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Resumo. Este trabalho apresenta resultados de andlises numéricas realizadas em uma estrutura do tipo asa usando
secoes tipicas dos modelos NACA 0012 e NACA 4415. As estruturas foram geradas e simuladas em um aplicativo co-
mercial aplicavel a Dindmica dos Fluidos Computacional. Foram analisadas os campos de pressoes e de velocidades do
escoamento ao redor da estrutura, assim como os valores de coeficientes de sustentacdo e de arrasto apresentados como
resultados destes modelos computacionais. O modelo de turbuléncia de uma equagdo denominado Spalart—Allmaras foi
utilizado para resolver as tensoes turbulentas resultantes das equagoes de Navier—Stokes com Médias de Reynolds. As
andlises realizadas neste trabalho buscaram avaliar a influéncia do dngulo de ataque do perfil aerodindmico nos co-
eficientes de sustentacdo e de arrasto, assim como nos campos de pressoes e de velocidades ao longo da estrutura, e
verificar os limites operacionais de dngulo de ataque que garantem os mdximos valores da razdo entre os coeficientes de
sustentagdo e de arrasto. Os resultados obtidos mostram similaridade com a literatura e podem servir para a realizacdo
de testes de modelagem, assim como facilitar o projeto de asas baseadas nestes modelos computacionais.

Palavras chave: Andlise numérica. Dindmica dos fluidos computacional. Perfil aerodindmico. Sustentagcdo. Arrasto.

Abstract. This work presents numerical analysis results performed in a wing-type structure using typical sections of the
models NACA 0012 and NACA 4415. The structures were generated and simulated in the commercial program applicable
to Computational Fluid Dynamics. The pressure and velocity fields of the flow around the structure were analyzed, as well
as the lift and drag coefficients values presented as results of these computational models. The one equation turbulence
model called Spalart-Allmaras was used to solving the turbulent stresses resulting from the Reynolds-averaged Navier—
Stokes equations. The analyzes carried out in this work sought to evaluate the influence of the aerodynamic profile
attack angle on the lift and drag coefficients, as well as in the pressure and velocity fields along with the structure, and
check the operational limits of attack angle that guarantee the maximum values of the ratio between the lift and drag
coefficients. The results obtained show similarity with the literature and can be used for conducting modeling tests, as
well as facilitating the design of wings based on these computational models.
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1. INTRODUCAO

Com o desenvolvimento dos programas de simulacio, assim como dos préprios computadores, as andlises numéricas
se tornaram uma importante alternativa para reduzir tempo e custos na concepgio e projeto de novos produtos. Além
de servir na validacdo de modelos matematicos, este tipo de andlise permite prever o comportamento de estruturas em
operagdo, aperfeicoar componentes de sistema e detectar problemas que seriam observados apenas na fase experimental
de desenvolvimento de prototipos.

A aerodinamica € um das dreas onde tem ocorrido um significativo desenvolvimento de métodos e de programas
computacionais para solu¢gdes numéricas de problemas. Neste contexto, os aplicativos de Dindmica dos Fluidos Compu-
tacionais (CFD, do inglés Computational Fluid Dynamics) sdo exemplos de ferramentas que vém sendo desenvolvidas e
tém sido bastante utilizadas para obteng@o de pardmetros fluidodindmicos durante as fases de projeto e de operagdo de
aeronaves. Tal desenvolvimento justifica-se devido a grande dificuldade na solug@o analitica de problemas desta 4rea,
além da necessidade de obtencao de sistemas que sejam extremamente confidveis e seguros (Vijayan et al., 2014).
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Deste modo, a aerodindmica corresponde a uma vasta drea da mecénica que estuda as forgas e os momentos necessarios
para obter sustentacdo e movimentacdo estidvel de objetos no ar, ou ainda em outros meios fluidos de forma mais geral
(fluidodinamica). As forgas aerodindmicas que atuam sobre os objetos sdo: as de sustentagdo, que ocorre em dire¢do
perpendicular ao voo, sendo causada pela diferenca de pressdo entre as superficies da estrutura; as de arrasto, que ocorre
na dire¢do do voo, mas em sentido oposto ao deslocamento (Sousa, 2008; Triet et al., 2015; Deepa et al., 2016).

O principal objetivo de pesquisas aerodindmicas € a obten¢do de formas aperfeigoadas, tais como a asa de um avido,
que proporcionem a maior forga de sustentacdo possivel e, a0 mesmo tempo, mantenham valores minimos para a forga de
arrasto. Os primeiros estudos sobre as formas de um aerofélio (asa) e seus desempenhos foram desenvolvidos pelo Comité
Nacional para Aconselhamento sobre Aerondutica (NACA, do inglés National Advisory Committee for Aeronautics),
um precursor da Administragdo Nacional da Aerondutica e Espaco (NASA, do inglés National Aeronautics and Space
Administration) nos Estados Unidos da América (Triet et al., 2015; Cengel & Cimbala, 2015).

