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RESUMO

RIBEIRO, FERNANDA ALVES (2010).Anélise aerodinamica de perfis de asa para
aeronaves experimentais tipo JN-datal, 2011. Dissertacdo (Mestrado) — Universidade
Federal do Rio Grande do Norte — UFRN.

A importancia na escolha do perfil de asa de umanase é funcdo de sua
relevancia no seu desempenho; influenciando desaeisios de deslocamento (consumo de
combustivel, nivel de vbo, por exemplo), a condi¢cde seguranca do vbo (resposta em
condicdes criticas) do avid@. objetivo deste trabalho foi analisar quatro gedié asa a fim
de determinar alguns dos principais parametrosleidlos no comportamento aerodinamico e
determinar a eficiéncia de cada um deles baseadexgerimentacdo em tunel de vento.
Compararam-se quatro perfis de asa, escolhidosrt&r i@ consideragcfes acerca das
caracteristicas do modelo da aeronave. Um deleseqia uma configuracdo simétrica usual,
sendo muito comum em aulas de laboratério por mer espécie de padrao aerodinam(@o.
segundo perfil apresenta uma configuracédo do t@ravo-convexo; o terceiro, também é
um perfil céncavo-convexo, porém, com aplicacadirdes do segundo; e, finalmente, o
quarto aerofdlio possui um perfil plano-convexoaParealizacdo do experimento utilizou-se
um tanel aerodindmico do tipo circuito aberto, oadalisaram-se as distribuicbes de presséo
em toda a superficie de cada peifie posse da curva polar de arrasto de cada perfkd
pode-se, a partir da base teorica deste trabataxionar as caracteristicas aerodinamicas a
expectativa de desempenho da aeronave experiniigatdN-1, gerando assim um modelo de
selecdo com garantia de performance aerodinarAmadita-se que a filosofia de pesquisa
utilizada nesta dissertacéo legitima os resultadglos, consistindo-se em uma alternativa

experimental confiavel para execucao de testeslim@micos em modelos de perfis de asa.

Palavras Chaves: aerodinamica, perfil de asa, coeficiente de arasbeficiente de

sustentacao.



ABSTRACT

The great importance in selecting the profile obanoraft wing concerns the fact that
its relevance in the performance thereof; influegcithis displacement costs (fuel
consumption, flight level, for example), the coralis of flight safety (response in critical
condition) of the plane. The aim of this study wasexamine the aerodynamic parameters
that affect some types of wing profile, based omdwviunnel testing, to determine the
aerodynamic efficiency of each one of them. We careg three types of planforms, chosen
from considerations about the characteristics @& #rcraft model. One of them has a
common setup, and very common in laboratory clagség a sort of standard aerodynamic,
it is a symmetrical profileThe second profile shows a conFiguration of thecasa-convex
type, the third is also a concave-convex profilat With different implementation of the
second, and finally, the fourth airfoil profile has plano-convex. Thus, three different
categories are covered in profile, showing the npaimts of relevance to their employment.
To perform the experiment used a wind tunnel-typenocircuit, where we analyzed the
pressure distribution across the surface of eacfil@arPossession of the drag polar of each
wing profile can be, from the theoretical basigto$ work, the aerodynamic characteristics
relate to the expected performance of the expetimherircraft, thus creating a selection
model with guaranteed performance aerodynamias.ldelieved that the philosophy used in
this dissertation research validates the resudtsulting in an experimental alternative for

reliable implementation of aerodynamic testing iodels of planforms.

Keywords: aerodynamics, wing profile, drag coefficient, tfiefficient.
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1. INTRODUCAO

1.1. Apresentacgéo do trabalho

O setor aeronautico tem se destacado com o deseneato de projetos, mostrando
sua capacidade de inovacéao e seu alto nivel deltgta implementado, tornando-se um dos

segmentos mais importantes da economia mundial.

No decorrer dos anos, com desenvolvimento da avifigam atingidas velocidades
cada vez maiores e produzindo-se efeitos aerodoo&mndo mais possiveis de serem

ignorados, e, assim, progressivamente cresceu@tiamgia do estudo da aerodinamica.

As forcas aerodinamicas produzidas sobre os pprfisocam arrasto, sustentacao,
forcas laterais e momentos. Estas forcas resul@amuds fontes: distribuicdo de presséo e
friccdo viscosa. O arrasto aerodindmico € um do®rem interesses na elaboracdo de um
projeto. A geometria da asa de um avido € um pdrande grande importancia para sua
performance aerodinamica. Para um fabricante dees\definir o desenho da asa de um novo
projeto € necessario a confec¢cdo de dezenas d#ijpostcom diferentes configuracdes em
escala reduzida para testes em tunel aerodindmicescolha do perfil da asa influi
diretamente no desempenho em voo, resultando edageu ganhos em fatores como
velocidade, alcance, consumo de combustivel éatémetros como coeficientes de arrasto e
de sustentacdo (de acordo com o angulo de ataquasap sdo relevantes para o

dimensionamento e, consequentemente, para o cusstrditura.

Desta forma, a melhoria de um projeto aerodinartocoa-se imprescindivel; sendo
mais significativa considerando-se que no Bragljidb a sua grande extensdao territorial, o

setor aeroviario tem sido uma das alternativased®odamento mais utilizada pela populacao.

Baseando-se nos aspectos citados procurar-se-gsaanguatro perfis de asa,
demonstrando-se os principais fatores que incidalmneso comportamento aerodinamico, e

selecionar um perfil para aplicacdo em uma aeroegperimental tipo JN-1.

Para tal andlise selecionaram-se quatro perfissgpeem a necessidade de simples
construcdo, haja visto que sua aplicacdo é em g axperimental que requer facilidade e
baixo custo em sua construcdo. Outro critérioaadd foi selecionar dentro das categorias de
perfis (biconvexo assimétrico, biconvexo simétriptano-convexo, cdncavo-convexo) um
representante de cada categoria que previamemigeass caracteristicas de performance da

aeronave.
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Escolheram-se 0s seguintes perfis para analise:AN#I18; Clark Y; GA 30U-613.5;
NACA 6409. O perfil NACA 0018 é um NACA de quatrggidos, o que significa um perfil
simples; possui arqueamento igual a zero, ou 8aja perfil simétrico, usualmente utilizado
em vOos acrobaticos por gerar a mesma sustentagim@ a aeronave voa em dorso; com
espessura maxima elevada sugerem-se este pedil gemonaves de baixa velocidade e
pesadas, que possuem elevada area alar (area)d® gumafil Clark Y é plano-convexo, um
tipo de perfil bastante sustentador, porém na@adib para altas velocidades; sua espessura
maxima moderada ndo compromete a sustentacdo; nseuorso plano € um grande
facilitador para sua construcdo, além de apresemba suave transicdo para a situacdo de
estol. O perfil GA 30U-613.5 é concavo-convexootife perfil que gera a maior sustentacgéo,
porém, maior arrasto; quando comparado ao pedil@tonvexo gera menor arrasto e menor
momento para maiores valores de sustentacdo, ademtimgir o estol em angulos mais
elevados; sua espessura mediana propicia vantaggartueal sem interferir negativamente na
aerodinamica. O perfil NACA 6409, também de qualigitos, € um perfil simples; do tipo
cbncavo-convexo, permite maior sustentacao, prahtipnte pela curvatura do seu intradorso
que sugere altas velocidades; sua reduzida espesgxima confere minima resisténcia e

elevada sustentacao.

Para a determinag&o dos principais parametros iaérottos ensaiaram-se 0sS quatro
perfis em um tlnel de vento de circuito abertm Spprador, com as seguintes caracteristicas:
comprimento total de 4,5m; secdo de ensaio comrdides de 0,50m x 0,50m, com area de

0,25nf; velocidade maxima de aproximadamente 6,3m/s.

Plotaram-se gréaficos de curva polar para cadal @eartir dos valores de pressao
medidos pelo tubo de pitot acoplado ao tunel. Adale medicdo do angulo de ataque varre
de -5° a 12°, com incrementos de 5°. Programasndela;do trabalham com o angulo de
atague variando em faixas maiores, no entantoalases de angulo de ataque atribuidos nos
ensaios contemplam os principais pontos do escdanmasmo nao alcangando o angulo
critico de todos os perfis.

Comparando-se os parametros aerodinamicos de eddd@ selecionado o que mais
se adéqua as condicdes aerodinamicas da aeronzerental tipo JN-1. O carater inovador
desta pesquisa estd na metodologia experimentapeumeite a obtencdo da curva polar de
arrasto para perfis submetidos a escoamentos cixo bhamero de Reynolds,.K115.000,

para o caso em estudo). Os programas comerciidts para simulacdo de escoamento e
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obtencédo de curva polar séo ineficientes para @stdicdo de voo, retornando resultados
confiaveis para escoamentos com elevado nimer@weoRlis (a partir de 300.000).

Esta dissertacédo divide-se em seis capitulos loli$tlds da seguinte forma: o capitulo
1 contextualiza o assunto proposto e delimita cafetom indicacdo dos objetivos geral e
especificos do estudo e definicdo dos principainds utilizados, além de justificar a sua
relevancia, expondo por fim a composi¢do dos chgsitdeste trabalho; o capitulo 2 expbe a
fundamentacéo teorica pertinente ao ambiente del@gstom explanacdo sobre elementos
base para o desenvolvimento do experimento; owapdt apresenta o projeto da aeronave
experimental tomada como base para o estudo; tulktagi descreve o aparato experimental
utilizado e a descricdo dos experimentos; o cap®uhpresenta os resultados obtidos e a
discussédo sobre os mesmos e o capitulo 6 expd®ratusdes da pesquisa e algumas

indicacOes para futuros trabalhos.

1.2. Objetivos

1.2.1. Objetivo geral

Analisar quatro perfis de asa, a fim de determalguns dos principais parametros
envolvidos no comportamento aerodinamico baseadexgarimentacdo em tunel de vento,
sugerindo-se, em funcao da polar de arrasto ohiitlaglos perfis analisados para utilizacao

em uma aeronave experimental tipo JN-1.

1.2.2. Objetivos especificos
1. Instrumentar o tunel aerodindmico para exe@gaxperimentos;

2. Demonstrar algumas das principais caracterssti@arodindmicas e suas

relacoes;

3.  Selecionar e construir quatro aerofélios confipdistintos para realizacado dos

ensaios;
4.  Desenvolver um mandmetro para esta instrumemtaca

5. Selecionar um dos perfis em estudo, em funcdoradacdo de suas

caracteristicas com as da aeronave.
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2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

Este capitulo apresenta uma reviséo bibliografitaeso tema estudado, por meio da qual se
buscou demonstrar algumas das inUmeras definiagbesgdagens sobre aerodinamica de perfis de
asa e elementos aeronauticos, os meétodos e faitiieados para realizacdo de andlises do

escoamento.

Um projeto aeronautico que visa cumprir com suas&wdsde atender aos requisitos de
mercado e de certificacdo aeronautica, oferece emmgenheiros responsaveis o desafio de
administrar os conflitos inerentes da interdisoglidade envolvida. De acordo com (Lyrio, 2006),
0 projeto aeronautico pode ser dividido em tréadga etapas: conceitual, preliminar e detalhado.

Na primeira etapa sao discutidas questdes basma® desempenho, peso, arranjo de
configuracdo e dimensionamento, por exemplo. Visatdnder aos requisitos aeronauticos apenas,
as simulacdes desta etapa tendem a trabalhar & fdesigual com as disciplinas envolvidas
(aerodinamica, estrutura, performance, propulsé@rglo uma analise superficial do projeto.

Quando se inicia a etapa preliminar, o projeto skovem subsistemas reais da aeronave,
aumentando o nivel de detalhes do projeto, poréragéha maiores mudancas na sua configuracao.
No projeto detalhado, com a construcdo da estruteiah s&o realizados testes na aeronave
(sistemas de controle e simuladores de v00).

Isto tudo nos demonstra a influéncia da intergls@ridade em um projeto, a0 mesmo
tempo em que também expbOe a necessidade de se dbsbetras areas quando se atinge um

patamar especifico do projeto.

Desta forma, para este estudo é analisada apemmmedinamica relacionada aos perfis de asa
selecionados; ndo considerando assim outros elemenino estrutura, carga, motor e etc., que

seriam analisados no caso de um projeto de aeronave

Nesta fundamentacgédo tedrica procurou-se definmiiente no qual esta inserida a pesquisa e

os diversos elementos influenciadores para quesanmalcance éxito.

Demonstram-se na primeira Sse¢cdo as maneiras comweoa resisténcia aerodinamica,
considerada a resisténcia de forma e a resist@aciatrito. Na segunda secéo realizam-se uma
andlise da distribuicdo de pressdes sobre um plerfilsa. Na terceira secao, estudam-se a camada-
limite e sua relacdo com a formagdo da turbulénbla. quarta se¢do discutem-se mais
profundamente o perfil alar, definindo seus paré&msegeométricos e aerodinamicos, focando

embasamento para a construcéo da curva polaraia@para selecao final do perfil.
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2.1. Resisténcia aerodindmica

Qualquer corpo que se move em meio ao ar sofretéasia ao deslocamento em funcao do
escoamento da massa fluida. Considerando que o eet@ sujeito a forcas e momentos em virtude
da acao das correntes de ar, (White, 2002), hénaafido de uma distribuicdo de presséo especifica
para a geometria do corpo; de modo que a resiatéocar € proporcional a sua area, variando com
a area frontal (superficie da maior sec¢éo perpatatia direcdo das linhas de corrente). Ou seja, a
resisténcia do ar varia com a distribuicdo de pessAnalisando-se também o fator velocidade,
sabe-se que quanto mais rapidamente o ar se deslaica sua dificuldade em percorrer o contorno
do corpo, pois maiores sdo as forcas de inércsude moléculas e, consequentemente, as de reacao

do corpo; de modo que a resisténcia do ar tormaegmrcional ao quadrado da velocidade.

A resisténcia provém de fontes distintasgsisténcia de formast relacionada a geometria
do corpo. A formacédo de um turbilhonamento na paoterior do corpo em movimento depende
especialmente de sua forma, sendo tanto maior @uaator a velocidade de deslocamento. O
turbilhonamento se forma devido a depressdo odginza parte posterior do corpo, quando as
linhas de ar ndo conseguem contorna-lo; quanto ab&da for a curvatura das linhas de corrente,

menor sera a depressao e a tendéncia a formdhte®i

Assim, as formas que determinarem a menor cuvatiar veia fluida serdo as mais
aerodinamicas, porgque, para a mesma area froptiaea mesma velocidade, estabelecem a menor
diferenca de pressdes, (Rodrigues, 2004). Na firabserva-se um quadro com o valor relativo
da resisténcia para diversos solidos do mesmo thédmeom o0s respectivos espectros

aerodinamicos.

a5 -~ —— DISCO

)

N
“;J
H

————--——1 CONE

5
y
i

L — |
= I‘““*— ESFERA

[——2——— | SEM-ESFERA COM

FUSO

Figura 1 Valor relativo da resisténcia para diverséides do mesmo diametro, (Rodrigues, 2004).
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Na figura (2) esta representada a influéncia dor faelocidade no escoamento e, por
conseguinte, na resisténcia. Representados ossflexotorno de uma placa plana e de um fuso,
sendo que na primeira coluna o fluxo é de baixi@sieiocidade e na segunda o fluxo € de grande
velocidade, observa-se que em baixissima velocigdaderbuléncia ndo ocorre de forma téo
significativa, e, dependendo da forma do corpossivel evitar o deslocamento da camada-limite,
impedindo a formacéo de turbuléncia até valoreseligcidade bastante elevados. Porém, a partir
de uma determinada velocidade, que depende dapresemperatura do meio, € inevitavel que

ocorra a turbuléncia.

