviagdo comercial, drones,
helicdpteros, aeromodelos, etc.) (BUSINESS INSIDER, 2020; NTSB 2014).

A ocorréncia do estol aerodindmico nestas fases de voo apresenta um grande risco

operacional que pode desencadear incidentes ou acidentes com fatalidades, assim, os geradores



de vértice podem ser utilizados para reduzir a possibilidade da ocorréncia deste fenémeno
durante as fases criticas, além de melhorar a controlabilidade e eficacia dos comandos em altos

angulos de ataque.
1.3 Objetivos
1.3.1 Geral

Aumentar o desempenho de asa finita em elevados angulos de ataque mediante estudo
tedrico e experimental, com base em metodologia de projeto fundamentada no crescimento

transiente de vortices e formacao de streaks, induzidos por geradores de vértice.
1.3.2 Especificos

= Realizar revisdo bibliogréfica a respeito de fundamentos da aerodindmica, geradores
de vortice, projeto e construcao de prototipo e ensaios em tinel de vento;

= Obter em software caracteristicas aerodindmicas do aerofdlio e parametros da
camada limite;

= Projetar os elementos geradores de vortice, tendo por base a fundamentacgéo tedrica;

= Construir os protétipos das asas finitas com e sem os geradores de vortice
projetados;

= Realizar estudos dos protétipos em tunel de vento;

= Avaliar os resultados.

1.4 Estrutura do Trabalho

O trabalho esta estruturado em cinco capitulos, subdivididos da forma como se segue.
O primeiro apresenta a formulacdo do problema frente aos desafios ambientais e econémicos
da atualidade, sendo neste também apresentados a justificativa e os objetivos deste trabalho. O
segundo capitulo aborda a fundamentacdo tedrica sobre aerodindmica, geradores de vortice,
projeto e construcdo de prototipos e ensaios em tanel de vento. O terceiro capitulo trata da
metodologia para obtencdo de parametros iniciais do aerofdlio, projeto, construcdo e testes
experimentais do prot6tipo em tinel de vento. O quarto capitulo aborda os resultados obtidos
no experimento. Por fim, o quinto capitulo aborda a conclusdo acerca do desenvolvimento do

projeto, bem como a anélise dos resultados obtidos experimentalmente
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Neste capitulo é apresentado o embasamento tedrico da aerodindmica e componentes
relevantes para o estudo dos geradores de vortice e seus impactos na eficiéncia e desempenho

de voo.
2.1 Fundamentos de Aerodinamica

Com base em Anderson (2001), define-se por nimero de Reynolds (Re) a razdo entre as
forcas de inércia e as forcas viscosas no fluxo. Assim, este nimero representa o grau de
influéncia dos efeitos viscosos na situacdo estudada e permite determinar o regime de
escoamento do fluido. Entende-se que quanto maior o nimero de Reynolds, menor o efeito de
viscosidade atuante no corpo (ANDERSON, 2001).

Na aerodindmica, Re tem um importante papel no estudo do desenvolvimento da camada
limite e determinacdo de coeficientes relacionados com este parametro. Além disso, este
namero também é frequentemente utilizado como pardmetro de similaridade nos estudos de
aerodindmica. O numero de Reynolds é obtido pela Equacdo 1 (ANDERSON, 2001).

Poo Vo€
Hoo

Re =

1)

Re:  Numero de Reynolds

p-:  Massa especifica do fluido no escoamento livre
V..  Velocidade do escoamento livre

C: Comprimento da corda

Mw:  Viscosidade do escoamento livre

Para maior compreensdo dos fendmenos aerodindmicos, pode-se classificar o

escoamento em diferentes tipos, conforme resumido no diagrama da Figura 1.
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Figura 1: Diagrama resumo dos tipos de escoamentos aerodinamicos
Fonte: Adaptado de Anderson (2001)

Dessa forma,

com base em Anderson (2001), o escoamento pode ser classificado como

Viscoso ou ndo viscoso (inviscido). A viscosidade estd diretamente relacionada com os

fendmenos do movimento das moléculas, mais especificamente a friccdo pela transferéncia de

velocidade e cisalhamento entre as camadas de escoamento do fluido. Assim, um fluido dito

VisSCOoso apresenta seu comportamento e propriedades fisicas relacionadas ao movimento. Por

outro lado, um fluido néo viscoso ndo apresenta condutividade térmica, atrito ou difuséo, sendo,

assim, existente ap

enas no ambito tedrico. Apesar disso, na maioria dos estudos de

aerodinamica, considera-se o fluido ndo viscoso devido a influéncia desprezivel dos fen6menos

de transporte, reali
(ANDERSON, 2001

zando a abordagem viscosa em situacdes e condicBGes especificas
: WHITE, 2018).

A Figura 2 ilustra o tratamento do fluxo como viscoso e ndo viscoso N0 mesmo corpo.

Escoamento fora da camada
limite & nfo viscoso Fina camada limite de
escoamento viscoso adjacente

; A, Corpo solido )

Figura 2: Divisdo do fluxo em regido viscosa e ndo viscosa
Fonte: Adaptado de Anderson (2001)



Conforme a Figura 2, observa-se a necessidade do tratamento do fluido nas duas
condicBes. Para casos em que se é estudado o arrasto, o efeito de friccdo e cisalhamento ndo
podem ser desprezados. Por outro lado, a abordagem do fluido como nédo viscoso permite a
correta de visualizacdo e calculo da distribuicdo de pressdo e sustentagdo no corpo, além de

permitir boa representatividade do fluxo na vizinhanga do corpo (ANDERSON, 2001).

Em algumas condi¢es, ha predominancia de efeitos viscosos, notavel na separacéo da
camada limite. Nas condicdes em que o fluxo esta deslocado da superficie, a abordagem dos
efeitos viscosos é necessaria para o estudo aerodinamico (ANDERSON, 2001). Um exemplo
desta situacdo é mostrado na Figura 3, onde a esteira gerada pelo descolamento da camada
limite demanda abordagem viscosa do fluido.

Separagao do fluxo

B .

D Wake |

Figura 3: Condicdo em que ha predominancia dos efeitos viscosos e formagao de esteira de
turbuléncia
Fonte: Anderson (2001)

Além disso, 0 escoamento também pode ser classificado quanto a sua
compressibilidade. O fluido ou escoamento é dito compressivel quando sua densidade (p) é
variavel entre pontos, ou seja, as moléculas do fluido podem ser comprimidas, aumentando o
namero de moléculas pelo volume. O escoamento incompressivel, por sua vez, ndo permite que
as moléculas sejam comprimidas, portanto sua densidade ndo varia entre 0s pontos sujeitos a

compressdo e 0 escoamento livre (ANDERSON, 2015).

Com certo critério, todos os fluidos na natureza sdo ditos compressiveis, porém, para
muitas situacOes aerodinamicas é possivel classifica-lo como incompressiveis sem que haja
perda da qualidade nos resultados. Para valores abaixo de Mach 0.30, o escoamento é
habitualmente tratado como incompressivel. Os estudos com fluidos compressiveis tornam-se
mais relevantes para modelagem de sistemas préximos ou acima de Mach 1, ou seja, transénicos
ou supersonicos (ANDERSON, 2001). O namero de Mach (M) é um valor adimensional que

indica a relacdo da velocidade com a velocidade do som a determinadas condiges.



2.1.1 Forcas e Momentos Aerodinamicos

Segundo Anderson (2001), as forgas e momentos aerodindmicos, presentes nos corpos
solidos em deslocamento no fluido, podem ser classificadas como originadas da distribuicdo de
pressdo e de tensdes cisalhantes sobre a superficie do corpo. Ambas, a pressdo (p) e a tenséo
cisalhante () sdo grandezas dimensionais que atuam por unidade de &rea, definidas em Newton
por metro quadrado (N.m) no Sistema Internacional de Unidades (SI). Na superficie, a pressao
atua no sentido Normal (perpendicular), enquanto a tensdo de cisalhamento age
tangencialmente (paralela), consequéncia da friccdo entre esta Ultima e o ar (ANDERSON,
2001).

Na Figura 4 ha uma representacdo da pressao e da tensdo cisalhante atuando no corpo.

Figura 4: Pressdo (p) e tenséo cisalhante (1) superficiais atuando em um perfil
aerodindmico
Fonte: Anderson (2001)

A integragdo matematica dos componentes de pressdo e cisalhamento distribuidos em
toda a area gera a resultante R e 0 momento de arfagem M (movimento longitudinal) atuantes
no corpo, conforme mostrado na Figura 5 (ANDERSON, 2001).

