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RESUMO

Esse trabalho visa estudar a influéncia de diferentes geometrias de uma asa no calculo de carga
aerodindmica na empenagem horizontal de uma aeronave. Para isso foram criados modelos
aerodinamicos utilizando o método Doublet-Lattice. Uma revisao bibliografica foi apresentada
abordando temas relacionados aos conceitos utilizados no trabalho, como o método Doublet-
Lattice, métodos dos painéis, efeito de downwash. A descricao detalhada da modelagem foi
apresentada, desde a criagdo da geometria, mostrando a modelagem das condi¢des de deflexao
dos painéis, até o calculo dos coeficientes de pressao aerodinamica. Foram realizadas 8
modificagdes na geometria de uma asa de um aviao previamente conhecido. O processo do
calculo de cargas foi apresentado, juntamente com a dedugdo da equagdo para o célculo da
estabilidade estatica horizontal para simular uma condi¢do de voo nivelada. Diferentes
condigdes de voo foram analisadas, variando parametros como velocidade, posi¢ao do flap, e
fator de carga. Os resultados foram analisados sobre duas oticas, buscando verificar as
influéncias das modificagdes da geometria da asa nas condi¢des de voo equilibrado e o efeito
no calculo de carga a partir dessa condicdo, e a influéncias dessas mesmas modificagdes no
escoamento que chega na empenagem horizontal devido a presenga da asa, conhecido como
efeito de downwash. A partir da andlise realizada foi possivel concluir que modificacdes
geométricas que mudam o ponto de aplicagdo de carga demonstram resultados mais expressivos
de variagdo de carga na empenagem horizontal no caso de voo nivelado, e modifica¢des que
alteram a forma do escoamento recebido pela empenagem horizontal tem como resultados

mudancas nas cargas calculadas para essa superficie menos expressivas.

PALAVRAS-CHAVE: Cilculo de Carga Aerodindmica. Empenagem Horizontal. Doublet-

Lattice. Efeito de Downwash. Parametros Geométricos da Asa. Estabilidade Estatica.



ABSTRACT

This work aims to study the influence of different wing geometries on the aerodynamic load
calculation on the horizontal tail of an aircraft. To do this, acrodynamic models were created
using the Doublet-Lattice method. A literature review was presented addressing themes related
to the concepts used in the work, such as the Doublet-Lattice method, panel methods,
downwash effect. The detailed description of the modeling was presented, from the geometry
creation, showing the modeling of the deflection conditions of the panels, to the calculation of
the aerodynamic pressure coefficients. Eight modifications were made to the geometry of a
wing of a previously known airplane. The loads calculation process was presented, with the
deduction of the equation for the calculation of horizontal static stability to simulate a normal
flight condition. Different flight conditions were analyzed by varying parameters such as speed,
flap position, and load factor. The results were analyzed from two perspectives, trying to verify
the influence of the wing geometry modifications on the balanced flight conditions and the
effect on the load calculation from this condition, and the influence of these same modifications
on the flow that reaches the horizontal tail due to wing presence, known as downwash effect.
From the analysis performed it was possible to conclude that geometric changes that change
the load application point show more expressive results of load variation in the case of the
normal flight condition, and modifications that change the flow shape received by horizontal

tail results in changes in it loads calculation results.

KEYWORDS: Aerodynamic load calculation. Horizontal Tail. Doublet-Lattice. Downwash
Effect. Wing Geometric Parameters. Static Stability.
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1 INTRODUCAO

No desenvolvimento de um novo produto hd parametros antagbénicos nos quais a
priorizagao de um conduzird o detrimento de outro. Caso esse produto seja um avido, se
projetado com uma estrutura mais resistente, isso tendera a aumentar o peso da aeronave o que
por sua vez diminuird seu desempenho e aumentard o consumo de combustivel, por exemplo.
Por esse motivo todo o desenvolvimento de um novo produto devera atender requisitos minimos
de desempenho e resisténcia estrutural, dentre outros. Para atendé-los o projeto passard por
algumas fases, como ilustrado pela Figura 1. Basicamente sdo as fases de projeto conceitual,
projeto preliminar e projeto detalhado para assim, posteriormente, partir para a fabrica¢do do
produto. No projeto conceitual, determina-se a viabilidade do cumprimento dos requisitos
iniciais, nessa fase comeca a tomar forma o design da aeronave. Na fase de projeto preliminar
j& ndo ha grandes mudangas no projeto, ha o inicio do trabalho de desenvolvimento de partes
especificas do produto como, por exemplo, a estrutura ou o trem de pouso. Aqui ocorre também
a definicdo dos fornecedores do projeto. No projeto detalhado, as fases anteriores foram
terminadas e foca-se nos detalhes de cada pecga para a construgdo da aeronave, pode-se tomar
como exemplo mecanismos de juncdes, articulagdes dentre outros. (ROSKAM, 1985);
(RAYMER, 1992); (NICOLALI, et al., 2010).

Figura 1 - Fases do projeto

Requisitos

Projeto
Conceitual

Projeto
Preliminar

Projeto
Detalhado

Fabnicacao

Fonte: Flores (2017).

Uma das etapas cruciais no desenvolvimento de uma nova aeronave, dentro do escopo do
projeto conceitual ¢ a determinagdo da forma em planta da asa, isto ¢, da sua geometria basica.

Um dos impactos da forma em planta ¢ sobre a carga aerodinamica imposta as empenagens
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devido ao efeito de “downwash”. Este efeito ¢ basicamente a mudanca na dire¢do do ar causada
pela agdo de uma superficie aerodindmica. Quando ele ¢ causado pela asa e suas superficies
moveis, ha alteragdes na distribui¢do de pressdo da cauda do avido. Sendo assim, a forma em
planta da asa, que tem impacto direto neste efeito, pode influenciar diretamente nos requisitos
para o dimensionamento estrutural de uma empenagem. (ANDERSON, 2001); (KATZ and
PLOTKIN, 2001).

O método “doublet-lattice” ¢ um método de céalculo de escoamentos sobre superficies
aerodinamicas bem conhecido e largamente aplicado na industria aeronautica. Inimeras sao as
possibilidades de variagdes das caracteristicas geométricas de uma asa. O conhecimento a priori
dos seus efeitos na distribui¢do de pressdo da empenagem sdo de grande valia para dar
celeridade ao processo. Neste trabalho utilizou-se o método citado acima, para geracdo das
distribuicdes de pressao que foram aplicados em um modelo simplificado da estrutura da cauda
de uma aeronave real. Uma etapa de valida¢do deste modelo foi necessdria para garantia de que
ele fosse representativo do comportamento fisico do avido. O resultado deste trabalho ird
auxiliar na determinagdo da geometria da asa de forma a minimizar seu impacto no

cumprimento dos requisitos de resisténcia estrutural.

1.1 OBJETIVOS

Neste trabalho foi realizado um estudo aerodinamico aplicado na fase de projeto
conceitual de uma aeronave. Foi avaliada a influéncia da variacdo de pardmetros geométricos
da asa nos requisitos de dimensionamento estrutural da empenagem.

Com isso, 0 objetivo ¢ estabelecer diretrizes que irao ajudar na avaliagdo dos efeitos da
forma em planta da asa sobre as cargas aplicadas a sua cauda, auxiliando assim na determinagao

da geometria da asa, e a cumprir os requisitos de resisténcia estrutural.
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2 REVISAO BLIBIOGRAFICA

Esse capitulo tem como objetivo apresentar a revisdo bibliografica de trabalhos com os
conceitos correlatos aos abordados nesse texto. Como por exemplo a utilizacdo dos métodos
dos painéis para célculos aerodindmicos, o método Doublet-Lattice para modelagem
aerodindmica, calculo de cargas aerodindmicas em asas e empenagens e estudos sobre os efeitos

de downwash em superficies aerodinamicas.

2.1 METODO DOS PAINEIS

Lima (2011), desenvolveu uma rotina computacional para implementa¢do do método dos
painéis, para o projeto aerodindmico de asas de uma aeronave. Foram apresentadas
consideragdes sobre a teoria da linha de sustentacao, escoamento potencial, método dos painéis
para os casos bi e tridimensionais, os métodos de vortices ferradura e anéis de vortices sdo
apresentados para que se fosse possivel obter expressdes para o calculo de propriedades de asas
tais como sustentagdo, arrasto, arrasto induzido, distribui¢ao de pressdo e circulacao. Para
validar o codigo, os resultados do método implementado foram comparados com os resultados

previstos na teoria da linha de sustentacdo.