Figura 2. Escoamento sobre uma placa plana, (Nicolazzi, 2001

bY

A resisténcia de atritoesta relacionada a viscosidade, onde a rugosidagderficial
influencia nas perdas por atrito do ar com o cofpn.geral, a resisténcia de atrito € relativamente
pequena, sendo sensivel apenas para formas bastamdegnamicas. Nesses casos, como em avides,
0 acabamento superficial € de suma importancigiredo-se assim uma superficie polida, pois a

existéncia de rugosidades na superficie de avito@ ar reduz a velocidade maxima da maquina.

2.2. Distribuicdo de presséo

O estudo de como se distribui a pressdo num pmkyfdsa possibilita ao projetista a analise
prévia de seu comportamento, pois 0s ensaios adakzem tunel de vento permitem determinar a
distribuicdo de pressdo no intradorso e no extsaddios aerofdlios em diferentes angulos de
ataque; e é justamente esta diferenca de pressadagpor variagcdes na velocidade do ar, a

responsavel pela geracéo da forca de sustentacao.

Ou seja, a observacgdo das curvas de distribuicgmedsdo permite ao projetista ter idéias
de como melhorar a geometria do perfil e, por cguisge, o0 desempenho da aeronave.
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A determinacdo da distribuicdo de pressdo sobreparficie de um perfil € geralmente
obtida a partir de ensaios em tunel de vento ou amulucdo analitica de modelos matematicos

fundamentados na geometria do perfil em estudo.

A variacdo da pressao de forma menos acentuadango o perfil € conveniente, pois
impede a formacao de turbuléncia reduzindo a égist ao avango. No caso de um perfil pouco
aerodindmico, como j4 dito anteriormente, ha a &pdo de uma elevada depresséo devido ao
desalinhamento das linhas de corrente, o que gedigdes propicias a formacao de turbuléncia. A
reducdo deste gradiente de pressdo, com a utizzgaima forma mais adequada, por exemplo,
pode reduzir a formacéo de turbuléncia e consegiamnite melhorar a penetracdo aerodinamica da
asa.

2.3. Camada-limite e turbuléncia

A camada de ar sobre a superficie da asa com melmmidade em relacdo ao fluxo de ar &
conhecida por camada limite, e 0 seu deslocametéoigtimamente ligado com a geometria do
corpo que atravessa o fluido. A camada-limite lamigvidencia-se por um fluxo que ocorre em

camadas muito finas deslizando suavemente solugeaficie, figura (3).

A medida que o fluxo continua do bordo de ataqua pas, forcas de friccdo na camada
limite continuam a dissipar a energia do fluxo fileses de ar, diminuindo esse fluxo, além do que,

a espessura da camada-limite aumenta.

Em distancia do bordo de ataque o fluxo laminaresgarum disturbio oscilante instavel. Uma
ondulacdo ocorre na camada limite laminar, a gesloe de modo a tornar-se mais severa e destruir
o suave fluxo laminar. Ocorre entdo uma transiédgando a camada limite laminar desagrega-se
numa camada limite turbulenta, (Saintive, 2006).

Area de

fluxo
laminar

Area de
fluxo
turbulento

It

Velocidade de
fluxo livre

“'n
Expessura
da camada

limite

£ Superficie

da asa

Figura 3. Caracteristicas do escoamento da camada lirBiént{ve, 2006).
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Em sua pesquisa, (Ford, 2008) analisa a figurdd4eguinte forma: ao passar de A para B o
ar adquire maior velocidade, pois h& diminuicaselzfio de fluxo; a presséo estatica do ar diminui
e assim, neste trecho, o ar flui sem qualquer pnod) pois segue de uma zona de alta pressao para
uma zona de baixa presséo. Ao atingir o trecho &8D funcédo da aceleracdo sofrida no primeiro

trecho, as moléculas da camada limite também gaehangia devido a viscosidade do fluido.

No entanto, na parte posterior do corpo h4 um atomensecao de fluxo de ar e, assim, uma
reducao da velocidade. Esta reducao de velocidadieip uma desaceleracdo da camada-limite, ou
seja, um aumento na pressdo estatica e um gradienfgressdo adverso ao movimento das

particulas.

Por possuirem menor energia, as moléculas da calngitasdo as que primeiro sentem o
efeito deste gradiente de pressdo adverso, e emadm ponto do contorno do corpo a pressao
alcanca um valor que forca o fluxo a voltar emgiea zona em que o fluxo é reverso, formando-
se turbilndes que agitam todo escoamento. A zorarbdeléncia formada na parte traseira do corpo

pelo deslocamento da camada limite é denominaéstdeaa

T, Meror prestio

Figura 4.Escoamento do ar em torno de um corpo, (NICOLA2101).

Os projetistas de aeronaves procuram retardar amo@ossivel a transicao do fluxo laminar
para o turbulento, a fim de reduzir ao minimo @sto de atrito. Para isto, h4 um grande enfoque
nas caracteristicas do material da fuselagem, ipaimsente no tocante a rugosidade superficial.
Além disso, existem os dispositivos de controleamada limite, que constituem meios adicionais

de aumentar o coeficiente de sustentacéo de uriia.se¢

A fina camada de ar adjacente a superficie de uofédie mostra as velocidades reduzidas
pelo efeito do atrito de superficie, e estes disipos de controle para aplicacdo de alta sustéotac
se destacam por manter a alta velocidade na caima@tiae retardar a separacao do fluxo de ar. O

controle da energia cinética da camada limite psele conseguido usando-se slots (aerofdlio
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auxiliar mével no bordo de ataque da asa) e aagdlc de sucgdo para retirar o ar estagnado e
recoloca-lo com alta velocidade fora da camadddinfigura (5).

Eslote fixo

.S
\ X %\%&\fﬁ*ﬂ-}.\m.

e

Y

B R

A
“};‘x}::t-.\m-\n

Controle da camada limite
por suegiio na superficie

l superior
\‘&\\" TSN NNy .

Controle da camada limite
pelo aumento do flape

Figura 5. Métodos para controle da camada-limite, (Sain2@96).

Ainda na figura (5) pode-se observar que na posigélbada os slots formam o bordo de
ataque da asa, enquanto na posicéo aberta (estqradi frente) uma fenda € criada entre ele e 0
bordo de ataque, onde o ar na forma de alta enérigiaoduzido na camada limite no topo da asa.
Com o uso destas superficies de controle méveisegnue-se em baixas velocidades melhorias nas
caracteristicas de movimentacdo, pois permite-geajaeronave seja controlada lateralmente a
velocidades abaixo das velocidades normais de p@marolando-se o ar da camada limite pela

succao na superficie permite-se que a asa opedmguios de ataque maiores.

Outra forma de controle da camada limite € direamolo-se o ar sangrado do motor a alta
pressdo através de um estreito orificio, localizaxmtamente a frente no bordo de ataque do flape
de asa. Isso dirige um fluxo laminar sobre a asa #apes, quando estes estiverem abaixados o
suficiente para expor o orificio em alta tempe@t@ ar laminar a alta velocidade passando sobre a
asa e flapes retarda a separacéo do fluxo, redalem menor velocidade de estol e velocidades de
pouso mais baixas.
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O descolamento da camada limite do extradorsoap@de gerar uma situacao de risco, pois
h& uma queda brusca na sustentagdo; € o chamadlofeshedida que o angulo de ataque (
aumenta (sera discutido nos proximas secdes),diegta de pressdo adverso também aumenta, e
para um determinado valor de ocorre repentinamente a separacdo do escoanfemartir de
entdo, o coeficiente de sustentacép) (@ecresce drasticamente enquanto o coeficientardsto

(Cp) aumenta rapidamente.

A figura (6) mostra a curva caracteristica do aefite de sustentacdo, jGrersus o angulo
de ataqued) para uma asa qualquer, onde sdo apresentadopald@s principais. No ponto A
verifica-se 0 escoamento completamente colado &d pe no ponto B nota-se 0 escoamento

separado, indicando assim, uma condi¢ao de eRumdirigues, 2009).

ShAlpliay

Asa estolada

alplia

Lm0

Figura 6. Representacédo de estol, (Rodrigues, 2009).

Com tudo isto, percebe-se que o gradiente de rembzerso é tanto maior quanto mais
brusca for a variagcdo de secdo do corpo, figuraG@ptos vivos, por exemplo, produzem uma
variacdo brusca de secao e, desta forma, origimempre uma separacdo da camada limite com

forte turbuléncia na esteira.

Por outro lado, o escoamento em torno de um cano Secao diminui progressivamente
tem um gradiente de presséo bastante suave, de quedo fluxo permanece em contato com a
superficie até quase o seu final. E, com a camauif Ise descolando no final do corpo, a energia

recebida das camadas mais externas de ar € stdipiam evitar grandes turbuléncias.

Contudo, também ocorrera grande turbuléncia séoaidade aumentar significativamente e
a forma do corpo nao se alterar, pois a forma agiotdca 6tima de um corpo depende também de

sua velocidade no meio.
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Figura 7.Formacgé&o da esteira em um corpo com variagcioddesecdo, (Nicolazzi, 2001).

2.4, FERFIL ALAR

Aerofdlio é uma superficie projetada para obteraum@acdo aerodindmica a partir do
escoamento fluido ao seu redor. Assim, em uma aeepmualquer superficie que converta a
resisténcia do ar em forga util ao voo pode semeltia de aerofélio. Logo, a asa € um exemplo de

aerofdlio, pois é a principal responséavel pelasuatdo da aeronave (Saintive, 2006).

A seccéo paralela ao eixo longitudinal obtida yar corte transversal da asa da-se o nome
de perfil alar. Esta apresenta uma forma espeat#ahoa penetracdo, normalmente constituida por
linhas curvas, tanto na parte superior como naigrfeA frente, o perfil é geralmente arredondado
e, na retaguarda, bastante afilado. O perfil almentanto, e sob o ponto de vista aerodinamieo, na
€ mais do que uma superficie curva envolvida ppedicies superiores e inferiores que dao

espessura suficiente para assegurar uma estratistente da asa.

2.4.1 Parametros geometricos do perfil

A forma do aerofélio € um dos parametros de maituéncia em sua eficiéncia, pois altera
tanto a sustentacdo quanto o arrasto nele provec&mtudo, as propriedades do perfil alar, que é
a secao de aerofdlio, diferem das propriedadesaaa da aeronave devido a forma da planta da
asa. Observando que a asa pode ter diversas sdedeyofdlio desde a raiz até a ponta, com
diminuicdo gradual da espessura, torcédo e enfleehtamé facil compreender que as propriedades
aerodinamicas resultantes sao determinadas peta d&ada se¢do ao longo da envergadura,
(Saintive, 2006).

A figura (8) representa as principais caractedstgeométricas de um perfil de asa.
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Extradorso

Raio do Bordo
de ataque

Linha de Corda

Linha de arqueamento média

0 $re
Bordo| X
de B  ——— Bordo
ataqu '\ de fuga
Xae = 0.25¢ Espessuray, Intradorso

et Corda

Figura 8. Caracteristicas geométricas de um perfil de asa, @@05).

* Bordo de ataque é a extremidade dianteira do perfil

» Bordo de fuga é a extremidade traseira do perfil.

» Corda é alinha reta que une o bordo de ataquerdo de fuga.

» Extradorso é a superficie superior do perfil.

 Intradorso é a superficie inferior do perfil.

* Alinha de arqueamento meédia define 0 ponto médliee extradorso e o intradorso.

« O arqueamento representa a maxima distancia ga exitre a linha de arqueamento média e a
linha da corda do perfil.

» A espessura representa a maxima altura do perfiidagerpendicularmente a linha da corda.

Alguns destes parametros geométricos sdo consaerdel suma importancia, pois afetam as
caracteristicas aerodinamicas do perfil. S&o eles:

* Razéo de espessura maxima, (He);

* Forma da linha média (se a linha média for refzerdil € simétrico);

* A forma do bordo de atague e/ou o raio de bordatague ;

« Angulo de bordo de fuga , 1@.

A tabela (1) relaciona alguns efeitos aerodinaméssparametros geométricos do perfil.
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Tabela 1. Sumario dos efeitos aerodinamicos devido aoswiras geométricos do perfil da asa, (Lau,2005).

Parimetro Geométrico Efeito Aeredindmico |

RazZio de Espessura Méxima {tichn,  Coeficiente de Sustentacio Miximo, ¢ina.,
entrn Aerodinfmico, X = X2/ ©

Forma da Linka Média (Camber) .-illgulﬁ de Ataque sam Sustentaglo, o
Cosficients de Sustentacio Max ., ¢,
Coeficiente de Momento de Picads (pitch)
com Zaro cpalicignts de sUSTEnacio |, Con

Rain do Bordo da Ateque 2 Coeficients de Sustentacio Max., ¢
Forma do Bordo de Atagque, Av Fim da Gama Linear do Anpulo de Atague, o
| Angulo de Bordo de Fupa, ore Centro Aerodindmico, X = X/ © |

A turbuléncia e o atrito de forma s&o controladatngpalmente pelarelacdo de
alongamentpa qual é definida como a razdo entre a cordeedd p a espessura maxima.

Asas muito longas tendem a ser muito finas, aptasda alta razdo de fineza, podendo
prejudicar seu comportamento estrutural; ao cdots®Era espessa, apresentando maior arrasto de
atrito.

A eficiéncia de um perfil € verificada em termosrdado entre a sustentacdo e o arrasto.
Como estas componentes sdo alteradas em funcéongdto &le ataque, a eficiéncia maxima do
perfil, também relaciona-se g obtendo-se um angulo de maxima eficiéncia pada darma de
perfil.

S&o vérios os formatos dos aerofdlios, no entatgonodo geral os perfis classificam-se em
biconvexos (simétricos e assimétricos), plano-crasgecdncavo-convexos e de dupla curvatura,
(Rodrigues, 2004):

Perfis biconvexos simétrico§ao os perfis cujo intra e extradorso sdo corvexiguais, figura (9).

Oferecem minima resisténcia, a 0° ndo criam susi@ote, abaixo dos 0° criam sustentacéo
negativa de valor idéntico— contudo de sentidoréoiot — & sustentacdo criada no angulo positivo
correspondente. Por essa razdo, estes perfis s&erabnente empregados em modelos de
acrobacia. A posicao do centro de pressao destfis pemuito pouco variavel e por isso se

denominam estaveis.

cP

|
|
b 25% |
Figura 9. Representacao do Perfil biconvexo simétrico, (Rudrs, 2004).
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Perfis biconvexos assimétricosCom extra e intradorso convexos, apresentando,vimda
segundo com uma curvatura menos pronunciada, edte @ incidéncias reduzidas, oferece boa
sustentacdo e minimo arrasto; razdo por que speegados com bons resultados em modelos de

velocidade pura, figura (10).

o

28

Figura 10. Representagédo do perfil biconvexo assimétricod(aes, 2004).

Perfis plano-convexosApresentando o intradorso plano e o extradorso eoamvestes perfis séo
muito sustentadores e usualmente empregados emlawnode treino, de radio-controle e

empenagens horizontais sustentadoras, figura (11).

0%y

Figura 11. Representacéo do Perfil Plano-Convexo, (RodrigR@34).

Perfis concavo-convexos Perfil cujo intradorso e extradorso sdo de forracava e convexa,

respectivamente. S&o conhecidos por gerarem msagientacdo oferecendo, em contrapartida,
mais resisténcia ao avanco do que quaisquer ouBegundo (Saintive, 2006), diz-se que a
instabilidade do centro de pressfes é tanto maiantq mais pronunciadas forem as curvaturas e

guanto mais espesso for o perfil, figura (12).