Figura 5: Resultante aerodindmica e momento atuante no corpo
Fonte: Anderson (2001)



A resultante R, conforme Figura 5, por sua vez, pode ser decomposta em dois conjuntos
de variaveis com duas componentes cada, o primeiro, sustentacdo (L) e arrasto (D), e o segundo,
forca normal (N) e forca axial (A). O ultimo conjunto é definido em referéncia a corda do perfil
(c) (distancia entre o bordo de ataque e o bordo de fuga). Estas forcas séo intrinsecas ao voo
das aeronaves, tendo a sustentacdo como o principal elemento. Os componentes e o angulo de
ataque (a) sdo formados com base no fluxo de velocidade livre, ou vento relativo (Voo)

(ANDERSON, 2001).

A Figura 6 ilustra a decomposicao da resultante aerodinamica.

o
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Figura 6: Representacdo esquematica da decomposigao da resultante aerodindmica e

vento relativo sobre um aerofélio
Fonte: Anderson (2001)

o

Segundo Anderson (2001) e Roskam (1997), com base na pressdo dinamica (q),
indicada pela Equacdo 2, e dimensdo de referéncia, € possivel obter valores adimensionais
(coeficientes aerodindmicos). Estes, por sua vez, sdo utilizados na determinacdo de

caracteristicas das asas finitas, como sustentacdo maxima e arrasto induzido.
1

Qoo Pressdo dinamica
Poo Massa especifica do escoamento livre

Vo Velocidade relativa do escoamento livre



Os coeficientes aerodindmicos, para corpos tridimensionais, séo indicados por letra
mailscula, enquanto, para corpos bidimensionais, sdo indicados com letra minUscula

(ANDERSON, 2001).

Segundo NASA (s.a.), a forca de sustentacdo (L), obtida em Newtons, pode ser

calculada pela Equagéo 3:
L = CL' q.A (3)

L Forca de sustentagéo

CL Coeficiente de sustentacdo
q Pressdo dinamica

A Area projetada da asa

Enquanto o arrasto (D), de acordo com NASA (s.a.), também obtido em Newtons, pode

ser obtido pela Equagéo 4:

D=Cp.q.A 4)

D Forca de arrasto
Co Coeficiente de arrasto
A Area da asa

q Pressdo dinamica

As forcas resultantes sdo posicionadas de forma que tenham os mesmos efeitos nas
cargas distribuidas e o somatorio de momento seja nulo. Este ponto denomina-se Centro de
Pressdo e € indicado por Xcp, mensurado a partir do bordo de ataque (ponto mais a frente do
aerofolio). Para fins préaticos, usa-se o valor de ¥4 de corda, ou % , como referéncia para o centro
de pressdo. Outra medida utilizada é o Centro Aerodinamico, Xac, ponto no qual o coeficiente
de momento é constante e independente de C; (ANDERSON, 2001; ROSKAM, 1997). A Figura

7 apresenta o centro de pressao e as forcas atuantes.
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AO

Forca resultante no porto Forca resultante no centro
localzado no quarto de corda de presséo

Figura 7: Resultantes sob quarto de corda e o0 centro de pressao
Fonte: Adaptado de Anderson (2001)

Um outro aspecto importante do voo estd associado ao fenbmeno de estol. Como
definido por Sadraey (2013) “O angulo de estol (as) € o angulo em que o aerofélio entra em
estol, isto €, o coeficiente de sustentacdo ndo ird mais aumentar com o aumento do angulo de
ataque”. H& uma forte relacdo entre o angulo de estol e a seguranca do voo, pois 0
desbalanceamento de forcas, se ndo controlado, pode levar a queda da aeronave. Os efeitos do
estol sdo mais severos diante da proximidade com o solo em consequéncia da baixa altitude

para recuperacao e tempo de reacdo (SADRAEY, 2013).

Uma das caracteristicas do estol é a separacdo completa do escoamento (Figura 3), a
perda de sustentacao e a perda da eficacia dos controles da aeronave. Em suma, a asa € incapaz
de gerar forca de sustentacdo (ANDERSON, 2001).

2.1.2 O escoamento Laminar e Turbulento

O escoamento laminar e turbulento estdo diretamente associados ao numero de

Reynolds, como dito anteriormente, sendo representado na Equacdo 1 (WHITE, 2015).

O fluxo laminar em fluidos viscosos € definido pelas linhas de escoamento regulares e
suaves. Além disso, possui menor energia associada, apresentando baixas velocidades proximo
a superficie. Por outro lado, o fluxo turbulento possui movimentacdo irregular, aleatoria e

imprevisivel, como visto na Figura 8. Em sintese, os principais elementos responsaveis pelo
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tipo de escoamento sdo o nimero de Mach, o nimero de Reynolds e a rugosidade (acabamento)
da superficie (ANDERSON, 2001).

{a) Escoamento lammnar () Escoamento turbulento

Figura 8: Linhas de escoamento do fluxo (a) laminar (b) turbulento
Fonte: Adaptado de Anderson (2001)

Devido ao seu comportamento irregular e sinuoso, como visto na Figura 8, o fluxo
turbulento “cruza” diversas regides de escoamento, incluindo as regides externas ndo retardadas
ou influenciadas pelo atrito viscoso. Como resultado, fluido de alta energia das regifes do
escoamento livre é trazido para perto da superficie, aumentando o gradiente de velocidade local
(ANDERSON, 2001).

A Figura 9 mostra uma representacdo esquematica dos perfis de velocidade dos

escoamentos laminar e turbulento proximos a superficie.

Figura 9: Perfis de velocidade préximos a superficie, em que Ve n
representam, respectivamente, a velocidade e a altura em relagéo a
superficie

Fonte: Adaptado de Anderson (2001)
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Pela Figura 9, nota-se que as velocidades de escoamento proximas a superficie sdo

maiores para 0s escoamentos turbulentos.

Resultado da maior velocidade proxima a superficie, os efeitos viscosos de fricgéo, as
tensdes cisalhantes e os efeitos de aquecimento aerodindmico sé@o maiores para 0 escoamento
turbulento. Por outro lado, o escoamento turbulento € responsavel pelo atraso do descolamento
da camada limite devido a sua energizagdo (ANDERSON, 2001).

Segundo Anderson (2001), na camada limite de perfis aerodinamicos, a transicdo do
escoamento laminar para turbulento é muitas vezes inevitavel, demandando solucdes para o
controle de sua transicao, de acordo com os objetivos pretendidos. A transi¢do ocorre ao longo
de uma regido, mas, para fins de estudo, € usado o ponto de transi¢do xcr como referéncia. Este
ponto de transicdo é influenciado pela rugosidade, nivel de turbuléncia do escoamento livre,
gradiente de pressao adverso e aquecimento do fluido proximo a superficie (ANDERSON,
2001).

2.1.3 Camada Limite

Entende-se por camada limite a estreita regido de escoamento adjacente a superficie do
corpo, retardada pelos efeitos viscosos (friccdo) entre esta e o fluido. Em consequéncia do efeito
de fricgdo, a velocidade de escoamento do fluido na superficie é zero e ha cisalhamento entre
as camadas posteriores, resultado do gradiente de velocidade. A camada limite, apesar de
possuir baixa espessura em relacdo ao corpo, possui grande impacto no arrasto e transferéncia
de calor (ANDERSON, 2001).

De acordo com Anderson (2001), para fluidos ndo viscosos, ndo ha atrito com a
superficie, portanto a velocidade de escoamento em contato com o fluido € maior que zero. A
Figura 10 apresenta as propriedades de velocidade e temperatura em um perfil submetido a um
fluido viscoso. Como pode ser visto, o perfil de velocidade e temperatura do escoamento € zero
proximo a superficie devido as forgas viscosas, em um fendmeno chamado de condicdo de ndo
escorregamento. Assim, com o desenvolvimento da camada limite, ap0s uma espessura d, esta
termina e o perfil de velocidade se iguala ao escoamento externo. Destaca-se, tambéem, de modo
analogo ao item 2.1.2, que a camada limite pode ser classificada em laminar ou turbulenta
(ANDERSON, 2001).



13

Limite externo da camada limite térmica

/ _ — —¢ Limite externo da camada
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Petfil de velocidade  Perfil de temperatura

Figura 10: Propriedades da camada limite
Fonte: Adaptado de Anderson (2001)

Além da espessura da camada limite, também ha o deslocamento das linhas de corrente,
ou seja, deslocamento da camada limite, que marca a geometria efetiva do corpo (6*).
(ANDERSON, 2001).