Figura 2 — Painéis da geometria de uma asa

Fonte: Lima (2011).
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Muniz (2008) utilizou o método dos painéis para buscar o aperfeigoamento de uma
metodologia ja anteriormente utilizada por Teixeira (2006) adicionando o calculo do ponto de
emissao de vorticidade, denominado ponto separagdao do escoamento. O método dos painéis foi
aplicado para discretizar a superficie do corpo com uma distribuicao linear de vorticidade em
cada painel. Através desse método obtém-se a solucdo da equacdo de Laplace sendo esta uma
aproximacao das equagdes de Navier-Stokes capaz de descrever o escoamento incompressivel,
inviscido e homoentropico na regido em que os efeitos cisalhantes podem ser desprezados.
Acoplando-se a solu¢ao das equagdes de camada limite ao método dos painéis foi possivel
calcular o ponto de emissdo de vorticidade na esteira.

Alguns conceitos de mecanica dos fluidos foram abordados no trabalho, como o da teoria
da camada limite, para explicar o comportamento do escoamento do fluido em um perfil em
baixo angulo de ataque. No trabalho, diversos métodos de célculo das equacdes da camada
limite foram comparados para que houvesse uma melhor avaliacdo do ponto de separagio do
escoamento. O trabalho teve como objetivo apresentar um modelo que pudesse ser utilizado
para calcular for¢cas em um aerofolio, devido ao escoamento do ar que foi submetido a uma
abrupta mudanga no angulo de ataque, e que esse modelo apresentasse um baixo custo
computacional comparado com os demais software disponiveis, apresentando um resultado,
apesar de ndo tao preciso, que fosse valido para uma avaliagdo inicial das forcas aerodindmicas

presentes no aerofolio.

Figura 3 — Comparacao de resultados do calculo de coeficientes de pressao

Integragdo da Equagdo de Bernoulli
——u=u= Taxeira (2008)

1 M ] M B | R P i |
0 0.2 0.4 0.8 0.8 1
X

Fonte: Muniz (2008).
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2.2 METODO DOUBLET-LATTICE

Neto (2008) utilizou o método Doublet-Lattice para a modelagem aerodinamica de uma
aeronave flexivel em regime ndo estaciondrio, com objetivo de validar a aplicacdo do método
e analisar suas vantagens e desvantagens. Para isso, foi demonstrado com detalhamento a
formulagdo desenvolvida para a dindmica de voo de uma aeronave flexivel, também as
equacdes de Lagrange, utilizadas como aproximagdo de um corpo rigido e como base para as
equagoes de movimento da aeronave flexivel, uma aeronave exemplo foi escolhida e todos os
dados necessarios para a modelagem usando a metodologia Doublet-Lattice sdo apresentados,
apods isso andlises de convergéncia foram feitas. As simulagdes utilizando o método foram
realizadas e comparacdes entre as abordagens rigidas, flexivel quase estaciondria e flexivel ndo
estacionarias apresentadas. As conclusdes focaram nas dificuldades encontradas, como as

deficiéncias presente no modelo, e sugestdes de continuidade sao dadas.

Figura 4 - Geometria para calculo através do método Doublet-Lattice

Fonte: Neto (2008).
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2.3 EFEITO DE DOWNWASH

Silva (2009) estudou, implementou e validou métodos semi-empiricos para estimar as
derivadas de estabilidade estaticas longitudinais de uma aeronave regional, com o objetivo de
verificar as caracteristicas de estabilidade e controle de uma aeronave. Para realizar esse
trabalho, foi implementado um cédigo computacional desenvolvido em linguagem Matlab,
nesse programa a geometria da aeronave ¢ inserida como dados de entrada e sdo feitos os
calculos das derivadas considerando a contribuicdo de cada componente da aeronave e efeitos
aerodindmicos. Um dos conceitos abordados no trabalho, é sobre o efeito de downwash na
empenagem horizontal de uma aeronave e ¢ apresentada a metodologia para calculo desse efeito.
Os resultados obtidos foram comparados com o ensaio em tinel de vento, com o objetivo de

validar a metodologia

Figura 5 — Angulo de Downwash
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Fonte: Silva (2009).

2.4 GEOMETRIAS E PERFIS DE ASAS

Ribeiro (2010) realizou uma analise aerodinamica de perfis de asas para aeronaves
experimentais, para isso quatro perfis diferentes foram escolhidos, o objetivo era determinar os
principais parametros envolvidos no comportamento aerodinamico de cada um deles, para que
fosse determinada a eficiéncia de cada um deles, experimentos em tinel de vento foram
realizados. Os quatro perfis escolhidos foram: um de configuragdao simétrica, de uso comum e
aulas de laboratdrios, um segundo do tipo concavo-convexo, o terceiro de mesmo formato,
porém de aplicacdo diferente do anterior, e o ultimo era um perfil plano-convexo. O tunel de

vento em que os experimentos foram realizados era do tipo circuito aberto, nos experimentos,
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analisaram-se as distribui¢des e pressdo em toda a superficie para cada perfil citado. Apds isso,
com a curva polar de arrasto de cada perfil calculada, foi possivel partindo da base teodrica,
relacionar as caracteristicas acrodinamicas de cada perfil ao desempenho esperado da aeronave
experimental escolhida para anélise, gerando assim um modelo para selecdo de perfis para

garantia de performance aerodinamica.
2.5 CALCULO DE CARGAS AERODINAMICAS

Muniz (2011) realizou um estudo para avaliar a aplicacdo de diferentes métodos
numéricos que realizam célculo de distribuicdo de pressdo aerodindmica, com o objetivo de
avaliar se haveria algum impacto no uso desses diferentes métodos, a partir das distribui¢des
de pressdo obtidas, realizar-se o calculo de cargas na asa de uma aeronave. Os métodos
utilizados foram, Vortex-Lattice, BLWF e CFD++. Para realizar o calculo de carga, foram
consideradas somente condi¢gdes de voo simétricas em configuragdes de voo de cruzeiro e
condicdes assimétricas com deflexdo de ailerons. Os resultados mostraram que em condigdes
de manobras simétricas, os envelopes de forga e momento fletor apresentaram valores muitos
proximos, independentemente do método que foi utilizado, por outro lado, 0 momento torsor
apresentou grande variagdo quando foram comparados os envelopes de carga, no trabalho
também sdo apresentados as andlises da simulacdo de voo com deflexdo de aileron, que
apresentaram resultados ndo tdo bons quanto a simulagdo anterior, € a conclusdo traz uma
analise de qual seria a melhor metodologia para a o calculo das distribuicao de pressao e o custo

X beneficio de cada um desses métodos.

Figura 6 — Envelope de diferentes métodos para calculo de cargas.
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3 METODOLOGIA

O presente capitulo apresenta uma descri¢ao detalhada da metodologia utilizada, para a

criagdo do modelo, o calculo de cargas e a simulagdo de voo.

3.1 MODELAGEM GEOMETRICA

Para a realizacdo do estudo sobre a influéncia da variacdo da geometria da asa no calculo
de cargas da empenagem, foi necessario criar um modelo em Doublet-Lattice de uma aeronave.
O primeiro passo, consistiu em escolher a geometria, para isso foi escolhida uma aeronave da
fabricante Embraer, por motivos de seguranca industrial o modelo especifico da aeronave nao
pode ser citado, a partir dai foi possivel gerar um modelo para ser utilizado no calculo de
coeficientes de pressao utilizando o método citado.

O software em que o método foi implementado, ¢ um software criado in-house pela
empresa Embraer e seu cddigo nao pode ser disponibilizado, o processo consiste basicamente
em trés etapas, o gerador de geometrias, na qual foi criado o modelo geométrico do avido, o
gerador de angulos de incidéncias do escoamento na superficie da geometria, e por ultimo foi
calculado o coeficiente de pressdo em cada painel da malha gerada, cada etapa desse processo,
serd explicada detalhadamente abaixo.

O processo para gerar a geometria, foi realizado utilizando o programa GG314, um
software criado in-house, que ndo possui interface, para tal, utilizou-se de um editor de texto
Notepad++, em que as coordenadas geométricas do modelo foram inseridas. A Figura 7 ilustra

uma parte do arquivo em que foi criada a geometria.
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Figura 7 — Parte do codigo para criacdo do modelo geométrico

TEST DOUBLET LATTICE MODEL
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0
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Fonte: Autoria propria (2019).