+CP

— il

[

Figura 12. Representacéo do perfil cbncavo-convexo, (Rodsig2e04)

Perfis de dupla curvatura:Também conhecidos por perfis auto-estaveis, apmasefiorma

cOncava e convexa tanto no extradorso comadntradorso. Sdo empregados exclusivamente em
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asas voadoras (modelos destituidos de empenagérorital) pela particularidade de o seu centro
de pressodes se deslocar de modo contrario dostessiaerfis alares: recuando com o aumento

do angulo de ataque, o CP restabelece o equiBbrioo auxilio do plano de cauda, figura (13).

40%

Figura 13. Representacao do perfil de dupla curvatura, (igods, 2004).

2.4.2. Angulo de ataque e Centro de presséo

Para que entendam-se claramente os efeitos donesctmafluido em um perfil € necessario

gue se observe algumas relagbes envolvendo angalaso de pressdes e resultante aerodinamica.

Ao escoar sobre o perfil, a massa fluida gera nesta forca chamada de Resultante
Aerodinamica (RA), situada no Centro AerodinamicoGentro de Pressdo (CP), como indicados
na figura (14). Esta forca é decomposta em duapacoemtes, uma paralela as linhas de corrente,

(Rx) ou arrasto, e outra perpendicular a direcéfhudo, (Rz) ou sustentagéo.

Figura 14. Aplicacéo da resultante aerodindmica no Centrprdssdo do perfil, (Rodrigues, 2004).

Observando-se a figura (14) percebe-se que o mlEnéplicacdo da RA varia em funcéo da
inclinacdo do perfil. Isto se da pela alteracaodddribuicdo da pressdo ao longo do perfil e,
consequentemente, do valor da resultante. Ainda @ehme da figura (14) verifica-se que, em
virtude desta inclinacdo, a que chamamos de andelataque, a reacdo aerodinamica RA, e
obviamente suas componentes, inclina-se para sfisge um valor mais elevado deslocando o CP

para frente.
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Na figura (15) podem-se observar este efeito dolande ataque sobre o centro de presséo,
gue se move praticamente durante todo o voo enéfuda atitude da aeronave. Este passeio do
CP é de extrema importancia para o projeto, umaquez sua variacdo proporciona drasticas
variacfes no carregamento total que atua sobra,aearretando em um cuidado especial quanto
ao célculo estrutural da mesma.

E conveniente observar, porém, que esta alteragdmcelizacido do CP é verificada apenas
para perfis assimétricos, sendo imutavel nos pegirfigtricos para qualquer que seja sua posi¢cao em

relacdo ao vento relativo.

Angulo de

ailiicguae =¥

Bl larmle )
Pressio

-~ negativa

Fluxo e ar

Prassio lertro
positiva de pressio

Argulo de
ataque = o A pressio nigativa

rowesge i anta

Angilo de
atadgque = 12

O genitro de pressio
mive-se para frente

Argulo de
atague = IE

Asqp ('\-":I'||‘]L"1|I]| 1ente
eatiolada

Figura 15. Efeito do &ngulo de ataque no CP, (Saintive, 2006)

A inclinagéo acima citada refere-se ao angulotdgue do perfil. Este angulay)( definido
entre a direcdo do vento relativo (fluxo de ar)lsla da corda do perfil, exerce importantissima
influéncia na determinacdo do comportamento aedodico do aerofdlio, pois representa um

parametro decisivo na capacidade de geracédo dmtagsio (componente Rz da RA) do perfil.

Uma vez que o angulo de ataque varia na medida wmh§ mudanca na atitude da
aeronave, a ele sdo dadas as primeiras consideragédedo se projeta um aerofdlio; de modo que
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em um aerofélio projetado adequadamente a suséentagmenta a medida que) (também
aumenta. Isto significa que a aeronave pode sudis mpidamente ou voar com menor velocidade
(uso de dispositivos de alta sustentacao: flapstg). A figura (16) mostra a influéncia do angulo

de ataque na sustentacéo de perfis simétricosreédssos.

Figura 16. Valores de sustentagdo em funcdo do angulo deeafzra
perfis simétrico e assimétrico, (Homa, 1998).

Quando, porém, o angulo de atague aumenta pargutodsle maxima sustentacdo, o ponto
critico é atingido. Neste angulo critico o ar cedsdluir suavemente no extradorso, dando inicio a
turbuléncia e ao desprendimento do ar da supedigierior da asa, figura (17). Neste instante, a
sustentacdo diminui drasticamente, enquanto otartama-se excessivo; é alcancada entédo a ja
discutida condicdo de estol, onde a forca de gaaécempenha-se em jogar o nariz da aeronave

para baixo, gerando risco ao v6o. Uma aeronavataatdo de estol ndo esta voando e sim caindo.

A dependéncia da sustentacdo e do arrasto com wdoadg ataque podem ser medidas
através de coeficientes adimensionais denominamiigiente de sustentacdo, @ coeficiente de

arrasto, (@). Segundo (Rodrigues, 2009), normalmente o andelataque critico € em torno de
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15° para a maioria dos perfis aerodinamicos, paém a utilizacdo de uma série de dispositivos
hipersustentadores adicionais, consegue-se aunmes#arvalor para angulos que podem variar de
20° até 45°.

Figura 17. llustracdo da componente L em funcao do anguteeriHoma,1998).

E importante que ndo confundam-a¥ @ngulo de ataque, com)(angulo de incidéncia. O
angulo de incidéncia, ou angulo de calado, é foonmada linha da corda do perfil a linha do eixo
longitudinal da aeronave, figura (18). De formasgeira, podem-se dizer que € angulo que a asa
forma ao ser montada na fuselagem do avido, gemédn@ositivo. Ao examinar a figura (19)
extingui-se qualquer confusédo de nomenclatura,csapdesentado o posicionamentooded para

diversas condic¢des de voo.

- bardo de atmque
Eixe lon-
gitudinal -

Angulo de
ingigdéncin
horda de fusa

Angulo de
incidéneia .
Corda da asa linkwa paradeln ne cive longiiudinal de avido

Figura 18. Representacéo do angulo de incidértigSaintive, 2006).

o
-
[}
= =302 -
- & ” ":;
N7
-
ﬁ' -
N
subida v mivelado descida

Figura 19.Angulo de ataque e angulo de incidéncia para digezendicdes de voo, (Rodrigues, 2009).
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Ha a formacgdo ainda de um terceiro angulo, defirddtre a linha do horizonte a linha
imaginaria do eixo longitudinal do avido. E o amgdé atitude, figura (20).

Figura 20. Visualizacdo do angulo de atitude da aeronavem@]d998).

2.4.3 Parametros aerodinamicos do perfil

Todo perfil possui caracteristicas aerodinamicapnas que dependem exclusivamente da
forma geométrica do perfil, de suas dimensdes,rgoeamento, bem como da sua espessura e do
raio do bordo de ataque. As principais caractedstaerodinamicas de um perfil sdo o coeficiente
de sustentacdo, o coeficiente de arrasto, o ceefeci de momento, a posicdo do centro

aerodinamico e a sua eficiéncia aerodinamica.

Uma aeronave em vOo esta sob a acdo de quatrcsfdigara (21), que sO estdo em
equilibrio perfeito quando num vdo reto, niveladdesacelerada. Sao elas:

1) Peso ¢ aforca da gravidade agindo sobreoaaes, direcionando-a para baixo;

2) Sustentacdo é a forca que age verticalmentgaci@mdo o efeito do peso, direcionando a

aeronave para cima. Se a sustentagao se torna menorpeso, a aeronave perde altitude;

3) Empuxo é a forca geralmente gerada pela prépuisi combinacdo motor e hélice, tende a
mover a aeronave para frente. O motor a turbinagea o0 movimento da massa de ar para tras a
alta velocidade, causando uma reacao para fremtengwimenta a aeronave. Numa combinacéo
motor/hélice, a hélice tem de fato, dois ou marsfabos girando, montados num eixo horizontal.
O movimento das pas através do ar produz uma sasdensimilar a sustentacdo sobre a asa,
porém age em uma direcdo horizontal, empurrandoanave para frente;

4) Arrasto é a forca que tende a retardar o mavionda aeronave, € causada pelo rompimento do
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fluxo de ar na asa, fuselagem e superficies safientO arrasto deve ser vencido para que a
aeronave se mova, e 0 movimento € essencial parsegobtenha sustentagéo.

(2) Sustentacgéo

Empuxo Arrasto

Peso

(b)

Figura 21. Forcas Aerodindmicas atuantes em uma aeronaveit¢kdo 2003).

Em relacéo aos eixos de estabilidade, estas fergaamentos sdo escritos na forma da equacéao (1):

Faxs= -D; Fazs= -L; Ma=Ma (1)
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Percebem-se que, também devido a diferenca dedpressstente entre o intradorso e o
extradorso do perfil, além das tensdes de cisalhttmeatuantes por toda a superficie do mesmao,

existe a presenca de um momento que tende a nodacigerfil.

A nomenclatura aeronautica utiliza uma simbologiafagla em letras minusculas para
diferenciar as caracteristicas de um perfil engéelaa asa; portanto, os coeficientes aerodindmicos
responsaveis pela capacidade de gerar as forgastimtacado e arrasto, além do momento ao redor

do centro aerodinamico, no perfil sdo definidosqpary e .

2.4.3.1. Coeficiente de sustentacao

A forca de sustentacao, principal responsavelspportar todo o peso do avido, pode ser
explicada a partir de dois principios: a Terceiea dle Newton e o Teorema de Bernoulli. Como
exposto nos itens 2.2 e 2.3, com a formacdo de ngul@ positivo entre a asa e a direcdo do
escoamento, o ar é forcado a mudar de dire¢cdopde nque uma parcela do escoamento é forcada
para baixo (parte inferior da asa) e, em reac&samudanca de direcdo do escoamento, a mesma &
forcada para cima. O ar aplica na asa a forca alghoeaquela nele aplicada pela asa ao for¢ca-lo

para baixo.

Isaac Newton diz que para cada acao existe umaaede igual magnitude e dire¢cdo, com
sentido oposto; neste caso, é a forca de sustentagéa forma de se analisar a sustentacéo é sob a
optica do Principio de Bernoulli. Segundo sua dgdio, se a velocidade de uma particula de um
fluido aumenta enquanto ela escoa ao longo de unina tle corrente, a pressao dinamica do fluido

deve aumentar e vice-versa.

Observando-se que pressao estatica tende a se reduzir com o aurdantelocidade do
escoamento, em um perfil aerodindmico, segunddieaefo do principio de Bernoulli, 0 aumento
da velocidade das particulas de ar do escoamentpagsam sobre o perfil, provocam a reducao da

pressdo estatica e um aumento na pressaonidin

O perfil cria ainda sustentacdo apreciavel colo@@® ndo o fazendo apenas quando atinge
um angulo de ataque negativo de poucos graus, ejudana angulo de sustentacdo nula. Em
contrapartida, a formacdo do angulo de sustentag@ima ocorre quando o angulo de ataque

permite que a sustentacao do perfil atinja o seximuavalor.

E o ja citado &ngulo critico, a partir do qual atentacio decresce rapidamente e a aeronave
entra na situacado de stol. (Saintive, 2006), afiqna trés quartos da sustentacédo total de um
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aerofédlio € o resultado de uma reducdo de pressée & superficie superior, e o impacto do ar
sobre a superficie inferior de um aerofélio produmm quarto restante da sustentagéo total.

Ndo é apenas a asa que assegura a sustentacdmmiegeela, juntamente com outros

elementos, como estabilizador, forma o que se clilrpkanos sustentadores.

E importante observar que a sustentacio é sengar@onentgerpendicular & direcdo do
deslocamento (direcdo do vento relativisfo significa que ndo é sempre perpendiculantealdo
horizonte, figura (21(b)).

A forca de sustentacdo € adimensional, segundaacéq (2), ond€, é o coeficiente de
sustentacao total do avidpg a pressdo dindmicaSea area da asa. Para o calculo dadfal da
aeronave sdo consideradas todas as superficiesnttele (flaps, ailerons, spoilers e etc); sendo
observadas entéo, para cada tipo de avido, asidesgeDe modo geral, a expressao dp&e ser
escrita, por exemplo, como a equacdo (3). Neste, @asG e suas derivadas sdo avaliadas

mantendo-se constantes os nimeros de Mach e delBgyn
L=0c.35 (2)

'CL='CL

C_ELIIX _ICL-.'.II',. (3)
Os termos na equacao tém os seguintes significados:

C:,: valor de ¢ para deflexGes nulas das superficies de contrafgelo de ataque 0.
€. variagao da sustentacdo em funcdo do anguladeeat

C.i, - variagao da sustentacdo em funcao do angulacitiencia do estabilizador horizontal.

Em suma, o modelo da for¢ca aerodindmica ao longebanZ (Figura 21) da estabilidade €,
equacao (4):

F, =—-L= —C,35 (4)

Contudo, para o caso em estudo em gue esta seatladava sustentacdo de perfis de asa sem

superficies de controle e considerando as condigéesbo, que serdo especificadas em item
préprio, a obtencéo de L(g, através de experimentacdo em tlnel aerodinasgcda segundo as

seguintes equacoes:

L =T(aR 4) — E(aRA,) (5)

AP = (P — P, (6)
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AR = (B — P.); (7)
C.'. = ';._--; 25

gHHm HE (8)

Onde,

Ai:: area inferior (referente ao intradorso e enveuga);

AP;: diferenca entre as pressdes estatica e de cotiemat no intradorso;
Aq area superior (referente ao extradorso e enverggd

APs. diferenca entre as pressoes estatica e de aoinem gt no extradorso;
L: forca de sustentacao;

p: massa especifica do ar;

U : velocidade de corrente livre;

b: envergadura;

c : corda.

O coeficientec € fungcdo do modelo do perfilo nimero de Reynolds e do angulo de
ataque. Ele representa a eficiéncia do perfil erargeforca de sustentacdo. Logo, perfis com altos
valores de coeficiente de sustentacdo sdo condmeraomo eficientes para a geracao de

sustentacao

Para elucidar qualquer equivoco é importante obseue, embora estejam sendo avaliados
perfis de asa, para que se efetuem as experimestagdtinel € imprescindivel a constru¢cdo de um
modelo de asa ou aerofélio, de modo que se posdiaraa distribuicdo de pressdo em seu redor.
Desta forma, embora seguindo a nomenclatura oficiebeficiente seja designado pmrpor se

experimentar uma réplica de asa, as equacdes paEssas com grafia mailscula, reportando a asa.

A industria aeronautica como um todo tem espéafatesse no desenvolvimento de asa e
seus dispositivos de alta sustentacdo. Nisto, alglementos da geometria ja tem seus efeitos
individuais bem conhecidos, sendo analisados mixianas juncdes a outros conceitos. Por
exemplo, é sabido que o aumento da cambra da asntaa sustentacdo do aerofélio. Cambra é a

curvatura que o aerofélio apresenta acima e aluE>superficie da corda.

A cambra superior se refere a superficie supedermodo analogo, a cambra inferior
remete a superficie inferior. Nota-se @sas de alta sustentacdo tém uma grande cambti@gosi

na superficie superior e pequena cambra negatigsapeficie inferior.

Os flapes funcionam de modo a conduzir que a asmimose aproxime dessa condicao,

aumentando a cambra superior e criando uma cambgdor negativa. Sabe-se também que
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guanto maior o alongamento, propor¢cao entre engtargee corda, maior a sustentacao oferecida

pela asa; sendo necessario, contudo, atentar péimites estruturais.

Deste modo, a juncdo de dispositivos e/ou conceitosonsiderada concomitante as
definicbes individuais dos elementos geométricos plerfis para que haja maximo aproveito de

suas performances.

2.4.3.2. Coeficiente de arrasto

O empuxo deve ser exercido para que a aeropas®a entrar em movimento. Assim
como a sustentacdo e o peso devem estar equilyradoa um voo horizontal estabilizado, o

empuxo e o arrasto devem permanecer iguais.