Segundo Schlichting; Gersten (2017) e Reneaux (2004), o descolamento da camada
limite é responsavel pelo aumento significativo do arrasto, impactando no consumo de
combustivel e perda de desempenho. Este descolamento é promovido pelo gradiente de pressédo

adverso (recirculacdo), ilustrado na Figura 11, gerando uma regido com escoamento turbulento.

e oo Desenvolvimento turbulento
SRS, ] da camada limite

Regido de recirculagdo Regiio de religacio

o turbulenta
Camada limite laminar .-, .
S Separagdo laminar

Figura 11: Representacdo do escoamento adverso e a influéncia no descolamento da camada limite
Fonte: Adaptado de Chen et al (2021)

2.2 Geradores de vortice

De acordo com Roskam (1997), geradores de vortice (GV) sdo elementos posicionados

em pontos estratégicos das asas, fuselagem e cauda de aeronaves, ndo limitando-se apenas a
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estas, podendo ser utilizados também em turbinas eélicas, automdveis, entre outros, cujo
proposito é promover melhorias no escoamento pela geragdo de vortices. Suas dimensdes
variam de acordo com a aplicacdo, destacando os aerofolios, onde seu tamanho € proximo a
espessura da camada limite (ROSKAM, 1997).

Ademais, segundo Godard e Stanislas (2006), os GV podem ser desenvolvidos em
diversas geometrias e combinacdes, tais como cilindros, trapézios e triangulos, a depender dos
objetivos pretendidos e das condi¢cdes de operacdo. Entre estas variacdes, elementos de

rugosidade com formato cilindrico também podem ser utilizados para a geracdo de streaks

longitudinais, conforme aponta Pujals et al (2010), visto na Figura 12.

Figura 12: Representacéo dos vortices gerados por Cilindros
Fonte: Adaptado de Pujals et al (2010)

Segundo Roskam (1997), o funcionamento dos geradores de vortice tipo aleta parte das
relacBes aerodinamicas apresentadas no inicio deste capitulo. Quando submetidos ao vento
relativo, os geradores de vortice produzem sustentacdo, responsavel pela geracéo de vortices de
ponta quando as regides de diferentes pressdes se encontram. A Figura 13 apresenta um
exemplo do principio de funcionamento de um gerador de vortice.
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Vortice de ponta do G.V.
A

' sustentacio do G.V.

escoamento local na camada limite

Figura 13: Exemplo do funcionamento de um gerador de vortice
Fonte: Adaptado de Roskam (1997)

Os vortices gerados por elementos de rugosidade, por sua vez, partem da interacdo dos
escoamentos perturbados pelos elementos préximos, criando movimentos contrarios,
amplificados pelo efeito de lift-up, resultando nos streaks longitudinais (PUJALS et al, 2010).

A Figura 14 ilustra os elementos de rugosidade e a formacéo dos vortices e dos streaks.

Streak de baixa velocidade

Vortices

Streak de alta velocidade

Bordo de ataque

Figura 14: Geradores de vortice e formacéo dos streaks
Fonte: Fransson (2004)

Os streaks sdo formados pelo transporte de fluido com alta energia para a parede e
remocao do fluido com baixa energia para a regido de escoamento livre, efeito denominado lift-
up que fora mencionado previamente (FRANSSON et al, 2004; PUJALS et al, 2010).



16

Os vortices longitudinais induzidos ao longo da corda (c) sdo responsaveis por misturar
0 escoamento de alta energia da zona de escoamento livre com o fluxo de baixa energia dentro

da camada limite, controlando e atrasando o deslocamento desta (ROSKAM, 1997).

Esse escoamento de alta energia trazido para dentro da camada limite é responsavel por
aumentar a energia (momento) proximo a superficie, primordial para vencer o gradiente de
pressdo adverso formado, o que é indispensavel para a geracdo de sustentacdo em elevados
angulos de ataque e na reducdo de arrasto. Conforme mencionado, o gradiente de pressdo
adverso é responsavel pelo descolamento da camada limite e transi¢éo para o regime turbulento,
ambos associados com aumento de arrasto e reducdo de sustentagdo que, consequentemente,
levam a perdas de desempenho (ROSKAM, 1997; ANDERSON, 2001).

Uma das consequéncias diretas deste fenébmeno é o retardo do estol, garantindo

sustentacdo e controle da aeronave em elevados angulos de ataqgue (ANDERSON, 2001).

Conforme a Figura 15, nota-se o principio de energizacdo da camada limite

proporcionado pelo gerador de vortice em um perfil aerodindmico (a) e um comparativo com

um perfil sem gerador de vértice (b)

Figura 15: Representacdo da energizagdo da camada limite e comparativo com perfil, respectivamente, (a) com
gerador de vortice (b) e sem gerador de vértice
Fonte: Boldmethod (2015)

2.3 Projeto e Construcdo da Matriz de Ensaio

O prototipo de um modelo, também chamado de Matriz de ensaio é construido a partir
dos propositos do ensaio realizado em tunel de vento, ou seja, quais parametros e dados
pretendem ser obtidos e estudados. Na etapa inicial de concep¢cdo do modelo também é
verificada a viabilidade financeira da construcdo e experimento, bem como, a viabilidade diante
do cronograma do projeto. Assim, procura-se sempre reduzir o tempo de projeto e fabricagdo
do modelo (BARLOW, 1999).
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A escolha do material é feita a partir dos pardmetros de teste ao qual o modelo sera
submetido, principalmente velocidade e temperatura, em que o principal fator de deciséo é a
rigidez da estrutura diante das condi¢des aplicadas e alteracdes dimensionais, pois quaisquer
deformacdes prejudicam a qualidade dos dados obtidos. Assim, conforme aponta Barlow
(1999), de modo geral, laminados de madeira ndo reforcados por metais sdo adequados para
testes em velocidades até aproximadamente 160 km/h. Entre 160 km/h e 500 km/h, modelos
em madeira ou resina reforcados por metais apresentam comportamento satisfatorio e, acima
disso, modelos em metais sdo indicados. Os valores de velocidade sdo uma referéncia geral

apenas, pois a escala e dimensdes do modelo podem restringir a escolha do material utilizado.

Além disso, segundo Barlow (1999), a qualidade de projeto, construgdo, acabamento e
montagem do modelo sdo de suma importancia para a validade e repetibilidade dos testes e
devem ser coerentes om as propostas do estudo. Além das questbes dimensionais, para alguns
tipos de ensaios, como flutter, a massa é um critério importante, assim, também impactando na

escolha do material.

Outros pontos relevantes na matriz de ensaio sdo as tolerancias dimensionais,
proporcionais ao modelo e ao local dos ensaios, e o detalhamento de componentes e superficies.
Como exemplo, Barlow (1999) cita que uma matriz com envergadura entre 1,83m e 2,44m
demanda precisdo de 0,127mm polegadas para as asas e 0,254mm para a fuselagem. A
rugosidade da superficie precisa ser condizente com as condi¢des do ensaio e as dimensdes do

modelo.

Para ensaios de distribuicdo de pressdo, as tomadas de pressdo precisam ser
posicionadas em posi¢cdes especificas ao longo da corda, tanto no extradorso quanto no
intradorso da asa. Estas posicdes, de acordo com Barlow (1999), devem ser no minimo 0,125;
2,5; 5,0; 10,0; 15,0; 20,0; 30,0; 40,0; 50,0; 60.0; 70,0, 80,0; 95,0 e 100% da corda e ao longo
da envergadura. As tubulacBes e instrumentacdes, bem como os orificios das tomadas de

pressdo estatica, devem ser posicionados de forma a ndo atrapalhar o escoamento.
2.4  Ensaio em Tunel de Vento

O ensaio em tanel de vento visa obter informagdes para quantificar o comportamento

aerodinamico de uma aeronave, veiculo ou objeto (HAND, 2001).