Nesse arquivo sao inseridos o numero de planos do modelo, ou seja, em quantas partes a
geometria foi dividida, para o modelo utilizado foram seis partes, semi-asa direita e semi-asa
esquerda, semi-empenagem direita e semi-empenagem esquerda, empenagem vertical, e
fuselagem. A partir dai, para cada plano foi definido em qual eixo esse plano seria criado, a
inclina¢do que o plano teria em relagdo ao eixo definido, o nimero de estagdes na dire¢cao do
eixo definido, e por fim, o nimero de estagdes no eixo perpendicular ao eixo definido. Apos
1sso, a coordenada inicial e final e as faixas entre cada uma das estagdes, O procedimento €
repetido para cada um dos planos alterando-se nos casos necessarios apenas a diregdo em que
a as estacoes serdo criadas. Para que assim o software possa calcular o posicionamento de cada
painel com as coordenadas geométricas inseridas, gerando assim a malha de painéis do modelo
conforme pode ser observado na Figura 8. Como se trata de uma modelagem aerodinamica,
preocupou-se em inserir uma maior discretizacdo nas regides onde foram modeladas as
superficies moveis, como flapes, profundores e lemes, além disso, o bordo de ataque e bordo

de fuga da asa, empenagem horizontal e vertical, receberam maior discretizagao de painéis.
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Figura 8§ — Modelo de painéis

Fonte: Autoria propria (2019).

3.2 MODELAGEM DE CONDICOES DE CALCULO DE COEFICIENTES DE PRESSAO

A segunda etapa do processo consistiu em atribuir as condi¢des em que o célculo dos
coeficientes de pressdo seria realizado utilizando o software GA314. Para isso, foi necessario
atribuir, para cada painel, uma certa deflexdo em graus, como objetivo foi modelar condi¢des
de voo, entdo buscou-se atribuir as deflexdes dos painéis semelhantes as que as superficies do
avido irdo sofrer durante o voo. Assim, foi necessario colocar como entrada o numero total de
painéis da malha, o nimero de condi¢gdes que seriam modeladas, apos isso, para cada condigao
nomeada, foi definido o nimero de painéis que iriam sofrer deflexdo, o programa permite que
os painéis sejam colocados em diferentes sequencias, deve ser definido no inicio de cada
condig¢do inserida o numero de conjuntos de painéis que serdo inseridos, como por exemplo na
Figura 9 a condi¢do “ALPH” contem 2 conjuntos de painéis, € necessario também inserir em
qual painel ird iniciar a condi¢do e quantos painéis apds esse receberdo essa mesma condicao,
na condi¢do “ALPH” foi inserido um conjunto que se inicia no primeiro painel e termina apos
2016 painéis. ApoOs isso, para cada condi¢ao definida, foi definido qual a incidéncia em graus
seria atribuida para cada painel, sendo possivel definir para cada condicdo mais de uma
incidéncia. A Figura 9 ilustra um exemplo da modelagem de algumas condi¢des da referida

etapa.
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Figura 9 — Parte do codigo para modelagem de deflexdes dos painéis

2851 NUTMERO ToOTAIL DE FATNEIS
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Fonte: Autoria propria (2019).

Sendo assim, seis condi¢des foram atribuidas, Alfa (angulo de ataque), Beta (angulo de
derrapagem), Flap, Leme, Trim, Profundor. A condi¢do alfa, remete ao angulo de ataque das
superficies que geram sustenta¢do durante o voo, ou seja o angulo formado entre a corda média
da asa em relagdo ao vento relativo, o qual pode sofrer variagdes durante um voo, como as
principais superficies responsaveis por gerar sustentagdo em um avido sao as asas € a
empenagem horizontal, consequentemente as maiores variagdes de carga aerodindmica serdo
sofridas por essas superficies durante a mudanga do angulo alfa. Todos os painéis da asa e da
empenagem horizontal foram modelados para essa condi¢do, as deflexdes imposta foram de
10°, 0°, -10° para a primeira condi¢dao. A Figura 10 ilustra o angulo de ataque, chamado nessa

etapa de condicao Alfa.

Figura 10 — Exemplo de angulo de atitude de um aviao

ADA, FLIGHT PATH ANGLE, AND PITCH ANGLE

|
Flight path angle |

[still air) f
. W,

Fonte: Jawara (2019).
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A segunda condi¢do modelada, foi chamada de beta, remetendo ao angulo de guinada do
avido, que se trata do angulo entre o eixo horizontal do avido e dire¢do principal do movimento
do escoamento. Nessas condigdes, as superficies laterais do avido ficam expostas a sofrerem
cargas aerodinamicas, entdo para esse caso todos os painéis da fuselagem e da empenagem
vertical foram modelados para essa condi¢ao. As deflexdes impostas para a condi¢ao beta foram

de angulo de derrapagem de 10°, 0, -10°. A Figura 11 exemplifica o angulo beta.

Figura 11 — Angulo beta de um avido

P

\{' I‘n__.--'F ight-path tangent

Fonte: Adaptado de skybrary.aero (2013).
A terceira condicdo, denominada “FLAP” teve como objetivo modelar as superficies

hipersustentadoras de mesmo nome, os flapes sdo superficies articulaveis, presentes nos bordo
de fuga da asa, os quais quando acionados, modificam a forma que o escoamento passa pela
asa, gerando um aumento de sustentagdo, e também de arrasto, sdo normalmente utilizados
durante o pouso e a decolagem, pois nesses instantes a velocidade do avido ¢ menor, sendo
necessario maior sustentagdo, como visto na equacao (1), a forca de sustentagdo ¢ dependente
do coeficiente de sustentacdo Cr, da densidade do ar p, da area da asa S, e do quadrado da
velocidade em que o escoamento do ar encontra a asa, entdo o flap atua em duas componentes
dessa equacdo, aumentando a area da asa e seu coeficiente de sustentacdo. A Figura 12 mostra
o perfil de uma asa, com o flap recolhido durante o voo de cruzeiro (Cruise), e acionado em
diferentes posi¢oes durante a decolagem (Take-off) e o pouso (Landing). As condigdes

modeladas para esse caso foram de deflexdes positivas em 0°, 10° e 40°.
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L ==CpSV? (1)

Figura 12 — Posicdes de flap

~ Dyn’Aero double-slotted
flaps system

Fonte: Aircraft owners and pilots association (2015).

Outra condi¢cdo modela foi chamada de “RUDDER” remetendo ao leme de dire¢ao da
empenagem vertical, o objetivo dessa superficie de controle ¢ fazer com que o avido rotacione
em torno do seu eixo vertical, alterando assim o angulo de guinada do avido. Os angulos de
deflexdo do leme foram modelados para 10°, 0° e -10°.

A quinta condi¢do modelada foi denominada “Trim”, em alusdo ao estabilizador
horizontal, responsavel por fazer a “trimagem” do avido, ou seja manter o avido estabilizado
longitudinalmente em qualquer mudanca de centro de gravidade, devido, por exemplo, ao
consumo de combustivel ou pelo acionamento de superficies hipersustentadoras, ¢ necessario
movimentar o estabilizador horizontal, para que o somatorio das forgas € momentos, no aviao
durante o voo seja zero, também ¢ utilizado no caso de manobras de arfagem para auxiliar a
utilizagdo dos profundores. Para esse caso os angulos de modelagem foram de 4°, 0, -10°.

Apos isso, a condi¢ao nomeada “ELEV” foi criada, nessa se buscou modelar o profundor
da empenagem horizontal do avido, essa superficie tem como objetivo aumentar o angulo de
arfagem, que ¢ o giro do avido em torno do seu eixo horizontal, por exemplo o profundor ¢ um
dos componentes aerodindmicos responsaveis pela manobra de decolagem, modificando a
direcdo do escoamento, aumentando a forca de sustentacao na empenagem, fazendo com que o
avido tire o nariz do chao e decole, também ¢ utilizado para manobras horizontais durante o

voo, como mudangas de altitude. Essa condic¢ao foi modelada com angulos de inclinagdo de 10°,
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0, -10°. A Figura 13 ilustra as superficies de leme de dire¢do, profundores e estabilizador

horizontal.

Figura 13 — Superficies de comando na empenagem

deriva

leme de diregéo

profindor

estabilizador

Fonte: Lima (2013).