Conceitualmente o arrasto foi exposto ao sedabaesisténcia aerodinamica. A equacao
(9) o define matematicamente. O primeiro termo r&itdi do sinal de igualdade € o chamado
“arrasto de atrito”, resultante da integracdo dmdpto entre o tensor das tensdes viscasagjue
age na superficie, e a area superficial. A outragha chamada de “arrasto de forma”, resulta da
integracdo da pressao, p, que age sobre a supetficcorpo, onde dS € o elemento de area na
superficie do corpo & a projecdo, na direcdo do escoamento, do vettarimnhormal a superficie.

De forma similar, tem-se para o coeficiente destora equacao (10).

D = [T,y R HS + [[p 0 (S ©)
S S

Cp= CD,atrito + CD forma (10)

Segundo (Franca, 2002) determinacdo analitica ou numérica do arrasttaggrum desafio
a teoria da mecanica dos fluidos, exceto para uagaplana ou corpos muito delgados. Isto se
deve ao fendbmeno da “separacdo do escoamento’orftda camada limite pode determinar o
ponto de separagdo, mas ainda nao avalia satiafatmte a pressdo (usualmente baixa) na regido
de separacdo. E mesmo a prépria determinacdo do penseparacdo do escoamento pode ser

comprometida.

A influéncia dos arrasto de atrito e de forma, emaorpo delgado, varia em funcédo de sua
razao de aspectt/¢), como mostrado na figura (22). Com a razdo deaspendendo a zero, 0
corpo se aproxima de um aplaca plana, e modo queasto de atrito representa em média 83% do

arrasto total. Contudo, a medida que (t/c) tambémeata o arrasto de forma também aumenta.
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Figura 22. Influéncia do arrasto de atrito e de forma nosder¢otal para um corpo delgado (carenado)

em funcéo da razdo de aspecto (t/c), (Franca 2002).

Ainda segundo (Franca, 2002), de maneira aproxinpadie-se estimar a forca total de
arrasto considerando que a diferenca de pressé® astsuperficies do corpo, & montante e a
jusante em relacdo ao escoamento, corresponde sadpralinamica, (1/g)% no ponto de
estagnacdo frontal. Esta diferenca de pressado weeaesa frontal do corpo [(L{2)?A] &, entdo,

uma estimativa do arrasto total.

Assim, em um processo experimental a determindgaarrasto total ou do coeficiente de
arrasto € realizada através da medicdo do perfileticidades na esteira do perfil e da aplicacao
adequada das equacdes de conservacao da mass#idageade movimento linear, em conjunto
com premissa simplificadoras apropriadas.

Tomando como base a figura (Xa8g-se uma analise qualitativa do escoamento smbre

perfil.
secéo (0-2)
Uo, o assa
] —>
Secao (Oj;:
Uo, o i::
>
I »
massa
0 @) ®)

Figura 23. Definicao das fronteiras da SC: se¢bes (0), (B}®); dos perfis de
velocidades nas secdes (0) , (1) e (2) e; dos wWbasrrente (fundo cinza claro), (Franca, 2002).
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Devido as diferencas entre 0 escoamento & monetgusante do perfil, o campo de
velocidades é dividido em duas regides. Uma dedoaitentre a regido a montante do perfil
(corrente livre, escoamento néo-perturbado) atéosedo de fuga, denominada regido do perfil; a

outra, do bordo de fuga até certa distancia a jasaggido conhecida como esteira.

Percebem-se que na regido do perfil a presencapmaficie solida causa um retardo na
velocidade devido ao nao deslizamento do fluides@amento proximo ao corpo sélido, devido o
seu elevado Reynolds, caracteriza-se por um regetamada limite. Definindo uma superficie de
controle, SC (linha trago-ponto), cujos limites slEmarcados por (0) e (1), e aplicando-se a
conservagdo da massa no VC, observa-se que na dagderfil ha umaxpulsdode massa do VC
devido a desaceleracdo do fluido. Por sua vez,egdio da esteira, o perfil de velocidades é
formado logo ap6s bordo de fuga do aerofdlio, pekescéncia dos perfis de velocidade da parte
superior e inferior. A depressdo que se visualiaaparte central do perfil de velocidades €
resultante da desaceleracdo do fluido regido, dayser efeitos viscosos que ocorrem na camada
limite. Este déficit de velocidade € recuperado eédida que o escoamento avanca a jusante do

corpo.

Aplicando-se um balanco de massa no VC demarcad@lg®) verifica-se uninfluxo de
massa do escoamento externo para o VC. O penitldeidades na esteira também é caracterizado
por um escoamento de camada limite. Espera-sesguesecao (2) for posicionada muito afastada
da secdo (1) - o bordo de fuga, o perfil em (2a smincidente com o perfil em (0). Assim, a

expulsdo de massa na regido do perfil sera igualadau influxo na regido da esteira.

O arrasto total e, por conseguinte, seu coeficiefitebtido entdo através do céalculo da
variagcdo da quantidade de movimento linear do @sen# no volume de controle que envolve o
escoamento. A equacao de balanco de massa em negimanente é expressa pela equacédo (11),

onde ‘U’ é a velocidade do fluido que cruza a SCa‘sua normal e’ a densidade do fluido.

A equacéo integral da quantidade de momento paraneegermanente € mostrada na
equacao (12). Como a equacédo (2) € de naturezaaletmmpreende trés equacbes escalares
distintas correspondentes a cada direcdo do sistlen&ixos cartesiano. Considerando o eixo X
coincidente com a direcéo do fluxo de ar ndo pesido — a corrente livre -, 0 arrasto total também

coincide com esta direcao, por definicao.

De modo que, para se determinar o arrasto totérrdemam-se as componentes x das
integrais que constituem o balanco de quantidade mdwimento, sendo determinados
experimentalmente os valores de velocidade e pregsfiatuam na superficie de controle.
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ij hdA =0 (11)
SC
IU [ﬁpo BT‘dA) = _fpﬁdA + ngdD + IEmecémica (12)
SC SC VC
\—ﬁ/—_J %,—J
variagao forca forca
momento presséo campo

Na definicdo da superficie de controle, observaaidda a figura (23), as secdes (0) e (2)
sdo a entrada e a saida da SC; na secao (0) o&flndo perturbado e apresenta um perfil uniforme
de velocidades; na secao (2), longe o suficienteotldo de fuga, o perfil apresenta ainda um déficit

de velocidade, porém é quase uniforme.

Desta forma, podemos escolher a secdo (2) comdaadeesaida do tunel, onde a pressao
também é g Assim, pode-se afirmar que tanto na secdo (O)ocom (2) a pressdo estatica é
‘praticamente’ p, isto é, a pressdo atmosférica. Nas laterais das&io (0-2), estad afastada na
direcéo y do perfil de tal modo que as linhas deetite apresentam uma curvatura quase nula, isto
€, sdo ‘quase’ paralelas e assim também poderseaafque em (0-2) a presséo estatica atuante é

coincidente com .

Nesta secdo ainda h4 um fluxo de massa que cr8fa @-2) devido a desaceleracdo do
fluido pelo perfil. Com estas consideracdes sobsaperficie de controle, pode-se trabalhar com a
forma simplificada da equacéo (12) para a diregamacao (13). Observando ainda que a pressao
€ uniforme e constante ao longo de todo o contdoroando a contribuicdo do termo de presséo

nula e que a forga de campo é ortogonal a diregcdo x

IU [ﬁpo BT‘dA) = Fmnecanica, x (13)
SC

A for¢ca mecénica é uma forga que cruza a SC, &adg perfil sobre o fluido. Fisicamente,
€ a forca mecénica exercida por um suporte onderfd psta preso, suporte este que cruza a SC.
Ela existe para manter o perfil estacionario, gpra ndo seja carregado pela corrente de ar. O
arrasto total, D, é a reacao a esta forca, istoférca que o fluido exerce no perfil. Assim, arar
final para a equacédo (13) € a equacgdo (14), quiadaanas quatro faces da SC é expressa na

equagao (15).

[u U mda)= -D (14)
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IUO dpljo DﬁodA)*‘ IUZ [ﬁpljz Dﬁsz)
SC(0 SC(2
(0) ) (2) (15)
+ IUOZ [(pUOZ mosz): -D
SC(0-2)

O terceiro termo a direita do sinal de igualdade #uxo de quantidade de movimento
através de 0-2, isto €, o produto do fluxo de mass&és de 0-2 com a velocidade naquela face. O
fluxo de massa em 0-2 também ¢é a diferenca entflenass de massa que entram e saem do VC,

equacao (16).
Moz) =- [p{Uz ~ Uo)dA (16)

Admitindo-se que a componente na direcéo x da idelde U na secdo (0-2) coincide com
a velocidade da corrente livre, isto &BUp pode-se substituir a equacao (16) em (15) paraacheg
a equacao (17), onde apds agrupamentos e simpiiisatemos a equacao 18. Para o perfil bi-
dimensional em questdo, o elemento de area, dApéduto do diferencial de altura, dy, e a
largura do perfil.

O arrasto total fica entdo sendo como expressognacéo 19, onde e —y Sao as
posicdes verticais superior e inferior do escoamemd esteira, no limite da ocorréncia do
escoamento néo perturbado. A equacgao (19) mostra guoduto entre a diferenca de velocidade
(Uo- Uy) com o fluxo de massa na sec¢ao (2) resulta netartatal exercido pelo perfil no corpo.

- [Up(puodA)+ U, (pU,dA)
sc(0) sc@)

17)
+UpO [pUp-Up)dA= -D
SC(0-2)
D = [Up DU - Uz )dA (18)
+Yo
D=b0 [Up (p(Ug - U2)dy (19)
Yo

Contudo, com as condi¢des experimentais das geadispdem com tunel aerodindmico
utilizado no Laboratério de Mecéanica dos FluidosJiRrN, na se¢éo (2) o perfil de velocidades ja

se recompods e a velocidade Jda € muito proxima de 4) induzindo uma elevada incerteza na
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medicdo da diferenca UU,). Assim, utilizando-se o Método de Jones, prop8emmodificacdes
que permitem a determinacdo do arrasto total, cordoequacao (19), porém com o0s valores
experimentais medidos na sec¢éo (1), evitando assimcertezas resultantes da diferenga (1J).

As modificacbes séo:
1) O fluxo de massa ao longo de um tubo de correntee @3 secdes (1) e (2), relaciona as
velocidades We U, :

pU,dy; =pUody, (20)

2) Segundo Jones, 0 escoamento ocorre sem perdageseedes (1) e (2), isto €, a pressao total
H permanece constante ao longo de cada tubo dent®entre as sec¢odes (1) e (2):

Hi = Hy, (21)

A pressao total € definida como a soma das pressi@sca e dinamica do escoamento e, para cada

plano, sao definidas por:

Ho =Po +%DU%
Hy =P1+%PU12 . (22)

Hy =P +%DU%

Substituindo-se equacao (20) na equacéo (19) tequese

+Y0
D=b 0 [U; (p(Ug - Up)dy, (23)
-0

Sabendo-se quessp. (a pressdo atmosférica) e utilizando-se as eqeaf@B e (22)
podem-se escrever as velocidadgslWi e U, como exposto na equacéo 24, de modo que podem-se
trabalhar com a equacéo (23) em funcao das prekdassliretamente pelo tubo de pitot, equacéo
(25).

(24)
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D=7JJD+}/0\/H1—P1 E(\/HO—PO _\/Hl_PO)jyl (25)

Yo

Finalmente, o coeficiente de arrastg,, @ entdo escrito na forma da equacéo (26), que
baseia-se na area molhada do aerofdlio, A = bde bre ¢ sdo, respectivamente, a largura e a corda
do aerofdlio.

_ o 0 [Hi=Py [ [Hi=Po || (¥ 26
CD_?_-{/O{ Ho —Po EEl Ho"’o]}d[cj (<6)

Como as medicbes ao longo do eixo y sdo discretiiizam-se o procedimento de

integracdo numérica da formula de Simpson, equéZap ondeAy equivale ao passo, no caso
Ay=5 mm, i é o valor do integrando da equacao (16) para topd® posicao yna se¢do (1) do

tanel.

1&?0 + 4y + 2, +dig+2i +.... } 27)

Integral=§ Cc | +2ih-gq tdip_3+2,_p +4i_1 i,

2.4.4. Curva Polar

Através da curva polar de arrasto podem-se estadaerodindmica completa de uma
aeronave, sendo essencial para a execucao de jgtogtmo. Nela, pode-se obter a relacdo dos
coeficientes de sustentacdo e arrasto para vangslags de ataque; avaliar o desempenho da
aeronave para varias situacées, bem como os poatosior eficiéncia. Os valores para construcédo
do grafico sdo obtidos através de ensaios aerodindngeralmente realizados em tluneis de vento,

ou atraves de softawers especificos.

A relacéo entre £e G pode ser representada através da construcao filmgra expressa
por uma equacao; tanto a equagdo quanto o graf@alsamados deolar de arrasto(Rodrigues,
2009). A equacéo que define a polar de arrastardeaeronave pode ser obtida a partir da forca de
arrasto total gerada na mesma. Este € definido anreomatério dos arrastos parasita, de onda
(presente em velocidades trans6nicas ou superspnida forma e induzido, nas formas de

coeficiente, sendo expresso como na equacgao (28).
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A equacéo (29) representa a polar de arrasto de asr@nave, onde: fCrepresenta o
coeficiente total de arrasto da aeronavg; @presenta o coeficiente de arrasto parasitaeentot
KC.2 representa o arrasto oriundo da producdo derdacé® na aeronave. Neste caso, em funcéo

das condicfes de vb6o da aeronave, ndo ha geragioadto de onda, sendo sua parcela omitida da

equacgao.
Cpn=Cpa+Cp, +Cp (28)
C,=C,,+K-C° (29)

Um gréfico genérico da polar de arrasto de umanasmem regime subsonico é apresentado
na figura (24). A origem desta forma pode ser fMaeiite visualizada a partir das forcas

aerodindmicas que atuam em uma aeronave em voojéamustrado na figura (21).

Cr

.!
s
&

o

F

e o i i e R o

Cop= Cpat R0y

f..r_l

Figura 24. Curva genérica da polar de arrasto de uma aerp(Rodrigues, 2009).

Para um determinado angulo de ataquea forca resultante aerodinamica RA forma um
anguloco em relacdo ao vento relativo. Deste modo, se RA frem desenhados em uma escala
conveniente num gréfico, € possivel se tracar ar i@ arrasto completa de uma aeronave, certo de
gue para cada angulo de ataque avaliado, um ndeod&RA e um novo valor de serdo obtidos.

A figura (25) mostra a polar de arrasto para divekglores de RA ec.
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i
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(a) (b)

Figura 25. (a) Representacdo da resultante aerodinAmicalaadmarrasto, (Rodrigues, 2009);

(b) Representagdo da polar de arrasto para ¢ N&@GA0012, obtida através do XFLR5 para Re=300.00.

2.4.5. Selegéao do perfil

A selecéo final do perfil, incluindo o da raiz @o topo da asa, é influenciada por diversos
fatores relacionados ao desempenho da aeronave,mmmexemplo, e de modo geral:

() O valor do coeficiente de arrastog; @eve ser o menor possivel para uma grande gama de
coeficientes de sustentacag, C

(b) Para avibes de alta velocidade, a area maxawa der o0 menor possivel, evitando assgn C
elevados devido as ondas de choque;

(c) O valor do coeficiente do momento de picadarelacdo ao centro aerodinamico deve ser o

mais perto de zero possivel;

(d) O perfil deve ter a espessura adequada pamzanmar membros estruturais, tanques de gasolina
e etc;

(e) O perfil da asa deve resultar em transicOegesyaara a situacao de “stol”.