O tanel de vento é um equipamento com escoamento e parametros controlados utilizado

para aquisicdo de dados de sustentacdo, arrasto e momento de perfis aerodindmicos, asas ou
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modelos completos, além de permitir analisar escoamento e comportamento dos modelos de
prova. Os dados de forca de sustentacdo e arrasto e 0 momento de arfagem podem ser aferidos
por meio de balanca de trés componentes, tomadas de pressdo, barémetros e termdmetros.
Utiliza-se também condicionador de sinais para amplificacdo dos sinais dos extensémetros da
balanca (BARLOW, 1999; ITA, 2021). A Figura 16 apresenta o desenho esquematico de um

tanel de vento generico.

| Coifa anti-vibragoes

Sisiena de aconamento . u -
(Motor / Vertilador Centrifugo) Difusor Coniragao Secao de iesies

Figura 16: Desenho esquemético do Tunel de vento
Fonte: Ledo et al (2014)

O equipamento descrito acima, Fig. 16, € um tunel tipo sopro aberto, caracterizado pelo
posicionamento do ventilador antes da se¢éo de testes, com circuito aberto, cujo funcionamento
sera descrito a seguir. Inicialmente, o ar atmosférico é succionado pelo ventilador e é
comprimido, aumentando a pressdo total, também chamada de pressdo de estagnacdo. Apds
passar pelo ventilador, o ar é retificado pelas colmeias, ou seja, as linhas de fluxo sdo alinhadas
e as turbuléncias removidas, entrando posteriormente no difusor curto, onde estdo presentes
telas com malhas distintas. A velocidade do escoamento € reduzida, ha aumento da pressao
estatica para um nivel proximo da pressdo de estagnagdo na saida do difusor e o incremento de

pressdo inicial é depletado pelas colmeias e malhas (ITA, 2021).

O escoamento segue para a camara de tranquilizacéo, localizada apds o difusor, que
possui secdo transversal constante, e passa por uma contracao antes de entrar na se¢ao de testes,
onde também estdo posicionadas as tomadas de pressdo estatica e total. Ao passar por esta
contracdo, o escoamento é acelerado e perde pressdo estatica, agora convertida em velocidade,

e entra na secdo de testes, onde séo realizados os experimentos. Em seguida, 0 escoamento
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segue para a saida da se¢do de testes, onde a pressdo estatica se iguala a atmosférica (ITA, 2021;
Blessmann, 1982).

Anteriormente a execucdo dos ensaios, € necessario realizar a calibracdo dos
equipamentos de medicdo, determinados a partir das varidveis relevantes para o estudo, dos
limites de calibracdo, do nimero e da distribuicdo dos pontos de calibracdo, da sequéncia de
carregamento (devido a histerese nos sensores) e da quantidade de medidas de cada
carregamento (ITA, 2021).

Uma forma de aquisicdo de dados é dada por balanca de trés componentes, conforme
exemplo da Figura 17, a qual é constituida pela placa de base, fixada a parede do tanel, e pela
placa de forca, conectada a haste de fixacdo dos modelos, ligadas entre si por meio de trés
molas, denominadas mola de sustentacdo anterior, mola de sustentacdo posterior e mola de
arrasto, A, F e D, respectivamente. A medicdo das forcas e momentos € realizada por um
sistema que utiliza uma “ponte de Wheatstone completa”, o qual, de forma simplificada, utiliza
quatro extensometros. A tensdo elétrica (em Volts) produzida pelas molas possui baixa
amplitude, portanto, € necessaria a amplificacdo dos sinais, realizada por meio de um

condicionador de sinais (Figura 18).

Figura 17: Balanga de trés componentes Plint & Partners Ltd..
Fonte: Pesquisa direta (2022)
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Figura 18: Condicionador de sinais e sistema de aquisicdo
Fonte: Pesquisa direta (2022)

O experimento em tunel de vento demanda, também, controle e observacdo de
parametros do escoamento. Assim, sdo instaladas uma tomada de presséo total e uma tomada

de pressdo estética, posicionadas no inicio da sec¢do de testes, na parte superior (ITA, 2021).

Para determinar parametros como densidade e viscosidade do ar é necessario a medi¢éo
da temperatura e da pressdo ambiente. Os dados obtidos em cada experimento podem ser
registrados manualmente ou por intermédio de um sistema de aquisicao de dados, processado
por cddigo computacional.

2.5 Programa XFOIL

Com base no manual do usuario do XFOIL (2001), este é um software para projeto e
analise de aerofdlios em regime subs6nico que permite configuracdo de funcbes para diferentes
analises. Por meio de interacdo por menus, é possivel selecionar diferentes fungdes, de acordo
com os objetivos pretendidos. Entre as funcdes disponiveis, destacam-se analises viscosas ou
ndo viscosas, desenho de aerofélios, calculo da polar de arrasto em funcdo de Mach e nimero
de Reynolds e, também, distribuicdo de pressdo. Polar de arrasto é uma representacéo grafica
dos coeficientes de sustentacdo (Cl) em funcdo do Coeficiente de arrasto (Cd). O fluxograma

de resolucédo do software e os comandos utilizados nos menus séo dispostos na Figura 19.
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Figura 19: Fluxograma de dados e comandos do XFOIL

Fonte: XFOIL (s.a.)
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Dentre as analises viscosas, segundo o manual do XFOIL (2001), pode-se determinar

parametros da camada limite, tais como espessura e fator de forma e, também, coeficientes

caracteristicos.

De acordo com Drela (1989), o programa utiliza uma mesclagem do método dos painéis

com o codigo ISES desenvolvido por Drela e Giles A formulacdo viscosa utilizada para

determinar a camada limite é dada por duas integrais superpostas ao escoamento potencial. De

acordo com o mesmo autor, o erro é da margem de 5% se comparado a dados experimentais.

O método dos painéis subdivide a superficie do aerofélio em pequenos segmentos,

discretizando-a e parametrizando as condigdes de contorno. Os painéis sdo ilustrados na Figura

20. A distribuicdo total de pressdo e aquisicdo dos coeficientes no perfil sdo obtidas pela
integracdo de cada painel (DRELA, 1989).
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Figura 20: Painéis utilizados pelo solver
Fonte: Pesquisa direta (2022)

2.6 Consideracdes Finais

Neste capitulo foram abordados a base tedrica dos fundamentos aerodinamicos, os
principios dos geradores de vortice e as metodologias e ferramentas da construcao de prototipos
e ensaios em tunel de vento. Com base nos conceitos tedricos aqui abordados, desenvolver-se-

&, nos préximos capitulos, a metodologia e os resultados deste trabalho.
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3 METODOLOGIA

Este capitulo aborda a metodologia utilizada para o estudo tedrico e experimental dos
geradores de vortices aplicados as asas finitas, colocando-se em pratica conceitos, fundamentos
e procedimentos observados na revisdo bibliografica, a fim de se projetar e testar

experimentalmente os geradores de vartices e 0 modelo da asa com o dispositivo instalado.
3.1 Tipo de Pesquisa

Segundo Gil (2017, p.17), “pode-se definir pesquisa como o procedimento racional e
sistemdtico que tem como objetivo proporcionar respostas aos problemas que sdo propostos”.

Ainda em relacdo as definicdes da pesquisa, de acordo com Gil (2017, p.17):

A pesquisa € desenvolvida mediante o concurso dos conhecimentos
disponiveis e a utilizacdo cuidadosa de métodos e técnicas de investigacdo
cientifica. Na realidade, a pesquisa desenvolve-se ao longo de um processo
que envolve inimeras fases, desde a adequada formulagdo do problema até a
satisfatoria apresentacdo dos resultados.

Segundo Gil (2017), as pesquisas cientificas podem ser classificadas em diferentes
grupos, de acordo com seus objetivos. Entre estes, pode-se citar as pesquisas exploratorias,

descritivas e explicativas.

As pesquisas exploratdrias tém por objetivo explorar e conhecer o problema e as ideias
e 0s elementos que o envolvem para elaborar as hipdteses. A descritiva, por sua vez, tem por
base a descri¢do das caracteristicas do objeto de estudo e o estabelecimento de relagBes entre
as variaveis. Por fim, a pesquisa explicativa objetiva a identificacéo dos fatores que determinam
ou corroboram para ocorréncia dos fenémenos, ou seja, procura observar as causas raiz dos

acontecimentos, portanto usufruem bastante de métodos experimentais (GIL, 2017).

Além disso, as pesquisas também podem ser classificadas quanto a forma de abordagem
em trés categorias distintas, qualitativa, quantitativa e de métodos mistos. A pesquisa qualitativa
parte de uma abordagem descritiva do problema, fundamentada na interpretacéo de elementos
ndo mensuraveis. Em contrapartida, a pesquisa quantitativa utiliza de elementos mensuraveis e
teorias objetivas para estabelecer relacdo entre os dados. Entende-se por pesquisa de métodos
mistos a vertente que utiliza ambos os métodos qualitativos e quantitativos de coleta e analise
de dados (GIL, 2017; CRESWELL, 2021).