Além da sustentagdo da aeronave, a asa é o dispositivo também responsédvel por outros inimeros fatores, que sdo
de extrema importancia para o desempenho que toda a estrutura deverd apresentar quando em funcionamento. Estes
fatores aerodinamicos que agem em uma asa dependem do formato da estrutura e do dngulo de ataque em que a asa estd
sendo direcionada, bem como da velocidade do escoamento e das propriedades do fluido (massa especifica, viscosidade
dindmica e compressibilidade). Deste modo, diversos modelos de asas t€ém sido desenvolvidos ao longo dos anos, para
atender as mais variadas especificacdes do voo. As secdes destes modelos de asas sdo constituidas de diversas partes,
conforme mostrado na Fig. 1.
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Figura 1. Partes constituintes de um perfil aerodindmico do tipo asa (Pereira & Tutida, 2015)

Na Figura 1, o bordo de ataque ¢ a superficie frontal da estrutura e o bordo de fuga é a superficie traseira. A corda é
uma linha reta que liga o centro do bordo de ataque ao centro do bordo de fuga. A linha de curvatura média é uma linha
imagindria que passa exatamente no centro (equidistante) entre a parte superior da estrutura e a parte inferior, sendo a
maior diferenca desta linha e a linha de corda chamada de flecha da asa (Pereira & Tutida, 2015).

Devido a grande influéncia dos pardmetros geométricos sobre o comportamento dindmico dos aerofélios, € conveniente
classifica-los em classes distintas, de acordo com suas aplicac¢des especificas.

O primeiro grupo de interesse refere-se aos aerofélios de alta sustenta¢do, utilizados em aplicacdes com baixo nimero
de Reynolds, Re < 106, e grande forca de sustentacdo para operagio a baixas incidéncias, o < 4°. De modo geral, esta
classe apresenta aerofdlios com: espessura maxima de 12% a 15%, posicionamento de 20% a 30% a partir do bordo de
ataque, arqueamento maximo de até 10%, posicionado de 35% a 50%, e raio do bordo de ataque moderado. Devido as
distribuicdes de espessura e de arqueamento, o bordo de fuga resultante é geralmente bem afilado. Exemplos de aplica¢des
deste grupo sdo encontrados em pequenas aeronaves de competicdes radio controladas, por exemplo, as competi¢des de
Aero Design (Sousa, 2008; Diniz, 2013).

O segundo grupo de interesse refere-se aos aerofdlios laminares, sendo os aerofélios desenvolvidos pela NACA os
mais conhecidos. Sua denominag@o se deve ao fato de apresentarem caracteristicas geométricas favoraveis a permanéncia
de uma camada limite laminar ao longo de grande extensdo da superficie do aerofdlio. Aerofélios laminares apresentam:
espessura maxima de até 24%, posicionada de 35% a 50% a partir do bordo de ataque, arqueamento maximo de até 6%,
posicionado de 40% a 60%, e raio do bordo de ataque pequeno. Sua distribui¢do é bem mais regular que a dos aerof6lios
de alta sustentacdo. Indicados para aplicagdes que exigem pequenas faixas de operagdo e baixo niimero de Reynolds,
como pas de turbo-compressores e planadores (Sousa, 2008; Diniz, 2013). Na nomenclatura da série NACA de quatro
digitos, o primeiro digito indica o arqueamento (ou curvatura) maximo da corda, em percentagem, o segundo digito
fornece a localiza¢do do maximo arqueamento em décimo de corda, a partir do bordo de ataque, e os dois dltimos digitos
fornecem a méaxima espessura em porcentagem de corda (Anderson, 1999). Por exemplo, o perfil aerodinamico NACA
0012 possui arqueamento maximo de 0% da corda, situado a 0% da corda em relacdo ao bordo de ataque e espessura de
12% da corda. J4 o perfil aerodindmico NACA 4415 possui arqueamento maximo de 4% da corda, situado a 40% da corda
em relag@o ao bordo de ataque e espessura de 15% da corda.
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Um terceiro grupo de interesse seria dos aerofélios subsonicos, os quais apresentam caracteristicas geométricas seme-
lhantes as dos aerofdlios laminares, incorporando algumas caracteristicas dos aerofélios supercriticos, tais como: maiores
raios de bordo de ataque, maiores espessuras e maiores inclinacdes do bordo de fuga em relacdo a corda. Aplicacdes
tipicas sdo encontradas em Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTSs ou UAVs, do inglés Unmanned Aerial Vehicle) e em
pas de turbinas edlicas (Sousa, 2008; Diniz, 2013).