Porém, todos os fatores de desempenho, quer se@AM@ros geométricos e/ou

aerodindmicos, devem ser relacionados sob a luzredézacdo da missdo da aeronave.
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Devendo,entdo, toda a andlise de selecdo reaéizamsvista das condi¢cdes de voo as quais esta

submetida a aeronave.

De outra forma néo seria possivel garantir a seleicéperfil de forma satisfatoria, tanto
guanto ao desempenho, quanto a seguranca do viiendendo-se que geometria e aerodinamica
se influenciam mutuamente, abaixo seguem o0s pdixipritérios e caracteristicas a serem

considerados para escolha do perfil:
a) Condicbes de voo: alcance, velocidade de ggeraumero de Reynolds, e etc;

b) Caracteristicas aerodinamicas do perfil: dfici& G, C_, coeficiente de momento, CP, curva

polar, angulo critico, e etc;

c) Caracteristicas geométricas: dimensdes, arqueamdimitacdes operacionais, e etc.
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3. O JIN-1

O JN-1 é um avido experimental desenvolvido pedmdés Jim Peris. Embora muito se
compare seu projeto com o M-19 de Barnard, os raater métodos deste sdo mais convencionais,
apresentando o JN uma constru¢do com caractesigigcaltraleve, (Abon, 2009).

O manual de construcdo do JN-1 pode ser compraddossua construcao acessivel para
gualquer amador. Contudo, segundo Fernando Abarstredor e proprietario do JN-1 da figura
(26), os planos sao muito mais um esbo¢co do qupasso-a-passo de construcédo; embora o custo
dos planos seja baixo e muito aprendido com eles.

Figura 26. Avido Experimental JN-1, (Abon, 2009).

A idéia de construgdo do JN surgiu em uma conveesaoda, onde O interesse era uma
confeccdo simples e barata, sem excesso de macuimaseriais. Sob esta Optica 0 material base
do avido é madeira, espuma e fibra de vidro (recobranteparos, reforcos das asas, estabilizador e

leme). O formato plano e quadrado é visivelmenfdoeado em funcéo de sua maior simplicidade.

Em seu manual, Peris diz ser uma mola de caminit&node pouso; e todos os tubos e
aluminio utilizados fornecidos pela ferragem loda.asas se dobram para baixo na frente e todos

0S seus acessorios sao de aco 4130. O Kawasakiot#Oser substituido por qualquer motor de
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50HP; e esta € a parte mais cara da aeronave. fb tde construcdo varia de acordo com a

experiéncia e material disponiveis, porém, 500pasece ser um valor de média razoavel.

A Tabela (2) apresenta as principais especificatgi@scas da aeronave experimental JN-1.

Tabela 2.Principais especificacdes do JN-1

Envergadura 30ft
Comprimento 171t 4in
Altura 5ft 2in
Peso vazio 320lb
Peso bruto 600Ib
Capacidade de combustivel 5gl
Corda da asa 55in
Area da asa 140t
Diedro 2dg
Incidéncia 2dg
Motor Kawasaki 440
Cavalo-vapor 38
Deslocamento 440cc
Diametro da hélice 52in
Passo 27in
Materiais

Trem de pouso Aco
Rodas principais Carro de mao
Bequilha Industrial
Fuselagem Madeira, espuma e fibra de vidro
Frame da fuselagem Madeira
Moldes Espuma
Asas Madeira, espuma e fibra de vidro
Longarina Madeira
Nervura Espuma
Cauda Madeira, espuma e fibra de vidro

Performance
Cruzeiro 60mph
Stall 28mph
Subida e aproximagéo 42mph
Distancia de subida 250ft
Distancia de descida 250ft
Forca de carregamento 17.1 Ibs/HP
Carga Alar 4.07Ibs/sq ft
Planeio 18:1
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4. MATERIAIS E METODOS

Apresentam-se a seguir a descri¢cao dos procedimerperimentais adotados, abrangendo:
0 projeto e a construcao dos perfis; o projetoglopamento de aquisicao das pressdes; preparacao

do tunel de vento e fixacéo dos perfis.

4.1. Projeto e Construcao dos perfis

Na selecédo dos perfis de asa para o experimentmyge atender as necessidades de
performance da aeronave. Assim, para analise fgedetionados perfis alares de trés categorias,
gue séo dos tipos simétrico, concavo-convexo eoptanvexo. Desta forma, podem-se enriquecer
as discussoes frente o embate de caracteristicas@i@cdo do melhor perfil para a aeronave em

guestao.

Foram escolhidos os seguintes perfis para an®isa€A 0018; Clark Y; GA 30U-6135;
NACA 6409. O perfil NACA 0018 é um NACA de quatragidos, o que significa um perfil
simples; possui arqueamento igual a zero, ou éajm perfil simétrico, usualmente utilizado em
vOos acrobéticos por gerar a mesma sustentacada@aaaeronave voa em dorso; com espessura
maxima elevada este perfil € sugerido para aersnd@daixa velocidade e pesadas, que possuem

elevada area alar (area da asa).

O perfil Clark Y é plano-convexo, um tipo de peffiastante sustentador, porém nao
utilizado para altas velocidades; sua espessuranmadxoderada ndo compromete a sustentagao;
seu intradorso plano € um grande facilitador paeanstrucdo, além de apresentar uma suave

transicdo para a situacao de estol.

O perfil GA 30U-6135 é cdncavo-convexo, tipo defipgue gera a maior sustentacao,
porém, maior arrasto; quando comparado aos pddisofonvexo gera menor arrasto e menor
momento para maiores valores de sustentacdo, aéamtird)ir o estol em angulos mais elevados;
sua espessura mediana propicia vantagem estrusemal interferir na negativamente na

aerodinamica.

O perfil NACA 6409, também de quatro digitos, é parfil simples; do tipo cncavo-
convexo, permite maior sustentacdo, principaimgela curvatura do seu intradorso que sugere

altas velocidades; sua reduzida espessura maximfi@reaninima resisténcia e elevada sustentacao.
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A partir da selecéo dos perfis confeccionaram-géesede asa que representam os modelos
escolhidos. Desta forma, quatro aerofélios foramsttaidos em mdf de 3mm com as dimensdes

segundo a tabela (3).

Tabela 3.Dados sobre os perfis trabalhados

Modelo Clark Y NACA 6409 | NACA 0018 | GA 30-U 6135
3 Concavo- | Biconvexo Concavo-
Classificacag Plano- convexo
convexo Simétrico convexo
Corda 300mm 300mm 300mm 300mm
Envergadura 300mm 300mm 300mm 300mm
Espessura
) 35,10mm 27,03mm 54mm 40,51mm
Méxima

Os perfis foram cortados a laser para manter o dtmrnpreciso. Seu revestimento,
inicialmente feito com papel contato foi substitujgor uma fita de melhor fixagéo, haja visto a
ocorréncia de perda de aderéncia do papel contato @ tempo, provocando ondulacdes na
superficie do perfil. Laminas de madeira balsardespoio a cobertura de fita, além de garantir o

contorno do perfil.

O refor¢co de madeira foi utilizado, porém, apenasaerofélio com o perfil Clark Y; nos
modelos seguintes cortes de garrafas PET proparmeiona base para fixagao da fita, bem como o
contorno do perfil. Tal mudanca se deu pela methaivalhabilidade com o plastico, além da
melhor resisténcia oferecida, principalmente entdiondo manuseio, uma vez que a madeira balsa

€ bastante ténue.

Treze mangueiras de #nm e ¢Bmm atravessam a secgdo transversal da asa,
possibilitando as tomadas de pressao, uma vezgsjée fixas perpendicularmente a superficie da
“asa”. A figura (27) mostra o detalhe das tomadagksséo e as figuras (28), (29), (30) e (31)

exibem os aerofélios construidos.
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j 7

Tomadasde pressao
Vista lateral do perfil

Orificios paratomadade pressao
Vista de topo do perfil

Figura 27. Detalhe dos orificios para tomadas de pressao.
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Figura 30. Aerofdlio com perfil NACA 0018.

Figura 31. Aerofélio com perfil NACA 6409.
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4.2.  Monitoramento e distribuicdo das pressoes

Na impossibilidade de realizar o monitoramento desg§fo e velocidade do escoamento
através de um micromanémetro digital, como iniceite previsto, foi desenvolvido um
mandmetro para instrumentagdo em tunel. Apos loegpo de andlise e estudo para a construcao
de um mandmetro, optaram-se por uma medida altesinat da massa deslocada a partir da forca

do vento (ar soprado).

Dois recipientes iguais, com agua e com suas saidsdradas bem orientadas, sendo um
deles posta numa balanca, formam um equipamentoedécdo inicialmente de massa, mas que

revela a presséo incidente no ambiente ao qual estiectadas as suas saidas, figura (32).

Tomada de presséo

Tomada de i /] L {1 estatica pitot /
pressac '/ | pontos do aerofol

I

Recipiente Recipiente

>

(a)

Recipiente

Tomada de pressao
total pito

Tomada de pressao estatica
pitot / pontos do aerofél

(b)

Figura 32. (a)Modelo esqueméatico do mandmetti) Manémetro alternativo
para experimentacéo em tlnel aerodina.
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Conforme ilustrado no esquema da figura (32), pieate n°l estéa fixo a bancada por uma
base, enquanto o recipiente n°2 esta sobre a batEnprecisdo. Os recipientes n°1 e n°2 sdo de
vidro, possuem o mesmo diametro (@e=60mm), contgua &omo fluido de trabalho e estédo

conectados por meio de uma mangueira (de=8mm).

A sajda do recipiente n°l esta conectada uma usaag(@e=8mm), que ora recebe a
tomada de presséo estatica do tubo de pitot, paemsnios de arrasto, e ora recebe as tomadas de

presséo da superficie do aerofolio, para os endaigsistentacéo.

A saida do recipiente n°2 esta conectada uma misag@e=8mm),que esta conectada a

tomada de presséo total do tubo de pitot.

Ao ligar o tunel aerodinamico o ar desloca-se rss&® de saida sendo interceptado pelo
tubo de pitot. Como a saida de pressao estaticaagéda de pressao total do tubo de pitot estdo
conectadas as mangueiras dos recipientes n°1l e afZoprado no tanel alcanca os recipientes. A
diferenca de pressdo provoca alteracdo na quaatidadmassa de agua dos recipientes, e esta
alteracdo de massa é verificada pela balanca. @ geldigital utilizada € o modelo BG 4001 da
fabricante GEHAKA, possui faixa de indicacdo de 2,8.040 g com menor divisdo de 0,1g. A

figura (33) mostra 0 mandmetro ligado ao tunel di@&mico.

y 7.8 ek
Figura 33. Mandmetro ligado ao tlnel aerodinamico
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Deduzindo-se a equacgao (30), com a consideracaalgequivale a variagcado da altura nos
dois recipientes e, portanto, /2, obtém-se a equacéo (32) que fornece a dfferde presséo

através da variacdo massica nos recipientes.

AP =p.g.h (30)
V=m/p (31)
V=x. . (Ah/2) (32)
Ah=2.V/ (. P (33)
Ah=2.m/ p..r) (34)

Substituindo-se a equacao (34) na equacéao (3@mebe a equacao de trabalho (36):

P = (2.mp.g)/ (p.n.r%) (35)

P=(2.m.g)hr (36)

Onde, P = pressdo; m = massa; g = aceleracdo daayta; r = raio do recipiente; V= volume;

p=densidade.

O mandmetro permite a leitura da distribuicdo aesgdio sobre o modelo em teste, uma vez
gue a ele sdo conectadas as mangueiras para tamgassao fixadas a superficie do aerofdlio.
Com o valor da pressdo em cada ponto de quebrassécsfoi possivel, através da aplicacdo da

equacao (5), obter os valores de sustentacao medsra cada tipo de perfil.

Para analise dos aerofdlios em funcédo de seusegatler coeficiente de sustentacdg, fGi
necessario obter esse dado para varios anguldsqisear. Haja visto que a polar de arrasto exibe
0 comportamento aerodinamico do perfil para vadiogulos de ataque, possibilitando uma leitura
para as diversas condi¢cdes de voo da aeronaventdonte, um grafico de curva polar com uma

ampla faixa de valores deso € viavel de se plotar através de simulacdosatawers especificos.

Com isto, trabalharam-se os aerofélios sob a iacip dexn em -5°, 0°, 5°, 10° e 12°. Os
angulos foram escolhidos de modo a varrer uma genpda de dados, sem necessariamente chegar
ao valor referente ao Gnaximo, uma vez que, este pode ocorrer em angiflentes para cada

perfil mesmo mediante condi¢des idénticas de teste.

Ou seja, para obtencdo de dados acerca da suétertada aerofdlio teve seus 13 pontos de
tomadas de pressao varridos para cada um dos @nrdos de ataque estudados. E, para cada
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angulo trabalhado repetiu-se o ensaio cinco veles,quais foram aproveitados os resultados de

trés medigdes, sendo eliminadas as medidas extremas

Com o deslocamento do tubo de pitot ao longo do gextical na saida do tunel, com
incrementosAy=5mm, foi possivel varrer uma cota de no minintmbro da espessura maxima de
cada modelo de perfil no fim da esteira turbuledtaescoamento. Ou seja, foi analisada toda a
regido invélucra do escoamento, garantindo infofeagerossimeis sobre o perfil num volume de
controle de duas vezes a altura do perfil na diréigisversal ao escoamento. Desta forma, atravées
da aplicacdo dos dados de pressao na equacam®yeram-se os valores de arrasto relativos a

cada sec¢éao de asa.

Assim como para o célculo da sustentacdo, paraig@di do coeficiente de arrasto
realizaram-se medi¢cdes nos cinco angulos de agaguéefinidos (-5°, 0°, 5°, 10° e 12°). Com o
aerofdlio posicionado em cada angulo realizarantiseo medicbes na regido involucra ao
escoamento de cada perfil; ou seja, o equivale@nam ao longo do eixo y da secdo do tunel,
contados 30mm acima e 30mm abaixo do bordo dedegada aerofdlio.

4.3, Tunel aerodinamico

Para simulacdo do escoamento de ar sobre os plerfissa utilizaram-se de um tanel
aerodinamico, figuras (34) e (35). Construido gaord, 2008) o tanel utilizado € um modelo de
circuito aberto, tipo soprador, com as seguintesctaristicas: comprimento total de 4,5m; secéo de
ensaio com dimensdes de 0,50m x 0,50m, com ared,2@nf; velocidade maxima de
aproximadamente 6,3m/s, obtida usando um motoricgdétnonofasico com poténcia maxima de
5HP (3.7kW); difusor com razdo de contracdo de (8dgundo Catalano (1998), aumenta a
velocidade do fluido devido a diminuigédo da prexséo

Em seu trabalho, (Ford, 2008) detalha o tunel porcenstruido: “o ar € soprado por um
ventilador centrifugo, movido por um motor elétride corrente alternada. O ar passa por um
difusor no qual h4 em sua extremidade de saidanf@étela do tipo colméia. Nesse momento, o ar
sofre uma perda de pressao em decorréncia dadelateito com as paredes.

A funcdo da tela é diminuir as grandes perturba¢@édices), proporcionando um escoamento
mais uniforme (laminar) na saida do difusor. Apddifasor, o escoamento sofre uma aceleracao,
devido a presenca de uma contragdo na qual o esot@reofre uma perda de pressdao, isto €,
converte-se em energia cinética (velocidade) qudirgge a secdo de ensaio. A construgdo das
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estruturas do tunel (difusor, contracdo, secdondai@), foi realizada por (Ford, 2008) mediante

técnicas de (Catalano,1998). A tela de uniformiaad@ escoamento; coifa para reter as vibracdes
provenientes do motor; e hélice do motor para gerado vento foram construidas mediante

técnicas utilizadas no Laboratério de AerodindndeaCarrocerias de Veiculos da Universidade

Luterana do Brasil — ULBRA.”