Com base no disposto acima, para este trabalho, sera realizada uma pesquisa

exploratéria com abordagem quantitativa, pois procurar-se-4, inicialmente, através de analise
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bibliogréfica e posterior, experimentalmente, estudar os efeitos dos geradores de vortice para o
ganho de desempenho em asa finita. A partir de valores numéricos obtidos experimentalmente,
sera realizada uma comparacdo com os dados da literatura, a fim de valida-los e verificar a

eficiéncia do projeto executado neste trabalho.

Os procedimentos técnicos utilizados para a elaboracdo do trabalho serdo as pesquisas
bibliogréfica e experimental, sendo a Ultima realizada em ensaio em tunel de vento, utilizando-
se asa com perfil e geradores de vortice projetados/construidos especificamente para este
trabalho.

3.2 Materiais e Métodos

O desenvolvimento do trabalho desenvolvido foi realizado de acordo com o fluxograma

apresentado na Figura 21.

r ) A f A r A
Projeto e
construcao dos . Analise e
. e Ensaio em ~
dispositivos . comparagao
tunel de vento
geradores de dos dados
vortice
- Y, \ Y, - Y,

Figura 21: Fluxograma de desenvolvimento do projeto
Fonte: Pesquisa direta (2021)

Com base no fluxograma apresentado, inicialmente, foram realizados todos os estudos
necessarios para o desenvolvimento deste trabalho, em seguida, foram projetados os geradores
de vortice e o aerof6lio base, com respaldo de informac@es da literatura e dados do software
XFOIL. Em um segundo momento, estes foram modelados e impressos em impressora 3D,
originando os modelos a serem utilizados nos ensaios. Os modelos foram inseridos no tunel de
vento e submetidos a uma bateria de ensaios, gerando dados que foram tratados e processados

para que, por fim, fossem analisados. Abaixo, segue o detalhamento de cada atividade.
3.2.1 Projeto e construcdo dos geradores de vortice

Os geradores de vortice escolhidos sédo elementos de rugosidade (cilindros) definidos
por trés principais parametros: altura (k), didmetro (d) e espagamento entre os elementos (Az).

Primeiramente, para determinar estes parametros, considerando a velocidade e nimero de
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Reynolds atingiveis no tanel de vento, determinou-se, a partir da Polar de arrasto e curva Cl x

a, um angulo pré-estol para o qual foram obtidos de valores do deslocamento da camada limite

(6*). As polares, geradas no XFOIL, sdo mostradas na Figura 22.

Cl

ClxCd

1.50

1.00

0.50

0.00
0.000 0.025 0.050 0.075 0.100

-0.50

-1.00

-1.50

Cd

- - - ClxCd

0.125



Cl x Alfa

b)
1.5

Clem 10°

1.0

15

Cl/Cm

-1.0

-1.5
Alfa

- -8 - CLxA - -e- - Momento

Figura 22: (a) polar de arrasto e (b) curva Cl x o e Cm x ado perfil NACA 0012

Fonte: Pesquisa direta (2022)
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Para determinacéo dos resultados preliminares, foram definidas condigdes de contorno

no XFOIL visando garantir a convergéncia dos calculos e a validade dos dados. Dessa forma,

definiu-se o nimero de iteracbes em 250 para garantir convergéncia dos calculos, o nimero de
painéis foi selecionado em 494 (maximo disponivel) e a propor¢do de painéis no bordo de
ataque e bordo de fuga foi definida em um. O nimero de Reynolds selecionado foi de 2x10°

para coincidir com caracteristicas do tunel de vento na velocidade pretendida.
A andlise das polares permitiu observar o comportamento do escoamento no perfil para

os diversos angulos de ataque. As Figuras 23 (a) e (b) apresentam um comparativo da
distribuicdo de pressdo (Cp) no perfil para os angulos de ataque 0° e 10° e o deslocamento da

camada limite.
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Figura 23: (a) Coeficiente de pressédo (Cp) em 0° e (b) 10° de incidéncia
Fonte: Pesquisa direta (2022)

A transicdo do escoamento de laminar para turbulento foi definido no XFOIL em 10%

da corda do perfil, garantindo a transicdo da camada limite para regime turbulento e

possibilitando o estudo dos efeitos dos geradores de vortice em altos angulos de ataque.

Seguindo com o angulo de ataque pré estol de 10°, foram obtidos parametros da camada limite,

como Fator de Forma e deslocamento da camada limite. Os valores foram tabelados e utilizados

nos calculos da geometria dos geradores de vortice. Estes valores sdo apresentados em forma

de gréfico nas Figuras 24 e 25.
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2.5

Algumas consideragdes paramétricas partiram dos resultados encontrados por Pujals et

al (2010) para a geracéo de streaks longitudinais. Os valores observados nos casos A, B, C, D

e F, dispostos na Tabela 1, foram parametrizados e dimensionalizados para a aplicagdo no

aerofolio.
Tabela 1: Configuracgdes dos elementos de rugosidades testados por Pujals et al (2010)
Config. Ao mm) d ( mm) A fd A8y k /&y
A 15.8 3.94 4 3 0.8
B 26.8 6.7 4 5 0.8
C 33 8.25 4 6 0.8
D 40. 10. 4 1.5 0.8
E 50.8 12.7 4 10 0.8
F 65.6 16.4 4 12 0.8

Fonte: Pujals et al (2010)

Ainda seguindo os resultados de Pujals et al (2010), considerando as configuragdes

propostas na Tabela 1, observa-se que hd maior amplitude dos streaks em posi¢des de 3 a 5

vezes 0 espacamento entre os elementos de rugosidade (Az), conforme Figura 26.
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Figura 26: Amplitude dos streaks expresso em funcdo da distancia entre os elementos de rugosidade
Fonte: Pujals et al (2010)

Com isso, para realizar o estudo deste trabalho, optou-se pelo aerofélio NACA 0012,

visto na Figura 27, devido a disponibilidade de informacBes disponiveis e simplicidade

geométrica.

Figura 27: Geometria do perfil NACA 0012
Fonte: Pesquisa direta (2022)

Seguindo as formulacdes base apresentadas por Pujals et al (2010), dispostas na Tabela
1, determinou-se os parametros dos geradores de vartice, que posteriormente foram ensaiados
em tanel de vento. Os prot6tipos com os elementos de rugosidade foram desenhados em
software de CAD 3D com as dimensdes adequadas a area de se¢édo de testes do tdnel de vento
(150 mm de corda, 400 mm de envergadura e 0,060 m2 de area de superficie). Para fins de
validagdo, foram projetadas e construidas quatro configuracdes, sendo elas, um aerofolio sem
elementos de rugosidade (Configuracdo 0), um aerofolio com os elementos de rugosidade em
15% da corda (Configuracéo 1), outro com os elementos em 25% da corda (Configuracgéo 2) e

um quarto com os elementos em 30% da corda (Configuragéo 3).

A Tabela 2 apresenta as configuracdes finais dos elementos projetados.



Tabela 2: Configuracdes projetadas

Configuragdes projetadas
Parametro Configuragao 0 | Configuracao 1 | Configuracdo 2 | Configuragao 3

Transicdo [%x] 10% 10% 10% 10%
Posicao do GV [%X] - 15% 15% 15%
Config. (Pujals) - C C B

a[°] - 10° 10° 10°
k [mm] - 2.2 3.2 3.8
d[mm] - 4.6 6.6 6.6
Az [mm] - 18.4 26.6 25.8
Lx [mm] - 73.4 105.97 103

Fonte: Pesquisa direta (2022)

A determinacédo da configuracdo foi definida com base em dois principais parametros:

aamplitude maxima (A) do streak e a posicéo da corda (Lx) onde ocorre esta amplitude maxima.
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Os calculos foram realizados com auxilio do Excel e tabelados para facilitar a visualizacéo e

comparagdo qualitativa.

Visando reduzir o volume de material utilizado, desenhou-se um aerofélio base com um

sulco para encaixe dos enxertos para cada configuracdo descrita acima. A exemplo, o desenho

3D do enxerto em configuragdo com geradores de vortice em 30% da corda pode ser visto na

Figura 28.