Por fim, apods realizada a modelagem de todas as condi¢des, o software para gerar as
deflexdes dos painéis ¢ executado, gerando um arquivo com as condi¢des citadas acima em que
se define um angulo de deflexdo para cada painel em cada um dos casos.

A Tabela 1, resume as condi¢gdes impostas para cada caso modelado.

Tabela 1 — Inclinagdo dos painéis

C Alfa Beta | Elev | Flap |Rudder| Trim

Inclinagao
dos painéis 0° 0° 0° 10° 0° 0°
-10° -10° -10° 40°  -10°  -10°

Fonte: Autoria Propria (2019).

3.3 CALCULO DOS COEFICENTES DE PRESSAO

Ap6s criado o modelo geométrico, modeladas as condigdes em que serdo realizados os
calculos, finalmente sera realizado o calculo de coeficientes de pressao aerodinamica,
utilizando-se para isso do método Doublet-Lattice. Esse método ¢ fundamentado na teoria do

potencial aerodindmico linearizado. Em que se assume que um dipolo de aceleracdo de
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intensidade desconhecida estd posicionado em um quarto da corda de cada painel. As equagdes
fundamentais para o calculo dos coeficientes de pressdo utilizadas por esse método sdo as
equagoes de Euler, obtidas a partir das equacdes de Navier-Stokes levando em conta a hipdtese
de que o escoamento seja nao-viscoso. (ALBANO and HODDEN, 1969). A formulagao do
método foge do escopo desse trabalho, porém sido recomendadas as referéncias a seguir para
maior aprofundamento. (ALBANO and HODDEN, 1969); (BLAIR ,1994); (BISMARK, 1999).

Para realizar o célculo dos coeficientes de pressao foi utilizado o software DLATT, um
software in-house, propriamente criado para receber os arquivos gerados nas etapas anteriores,
para isso, sdo concatenados em um sé arquivo, o modelo geométrico criado e o modelo de
deflexdo de painéis para todas a condi¢des acima citadas, o software recebe como entrada esse
arquivo e efetua os devidos calculos, a saida ¢ o arquivo que resulta no coeficientes de pressao
calculados. Mais uma etapa € necessaria para que sejam separados para cada um dos casos
citados na se¢do anterior, e também para que fosse possivel abrir o modelo com os resultados
no software TECPLOT. A Figura 14 exemplifica um modelo de distribuicdo de pressao

aerodinamica.

Figura 14 — Exemplo de distribuicdo de pressao aerodinamica no modelo

2

|_
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Fonte: Autoria Propria (2019).
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3.4 CALCULO DE RUNNING LOADS

Antes de efetuar-se o célculo de cargas na empenagem sao necessarias algumas etapas,
primeiro separa-se os painéis das superficies em que se deseja calcular a carga, nesse caso, a
empenagem, um processo de separagdo de painéis ¢ executado, em que se tem como entrada
quais painéis serdo separados, como saida o arquivo somente com a superficie do modelo
desejada assim como os coeficientes de pressao calculados para cada painel daquela superficie.

A segunda etapa necessaria ¢ a realizacdo da concatenagdo dos arquivos, separando-os
por condi¢des, que sdo as citadas na se¢do 3.2. Alfa, Beta, Flap, Rudder, Trim, Elevator, em que
os coeficientes de pressdo calculados para cada angulo de deflexdao das condi¢des citadas sao
concatenados em somente um arquivo, pois assim, por se tratar de um modelo linear, ¢ possivel
realizar o calculo de cargas em condic¢oes diferentes das modeladas, através de interpolagao.

Finalmente ¢ realizado o calculo de running loads, que s3o as cargas calculadas em cada
estacdo longitudinal da superficie em questdo, o software utilizado ¢ um software in-house em
que sdo necessarias algumas entradas, como o modelo final dividido nas suas respectivas
condi¢des como obtido da etapa anterior, e as condigdes em que as cargas serdao calculadas,
como altitude, velocidade, massa total do avido, deflexdo das superficies de comando, angulo
de alfa e beta que ndo necessariamente precisam ser os angulos modelados, como ja foi
explicado anteriormente. Também sdo necessarios inserir as coordenadas das superficies, para
que o software consiga ler o modelo geométrico. Também ¢ possivel definir em quais pontos
as cargas serdo calculadas, esses pontos sao chamados de estacdes, ou seja, € possivel calcular
os valores de for¢a na dire¢ao do eixo Z, momento em torno do eixo X e momento torno o e€ixo
Y, em vérios pontos diferentes partindo da raiz até a ponta da superficie, sendo que para o estudo
em questdo, foram calculadas as cargas na empenagem, vale ressaltar que os pontos sao
calculados considerando o centro da corda da superficie em questdo. ApoOs o célculo os
resultados adquiridos consistem nos valores de for¢a no eixo Z, momento no eixo X € momento
no eixo Y, para todas as estagdes solicitadas, além dos mesmos resultados para os esforgos
solicitado no ponto de engaste da empenagem. De posse desses resultados, sera possivel realizar
o calculo de cargas na empenagem para as diversas geometrias de asas estudadas nesse trabalho,

ponto que serd abordado na proxima secao.
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3.5 GEOMETRIAS ESTUDADAS

A partir da geometria original abordada nas sec¢des anteriores, partiu-se para
modifica¢des nos parametros geométricos da asa para cumprir com o objetivo desse estudo. Ao
todo oito novos modelos foram criados, sendo duas modificagdes no diedro da asa, duas no
angulo de incidéncia, duas no enflechamento, uma mudanca no flap e uma mudanga no
alongamento da asa.

Em relagdo ao diedro, que pode ser descrito como o angulo da asa em relacdo a horizontal
quando visto de frente (RAYMER, 1989), foram realizadas duas modificagdes, como a
geometria original da asa tem diedro negativo, foi criado um modelo com a asa em diedro neutro
e outro em diedro positivo, mantendo o mesmo angulo de inclinagdo do diedro negativo em

realizagdo a horizontal, a Figura 15 ilustra os formatos de asas relativos ao diedro.

Figura 15 — Tipos de Diedro

Diedro positivo Digdro neutro Diedro negativao

Fonte: Wing Escola (2017).

A segunda modificacao foi feita em relacdo ao angulo de incidéncia da asa, que € o
angulo de inclinagdo da asa em relacao a fuselagem. No caso de uma asa reta, a incidéncia ¢
simplesmente o angulo entre o eixo da fuselagem e as linhas de corda do aerofdlio da asa. Se a
asa estiver em diedro, o angulo de incidéncia ¢ definido em relagdo a algum local da asa
escolhido arbitrariamente, geralmente a raiz da asa exposta onde cruza a asa com a fuselagem.
Frequentemente a incidéncia ¢ dada na raiz e na ponta. (RAYMER, 1989). A Figura 16 ilustra
o angulo de incidéncia de uma asa. Para esse caso, a partir da geometria original, alterou-se o
modelo para uma asa com angulo de dois graus positivos € uma com angulo de dois graus

negativos.
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Figura 16 — Angulo de incidéncia

Fonte: Lito (2011).

A terceira modificagdo foi realizada alterando o angulo de enflechamento de asa que ¢
usado principalmente para reduzir os efeitos adversos do fluxo transonico e fluxo supersonico.
Teoricamente, a formacao de choque em uma asa enflechada ¢ determinado nao pela velocidade
real do ar que passa sobre a asa, mas pela velocidade do ar em uma dire¢do perpendicular a
borda principal da asa. (RAYMER, 1989). Para o caso em questdo, foi criado um modelo de
asa com um angulo de enflechamento dois graus maior € um outro modelo com o angulo de
enflechamento dois graus menor. A Figura 17 ilustra o que ¢ uma asa enflechada, tanto o
enflechamento positivo quanto o negativo, no caso da geometria estudada, a asa possui
enflechamento positivo e apesar na alteragao do angulo de enflechamento os modelos estudados

também utilizam o enflechamento positivo.