Coifs andi-vibraghes

Siziemna de aconanenioe i .. r
(Mator / Vertilador Centrifizs) Difzor Conirad s Secan de iesies

Figura 34.Modelo esquematico do tinel aerodindmico, (Fo@B20

Figura 35. Tunel aerodinamico utilizado para os ensaios;dF2008).

Com o objetivo de aumentar a velocidade do esca@mmnarcaixa de uniformizagao do tipo
colméia, construida com 625 tubos de PVC de 2@mandidametro cada um, com 200mm de
comprimento, precisou ter sua secao transversatida Desta forma, a saida do fluxo de ar se deu
em uma secéo de 0,16@o invés de 0,25Mmcomo originalmente. A Figura (36) mostra a calea
uniformizagéo antes e depois da reducao de secéo.
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Figura 36. Caixa de uniformizacgdo tipo colméia:
(a) Sem reducao de area (b) com reducédo de area

O tubo de “Pitot” modelo 160, também necessito@jdstes quanto ao seu posicionamento
e deslocamento. Posicionado no meio da secdo @oemsima distancia de 25 cm das paredes
laterais do tunel, regido na qual esta menos swgaiterferéncias do atrito com o interior da seca
o tubo precisa garantir seu perpendicularismo cdrase ao varrer a cota especificada, figura (37).
Conforme mostrado na figura (38) um aparato guiadoplado ao tinel para alinhar o movimento

do tubo de pitot; sendo utilizado também para nt@caos pontos de leitura no eixo vertical.

Figura 37Tubo de Pitot sem aparato
guia de deslocamento.

/A W\
Figura 38. Aparato guia de deslocamento
do tubo de pito
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4.4. Fixacéao dos perfis

A fixagdo dos perfis no tanel de vento foi feita medo a n&o interferir no escoamento
fluido sobre os mesmos. A longarina dos modelos,tulo de aluminio de &8mm colado no
perfil a fim de evitar a rotacdo do mesmo, € ppmomeio de bracadeiras D as duas hastes moveis
transpassantes ao tunel. O posicionamento de egfiladifere em funcéo da localizacdo do fim da

esteira de turbuléncia provocada por cada modelo.

Porém, esta distancia € ajustada na localizacdondarina de cada aerofolio, uma vez que
0 tubo de pitot ja € posicionado a uma distancia fio teto do tunel. As hastes também sé&o
localizadas a uma distancia fixa da saida do tsexido mdveis apenas no eixo vertical para
possibilitar o alinhamento do aerofédlio e alteranlura do mesmo dentro da secdo de teste,
conforme mostrado na figura (39). A figura (40) m@s fixagdo das mangueiras das tomadas de

presséo, realizada de modo a nao interferir ncaesento e facilitar as medicdes.

Figura 39. Aerof6lio montado no tanel aerodinamico.
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Figura 40. Detalhes da fixacdo do aerof6lio no tanel.

A rotacdo do perfil para o posicionamento em caugulo € conferida com o auxilio de
esquadro ajustado especificamente para este fimoGocorda de cada modelo esta a uma altura
diferente, em cada teste 0 esquadro recebe a raarcas angulos de trabalho, de modo que o
degrau que demarca a corda do perfil se encaixaaneacao do esquadro, aferindo com seguranca

0 posicionamento de cada angulo. A figura (41) eslos instrumentos deste ajuste.

Detalhes das pecas para
posicionamento do angulq

Figura 41. Aerofélio com perfil NACA 0018 fixado no tinel aglioamico.
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5. RESULTADOS E DISCUSSOES

Séo apresentados os resultados obtidos nos ees@e@smentais integrados as férmulas do
coeficiente de arrasto e de sustentacdo discutmasnbasamento teérico. Em cada um dos ensaios
realizaram-se cinco medi¢Oes, das quais foram epamlas trés, sendo eliminadas as medidas
extremas. Os resultados dos ensaios para cadaoangudtaque estdo registrados nas tabelas e

gréaficos a seguir. Os ensaios foram realizadoss@eguintes condigdes:
Temperatura ambiente: 25,5°C

Pressao atmosférica: 691 mmHg

Massa especifica do ar: 1.075 Kg/m

Numero de Reynolds,R 115.393

5.1. Resultados com o perfil Clark Y

A tabela (4) apresenta os valores médios das mexligé pressao realizadas em cada um
dos 12 pontos de tomada de pressao da superfieierdflio. As medi¢cdes foram realizadas com o
aerof6lio posicionado nos angulos de ataque -5°50°10° e 12°. Os dados da tabela foram

utilizados para construcdo dos graficos referemtasstentacéo gerada pelo perfil.

Tabela 4.Dados referentes aos ensaios com perfil Clarkrd pastentacéo.

x(mm) Presséao (Pa), | Pressao (Pa), | Pressdo (Pa),| Pressédo (Pa),| Pressao (Pa),

Ponto a=-5° a=0° o =5° a =10° o =12°
1 10 1,845+0,05 -9,686+0,04 -25,138+0,12 -42,66510,11 -48,661+0,27
2 30 -14,759+0,05 | -22,3708+0,08 | -31,134+0,13 -39,436%0,10 -42,896%0,13
3 48 -15,68210,05 -22,60140,11 -26,75240,13 -31,365+0,05 -32,28710,14
4 91 -17,989+0,1 -20,986+0,11 -23,062+0,27 -23,754+0,11 -23,754+0,11
5 147 -13,837+0 -13,6068+0,08 | -13,838+0,10 -14,52940,10 -14,068+0,05
6 230 -5,074+0,05 -4,382+0,08 -4,382+0,08 -3,920+0,08 -3,454+0
7 0 13,376%0,05 25,138+0,013 27,674+0,04 13,83710,29 5,765+0,20
8 14 -39,437+0 -28,136%3,81 -17,989+0,07 -5,074+0,13 -0,692+0,19
9 32 -23,062+0,05 -17,297%0,10 -11,762+0,07 -4,382+0,05 -2,075%0,27
10 50 -16,83510,05 -13,37610,16 -9,686+0,07 -4,151+0,05 -2,07540,31
11 90 -10,147+0,05 -8,533+0,11 -7,380+0, 08 -5,0734+0,05 -3,456+0,04
12 174 -3,920+0,05 -4,382+0,08 -3,22940,05 -2,306+0,05 -0,922+0,14
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As figuras (42-46) referem-se a distribuicdo desgdie no extradorso e intradorso do perfil
para cada angulo de ataque. Estes graficos revalam se comporta o escoamento na superficie
do aerofdlio.

Distribui¢do de Pressdo, o =-5°

——sLiperior
—fll—inferior

Pressdo (Pa)

X {mm)

Figura 42 . Distribuicdo da pressdo no perfil Clarka&-5°.

Percebe-se que para um angulo de ataque negaliferenca de pressao entre a superficie
inferior e superior do perfil € quase nula, gerano@ sustentacdo pouco significativa, muito baixa.
O pico de presséao na superficie inferior é locdbzao bordo de ataque do aerofdlio; isto ocorre
devido a inclinacdo negativa do aerofdlio, que péonite esta regido receber o deslocamento de

massa fluida com intensidade.

Distribui¢do de Pressdo, a=0"
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Figura 43. Distribuicdo da pressao no perfil Clark o50°.
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Distribui¢do de Pressdo,a=5°
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Figura 44. Distribuicao da pressao no perfil Clarkos5°.

Com o aumento do angulo de ataque ha aumentoerariif entre as pressdes da superficie
inferior e superior. Percebe-se mais claramengerestiperacao a partir de5°. Isto ocorre porque
nestas configura¢des o aerofdlio esta posicionadeeacdo ao vento relativo de modo a facilitar o

escoamento tanto no intradorso quanto no extradorso

Distribui¢do de Pressdo, a =10°
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Figura 45. Distribui¢éo da pressdo no perfil Clarko510°.
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Distribuigdo de Pressdo, a =12°
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Figura 46. Distribuicdo da pressado no perfil Clarkas12°.

Com angulos de ataque ainda mais elevaged (° e 12°), a posicdo do aerofdlio é tal que

a o intradorso € a regido que recebe diretamefitx@ de ar. Nesta configuracdo o pico negativo

de pressao esta associado ao extradorso do aeroédlultando numa diferenca de presséao positiva,

o que favorece o aumento da sustentacao.

A tabela (5) apresenta os valores médios de présk&Eono fim de esteira do escoamento

para cada angulo de ataque no qual o aerofélipdsicionado. Foi varrido um intervalo de 60mm

ao longo do eixo y da secédo do tunel, com incremmdatsmm, de modo a abranger o escoamento

em volta do aerofdlio. Estes valores foram utilzagbara construcdo dos graficos referentes ao

arrasto gerado pelo perfil.

Tabela 5.Dados referentes aos ensaios com perfil Clarkrg peedicdo do arrasto

Presséo (Pa), Presséo (Pa)Pressao (Pa | Presséo (Pa), Presséo (Pa)
y(mm) o=-5° o=0° o=5° o =10° a=12°
0 20,986+0,11 | 20,525+0,08 | 20,987+0,11 | 22,370£0,12 | 23,062+0,28
5 21,4480 21,901+0,05 | 21,679+0,08 | 22,370£0,11 | 23,754+0,21
10 21,448+0,08 | 21,679+0,05 | 21,448+0,04 | 20,756+0,07 | 23,293+0,29
15 20,986+0,08 | 21,448+0,07 | 18,450+0,14 | 14,299+0,13 | 18,450+0,32
20 19,372+0,04 18,680+0,1 | 13,145+0,04 | 11,067+0,10 | 12,91540,31
25 13,606+0,08 | 11,992#0,05 | 9,455+0,05 | 10,609+0,08 | 9,455+0,25
30 11,067+0,13 10,378%0,1 13,145+0,1 | 15,913+0,04 | 12,684+0,40
35 11,9924#0,12 | 14,068+0,05 | 17,989+0,13 | 20,064+0,07 | 17,527+0,36
40 16,374+0,15 | 18,21940,13 | 20,756%0,04 | 21,677+0,05 | 21,217+0,38
45 19,833+0,08 | 20,987+0,15 | 21,909+0,08 | 22,831+0,10 | 21,679+0,39
50 20,756+0,04 | 20,987+0,11 | 21,217+0,08 | 22,13040,1 22,370+0,05
55 21,448+0,07 | 21,448+0,07 | 22,370+0,08 | 22,601+0,10 | 22,370+0,13
60 21,678+0,08 | 21,448+0,04 | 22,601+0,08 | 22,831+0,04 | 23,062+0,08




RESULTADOSE| 53
DisCUSSOES

As figuras (47-51) referem-se a distribuicdo dasgéie no fim de esteira do escoamento
sobre o aerofélio para cada angulo de ataque.

Distribuicio da pressie, o= -5°
25
4
= 20
(=9
2 15
A
g
o 10
5
a 10 20 30 40 50 60 70
y (mm)
Figura 47. Distribuicdo da presséo no fim de esteira, p&ifirk Y, a=-5°.
Distribuicao da pressao, o— 0
25
= 20 9
=
R 15
A
g
e 10
5
a 10 20 30 40 50 60 70
y (mm)

Figura 48. Distribuicdo da presséo no fim de esteira, p&ifirk Y, a=0°.

Na analise do escoamento no fim de esteira perselee a maior variagdo de presséo é na
regido do bordo de fuga do aerofélio. Isto ocoregidb ao escoamento ndo contornar toda a
superficie do perfil, formando turbilhonamento.
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Figura 49. Distribuicdo da pressdo no fim de esteira, peifirk Y, a=5°.
Distribuiciao da Pressao, a=10°
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Figura 50. Distribuicdo da pressé&o no fim de esteira, peifirk Y, a=10°.
Diistrvibuicao da Pressio, =12~
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Figura 51. Distribuicdo da presséo no fim de esteira, p&ifirk Y, a=12°.

54
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A medida que o angulo de ataque aumenta percefmerdanca na localizacao, em relacao
ao eixo y, onde occore a maior variagao de presst@oocorre em fungdo da localizagdo do bordo
de fuga, que é alterada com o posicionamento em &agulo de ataque. No entanto, mesmo com
diferenca na localizacdo, a faixa de variacdo @sgdto permanece sem alteracfes significativas
para este perfil; o que significa dizer que, pweaitiente, o Clark Y n&o apresenta uma variacao

brusca em seu arrasto.

Observa-se também que a medida que a inclinacémeddélio aumenta, a variacdo da
pressdo no extradorso € mais significativa do qusepontos referentes a regiao abaixo do bordo de
fuga. Isto justifica-se pelo maior gradiente despéo formado nesta regido que ndo recebe o fluxo
de ar com intensidade

Os graficos das figuras (52), (53) e (54) séo esfiexs as relagbes £ao , Cox o , G/Cp,
respectivamente. Estas relacdes esbocam as piiciftamacdes sobre a eficiéncia aerodinamica

do perfil.

0,6 /
ok

¢
D d
s U
™

-10 -5 0 5 10 15

Figura 52. C_x o — Perfil Clark Y.

O grafico da figura (52) relaciona o coeficientesdstentacdo &om o angulo de ataque
Para o perfil Clark Y percebe-se que em angulo thega sustentacao € insignificante, havendo
recuperacdo a medida que aumenta a inclinacaord&k® em relagdo ao vento relativo. Neste
grafico ndo € mostrado o angulo critico no quakeeorave entra em situacdo de estol, o que

significa dizer que até=12° o aerofdlio esta desenvolvendo sustentacao.
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Figura 53. Cp x a — Perfil Clark Y.

O grafico da figura (53) relaciona o coeficienteati@sto @ com o angulo de ataque Para
este perfil percebe-se a variacdo do arrasto auwbordentro de uma pequena faixa de valores e de
modo nao abrupto de um angulo para outro. Isto dumr que ndo ha variacbes bruscas na

resisténcia aerodindmica de aerofélios com esfé.per
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wlo oy
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Figura 54. G/ G x o - Perfil Clark Y.

O grafico da figura (54) expde a eficiéncia aeradiica do perfil Clark Y, relacionando a
razao entre coeficiente de sustentacace Coeficiente de arrastoo€om o0 angulo de ataque
Percebe-se que o angulo de maxima eficiéncia ésg&Belo possivel que se alcance ainda valores
maiores; este angulo representa a situacao nasquabtém a maior eficiéncia aerodinamica, ou
seja, 0 aerofolio apresenta a maior sustentacdocacor@nor penalizacdo de arrasto possivel. Neste
angulo a razao (@Cp é de aproximadamente 42.
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5.2. Resultados com o perfil GA 30 U-6135

A tabela (6) apresenta os valores médios das nexligé pressado realizadas em cada um
dos 13 pontos de tomada de pressao da superfigierdfiblio. As medi¢des foram realizadas com o
aerofélio posicionado nos angulos de ataque -5°5Q°10° e 12°. Os dados da tabela foram

utilizados para construcéo dos graficos referemtasstentacéo gerada pelo perfil.