Figura 28: Enxerto modelado a partir do aerofolio NACA 0012 com os geradores de vortices

posicionados

Fonte: Pesquisa direta (2022)
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A Figura 29 ilustra um enxerto em configuracdo lisa j& posicionado em um protétipo do
aerofdlio base, fixado com auxilio de um imé& para garantir que ndo seja removido durante o

ensaio, mas ainda permitindo facil intercambio das configuracfes entre as baterias de ensaios.

Figura 29: Visualizacdo do enxerto com configuracdo lisa inserido na base
Fonte: Pesquisa direta (2022)

O aerofélio base e os enxertos foram confeccionados em impressdo 3D, utilizando
filamento PLA de 1,85 mm e impressora Sethi AiP, cujas configuracdes sdo dispostas na Tabela
3. O acabamento da superficie, nas regides fora dos enxertos, ndo foi alvo de preocupacao
devido ao ensaio ser realizado com escoamento turbulento e as linhas de impressdo (ranhuras

das camadas de impresséo) se alinharem com o escoamento.

Tabela 3: Especificagdes da Impressora Sethi AiP

EspecificacGes da Impressora Sethi AiP
Conexéo USB
Alimentacao 110/220v
Mesa Aquecida
Dimensdes aproximadas 40 cm x 35cm x 40 cm
Peso aproximado 12 Kg
Materiais de impresséo ABS ou PLA

Fonte: Adaptado de Sethi (2022)
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A Figura 30 apresenta os enxertos das Configuragdes 0, 1, 2 e 3 e 0 aerofdlio base da

matriz de ensaio, com o eixo de fixac¢do no tlnel/balanca aerodinamica.

Figura 30: Aerofdlio base e enxertos das Configuragdes 0, 1, 2 e 3.
Fonte: Pesquisa direta (2022)

3.2.2 Ensaio em tUnel de vento

Os ensaios em tunel de vento utilizam o equipamento Plint & Partners Ltd. disponivel

no Laboratério de Engenharia Aerondutica, instalado no edificio Prof. Kwei Lien Feng, do
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Instituto Tecnoldgico de Aerodinamica (ITA), em Séo José dos Campos, Sdo Paulo, Brasil,
mostrado na Figura 31.

Figura 31: Tdnel de vento Plint & Partners Ltd. com secdo de testes aberta
Fonte: Pesquisa Direta (2022)

As caracteristicas do tunel de vento utilizado sdo apresentadas na Tabela 4:

Tabela 4: Especificacdes do Tunel de Vento

Especificacbes do Tunel de vento Plint & Partners Ltd.
Comprimento total 4500 mm
Largura total 2000 mm
Altura total 1800 mm
Comprimento da se¢éo de testes 1150 mm
Largura da secéo de testes 460 mm
Altura da secdo de testes 460 mm
Faixa de variacdo da velocidade na secdo de testes 10m.st-32mst
Faixa de pressdo dindmica na secdo de testes 8 mmH20 — 57 mmH20
Nivel de turbuléncia para a velocidade méaxima 0,5%
Poténcia do motor 22kW
Controle de velocidade Inversor de frequéncia

Fonte: Apostila de Laboratério de AED-11, ITA (2021)
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3.2.2.1 Calibracéo da balanca

A calibracéo foi realizada para gerar as curvas de calibracdo, que posteriormente foram
utilizadas para gerar os coeficientes de calibracdo inseridos no software LabView para aquisicao
dos dados. Dessa forma, foram feitas trés curvas de calibracao: Pressdo dinamica, sustentacédo
e arrasto. A curva de calibracdo da pressdo dinamica, mostrada na Figura 33, foi calculada
utilizando o mandémetro Betz (Figura 32), limitado a pressdes de trabalho entre 0 e 400 mmH-0,
0 mesmo equipamento utilizado para medir a pressdo dinamica do tdnel, a partir da qual é

determinada a velocidade.

Figura 32: Man6metro Betz
Fonte: Pesquisa direta (2022)
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Figura 33: Curva de Calibrag¢do da Pressdo
Fonte: Pesquisa direta (2022)
Para obter a curva de calibracdo da sustentacdo e arrasto, usou-se a haste de calibracdo
e suportes com polias para a colocagdo das cargas no prato. Entre cada afericdo, utiliza-se um
motor vibrador para garantir o assentamento mecéanico dos componentes da balanca e a reducéo

da histerese. O arranjo de calibracdo é mostrado na Figura 34.

(a) (b)

Figura 34: Arranjo de calibracdo de balanca para medigdo de sustentacdo (a) e arrasto (b)
Fonte: Pesquisa direta (2022)
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O procedimento consiste em adicionar cargas e depois remové-las, na mesma ordem,

realizando a aquisi¢do de dados em cada ponto. As curvas de calibracdo da sustentacdo e do

arrasto sao mostradas, respectivamente, nos graficos da Figura 35 e 36.
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Figura 35: Curva de calibracdo da sustentacéo
Fonte: Pesquisa direta (2022)
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Figura 36: Curva de calibracdo do arrasto
Fonte: Pesquisa direta (2022)
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Em um cenério hipotético ideal, as curvas de acréscimo e remogdo de carga deveriam
ser sobrepostas, porém, por questdes fisicas internas da balanca e das pequenas variacdes ao
longo do processo, estas geralmente ndo se sobrepdem. Para 0 experimento realizado, as curvas
de calibracdo foram consideradas ideais para o0 ensaio proposto, pois o desvio padréo obtido

entre as curvas de acréscimo e remocado de carga estava dentro da margem aceitavel.
3.2.2.2 Aquisicdo de dados aerodinamicos

Feita a calibracdo da balanca, esta foi travada, o modelo foi colocado e travado. O
modelo foi alinhado, com auxilio das marcagdes internas, para o angulo de incidéncia 0° com
a escala na balanca. O angulo de ataque do modelo inserido no tunel € medido por meio de um
medidor de angulo, cuja menor divisao é 1°, posicionado na balanga e preso solidario ao eixo
do modelo. O modelo é inserido para angulo de ataque zero graus e é realizado o procedimento
de alinhamento antes do inicio dos testes. Além disso, foram fixadas placas lisas “endplate’ nas
laterais do tunel para melhorar o escoamento interno. A Figura 37 mostra o posicionamento da

matriz no tanel de vento.

Figura 37: Matriz de ensaio posicionada no tinel de vento
Fonte: Pesquisa direta (2022)

Os vaos formados pela folga dos enxertos na matriz de ensaio e as jungdes foram
cobertos com fita fina, proprias para esta aplicacdo, conforme visto na Figura 38. A fita foi

removida para cada troca de configuracéo do gerador de vortice e reposicionada posteriormente.
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Figura 38: Fitas finas posicionadas para cobrir vaos e imperfei¢6es
Fonte: Pesquisa direta (2022)

Com o modelo posicionado, aferiu-se a temperatura e pressdo ambientes e outros
parametros ambientes foram calculados, os quais estdo dispostos na Tabela 5. Estes sdo
medidos com termdmetro, em °F (graus Fahrenheit), e bardmetro, em mbar (milibares) ou
mmHg (milimetros de coluna de mercario) respectivamente, localizados no laboratério. A
pressdo deve ser corrigida em funcdo da temperatura e da aceleracdo da gravidade local, os

quais foram inseridos no software LabView.

Tabela 5: Parametros ambientes do ensaio

Parametro Valor Unidade
P 948.6 mbar

T 66 °F

p 1,13 kg.m?3
q 256,41 Pa

R 287 JkglK1
Hca 26,14 mm
Vo 21,28 m.s?t

Fonte: Pesquisa direta (2022)
A balanca foi destravada e iniciou-se a aquisicdo de dados, para o N° de Reynolds

determinado, com as configuracfes seguindo a sequéncia: Configuragdes 0, 1, 2 e 3, sem faixa
rugosa, seguida por validacdo das configuracBes 0 e 1 em outra rodada de ensaios, com 0s
mesmos parametros, diante da analise da prévia dos dados obtidos. Para a aquisicao de dados,

foram feitas medicGes em angulos de ataque de -5° a 20°, com incremento de 1°.

Terminados os ensaios com a configuracao lisa, colocou-se a faixa rugosa no extradorso
e intradorso da matriz de ensaio, em 7,38% e 10% da corda, respectivamente, e foi feita a
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aquisicdo de dados seguindo a sequéncia e parametros do primeiro ensaio. A matriz de ensaio
com a faixa rugosa pode ser vista na Figura 39.