O objetivo deste trabalho € realizar investigagdes numéricas em estruturas do tipo asa, modelos NACA 0012 e NACA
4415, utilizadas em aeronaves de diversas configuracdes. O escoamento foi considerado turbulento e a solugéo das tensoes
turbulentas foi obtida pelo modelo de turbuléncia de uma equag¢do denominado Spalart—Allmaras (Spalart & Allmaras,
1992, 1994), sendo utilizado para aplicacdes aeroespaciais. Foram obtidos valores dos coeficientes de sustentagdo e de
arrasto, assim como os campos de pressdes e de velocidades em torno das estruturas, variando-se o angulo de ataque.
Todos os resultados foram obtidos utilizando um aplicativo comercial para CFD.

2. EQUACOES GOVERNANTES

As equagdes de Navier—Stokes com Média de Reynolds (RANS, do inglés Reynolds-Averaged Navier—Stokes) sao
obtidas a partir de processos de médias temporais aplicados as grandezas instantneas, sendo decompostas em um valor
médio e uma flutuagdo. As Equacdes (1) e (2) representam a conservacdo de massa e de quantidade de movimento,
respectivamente, para um fluido newtoniano, incompressivel e isotérmico em regime permanente (Tannehill et al., 1997):

O
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Sendo que p é a massa especifica, ¢t € o tempo, x; e u; correspondem aos vetores posi¢do e velocidade, respectivamente,
e 0;; € o operador delta de Kronecker.
A presséo modificada p € definida pela Eq. (3):

p=Dp+ pgx; (3)
Sendo que g € a acelerag@o gravitacional e, para um gés ideal, a pressdo estdtica é dada por p = pRT, com R sendo a
constante do gés e 1" sendo a temperatura absoluta.

As tensOes viscosas totais, ﬁ?t, correspondem a soma das tensdes viscosas laminar e turbulenta, ﬁ?m e ﬂ;-“b, respec-
tivamente, e cuja defini¢do é dada de acordo com a Eq. (4):
—tot _ =lam —turb 8’&1 an
T =TS+ T, —(u+ut)< + )
1, 7, 1,
J J J ij 8:52

Sendo que p eyt s@o as viscosidades dindmicas molecular e turbulenta, respectivamente, e k € a energia cinética turbu-
lenta, definida de acordo com a Eq. (5):
!,
U, u
k%k 5
5 &)
O ntimero de Reynolds Re € um coeficiente adimensional que fornece o regime de escoamento (laminar ou turbulento)

no qual o sistema se encontra. Para um perfil aerodindmico do tipo aerofélio, Re é expresso pela Eq. (6) (Cengel &

Cimbala, 2015):

Vip VI
wo v

Sendo que V' € a velocidade caracteristica do escoamento, [ € o comprimento caracteristico (no caso de um perfil aerodi-

namico é o comprimento da corda) e v € a viscosidade cinematica.

Devido a geometria da asa, surge uma componente perpendicular ao escoamento do fluido quando em voo, esta € a
chamada forca de sustentagdo (L), que surge da diferenca de pressdo entre o intradorso e o extradorso da asa, sendo a
forca responsével pelo levantamento de voo e suspensdo da aeronave no ar. Uma segunda for¢a que surge quando ha
um escoamento de fluido sobre uma estrutura mecanica é a forca de arrasto (D), esta for¢a surge na dire¢do contraria ao
escoamento. As forcas de sustentacdo e de arrasto sdo expressas pelas Egs. (7) e (8), respectivamente:

k=

Re = (6)

1

L= §CLp5V2 @)
1

D= 5ODpSV“' ®)

Sendo que C', e C'p correspondem aos coeficientes de sustentagdo e de arrasto, respectivamente, e S € a drea planiforme
(ou projetada da vista superior) da asa.
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Percebe-se pelas Egs. (7) e (8), que dois importantes fatores quando se analisa asas de aeronaves sdo os coeficientes de
sustentacdo e de arrasto, C', e Cp. Estes dois parimetros adimensionais sdo geralmente obtidos de forma experimental
com o uso de modelos em escala de laboratdrio, mas esta abordagem demanda um alto investimento, assim como um
grande consumo de tempo para a realizac@o dos testes.

3. PROCEDIMENTO DE SIMULACAO COMPUTACIONAL

Para a realizagdo das simulagdes computacionais, foi utilizado o aplicativo comercial para CFD denominado ANSYS
Fluent® Versdo 17.0, desenvolvido para resolver problemas que envolvem mecanica dos fluidos e transferéncia de calor
por meio do Método dos Volumes Finitos (Patankar, 1980). As simulacdes foram executadas no Laboratério de Pesquisa
Computacional (LPC), do Departamento Académico de Mecanica (DAMEC) da Universidade Tecnolégica Federal do
Parand — Céampus Ponta Grossa — (UTFPR-PG), utilizando um computador tipo desktop com sistema operacional de 64
bits, processador de 3,4 GHz (4 nicleos, 8 threads e 8§ MB de cache) e 16 GB de RAM.