Tabela 6.Dados referentes aos ensaios com perfil GA 30 853fiara sustentacéo.

x(mm) Presséao (Pa), | Pressdo (Pa), | Pressao (Pa),| Pressao (Pa),| Presséao (Pa),
Ponto a=-5° a=0° o =5° o =10° a=12°
1 19 -8,072+0,36 -12,915+0,08 -19,833+0,05 -25,599+0,08 -28,366%0,07
2 46 | -19,603%0,12 -25,59940,1 -33,20940,07 -37,361+0,04 -39,66710,05
3 105 | -22,832+0,33 -24,446%0,11 -26,982+0,07 -27,444+0,20 -27,674+0,04
4 149 | -17,527+0,05 | -17,066+0,05 -17,758+0,05 -17,758+0,05 | -17,527+0,05
5 192 | -13,145+0,07 -11,992+0,08 -11,761+0,13 -11,069+0,04 -10,608+0,11
6 234 -4,843+0,13 -3,921+0,08 -3,689+0,05 -3,459+0,04 -2,998+0,05
7 0 -9,917+0,08 9,225+0,05 16,83510,08 17,75810,11 16,604+0,07
8 17| -36,670+0,15 -27,905+0,08 -18,911+0,08 -11,531+0,08 -7,379+0,05
9 47 | -21,448+0,07 -16,37410,11 -12,684+0,05 -8,763+0,11 -6,226+0,04
10 71| -18,212+0,17 -14,990+0,14 -11,992+0,08 -8,071+0,05 -5,765+0,05
11 104 | -10,609+0,10 -7,841+0,05 -6,226+0,04 -3,459+0,04 -1,844+0,05
12 152 -5,304+0,08 -4,381+0,11 -2,998+0,05 -1,383+0,04 -0,92240,10
13 237 -2,999+0,05 -2,767+0,04 -2,075+0,04 -1,383+0,04 -0,691+0,08

para cada angulo de ataque. Os graficos destaadigevelam como se comporta 0 escoamento na

As figuras (55-59) referem-se a distribuicdo desgdie no extradorso e intradorso do perfil

superficie do aerofdlio.

Distribuiciio da Pressao, o=5°

Pressao
(Pa)
o

:wnn; : 250

X (mm)

—f—superior

—fli—inferior

Figura 55. Distribuicdo da presséo no perfil GA 30U-6135,-5°.
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Observa-se que mesmo em angulo negativo o difedmpaessao entre a superficie inferior
e a superficie superior é significativa, o que seigena sustentacdo consideravel e uma faixa mais

ampla para os angulos em que o perfil gera sugtmta

Distribuicio da pressio, a=0°
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- —f—superior
30 .
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Figura 56. Distribuicdo da pressédo no perfil GA 30U-61350°.

Com angulo de ataque em zero grau observa-se uoamsento equilibrado tanto no
extradorso quanto no intradorso do aerofdlio, saenag picos de pressdo sejam mais pronunciados
em uma superficie do que em outra. Percebe-senpqguée devido a curvatura no intradorso, nesta

superficie os valores de pressdo medidos sado evagalmente maiores, gerando sustentacao.

Distribuicio da pressao, o=5"
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Figura 57. Distribui¢céo da presséo no perfil GA 30U-61855°.
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Digtribuicio da Pressio, o=10°
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Figura 58. Distribui¢éo da pressdo no perfil GA 30U-618510°.

Percebe-se que a medida que o angulo de ataquentayraediferenca de presséo entre a
superficie inferior e superior também aumenta;nasxmo 0s picos de pressao se localizam na
regidao do bordo de ataque que esta no extradorserdddlio. Isto ocorre devido a intensidade do

vento relativo ser maior no intradorso, associadoraatura desta superficie.

Distribui¢do da pressdo, a=12°
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Figura 59. Distribuicdo da pressao no perfil GA 30U-618512°.

Os graficos referentes ao GA30U-613.5 demonstragnaqistribuicdo de presséo nao varia
bruscamente com o angulo de ataque. Isto sugereegigeperfil apresenta um comportamento

estavel, com geracao de sustentagcdo consideréaeliad, mas sem mudancgas bruscas.

A tabela (7) apresenta os valores médios de présk®ono fim de esteira do escoamento
para cada angulo de ataque no qual o aerofélipdsicionado. Foi varrido um intervalo de 60mm

ao longo do eixo y da secédo do tunel, com incremmdatsmm, de modo a abranger o escoamento
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em volta do aerofélio. Estes valores foram utilzmgbara construgdo dos gréficos referentes ao

arrasto gerado pelo perfil.

Tabela 7.Dados referentes aos ensaios com perfil GA 30Us648ra medicao do arrasto.

Presséao (Pa),Presséo (Pa),| Pressao (Pa); Presséo (Pa)| Pressao (Pa)
y(mm) o= -5° o=0° o =5° o =10° o=12°
0 21,678+0,08 | 22,139+0,07 | 23,754+0,21 | 24,215+0,10 | 24,446+0,08
5 21,448+0,07 | 22,139+0,04 | 23,52310,04 | 24,215+0,07 | 23,062+0,05
10 20,765%0,1 21,909+0,08 | 23,062+0,10 | 21,909+0,08 | 19,603+0,11
15 18,911+0,08 | 20,525+0,16 | 20,525+0,05 | 16,143+0,13 | 13,837+0,07
20 16,.604+0,15 | 17,066+0,02 | 15,682+0,05 | 13,606+0,15 | 12,684+0,08
25 12,223+0,10 | 11,069+0,10 | 11,761+0,07 | 13,376+0,05 | 14,298+0,12
30 11,070+0,08 | 11,531+0,08 | 14,298+0,11 | 17,296+0,13 | 18,911+0,25
35 14,298+0,15 | 16,374+0,12 | 19,141+0,08 | 21,217+0,27 | 23,062+0,16
40 18,680+0,25 | 21,678+0,12 | 22,601+0,14 | 23,754+0,14 | 24,215+0,07
45 22,370+0,10 | 23,292+0,08 | 23,292+0,05 | 24,676+0,11 | 24,676+0,05
50 23,523+0,13 | 22,831+0,13 | 23,754+0,08 | 24,676+0,11 | 24,446+0,17
55 23,523+0,04 | 23,062+0,11 | 23,754+0,11 24,907+0,1 24,446+0,15
60 23,754+0,16 | 23,0623+0,11 | 23,984+0,11 | 25,368+0,05 | 25,137+0,11

As figuras (60-64) referem-se a distribuicdo dasgéie no fim de esteira do escoamento
sobre o aerofdlio para cada angulo de ataque.
Distribuicio de pressao, a=-5°
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Figura 60. Distribuicdo da pressdo no fim de esteira, p&#l30U-6135 a=-5°.
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Distribuicio de pressao, a=-5°
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Figura 61. Distribui¢do da pressao no fim de esteira, p&#l30U-6135,a=0°.

A medida que o angulo de ataque aumenta a locabzag bordo de fuga varia, isto resulta
numa variacao na localizacdo dos pontos de presgéma. No entanto, mesmo com diferenca na

localizacéo, a faixa de variacdo da pressao pereasen alteracdes significativas.

Dsitribui¢3do de pressdo, a= 5°
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Figura 62. Distribuicdo da pressao no fim de esteira, p&Al30U-61350=5°.
Distribuicdo de pressdo, a=10"
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Figura 63. Distribui¢do da pressao no fim de esteira, p&#l30U-6135,=10°.
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Observa-se que, em angulos maiores, as tomadassgap realizadas no extradorso do
aerofdlio variam mais bruscamente para o ponto eleompressao. Isto € explicado pelo gradiente

adverso gerado em fungcédo do ndo escoamento unifuesta superficie.

Distribui¢dao de pressao, oo=12"
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Figura 64. Distribuicdo da pressdo no fim de esteira, p&#fil30U-61350=12°.

Percebe-se um aumento na variacdo da pressdo éogutm de ataque, o que sugere maior
formacdo de arrasto. Esta variacdo, porém, ocarenddo gradual a medida que o angulo de
ataque aumenta.

Na distribuicdo de pressao deste perfil observans® tendéncia de simetria nos valores das
pressbes minimas alcancadas. Isto sugere que o0GA6B3.5 apresenta um ponto de arrasto
minimo mais aparente e delimitado, donde logo ajpdseca a se recuperar. A regido de menor
valor de pressao continua sendo na esteira do loerdlaga.

As figuras (65), (66) e (67) séo referentes as¢céela € X o , G x o , G/Cp,
respectivamente. Estas relagcdes esbocam as prsgifimmacdes sobre a eficiéncia aerodinamica

do perfil.

fooe

G

-10 -5 0 5 10 15

Figura 65. C_ x a — Perfil GA 30U-613.5.



RESULTADOSE| 63
DisCUSSOES

O gréfico da figura (65) relaciona o coeficientesdstentacdo &om o angulo de ataque
Para o perfil GA 30U-613.percebe-se que em angulo negativo a sustentagiEsyine valor tal
gue permite para angulo zero uma sustentacdo evagel. O aumento de sustentacdo ocorre com
0 aumento do angulo de ataque. Neste grafico, pogéna=12° é definido o angulo de maxima
sustentacdo; o que indica que o aerofdlio poderabalhado a angulos maiores do que 12° sem
atingir a situacéo de estol.

G

-10 -5 4] 5 10 15

Figura 66. Cp x o — Perfil GA 30U-613.5.

O grafico da figura (66) relaciona o coeficienteati@sto @ com o angulo de ataque Para
este perfil percebe-se a variacdo do arrasto owtordentro de uma faixa de valores mais ampla,
porém com tendéncias simétricas, 0 que sugere gaicdhem determinado para o valor de arrasto
minimo @=5°, G, =0,0145). A recuperacao deste arrasto ndo ocerfertha abrupta, favorecendo
um comportamento estavel com a mudanca de angatadee.

=)
D

/G
3

Figura 67. C_/ Cy x o - Perfil GA 30U-613.5.
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O grafico da figura 967) expbe a eficiéncia aerandiica do perfii GA 30U-613.5,
relacionando a razédo entre coeficiente de sus@&mt@ce coeficiente de arrastg;€om o angulo
de ataquer. Percebe-se que o angulo de maxima eficiénci&;ée$fe angulo representa a situacéo
na qual se obtém a maior eficiéncia aerodinamieaefn, o aerofdlio apresenta a maior sustentacao
com a menor penalizacdo de arrasto possivel. Bteaperfil, embora ndo se tenham plotado os
valores para angulos acima de 12°, ndo sugereesisténcia de outro angulo com maior eficiéncia
devido a interpretacdo da curva gerada. No angukfidiéncia maximay=12°, a razao (Cp € de

aproximadamente 52.

5.3.  Resultados com o perfil NACA 0018

A tabela (8) apresenta os valores médios das nexligé pressdo realizadas em cada um
dos 13 pontos de tomada de pressao da superfieierdflio. As medicdes foram realizadas com o

aerofélio posicionado nos angulos de ataque -5°5Q°10° e 12°. Os dados da tabela foram

utilizados para construcdo dos graficos referemtasstentacéo gerada pelo perfil.

Tabela 8.Dados referentes aos ensaios com perfil NACA 0paB sustentacéo.

x(mm) | Presséo (Pa), | Presséo (Pa), | Presséo (Pa),| Presséo (Pa),| Presséao (Pa),
Ponto o= -5° o= 0° a =5° a =10° o =12°

1 30 -28,597+0,08 -37,130+0,08 -48,430+0,07 -58,578+0,11 -62,037+0,08
2 63 -31,595+0,05 -35,977+0,07 -41,973+0,05 -44,971+0,04 -46,355+0

3 87 -21,909+0,10 -23,984+0,134 -27,213+0,13 -27,213+0,05 -27,213+0,08
4 136 -16,604+0,10 -16,374+0,05 -16,374+0,12 -15,451+0,13 -14,759+0,08
5 200 -9,455+0,05 -7,379+0,08 -7,379+0,05 -5,996+0,08 -5,765+0,08
6 259 -1,153+0,11 -0,691+0 -0,691+0,07 -0,691+0,04 -0,461+0,15
7 0 24,215+0,13 33,209+0,13 16,143+0,12 1,845+0,08 -5,765+0,11
8 32 -34,363+0,17 -25,829+0,14 -16,143+0,08 -4,381+0,08 0,691+0,04

9 61 -34,132+0,16 -30,211+0,05 -23,523+0,13 -16,604+0,13 -12,684+0,08
10 86 -24,676+0,08 -22,139+0,04 -18,911+0,08 -13,145+0,19 -11,069+0

11 139 -14,990+0,16 -14,529+0,04 -13,376+0,08 -10,834+0,11 -9,224+0,08
12 206 -7,379+0,08 -7,610+0,14 -6,918+0,13 -5,304+0,12 -5,304+0,08
13 262 -2,998+0,08 -3,689+0,05 -4,61+0,08 -4,843+0,08 -4,381+0,65

As figuras (68-72) referem-se a distribuicdo desgdie no extradorso e intradorso do perfil
para cada angulo de ataque. Estes graficos revalam se comporta o escoamento na superficie
do aerofdlio.
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Distribuicao de pressiao, o= -5°
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Figura 68. Distribuicao da presséo no perfil NACA 0048;5.

Perfis simétricos tem a caracteristica de gerarests;do negativa de valor idéntico,
contudo de sentido contrario, a sustentacdo cmedangulo positivo correspondente. Por essa
razéo estes perfis empregam-se em modelos de aiahee, em virtude das figuras que tém de
efetuar, necessitam de comportar-se de igual modoosicoes invertidas e direitas.

Distribuicao de pressao, o=0°
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Figura 69. Distribuicdo da presséo no perfil NACA 00180.

Outra caracteristica de perfis simétricos é o vd®isustentacdo nula para um angulo de
ataque igual a zero. Analisando-se o gréafico dardig68) percebe-se, porém, a formacédo de uma

pequena diferenca de pressao gerada entre a sigarfiérior e a superficie superior do aerofolio.

Contudo, devido ao valor desta diferenca ser apradtdo de zero, pode-se considerar esta
diferenca entre a literatura e o experimental cammoerro experimental aceitavel, que pode ter

ocorrido durante o posicionamento do perfil no taleevento. Esta consideracéo de erro aceitavel é
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valida pela observagdo das outras caracteristicagedil que foram conferidas com as curvas
obtidas.

Distribuicio de pressio, o =5
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Figura 70. Distribuicao da presséo no perfil NACA 00485°.
Distribuiciio de presio, a=10°
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Figura 71. Distribuicdo da presséo no perfil NACA 001810°.
Distribuicio de pressio, o =12~
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Figura 72. Distribuicao da presséo no perfil NACA 0048,12°.
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A diferenca entre a pressdo da superficie infezidia superficie superior aumenta com o

angulo de ataque. Observa-se que 0s pontos maxmredsao se encontram na regido do bordo de

ataque do extradorso, devido ao intradorso reaaemais intensidade o vento relativo.

A tabela (9) apresenta os valores médios de présisono fim de esteira do escoamento

para cada angulo de ataque no qual o aerofélipdsicionado. Foi varrido um intervalo de 60mm

ao longo do eixo y da secao do tanel, com incresmdatSmm, de modo a abranger o escoamento

em volta do aerofdlio. Estes valores foram utilzsmgbara construcdo dos graficos referentes ao

arrasto gerado pelo perfil.

Tabela 9.Dados referentes aos ensaios com perfil NACAO0G8 medicdo do arrasto.

y (mm) Presséo (Pa), Presséo (Pa), | Presséo (Pa)| Pressao (Pa), Presséo (Pa)
o= -5° a=0° o =5° o =10° a=12°
0 22,139+0,07 | 24,215+0,07 | 24,446+0,12 | 24,907+0,10 | 23,062+0,13
5 22,601+0,13 | 24,446+0,11 | 24,446+0,11 | 23,754%0,08 | 20,525%0,22
10 21,447+0,1 24,446%0,10 22,601+0,2 19,603+0,10 | 16,374+0,17
15 21,909+0,08 | 23,292+0,08 | 18,911+0,15 15,221+0,1 13,837+0,17
20 20,986+0,11 | 19,372+0,04 | 15,221+0,16 | 14,068+0,11 | 13,837%0,10
25 18,219+0,12 | 14,068+0,15 | 12,223+0,08 | 14,068+0,05 | 15,451+0,08
30 15,451+0,05 | 13,376%0,19 | 13,376%0,08 16,604+0,1 18,680+0,13
35 12,914+0,12 | 14,759+0,15 | 15,913+0,07 | 19,603+0,11 | 21,678+0,10
40 12,914+0,08 | 17,758+0,23 | 20,064+0,10 | 21,909+0,13 | 23,523+0,07
45 15,451+0,16 | 21,217+0,16 | 21,678+0,08 | 23,292+0,14 23,523+0,1
50 20,294+0,05 | 23,523+0,13 | 23,292+0,12 24,446%0,3 24,907+0,07
55 21,909+0,14 | 24,446%0,08 24,215+0,1 24,907+0,31 | 25,829+0,05
60 23,292+0,08 | 25,137+0,05 | 24,676+0,11 | 26,060+0,31 | 26,060+0,08

As figuras (73-77) referem-se a distribuicdo dasgdie no fim de esteira do

sobre o aerofdlio para cada angulo de ataque.
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Distribuiciio de pressio, o=-5°

10 20

30 4c

y {mm)

70

Figura 73. Distribui¢céo da pressdo no fim de esteira, pBIACA0018, 0= -5°.

escoamento
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Distribuiciio de pressao, a=0°
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Figura 74. Distribuicdo da pressédo no fim de esteira, pBIACA0018,a=0°.