Figura 39: Matriz de ensaio com faixa rugosa instalada
Fonte: Pesquisa direta (2022)

A partir da analise prévia das curvas obtidas nos ensaios com a faixa rugosa, selecionou-
se as Configuraces 0 e 3 para realizar mais dois ensaios cada uma, variando o N° de Reynolds
em 1.2x10° e 2.7x10°, buscando averiguar os efeitos dos geradores de vortice em velocidades

distintas.
Os dados de cada ensaio foram salvos no padrdo do software, gerando um arquivo bruto
e um arquivo reduzido, j& com os erros de cada medigéo.

3.2.3 Analise dos dados

Os dados obtidos foram armazenados em uma planilha, normalizados e, posteriormente
processados em Excel. Durante os ensaios foi utilizado o programa desenvolvido em LabView

que reduz e apresenta em tempo real os coeficientes aerodindmicos em forma de grafico.
3.3 Variaveis e Indicadores

Variaveis sdo conceitos operacionais, elementos dotados de valores ou, suscintamente,
quantidades que estdo sujeitas a varia¢des, ou seja, podem assumir diferentes valores numéricos
(MARKONI; LAKATOS, 2017; GIL, 2017).
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Em relacdo aos indicadores, Takashina e Flores (1997, p. 19) definem que: “indicadores
sdo formas de representagcdo quantificaveis das caracteristicas de produtos e processos”. Com

isso, sdo utilizados como forma de controle de qualidade a partir do estudo das variaveis.

Dessa forma, levantou-se as variaveis e indicadores relevantes ao desenvolvimento

deste trabalho, dispostos na Tabela 6.

Tabela 6: Variaveis e Indicadores

Variaveis Indicadores

Geometria

Geradores de vortice Dimensoes

Posicionamento ao longo da corda

Meia-envergadura

Projeto do aerofolio base Dimenséo da corda

Perfil aerodinamico

Projeto

Construcéo da matriz de ensaio Selecdo de materiais

Processo de fabricagéo

Numero de Reynolds

o . Propriedade do escoamento
Coeficientes aerodinamicos e

) Coeficiente de sustentacdo
propriedades de escoamento

Coeficiente de arrasto

Coeficiente de momento

Fonte: Pesquisa direta (2021)

3.4 Instrumento de Coleta de Dados
A aquisicdo de dados tem por base a revisdo bibliogréafica da literatura existente,

resultados obtidos em software e mediante os dados obtidos experimentalmente no tinel de

vento.
3.5  Tabulagéo de dados

A tabulacédo, normalizagéo e processamento dos dados é realizada no software Microsoft
Excel. Também se utiliza o LabView para redu¢do e acompanhamento em tempo real dos dados

gerados nos experimentos.
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3.6  Consideracdes Finais

Neste capitulo foram apresentados os instrumentos utilizados para o desenvolvimento
do estudo, projeto e experimentos abordados nesta pesquisa. Com base nos materiais e métodos
definidos, foi viabilizada a construcao do prototipo, a realizagdo do experimento e a aquisi¢cdo
de dados a serem apresentados no proximo capitulo, onde também serd realizada a analise dos
resultados obtidos, experimental e bibliograficamente.
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

Este capitulo apresenta os resultados obtidos apds os ensaios em tinel de vento das
configuracBes propostas com base na bibliografia e analises preliminares em software. Os
resultados sdo organizados pelo tipo da superficie (com ou sem faixa rugosa) e pelo nimero de

Reynolds no qual o ensaio foi realizado.
4.1  Superficie lisa e Reynolds 200000

Os dados do primeiro ensaio com as quatro configuraces em superficie lisa serviram
de referéncia para observar os efeitos dos geradores de vértice nos coeficientes aerodindmicos
e os efeitos no comportamento dindmico da asa finita. Os graficos da Figura 40 apresentam 0s
coeficientes obtidos em funcdo de a (angulo de ataque), respectivamente o coeficiente de
sustentacdo (Cl), o coeficiente de arrasto (Cd), o coeficiente de momento (Cm) e o N° de

Reynolds, seguido da polar de arrasto, sobrepostos de forma a facilitar a comparacao.
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d) Re x a
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Figura 40: Coeficientes aerodinamicos das configuragdes testadas em Re=200000 e superficie lisa, sendo (a) CI
X a, (b) Cd x a, () Cm X a, (d) Re x a € (€) Polar de arrasto
Fonte: Pesquisa direta (2022)
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Em um primeiro momento, infere-se pelos graficos (a) e (c) que as Configuragdes 1 e 2
melhoraram o comportamento no pos-estol, ou seja, angulos de ataque maiores que 12°. O
principal ganho foi referente a reducdo do arrasto em 24,30% em média e aumento da
sustentacdo média de 7,26%. A variacdo média do numero de Reynolds no experimento foi de
0,13%.

Pela anélise da Polar de arrasto, nota-se uma melhoria no desempenho por menor arrasto
para Cl equivalente. Para comprovar o efeito, € necessaria comparacdo com os dados da

validacao de hipdtese.

A partir das EquacOes 3 e 4, da area projetada do aerofélio base, dos Coeficientes de
sustentacdo e arrasto obtidos pelo gréfico (a) e (b), respectivamente, e das condi¢cdes ambientes
no momento do experimento, dispostos na Tabela 5, a sustentacdo total (L) alcancada foi de
16,7031 N. Para o angulo pré estol de 10°, o arrasto (D) caiu de 1,0586 N para 0,8936 N.

4.2  Superficie lisa e Reynolds 200000 (Validacéo de hipotese)

A Figura 41 apresenta os graficos oriundos da repeticdo dos testes para a superficie lisa
e Reynolds 200000, respectivamente, para Cl, Cd, Cm, N° de Reynolds em funcdo de o e a

polar de arrasto.
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d) Re x a
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Figura 41: Coeficientes aerodinamicos das configuracdes testadas em Re=200000 e superficie lisa visando
validacgdo das configuragdes 0 e 1, sendo (a) Cl x a, (b) Cd x a, (¢) Cm x a, (d) Re x a ¢ () Polar de arrasto
Fonte: Pesquisa direta (2022)
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A repeticdo dos ensaios com as Configuragdes O e 1 evidenciou consisténcia dos dados
aferidos até 15°. Novamente foi notada suavizagdo do estol e alteracdo do comportamento da

superficie em elevados angulos de ataque, observado pela varia¢gdo do momento.

Pela analise da polar de arrasto, nota-se que a hipotese ndo foi validada e, apesar de
estarem fora margem de erro, os resultados podem ter sido influenciados pela interagédo com a
matriz de ensaio entre cada troca de configuracdo e mudancas superficiais, podendo citar, por
exemplo, a colocacao da fita fina e ajuste dos enxertos. N&o se descarta que os resultados podem

ser alterados pelo ressalto, alinhamento ou angulagéo das pecas.

Observou-se, também, aumento do arrasto em baixos angulos de ataque pela presenga
dos elementos de rugosidade, conforme esperado. Este aumento de arrasto foi na média de
9,29%. O arrasto obtido, para o = 10°, foi 1,0212 N para a Configuracdo 0 e 1,1966 N para a
Configuragdo 1, enquanto a sustentacdo maxima se manteve igual para ambas, em cerca de
16,8N.