Figura 17 — Tipos de Enflechamento

Enflechamento Enflechamento Enflechamento
positivo neutro negativo

Fonte: Wing Escola (2017).
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Para analisar se haveria algum efeito da mudancga da area de flap na carga da empenagem,
foi realizado o aumento de 10% da area do flap mantendo a area da asa constate e utilizando a
geometria original, em que a Unica modifica¢do se deu no aumento da area dessa superficie
movel, a definicio do que ¢ um flap juntamente com uma imagem ilustrando-o foram
apresentados na se¢ao 3.2

Por fim, o ultimo modelo contemplou a mudanca no alongamento da asa, que ¢ definido
pelo quadrado da envergadura sobre a area alar, a envergadura ¢ definida como a distancia entre
as duas pontas da asa (RAYMER, 1989). O célculo do alongamento de uma asa pode ser

realizado a partir da Equagao 2

bZ
A=— (2)

Em que:

b ¢ a envergadura da asa

S é a area alar

Para esse caso o alongamento foi aumentado em 10% do alongamento da geometria
original, sendo que esse aumento se deu para envergadura da asa. A Figura 18 ilustra a

envergadura de uma asa.

Figura 18 - Geometria de tecidos

Fonte: Wikpedia.org (2019).
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3.6 CALCULO DE CARGAS

Para que fosse realizado o célculo de cargas para todos os modelos criados e partir dai a
comparacao entre eles, era necessario fazer uma simulagdo de voo. Para o escopo desse trabalho,
sera realizada uma simulagdo de voo nivelado em que se buscard a estabilidade estatica do avido.
Para que o avido esteja estaticamente estavel, alguns pontos tem que ser levados em conta, todas
as for¢as e momentos em volta do centro de gravidade do avido para uma condi¢ao de altitude
de voo fixa tem que estar balanceadas, a partir de qualquer perturbacao, seja ela por mudanca
de velocidade, fator de carga ou acionamento o recolhimento dos flaps, o avido tem que retornar
a sua posicao de equilibrio. (G. DIMITRIADIS, 2019).

Essa posicao de equilibrio ¢ chamada de trimagem no meio aeronautico, e ¢ realizada pela
mudanca de posi¢do do estabilizador horizontal (TRIM). A Figura 19 ilustra as forgas e
momentos existentes, para que haja a estabilidade esttica essas forcas e momentos devem estar
equilibradas. Para realizar o equilibrio de forcas e momentos, foram usados dois parametros
dependentes, o angulo « (alfa) da asa do avido em relagdo ao escoamento, € o angulo de
inclinagdo do estabilizador horizontal § (delta), ou angulo de “trimagem”, conforme explicado
na se¢ao 3.2.

Alguns parametros independentes foram levados em consideragado, para valores de a« = 0
a carga aerodinamica ¢ diferente de zero na asa e na empenagem horizontal. Esses efeitos foram
considerados nas equacgdes a partir das varidveis Fyr, e Fyrso. Também foi considerada a
for¢a aerodinamica causada pela extensao ou recolhimento dos flapes, pois esses modificam a
geometria da asa, alteram o momento de arfagem da aeronave, também alteram a forma que o
escoamento passa por ela e podendo até modificar a forma que o downwash chega na
empenagem. Esse efeito foi considerado nas equagdes a partir da variavel Frq),.

Sendo assim, a partir das consideragdes acima, para calcular a carga na empenagem, foi
necessario encontrar o equilibrio das forcas para cada caso estudado. Como demonstrado pela
Equagao 1, a forga de sustentacdo aerodinamica, sao dependentes da pressao dindmica, que por
sua vez depende da densidade do fluido e do quadrado da velocidade, os termos utilizados para
0 equacionamento abaixo sdo as derivadas calculadas para uma pressdo dinamica relacionada
com a velocidade de 68.1 m/s. Como o fluido em questao ¢ sempre o ar, para que fosse possivel
calcular as forgas resultantes para o equilibrio em diferentes velocidades, foi considerado um
fator multiplicador para as forcas calculadas. Esse fator nada mais ¢ que o quadrado da

velocidade em que se deseja realizar o calculo divido pelo quadrado da velocidade em que o
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calculo inicial foi realizado. A Figura 19 ilustra como foi considerado o diagrama de forgas e

momentos para o calculo da estabilidade estatica vertical.

Figura 19 — Diagrama de forgas para o calculo da estabilidade estatica vertical.

Fonte: Adaptado de G. Dimitriadis (2019).

Em que:

Fyur ¢ a forca resultante da empenagem horizontal

Mpyré 0 momento resultante na empenagem horizontal

Fwé a forga resultante na asa do aviao

My ¢é o momento resultante na asa do avido

cg ¢ o centro de gravidade do avido

Fmg ¢ a forga resultante do peso do avido

Int € a distancia entre o centro de gravidade e o centro aerodindmico da empenagem horizontal

Iw ¢ a distancia entre o centro de gravidade e o centro aerodinamico da asa
Considerando o calculo na raiz da asa:
Célculo de Forga
+TYF=0

Fw‘l‘Fmg +FHT = 0 (3)

FW = FW(ZO + FWO_’ X a+ FW50 + FW5 X 6 (4)
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Fur = Fyrao + Furso + Fura X @ + Fyrs X 8 @)

Fpg=—mxXg (6)

Fflap = FWflap + FHTflap (7)
Em que:

a é o angulo alfa do escomaneto na asa

6 é o angulo de trimagem da empenagem horizontal

m ¢ a massa do avido

g ¢ a aceleragdo da gravidade

Fpap € a forca resultante da soma dos efeitos na asa e na empenagem da extensao do flap e ¢

dependente da posicdo que o flap esta estendido, 10°, 20°, 30° ou 40°.

De (4), (5), (6) e (7) em (3) tem-se:

Fywao + Fya X @ + Fyyso + Fyys X 8 + Frigp + (—m X g) + Fyrao + Furso +
FHTaXa-I—FHT(gX(S:O (8)

(Fwq + Fyre) X a + (Fys + Fyrs) X 8§ = m X g — Fyrgo — Furso —
Fflap_FWé'O_FWaO (9)

Calculo de momento:

+OYM=0

MW+MHT+FHTX(lHT+lW)+Fmg XlW+Mflap =0 (10)
Myr = Myrao + Myrs + Myra X @ + Myps X 8 (12)
Mflap = FHTflap X (lyr + lw) (13)
Em que:

M4 ¢ 0 momento resultante da soma dos efeitos na asa e na empenagem da extensao do

flap e ¢ dependente da posicao que o flap estd estendido, 10°, 20°, 30° ou 40°.
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De (11), (12), (13) em (10) tem-se:

Fyr X (lyr + lw) + Eng X by + Fyrfiap X (pr +ly) =0 (14)

(Myq + Myre) X a + (Mys + Myrs) X 8 = —Myyq0 — Myyso — Myrao — Murso — Fur X
(yr + lw) — Eng X Iy — Fyrfiap X (ur + ly) (15)

Para encontrar os valores de a ¢ § € necessario resolver o seguinte sistema linear:
(Fwa + Fure) X a + (Fys + Fyrs) X 6 = m X g — Fyrao — Furso — Friap—Fwso—Fwao

(16)

My + Myrg) X a + (Mys + Myrs) X 6 = —Myq0 — Myyso — Murq — Myprso — Fur X

(lyr + lw) — Eng X by — Furpiap X (yr + ly) (17)

Resolvendo o sistema por matriz:

[ Fwa + Fura Fws + Furs ] y [05] _
My + Myrq + Fyr X (lyr + lw)a  Mys + Myrs + Fur X (lyr + ly)s 6

m X g — Fyrao — Furso — Friap—Fwso—Fwao (18)
My o — Mywso — Myrao — Murso — Fng X lw — Furfiap X (yr + ly)

Encontra-se os valores de ae §, multiplicando a matriz com os termos independentes pela

matriz inversa que contém os termos dependentes:

[05] = inv [ Fwa + Fyra Fyws + Fyrs ] 9
6 My o + Myt + Fyr X (lyr + ly)a  Mys + Myrs + Fyr X (lyr + ly)s

m X g — Fyrao — Furso — Friap—Fwso—Fwao

19
l—MWao — Myso — Myurao — Myrso — Eng X lw — Furfiap X (lyr + lw)l (19)

Encontrado os valores de ae &, € possivel encontrar os valores de Fy,, Fyr, My,, Myt

resolvendo as equagdes (4), (5), (11) e (12), para cada caso estudado.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Nesse capitulo, serdo demonstrados os resultados, analises e discussdes. Para isso, cada
um dos casos estudados, serdo levadas em conta diferentes condi¢cdes de voo, em que serdao
alteradas a velocidade de voo, a posicao de flap, e o fator de carga. Para todos os casos estudados
serdo considerados o mesmo peso e centro de gravidade do avido.