Por se tratar de um perfil com espessura maximaideravel, o NACA 0018 gera a
variacao de pressao na esteira dentro de umartgravel no eixo y.

Distribuiciio de pressio, o=5
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Figura 75. Distribuicdo da pressédo no fim de esteira, pBIACA0018,0=5°.
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Figura 76. Distribui¢do da pressdo no fim de esteira, pBIACA0018,0=10°.
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Distribuiciio de pressio, a=12%
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Figura 77. Distribuicéo da presséo no fim de esteira, pBIACA0018,0=12°.

A medida que o angulo de ataque aumenta perceflmerdanca na localizacao, em relacao
ao eixo y, onde ocorre a maior variacao de preds@oocorre em funcdo da localizagéo do bordo

de fuga, que é alterada com o posicionamento emamgulo de ataque.

Percebe-se que mesmo com o aumento do angulogieatdo ha variacao brusca do valor
da presséo no extradorso para o bordo de fuga.tiestsicdo ocorre gradualmente em todos os

angulos trabalhados.

Devido a espessura do perfil, para a inclinacad 2fe a regido de tomada de pressédo
referente ao intradorso ficou fora da faixa deuleitestabelecida para o eixo y (60mm). Contudo,
analisando os graficos anteriores, percebe-se etrsantdo escoamento; ndo ocorrendo perdas na

intrepretacdo do comportamento aerodinamico deste. p

As figuras (78), (79) e (80) séo referentes as¢oela € x o , G x o , G/Cp,
respectivamente. Estas relagdes esbocam as prsmifirmacdes sobre a eficiéncia aerodinamica

do perfil.
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Figura 78. C_x o — Perfil NACA0018.
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O gréfico da figura (78) relaciona o coeficientesdstentagdo Gcom o angulo de ataquae

Para o perfil NACA 0018, como ja exposto, o grafimve revelar sustentacdo nula para o
angulo igual a zero. Ha aumento da sustentacdoeaédenem que o angulo de ataque aumenta.
Neste grafico, porém, ndo é definido o angulo deima sustentacdo, sendo atingido um valor

méaximo no angulo de 12°. Para este valor do ardpibtaque o coeficiente de sustentacgéo € 0,83.
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2 EEH
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Figura 79. Cp x a — Perfil NACA0018.

O grafico da figura (79) relaciona o coeficienteateasto @ com o angulo de ataque
Para este perfil percebe-se a variacédo do arrastwendo dentro de uma faixa de valores ampla,

devido a espessura elevada do aerofolio.
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Figura 80.C_ / Gy x o — Perfil NACA0018.



RESULTADOSE| 71
DisCUSSOES

O gréfico da figura (80) expbe a eficiéncia aeradiita do perfii NACA0018,
relacionando a razao entre coeficiente de sus@mtgce coeficiente de arrastg;@om o angulo
de ataquer. Percebe-se que o angulo de maxima eficiénci&;ée$fe angulo representa a situacéo
na qual se obtém a maior eficiéncia aerodinamieaefn, o aerofdlio apresenta a maior sustentacao

com a menor penalizacdo de arrasto possivel.

Assim como para o perfil GA 30U-613.5, para o NA©OAB, embora ndo se tenha plotado
os valores para angulos acima de 12°, ndo sugeie-®xisténcia de outro angulo com maior
eficiéncia, devido a interpretacdo da curvaadg. A diferenca entre os graficos destes perfis €
gue embora a eficiéncia maxima do GA 30U-613.5 seja =12°, elevados valores de eficiéncia
séo alcancados em angulos menores; ao contragaedacontece com o NACA0018. No angulo de

eficiéncia maxima,n=12°, a razdo (ICp € de aproximadamente 48.

5.4. Resultados com o perfil NACA 6409
A tabela (10) apresenta os valores médios das dexlige pressado realizadas em cada um
dos 13 pontos de tomada de pressao da superfieierdflio. As medi¢cdes foram realizadas com o

aerof6lio posicionado nos angulos de ataque -5°50°10° e 12°. Os dados da tabela foram

utilizados para construcdo dos graficos referemtasstentacdo gerada por cada perfil.

Tabela 10.Dados referentes aos ensaios com perfil NACA6408 pustentagéo.

Presséo (Pa), | Presséo (Pa), | Pressédo (Pa),| Pressdo (Pa),| Presséao (Pa),
Ponto | x(mm) T o e o Ao i ho
0=-5 0=0 o =5 o =10 0 =12
1 25 -4,381+0,08 -14,068+0,12 -23,062+0,08 -32,056+0,11 -35,054+0,05
2 60 -17,988+0,04 -23,292+0,08 -27,67410,07 -31,134+0,08 -32,28710,11
3 88 -22,370+0,08 -24,907+0,15 -27,674+0,08 -28,366+0,04 -29,51940,08
4 131 -18,21940,11 -19,141+0,05 -20,756%0,10 -19,833+0,05 -20,29410,05
5 184 -13,376+0,08 -12,453+0,04 -12,914+0,05 -11,761+0,10 -11,06910,14
6 232 -8,991+0 -8,302+0,04 -7,610+0,10 -7,149+0,08 -5,99610,11
7 0 -20,525%,05 9,224+0,08 21,447+0,10 24,446%0,17 23,984+0,08
8 30 -29,289+0,05 -25,368+0,11 -19,372+0,04 -10,378+0,15 -8,071+0,05
9 60 -14,75940,05 -11,992+0,08 -8,994+0,04 -4,151+0,13 -2,998+0,05
10 90 -8,302+0 -6,226%0,07 -5,073+0,62 -1,383+0,07 -0,461+0,08
11 130 -4,381+0,08 -2,767+0,04 -2,075+0,04 1,614+0,05 2,306%0,11
12 178 -2,767+0,04 -1,383+0,07 -0,691+0,04 2,075 10,04 2,306%0,05
13 229 -1,614+0,08 -0,92240,05 -0,691+0,04 1,844+0,05 1,844+0,05
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As figuras (81-85) referem-se a distribuicdo despéie no extradorso e intradorso do perfil
para cada angulo de atague. Estes graficadaravcomo se comporta o escoamento na

superficie do aerofdlio.

Distribuicéio de pressio, a= -5
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Figura 81. Distribuicao da pressao no perfil NACA 6408;5°.

Assim como acontece com o perfil GA 30U-613.5, a0 6408 observa-se que mesmo
em angulo negativo a diferenca de pressdce ensuperficie inferior e a superficie sigre

é significativa, o que sugere uma sustentagésideravel mesmo sob esta condi¢do de vdo.
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Figura 82. Distribuicdo da presséo no perfil NACA 64080°.
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Figura 83. Distribuicdo da presséo no perfil NACA 64095°.
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73

Percebe-se que a medida que o angulo de ataquentauraediferenca de pressao entre a

superficie inferior e superior também aumenta. Nmgulo de ataque igual a zero é perceptivel a

contruibuicao da curvatura do intradorso para erelifca de pressao entre as superficies inferior e

superior.
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Figura 84. Distribuicdo da presséo no perfil NACA 640810°.
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Figura 85. Distribuicao da presséo no perfil NACA 6408,12°.
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Os gréaficos das figuras (84) e (85) demonstram ajuistribuicdo de pressdo nado varia
bruscamente com o angulo de ataque. A aumentostiensacao ocorre de modo gradual. Os picos
de pressao na regido do bordo de ataque no exdmadoorrem devido ao posicionamento do perfil

em angulos elevados nédo favorecer o escomentqoesfiie superior do aerofélio.

A diferenca entre a distribuicdo de pressdo da r8oge inferior e superficie superior
alcanca valores mais elevados quando comparadasittos perfis; 0 que o sugere como um perfil

de mais elevada sustentacao.

A tabela (11) apresenta os valores meédios de réisle® no fim de esteira do escoamento
para cada angulo de ataque no qual o aerofélipdsicionado. Foi varrido um intervalo de 60mm
ao longo do eixo y da secao do tanel, com increendatS5mm, de modo a abranger o escoamento
em volta do aerofélio. Estes valores foram utilzmgbara construgdo dos gréficos referentes ao

arrasto gerado pelo perfil para cada angulo deuataq

Tabela 11.Dados referentes aos ensaios com perfil NACA6408 medicdo do arrasto.

y(mm) Presséao (Pa)Pressédo (Pa | Pressdo (Pa)| Presséo (Pa)| Pressao (Pa)
0o=-5° o=0° 0 =5° o =10° 0 =12°
0 21,217+0,08 | 21,909+0,11 | 22,601+0,08 | 23,292+0,08 | 22,370+0,13
5 20,756+0,07 | 21,678+0,05 | 23,062+0,08 | 23,523%+0,07 | 23,292+0,05
10 19,833+0,05 | 21,217+0,11 | 22,831+0,07 | 19,603+0,05 | 20,294+0,08
15 18,219+0,14 | 19,372+0,13 | 21,447+0,13 | 12,453+0,21 | 13,606%0,08
20 16,143+0,25 | 15,682+0,11 | 18,219+0,10 | 11,531+0,10 9,686+0,15
25 11,300+0,10 | 10,147+0,05 | 9,916%0,08 14,298+0,11 | 11,761+0,10
30 10,378+0,1 | 11,992+0,08 | 11,069+0,04 | 19,372+0,13 | 17,527+0,11
35 13,376+0,15 | 17,988+0,1 | 17,296+0,13 | 22,370+0,08 | 21,909+0,08
40 20,294+0,13 | 22,601+0,16 | 22,370+0,16 | 23,754+0,05 | 23,523+0,13
45 22,140+0,07 | 23,062+0,08 | 23,984+0,05 | 23,984+0,11 | 24,676+0,08
50 23,062+0,08 | 22,831+0,04 | 23,754+0,08 | 23,754+0,05 | 23,523+0,10
55 23,293+0,05 | 23,292+0,08 | 23,984+0,13 | 24,907+0,07 | 24,215+0,04
60 23,754+0,05 | 22,831+0,13 | 24,215+0,13 | 25,137+0,08 | 24,446+0,13

As figuras (86-90) referem-se a distribuicdo dasgéie no fim de esteira do escoamento

sobre o aerofdlio para cada angulo de ataque.
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Diistribuicao de pressio, a= -5°

25
20
£
3 15
@
=
10
5
o 10 20 20 40 50 60 a
vy {mm)
Figura 86. Distribuicao da presséo no fim de esteira, pBIAICA 6049,a=-5°.
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Figura 87. Distribuicdo da presséo no fim de esteira, pBIACA 6049,0=0°.
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Figura 88. Distribuicdo da presséo no fim de esteira, pBIACA 6049,0=5°.
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Assim como nos demais perfis analisados, a medigaogangulo de ataque aumenta a
localizagéo do bordo de fuga varia, resultandasena variacdo na localizagdo dos pontos de

pressdo minima.

Distribuiciio de pressio, a=107
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Figura 89. Distribuicdo da presséo no fim de esteira, pBIACA 6049,0=10°.

Distribuiciao de pressio, a=12°
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Figura 90. Distribuicdo da presséo no fim de esteira, pBIACA 6049,0=12°.

Percebe-se a formacdo de uma “simetria” nas vasacke distribuicdo de pressdo em
funcdo dos angulos, o que sugere um angulo bermciispdo para o £ minimo, @=5°,
Cp=0,016).

Os graficos das figuras (91), (92) e (93) sdoresfies as relacdes @ a , G xa , G/Cp,
respectivamente. Estas relagcbes esbocam as prsoifimmacdes sobre a eficiéncia aerodinamica

do perfil.
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Figura 91. C_x o — Perfil NACA 6409.

O gréfico da figura (91) relaciona o coeficientesdstentagdo Gcom o angulo de ataqae
Para o perfil NACA6409 percebe-se que em angulathega sustentacdo ja assume um valor
consideravel, que permite que o aerofélio a angel® gere uma sustentacdo de pelo menos a

metade da sustentacdo maxima produzida pelo perfil.

O aumento de sustentacdo ocorre com 0 aumentogidoate ataque. A interpretacdo da
curva gerada permite a percepcao de que o angumsadena sustentacdo para este perfil é 12°,
acima do qual é alcancada a situacao de estol.i€korp G maximo alcancado com este perfil &
1,019.
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Figura 92. Cp x a — Perfil NACA 6409.

O gréfico da figura (92) relaciona o coeficienteateasto G com o angulo de ataque
Para este perfil percebe-se a variacdo do arrastwemdo dentro de uma faixa de valores mais

ampla, porém com tendéncias simétricas, o que swgarangulo bem determinado para o valor de
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arrasto minimo o=5°, G =0,0161). A recuperacdo deste arrasto ndo ocwréorma abrupta,
favorecendo um comportamento estavel com a mudimnéagulo de ataque.
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Figura 93.C_/ Gy x a — Perfil NACA 6409.

O expbe a eficiéncia aerodinamica do perfil NACAB40elacionando a razao entre
coeficiente de sustentacag € coeficiente de arrastg,Com o angulo de ataque Percebe-se que
o angulo de maxima eficiéncia é 10°; este angyeesenta a situacdo na qual se obtém a maior
eficiéncia aerodinamica, ou seja, 0 aerofolio agres maior sustentacdo com a menor penalizacao

de arrasto possivel.

Desta forma, embora o grafico ndo exiba a situagdestol do perfil, através desta andlise
entende-se que para um angulo de ataque acima°de @d€xfil perde eficiéncia, aumentando o
arrasto e diminuindo consideravelmente a sustemt®d@ angulo de eficiéncia maxima=10°, a

razao G/Cp é de aproximadamente 53.
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CONCLUSOES E SUGESTOES

1. O perfil que apresentou maior CL foi o NACA6400ntéangulo de ataque a 12°.

2. O perfil que apresentou maior eficiéncia aerodicanfoi o GA 30U-613.5,
C./Cp= 52,33 com angulo de ataque a 12°;

3. O perfil que apresentou angulo critico mais b&xdNACA6409,a=10°.

4. Os perfis que produziram sustentacdo significatm@ angulos de ataque negativo
foram 0 GA 30U-613.5 e 0 NACAG6409.

5. Os perfis que apresentaram maior facilidade destoago foram o Clark Y e o
GA30U-613.5 e NACA0018.

6. Os perfis indicados para aplicagdo em aeronavesaentelada e de elevada érea
alar foram o Clark Y e o GA 30U-613.5

7. O confronto de todos os parametros aerodinamiocogere vantagens ao perfil
GA30U-613.5, sugerindo-se este como o perfil iqeala a aeronave experimental tipo
JN-1.

Sugestdes para trabalhos futuros

1. Obtencdo da curva polar de arrasto atraves de awefw especificos (com

confiabilidade para simulacéo a baixo Re), bem camsonulacéo da distribuicdo da presséao sobre

os perfis, para efeito de comparacao com os relmdtexperimentais;

2. Projetar e construir aparato para visualizacaoestodamento e descolamento da

camada limite.
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