4.3  Superficie com faixa rugosa e Reynolds 200000

Com o escoamento turbulento promovido pela faixa rugosa, esperava-se verificar
melhor os efeitos dos geradores de vortice. A Figura 42 apresenta os gréaficos gerados para
superficie com faixa rugosa e Reynolds 200000, respectivamente, para Cl, Cd, Cm, N° de
Reynolds em fungéo de o e a polar de arrasto. Observando o grafico (a), os efeitos dos geradores
de vortice levaram a menor Cl maximo para a Configuracdo 2 e efeitos despreziveis para as
Configuracdes 1 e 3, se considerado o erro. O comportamento da Configuracdo 2 pode estar
associado a interagdo com a matriz de ensaio para a troca das configuragdes, assim como no

ensaio de validacéo.
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e) Polar de arrasto
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Figura 42: Coeficientes aerodindmicos das configuragdes testadas em Re=200000 com faixa rugosa, sendo (a) ClI
xa, (b) Cdx a, (¢) Cm x 0, (d) Re x a e (¢)Polar de arrasto
Fonte: Pesquisa direta (2022)

Analisando o gréafico (b), nota-se 0 aumento do arrasto promovido pelos geradores de
vortice, conforme esperado, havendo uma variacdo de aproximadamente 1,27 N para 1,47 N
para todas as configuragdes com os elementos de rugosidade. Pela curva (c), € observada uma
suavizacdo da variacdo de momento para as Configuracdes 2 e 3 se comparadas a configuracéo

0. A forca de sustentacdo maxima se manteve em torno de 14,2 N para as 4 configuragdes.

Analisando o gréfico (e), pode-se dizer que houve uma reducdo no desempenho da asa
finita para todas as configuragdes com GV, notada pelo aumento de arrasto e reducdo de

sustentacao.
4.4  Superficie com faixa rugosa e Reynolds 120000

A Figura 43 apresenta os graficos gerados para a superficie com faixa rugosa e Reynolds

120000, respectivamente, para Cl, Cd, Cm, N° de Reynolds em fun¢ao de a e a polar de arrasto.
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e) Polar de arrasto
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Figura 43: Coeficientes aerodindmicos das configuragdes testadas em Re=120000 com faixa rugosa, sendo (a) Cl
xa, (b) Cdx a, (¢) Cmx a, (d) Re x a e (e) Polar de arrasto
Fonte: Pesquisa direta (2022)

O ensaio com baixo Reynolds, associado a baixas velocidades de escoamento (Voo),
apresentou ganhos satisfatorios de reducdo média de arrasto em 11% e melhoria de desempenho
da asa finita baseados nos gréficos (a), (b) e (e) da Figura 43. Porém, os efeitos positivos ndo
sdo conclusivos apenas observando os dados obtidos na metodologia utilizada, pois as baixas
velocidades associadas podem ter impedido a transicdo completa para regime turbulento.
Diante deste regime transiente, os elementos geradores de vértice podem ter atrasado a transi¢cdo
para regime turbulento, gerando pequenas reducGes no arrasto de friccdo promovido pelo

regime turbulento.

Para verificar com mais rigor a reducdo de arrasto, é necessario realizar estudo do

escoamento e desenvolvimento da camada limite para estas condigdes.
45  Superficie com faixa rugosa e Reynolds 270000

A Figura 44 apresenta os graficos gerados para a superficie com faixa rugosa e Reynolds

270000, respectivamente, para Cl, Cd, Cm, N° de Reynolds em fun¢do de a e a polar de arrasto.
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e) Polar de arrasto
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Figura 44: Coeficientes aerodindmicos das configuragdes testadas em Re=270000 com faixa rugosa, sendo (a) Cl
xa, (b) Cdx a, (¢) Cmx a, (d) Re x a e (e) Polar de arrasto
Fonte: Pesquisa direta (2022)

Em altos Reynolds nédo foi possivel observar aumento de sustentacdo conclusivos, pois
0s pontos obtidos nos graficos foram coincidentes se consideradas as margens de erro. Apesar
disso, para angulos de ataque maiores que 12°(apés o estol) foi observada reducdo de arrasto,
conforme grafico (b) da Figura 44. Este fendmeno pode estar atrelado a formacédo dos streaks.

4.6  Margem de erro

A Figura 45 apresenta os coeficientes obtidos com as barras de erros individuais,
respectivamente, para Cl, Cd, Cm e N° de Reynolds em fungéo de a para a Configuragédo 0. Os
valores foram omitidos nos graficos previamente apresentados por ficarem embaixo dos

marcadores do gréafico.
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Figura 45: Coeficientes aerodindmicos obtidos em ensaio da Configuragdo 0 com as margens de erros
Fonte: Pesquisa direta (2022)
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As margens de erro sdo geradas para cada valor de o, em cada um dos coeficientes,
calculadas pelo software a partir de incertezas atreladas e coeficientes de corregdo. As margens
de erro mostraram-se essenciais para validar ganhos e perdas em cada uma das configuracfes

em cada ensaio.

As médias do erro, para o Coeficiente de sustentacdo (Cl), o Coeficiente de arrasto (Cd),
o0 Coeficiente de momento (Cm) e o numero de Reynolds (Re) foram, respectivamente, 2,46%,
8,78%, 50% e 0,15%. As maiores margens para 0 Cm sdo esperadas em virtude do seu calculo,

obtido a partir do Cl e distancias fisicas, levar a propagacao de erros e incertezas.
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5 CONCLUSAO

Neste capitulo sdo apresentadas as conclus@es atingidas, a partir dos resultados obtidos

experimentalmente, mediante andlise bibliogréafica, tedrica e analise dos dados.
51 Conclusoes

O objetivo deste trabalho consiste em realizar estudo tedrico e experimental a fim de
aumentar o desempenho de uma asa finita em regime pré estol, baseado em metodologia de
projeto de geradores de vortice, responsaveis pela formacdo de streaks, fundamentada em
parametros da literatura, adaptados para a aplicacdo em aerofdlios. Para o estudo experimental
foi necessario o dimensionamento, modelagem e constru¢do da matriz de ensaio com as
configuracdes de geradores de vortice escolhidas e posterior ensaio destas configuragdes em
tunel de vento. Foi utilizada como matriz de ensaio o Aerofélio: NACA 0012 (corda: 150 mm;
envergadura: 400 mm) e quatro diferentes configuracdes de geradores de vortice, um aerofolio
sem elementos de rugosidade e os demais com os elementos de rugosidade em 15%, 25% e
30% da corda respectivamente.

Os ensaios foram realizados conforme metodologia e equipamentos adotados pelo
laboratdrio onde foram realizados os ensaios (Laboratério de Engenharia Aeronautica — ITA,
Sao José dos Campos, Sao Paulo), o qual possui acuracidade suficiente para o tipo de estudo
pretendido. Estes ensaios permitiram obter os dados de coeficientes aerodindmicos necessarios
para analise, comparacdo e comprovacao da eficacia dos geradores de vortice propostos para

este trabalho.

Diante do estudo dos resultados, foi observada a alteracdo do comportamento da asa em
angulos de ataque pré e pds estol, havendo mudancgas nos coeficientes de momento, sustentagédo
e arrasto, possivelmente associadas a formacao dos streaks e presenca dos geradores de vortice.
Tais alteragdes indicam que os elementos de rugosidade estavam causando modificagdo no
escoamento proximo ao bordo de fuga, gerando mudangas na distribuicdo de pressdo, além do

incremento de arrasto por excrescéncia ja esperado.

Para valores de Re de 200000, para matriz de ensaio sem faixa rugosa foram obtidos
reducdo do arrasto de cerca de 24,30% e aumento de sustentacdo de cerca de 7,26% em um dos
cenarios, enquanto nos ensaios com a faixa rugosa foi observada menor variagdo de momento.
Em valores de baixo Reynolds (120000) houve reducdo meédia de arrasto de 11%, em valores
de altos Reynolds (270000), por sua vez, foi observada reducdo do arrasto em cerca de 3% para
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angulos apds o estol. Os ganhos de desempenho obtidos nestes cenérios podem estar associados
aos efeitos dos geradores de vortice na camada limite e possivel formacédo de streaks.

Além disso, apesar dos ensaios terem sido realizados em consonancia com a
metodologia experimental, considera-se, ainda, que fatores como a interagdo com o modelo, a
possiblidade de diferente acabamento superficial, a formacdo de ressaltos distintos e a
conformagao geométrica dos geradores de vortice podem ter surtido efeitos nos resultados.

Portanto, pelo presente estudo realizado, considerando incertezas e aspectos do
prototipo, conclui-se que os geradores de vortice projetados trouxeram ganhos de desempenho
e alteracGes positivas no comportamento para o aerofélio NACA 0012 em alguns cenarios e,
para outros cendrios, faz-se necessario maior aprofundamento teérico e experimental para
confirmar a formacéo dos streaks na aplicacdo em aerofélios e alteracGes na camada limite para
validar os ganhos, visto que, 0 presente estudo utiliza por base experimentos que geraram
reducdo de arrasto comprovada em superficies diante da formacao de streaks pelos geradores

de vértice.

5.2  Recomendactes

Recomenda-se a realizag@o de outros estudos, baseados em metodologias e parametros
distintos, suportados por analise numérica e simulagcdo computacional, para a reducao do arrasto
em regime de cruzeiro e em altos angulos de ataque. A partir dos célculos e avaliacdo em
simulacdo computacional, incentiva-se estudo experimental em tunel de vento da configuragédo
proposta, com melhor detalhamento e acabamento da matriz de ensaio, e utilizacdo de outros

equipamentos e metodologias para verificar a formacao dos streaks.
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