Vale ressaltar que por motivos de segredo industrial, valores de carga calculados para a
geometria original ndo podem ser divulgados. Sendo assim, para o escopo desse trabalho, sera
mostrado apenas a variagdo de carga em porcentagem, verificando se houve aumento ou
diminuicdo do nivel de carga para caso em comparagdo com a geometria original, comparando
as condi¢des em que o avido esteja trimado em voo nivelado como explicado na secdo 3.6. E
as condigdes em que para todos os casos o avido tenha os mesmos valores de o e § da geometria
original.

A primeira condicao de voo estudada teve como objetivo simular uma condi¢do normal
de voo de cruzeiro, as condi¢des impostas foram: velocidade de 300 Knot, Flaps totalmente
recolhidos e fator de carga igual a 1.

Para facilitar a analise dos resultados de cada casos foram resumidos em tabelas com
siglas utilizadas para cada um desse casos e resultados de carga, algumas delas ja descritas em

outras secoes.

Em que:

SLZ ¢ a forga no eixo Z atuante na estacdo da raiz da empenagem.

BMX ¢ o momento no eixo X atuante na estacdo da raiz da empenagem.

TMY ¢ o momento no eixo Y atuante na estagdo da raiz da empenagem.

ORG sao os resultados para a geometria original.

DP s3o os resultados para o caso de diedro positivo.

DN sio os resultados para o caso de diedro neutro.

INP sio os resultados para o caso de incidéncia positiva em relagdo a geometria original.

INN sao os resultados para o caso de incidéncia negativa em relacao a geometria original.

INFP sao os resultados para o caso de enflechamento positivo em relagdo a geometria
original.

INFN sao os resultados para o caso de enflechamento negativo em relagdo a geometria

original.
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FLAP sdo os resultados para o caso de aumento da area do flap relacdo a geometria
original.
ALNG sao os resultados para o caso de aumento do alongamento da asa relagdo a

geometria original.

A Tabela 2 mostra os resultados para cada uma das geometrias estudadas. A Tabela 3
mostra os resultados para a mesma condigdo, porém para valores iguais de @ e §, ou seja, sem

realizar a trimagem.

Tabela 2 — Caso 1 Trimado

Geome- a 0
tria a (%) 1) (%) SLZ BMX [TMY |[FW | MW | FHT | MHT
ORG 0.6 1.5

DP 0.6 0% 14 -5% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 2%

DN 0.7 2% 1.5 3% -1% 0% -1% 4% 1%  -1% 0%
INP 1.2 90% 24 56% 0% 0% -1% 0% 0% 0% 2%

INN  -0.1 117% 0.8 -49% 0% 0% 1% 0% 0% 0% -3%
ENFP 04 -35% 25 66% 224% 227% 218% 4% 191% 224% 238%
ENFN 09 41% 04 -71% -236% -238% 229% 4% 201% 236% 250%

FLAP 06 0% 1.5 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
ALNG 04 -39% 14 5% -73% -7T4% -71% 1% 63% -73% -79%

Fonte: Autoria Propria (2019).

Tabela 3 - Caso 1 Nao Trimado

Geome- a o)
tria a %) 1) %) SLZ | BMX | TMY | FW | MW |FHT |MHT
ORG 0.6 1.5

DP 0.6 0% 1.5 0% 200 21% 19% 0% 0% 20% 24%
DN 0.6 0% 1.5 0% 10% 10% 9% 2% 0% 10% 11%

INP 0.6 0% 1.5 0% -18% -78% -78% 17% 17% 78% -78%
INN 0.6 0% 1.5 0% 78% 78%  T8% -17% -17% 78% 78%

ENFP 0.6 0% 1.5 0% 3% 3% 3% 2% 196% 3% 3%
ENFN 0.6 0% 1.5 0% 3% 3% -229% 2% 182% -3% -3%
FLAP 0.6 0% 1.5 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
ALNG 0.6 0% 1.5 0% 1% -1%  -1% 9% 74% -1% -1%

Fonte: Autoria Propria (2019).
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A segunda condi¢do de voo, as condi¢des impostas foram: velocidade de 400 Knots, flaps

totalmente recolhidos e fator de carga igual a 1.0. O objetivo foi verificar se o aumento da

velocidade influenciaria no calculo de carga para cada modelo estudado, e além disso, qual seria

a forma dessa variacao.

A Tabela 4 mostra os resultados para cada uma das geometrias

estudadas. A Tabela 5 mostra os resultados para a mesma condig@o, porém para valores iguais

de a e §, ou seja, sem realizar a trimagem.

Tabela 4 - Caso 2 Trimado

Geome- a 0
tria a (%) o) %) SLZ |BMX|TMY | FW | MW | FHT | MHT
ORG -1.0 - 2.6 - - - - - - - -
DP -1.0 0% 2.4 -6% -1% 2% 0% 0% 0% -1% 11%
DN -1.0 -1% 2.5 -3% 1% 0% -1% -4% 1% -1% 4%
INP 0.2  -77% 3.6 38% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
INN -2.0 99% 1.7 -33% 0% 0% 1% 0% 0% 0% -4%
ENFP -1.1 13% 3.1 21%  224% 233% 202% -4% 191% 224% 290%
ENFN -0.8 -15% 2.0 -23%  235% 245% 212% 4% 200% 235% 305%
FLAP -1.0 0% 2.6 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
ALNG -1.1 15% 2.6 -1% -73% -76% -65% 1% 62% -73% -96%
Fonte: Autoria Propria (2019).
Tabela 5 - Caso 2 Ndo Trimado
Geo- a 0
metria a (%) o) %) SLZ |[BMX|TMY | FW | MW | FHT | MHT
ORG -1.0 - 2.6 - - - - - - - -
DP -1.0 0% 2.6 0% 72% 78% 65% 0% 0% 72% 106%
DN -1.0 0% 2.6 0% 35% 37% 32% 2% 0% 35% 50%
INP -1.0 0% 2.6 0% 121% 124% 112% 39% 39% 121% 148%
INN -1.0 0% 2.6 0% 121% 124% 112% -39% -39% 121% 148%
ENFP -1.0 0% 2.6 0% 11% 11% 10% 2% 196% 11% 12%
ENFN -1.0 0% 2.6 0% -11% -11% 212% 2% 181% -11% -12%
FLAP -1.0 0% 2.6 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
ALNG -1.0 0% 2.6 0% S5% 5% 4% 9% 74% 5% 5%

Fonte: Autoria Propria (2019).

Para a terceira condi¢ao de voo, buscou-se analisar o comportamento de cada um dos

casos estudados a influéncia da utilizagdo do flap no célculo de cargas uma aeronave, para isso,
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foi analisada primeiro a condicdo com os Flapes totalmente retraidos, para posteriormente

comparar com os resultados de uma condi¢gdo com Flapes estendidos. Para esse caso as

condig¢des impostas foram velocidade de 230 Knots, Flapes na posicao 0 e fator de carga igual

a 1. Aqui busca-se analisar a influéncia da utilizacao do flap na carga gerada durante o voo,

comecando pela condi¢do em que ndo ha flap estendido para que seja possivel comparar

somente a influéncia do flap, mantendo os outros parametros fixos quando possivel. A Tabela

6 mostra os resultados para cada uma das geometrias estudadas. A Tabela 7 mostra os resultados

para a mesma condic¢do, porém para valores iguais de a e §, ou seja, sem realizar a trimagem.

Tabela 6 - Caso 3 Trimado

Geome- a 1)
tria a (%) ) (%) SLZ | BMX | TMY |[FW| MW | FHT | MHT
ORG 34 - -0.3 - - - - - - - -
DP 34 0% -0.2 -20% 0% 0% 0% 0% 0% 0% -1%
DN 34 1% -0.3 -3% -1%  -1%  -1% 4% 1% -1% -1%
INP 3.7 8% 03 -201% 0% 0% -1% 0% 0% 0% 3%
INN 30 -10% -0.9 185% 0% 0% 2% 0% 0% 0% -3%
ENFP 30 -11% 1.4 -572% 225% 223% 228% 4% 191% 225% 217%
ENFN 38 14% -22 616% 236% 234% 240% 4% 201% 236% 228%
FLAP 34 0% -0.3 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
ALNG 3.0 -13% -04 48% -714%  -73% -74% 1% 63% -74% -72%
Fonte: Autoria Propria (2019).
Tabela 7 - Caso 3 Nédo Trimado
Geome- a 1)
tria a (%) ) (%) SLZ | BMX | TMY [FW| MW | FHT | MHT
ORG 34 - -0.3 - - - - - - - -
DP 34 0% -0.3 0% -10% -10% -10% 0% 0% -10% -10%
DN 34 0% -0.3 0% 5% 5% 5% 2% 0% 5% 5%
INP 34 0% -0.3 0% -55% -54% -57% 5% 5% -55% -49%
INN 34 0% -0.3 0% 55% 54% 57% 5% -5% 55% 49%
ENFP 34 0% -0.3 0% 1% -1%  -1% 2% 197% -1% -1%
ENFN 34 0% -0.3 0% 1% 1% 240% 2% 182% 1% 1%
FLAP 34 0% -0.3 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
ALNG 34 0% -0.3 0% 1% 1% 1% 9% 74% 1% 0%

Fonte: Autoria Propria (2019).
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A quarta condi¢do de voo, busca analisar a extensdao do flap e se ha influéncia dessa

configuragdes no calculo de carga, vale ressaltar que por critérios de projeto, a velocidade

maxima de voo muda para cada condicao de flap, por esse motivo, para esse caso além da

posi¢ao do flap, também h& mudanca na velocidade de voo. As condigdes impostas foram

velocidade de 200 Knot, Flaps na posi¢ao 40 e fator de carga igual a 1. A Tabela 8 mostra os

resultados para cada uma das geometrias estudadas. A Tabela 9 mostra os resultados para a

mesma condigdo, porém para valores iguais de a € §, ou seja, sem realizar a trimagem.

Tabela 8 - Caso 4 Trimado

Geome- a 0
tria a (%) 0 (%) SLZ |BMX| TMY |FW | MW | FHT |MHT
ORG -12.2 - 8.8 - - - - - - - -
DP -12.2 0% 8.9 1% 0% 2% -1% 0% 0% 0% 7%
DN -122 0% 8.8 1% 0% 1% 1%  -4% 0% 0% 3%
INP -102 -17% 10.7 22% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 1%
INN -148 21% 7.2 -18% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
ENFP -129 6% 11.8 34% -42% -40% -43% -4% -31% -42% -35%
ENFN -114 -7% 5.5 -37% 45% 43% 46% 4% 33% 45% 37%
FLAP -126 3% 8.6 -3% 9% 9% 9% 1% 7% 9% 8%
ALNG -13.0 6% 10.0 14% -8% -7% -8% -1% -6% -8% -5%
Fonte: Autoria Propria (2019).
Tabela 9 - Caso 5 Nao Trimado
Geome- a 10)
tria a (%) o) %) SLZ |BMX| TMY | FW | MW | FHT |MHT
ORG -122 - 8.8 - - - - - - - -
DP -12.2 0% 8.8 0% 2% 4% 1% 0% 0% 2% 9%
DN -12.2 0% 8.8 0% 1% 2% 1% 3% 0% 1% 4%
INP -12.2 0% 8.8 0% 0% 0% 0% 22% 3% 0% 0%
INN -122 0% 8.8 0% 0% 0% 0% -22% -3% 0% 0%
ENFP -122 0% 8.8 0% 2% 2% 2% 3% -32% 2% 1%
ENFN -122 0% 8.8 0% 2% 2%  46% 3% 30% 2% -1%
FLAP -122 0% 8.8 0% 0% 0% 0% 5% 7% 0% 0%
ALNG -122 0% 8.8 0% 3% 3% 3% 7%  -4% 3% 3%

Fonte: Autoria Propria (2019).

A ultima condigdo, buscou analisar qual a influéncia do fator de carga no calculo de carga na

empenagem, condi¢ao que pode ocorrer durante uma manobra em voo. Para esse caso as

condigdes impostas foram velocidade de 200 Knot, Flaps na posi¢ao 40 e fator de carga igual

a 2. A Tabela 10 mostra os resultados para cada uma das geometrias estudadas. A Tabela 11

mostra os resultados para a mesma condi¢@o, porém para valores iguais de a e §, ou seja, sem

realizar a trimagem.
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Geome- a 0
tria a (%) 10) (%) SLZ |BMX|TMY | FW | MW | FHT | MHT
ORG -3.0 - 2.7 - - - - - - - -
DP -3.0 0% 33 21% 0% 2%  -1% 0% 0% 0% 9%
DN -3.0 -2% 3.0 9% 0% 1% -1% -4% 0% 0% 4%
INP 2.1 -33% 39 43% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
INN -43 42% 1.7 -36% 0% 0% 0% 0% 0% 0% 0%
ENFP 423 42% 8.2 201% -94% -89% -95% -4% -51% -94% -77%
ENFN -1.6 -49% 3.2 217%  99%  94% 100% 4% 54% 99% 81%
FLAP -34 13% 2.5 -8% 11% 10% 11% 0% 6% 11% 9%
ALNG -44 45% 3.7 35% 5% 5% 5% 0% 3% 5% 5%
Fonte: Autoria Propria (2019).
Tabela 11 - Caso 7 Nao Trimado
Geome- a 0
tria a (%) o) (%) SLZ |BMX|TMY | FW | MW | FHT | MHT
ORG -3.0 - 2.7 - - - - - - - -
DP -3.0 0% 2.7 0% 12% 14% 11% 0% 0% 12% 20%
DN -3.0 0% 2.7 0% 6% 7% 6% 2% 0% 6% 9%
INP -3.0 0% 2.7 0% 5% 4% 5% 6% 2% 5% 4%
INN -3.0 0% 2.7 0% S5% 4% 5% 6% 2% 5% 4%
ENFP -3.0 0% 2.7 0% 4% 4% 4% 2% -53% 4% 3%
ENFN -3.0 0% 2.7 0% 4% 3% 100% -3% 48% -4% -3%
FLAP -3.0 0% 2.7 0% -1% 0% 0% 3% 6% -1% 0%
ALNG -3.0 0% 2.7 0% 3% 3% 3% 8% 6% 3% 3%

Fonte: Autoria Propria (2019).

O angulo alfa em que o escoamento chega na empenagem, pode ser calculado a partir da

equacao

aur=a+d6+¢

Em que:

ayr = Angulo alfa do escoamento na empenagem horizontal

a = Angulo alfa de escoamento na asa

6 = Angulo de trimagem da empenagem horizontal

€ = efeito de Downwash

(20)
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Analisando os casos em que foram feitas alteracdes no diedro da asa, em voo trimado,
para todas as condi¢des de voo o maior aumento de carga aconteceu no momento atuante na
empenagem horizontal, na condi¢ao com flap na posigao 0 e fator de carga de 1.0 e velocidade
igual a 400 Knot, analisando a Tabela 4 verificou-se um aumento de 11% para o caso de diedro
positivo, e 4% para o caso de diedro neutro. J& analisando Tabela 5 os casos em que todos estdo
na mesma posi¢ao de alfa e delta da geometria original, foi possivel verificar que para a mesma
condi¢do de voo, ha um aumento de 72% da carga de forga resultante, € 106% de aumento da
carga de momento resultante para o caso de diedro positivo, para diedro neutro os aumentos
foram de 35% e 50% respectivamente para for¢a e momento resultantes. Conclui-se entdo que
a alteracdo da geometria da asa relacionada ao diedro ndo gera grandes mudancas de carga
devido a trimagem, o que ¢ esperado, pois o ponto geométrico de aplicacdo dessas cargas €
praticamente o mesmo, havendo influéncia somente do angulo de diedro da asa. J4 nas mesma
condicdo da geometria original, conforme a Equagdo 20, sabendo que ndo hd mudanca nos
valores de a e § pois as condigdes sdo as mesmas das geometria original o principal
responsavel pelo aumento de carga ¢ o efeito de downwash, isso fica evidente pois ndo ha
aumento na carga de for¢a ou de momento resultante na asa para esse mesmo caso, enquanto
ha grande variacao na carga da empenagem, mostrando que a mudanca do angulo do diedro
influencia no escoamento que chega a empenagem ou seja o ayr. E possivel concluir também
que, em comparag¢ao com a geometria original, quanto mais positivo, maior o aumento de carga.
Vale ressaltar que embora os resultados apresentados tenham mostrado uma diferenca
percentual grande, o efeito na carga em si é pequeno, devido a ser tratarem de valores baixos
de carga.

Para os casos em que as mudancas foram feitas no angulo de incidéncia, nao se verificou
aumento de carga na situa¢do de voo estaticamente estavel, ou seja, a mudanga na incidéncia
do escoamento na asa modifica a posi¢ao de trimagem, porém sem gerar efeito de aumento de
carga, para esse caso, nao ha qualquer mudanca no ponto de aplicagdo das cargas, sendo assim
esperado que ndo haja variagdo da carga na empenagem horizontal. Para a analise realizada na
mesma condi¢do de a e §, para o caso com flap na posicao 0 e fator de carga de 1.0 e velocidade
igual a 400 Knot, Na Tabela 5 verificou-se uma diminui¢ao e aumento de carga na empenagem
para o caso o caso de incidéncia positiva e para incidéncia negativa respectivamente, sendo o
maior valor de 148% para BMX na empenagem horizontal, novamente conclui-se que o efeito
de downwash tem sua influéncia para esse caso.

Para os casos em que as modificagcdes foram realizadas no enflechamento da asa,

verificou-se que para a condi¢do de estabilidade estatica, para o caso de enflechamento mais
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negativo em relagdo a geometria original, hd diminui¢ao dos valores da carga na empenagem,
e para o caso de enflechamento mais positivo em relacdo a mesma geometria, hd o aumento dos
valores da carga. Os maiores valores foram encontrados para o caso com flap na posicao 0 e
fator de carga de 1.0 e velocidade igual a 400 Knots, BMX na empenagem horizontal ¢ o ponto
em que houve maior aumento de carga para o caso de enflechamento positivo, 290%, e para o
caso de enflechamento negativo ouve uma queda de 305% no valor de carga. Isso se deve pela
mudanca do ponto geométrico de aplicacdao de carga, BMX tanto na asa como na empenagem
para realizar o equilibrio estatico sofrem alteragdes, além disso SLZ na empenagem também
aumenta, pois como pode ser vista na Equagdo 10, essa tem influéncia no equilibrio de
momentos. Analisando os casos em que ndo foi realizada trimagem, ¢ possivel verificar que a
mudanca de enflechamento para esses casos ndo causa mudangas significativas na carga da
empenagem, sendo o valor méximo de variacdo 11%, muito menor em relacdo ao caso trimado,
mostrando pequena influéncia do efeito de downwash para esse tipo de alteragao.

O caso em que a mudanga foi realizada na geometria do flap, verificou-se um aumento
de 11% na carga de SLZ na empenagem horizontal, no caso em que ha trimagem do avido, esse
aumento estd relacionado ao aumento de momento arfagem na asa em 6%, que resultou no
aumento citado pela necessidade de equilibrio do voo. Para o caso em que ndo foi buscada a
estabilidade estatica, mesmo havendo o mesmo aumento do momento de arfagem da asa, ndo
ha mudangas nos valores de carga na empenagem horizontal. O caso analisado que gerou as
maiores diferencas foi o de velocidade de 200 Knot, Flaps na posi¢ao 40 e fator de carga igual
a2.

Finalmente, para o caso em que foi aumentado o alongamento da asa, as maiores
diferengas foram encontradas na condi¢do com flap na posi¢do 0 e fator de carga de 1 e
velocidade igual a 400 Knot, tento os valores de carga para a SLZ ¢ BMX na empenagem
horizontal reduzidos 74% e 72% respectivamente, isso pode ser explicado devido a mudanga
do ponto geométrico de aplicagdo de BMX na asa, o qual aumentou em 63%, onde para alcangar
o equilibrio estatico os valores de carga da empenagem precisam mudar. Essa condi¢do fica
clara analisando o caso em que nao ha trimagem, mesmo havendo o aumento da carga de
momento de arfagem da asa, ndo hd mudangas na carga da empenagem, concluindo que, a
mudanca de alongamento ndo muda o efeito downwash de maneira significante.

Foi possivel verificar também que para os casos analisados ha relagdo entre o aumento
da velocidade e o aumento de carga na empenagem, ha relacdo também entre a extensao do flap
gerando também aumento de carga, e como ja esperado, o aumento do fator de carga, aumentara

os valores de carga na empenagem horizontal.
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5 CONCLUSAO

Esse trabalho teve o objetivo de verificar a influéncia das mudangas dos parametros
geométricos da asa no calculo de cargas aerodindmicas na empenagem horizontal, para isso
utilizou-se do método Doublet-Lattice para criar o modelo aerodindmico e realizar o calculo de
cargas. O processo para gerar o modelo foi apresentado, descrevendo como foi criado o modelo
geométrico, como foram definidos os casos estudados, e por fim o célculo dos coeficientes de
pressao aerodinamica seguindo do calculo de cargas.

Também foram descritos quais pardmetros geométricos seriam alterados para realizar
comparagdes entre os diferentes modelos, para cada um desses, foi criado um modelo e
realizado o calculo de carga.

O processo para realizagao do calculo de carga aerodinamica foi apresentado durante
uma simulagdo de voo em equilibrio estitico e as equagdes para realizar tal célculo sdo
deduzidas na segao 3.6.

Diferentes condigdes de voo foram analisadas, variando parametros como velocidade,
posi¢ao dos flaps e fator de carga, buscando verificar quais as influéncias da mudanga dessas
condicdes nas cargas calculadas. Para todos esses casos foram realizadas duas analises A
primeira com voo estaticamente equilibrado, buscando verificar o quanto as modificagdes
influenciariam no ponto de equilibrio de voo e consequentemente no calculo de cargas. Outra
abordagem buscou verificar os resultados na mesma condi¢do da geometria original, para
analisar os efeitos aerodinamicos no calculo de cargas, como por exemplo o efeito de
Downwash, nas modificacdes realizadas.

A partir da andlise dos resultados foi possivel concluir que, as modificacdes nos
parametros geométricos da asa influenciam no calculo de cargas na empenagem horizontal, para
ambas as condi¢des analisadas, buscando a estabilidade estatica vertical, € na mesma condi¢ao
da geometria original.

Para as modificagdes realizadas no diedro da asa, os efeitos de mudanga do escoamento
sd0 os principais responsaveis pela variagdo de carga, chegando a um aumentar a carga em
106%. Verificou-se que quanto mais positivo o diedro, maior a carga na empenagem. Vale
ressaltar que embora os resultados apresentados tenham mostrado uma diferenga percentual
grande, o efeito na carga em si € pequeno, devido a ser tratarem de valores baixos de carga.

Para os casos de mudanga no angulo de incidéncia o mesmo pode ser verificado, nao
houve mudanga na carga da empenagem para o caso em que se busca o equilibrio em voo, ja

na mesma condi¢do de a e §, foram encontrados aumentos de até 148% na carga calculada.
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Também foi possivel concluir que quanto mais negativo o angulo de incidéncia, maior a carga
resultante do calculo.

Modificando o enflechamento da asa, os resultados mostraram que influencia
diretamente na estabilidade estatica do avido, resultando em um aumento de carga de 306%
para um dos casos, esse aumento se deu devido a mudanca do ponto geométrico de aplicagdo
de carga. Foram verificadas mudangas devido a efeitos aerodindmicos também, porém
pequenos em relagdo ao outro caso analisado (somente 11% de aumento de carga). Para esse
caso, verificou-se que o aumento do enflechamento aumenta a carga na empenagem horizontal.

Para o caso em que houve o aumento da aérea do flap, ndo se verificou aumento
significante de carga na empenagem devido a efeitos aecrodinamicos, isso porque o aumento em
10% da sua area ndo foi suficiente para modificar o escoamento que chega na empenagem,
porém verificou-se que essa mudanca gerou aumento na carga de momento de arfagem da asa
e para retorna ao equilibrio houve um aumento nas cargas de SLZ e BMX da empenagem, sendo
o maior dos casos 11% de aumento.

Na ultima modificagdo realizada, em que se aumentou o alongamento da asa em 10%.
Verificou-se que isso provocou uma reducao de carga na empenagem para o caso de voo
estaticamente estavel, devido a mudanga do ponto de aplicagdo de carga de BMX na asa, que
resultou em carga para SLZ e BMX na empenagem horizontal reduzidos em 74% e 72%
respectivamente.

Finalmente, foi possivel concluir que, como ja ¢ de conhecimento, velocidade, posi¢ao
flap e fator de carga, sdo parametros que influenciam nos resultados do céalculo de cargas

aerodinamicas.
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