A Figura 2 apresenta os modelos estruturais dos perfis aerodindmicos bidimensionais (NACA 0012 e NACA 4415)
gerados para as simulacdes computacionais, sendo que o comprimento de corda foi definido como 1 m.

BORDE PRINCIPAL
e : "IIIIIIIIIIII-._

(a) (b)
Figura 2. Perfis aerodindmicos gerados para as simulacdes computacionais: (a) NACA 0012 e (b) NACA 4415

Na sequéncia, sdo apresentadas as condi¢gdes de contorno do dominio computacional, assim como a malha computa-
cional e as configuracdes de solucdo do aplicativo.

3.1 Condicoes de contorno

Uma importante etapa no processo de solu¢cdo de um problema de engenharia € a escolha das condi¢des de contorno
apropriadas, que por sua vez podem simplificar ou dificultar a solug¢do desejada. Para solugdo dos campos de pressdes e de
velocidades dos casos analisados neste trabalho, gerou-se inicialmente um volume de controle (dominio computacional),
também chamado de superficie (ou surface) no aplicativo computacional empregado, para que entdo seja conhecida a
regido de escoamento de fluido. O perfil aerodindmico NACA 4415 se encontra em uma parte interna do volume de
controle gerado, como mostra a Fig. 3. Para o perfil aerodindmico NACA 0012, um volume de controle semelhante foi
também gerado no aplicativo.
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Figura 3. Volume de controle gerado para as simula¢gdes computacionais do perfil aerodindmico NACA 4415
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No volume de controle mostrado na Fig. 3, sdo configuradas as condi¢des de contorno nas fronteiras do volume de
controle que deverao ser aplicadas quando o sistema for simulado no aplicativo computacional. Sendo elas:

* Entrada (/nlet): nesta condigdo sdo atribuidas todas as configura¢des do escoamento que irdo agir sobre a estrutura,
sendo as pressdes estdticas e as velocidades do escoamento.

e Saida (Outlet): saida horizontal do escoamento.

» Campos de pressdes — fluxo livre: esta condi¢do € utilizada no programa computacional para modelar um escoa-
mento livre nas regides de parede.

3.2 Malha computacional e configuracoes de solucao

No presente trabalho, as andlises dos perfis aerodinamicos NACA 0012 e NACA 4415 consistem em verificar a in-
fluencia do angulo de ataque, o, nos coeficientes de sustentacdo e de arrasto, assim como sua influencia nos campos de
pressdes e de velocidades do escoamento. Para cada dngulo de ataque « selecionado, buscou-se manter uma malha com-
putacional semelhante para todos os testes. A malha computacional para a analise do angulo de ataque o de 0° do perfil
aerodindmico NACA 4415 ¢ apresentada na Fig. 4. Para o perfil aerodindmico NACA 0012, uma malha computacional
semelhante foi também gerada no aplicativo.

Figura 4. Malha computacional gerada para as simulagdes computacionais do perfil acrodindmico NACA 4415

A Tabela 1 apresenta as configuracdes (ou parametros) de solugdo do aplicativo computacional selecionadas para as
andlises realizadas no presente trabalho.

Tabela 1. Configuragdes de solugdo do aplicativo computacional selecionadas no presente trabalho

Funcao Configuracao
Tipo do solver Density-Based (baseado na densidade)
Modelo de turbuléncia Spalart-Allmaras
Angulo de ataque (a) Varidvel®
Comprimento da corda () 1m
Pressdo (p) 101325 Pa
Temperatura (1) 300K
Viscosidade cinemadtica (/) 1,54 x 1075 m?/s
Velocidade de escoamento (V') 50 m/s
Numero de Reynolds (Re) 3,25 x 108

@ Sendo: 0°, 8°, 12°, 17° e 20° para NACA 0012; 0°, 3°, 6°, 9° e 12° para NACA 4415.
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A abordagem baseada na densidade (Density-Based) tem sido usada principalmente para escoamentos compressiveis
de alta velocidade. No entanto, tanto esta quanto a abordagem baseada na pressio (Pressure-Based) tem sido estendidas e
reformuladas para resolver e operar para uma ampla faixa de condi¢des de escoamento. Ambas abordagens sao métodos de
acoplamento para resolver as equagdes governantes de forma simultanea. Os seguintes esquemas foram considerados nas
simulagdes realizadas: segunda ordem para pressdo, segunda ordem (upwind) para quantidade de movimento e primeira
ordem (upwind) para energia cinética turbulenta. Nas configuragdes de solugdo, foi escolhido o modelo de turbuléncia
Spalart-Allmaras (Spalart & Allmaras, 1992, 1994). Este modelo de turbuléncia resolve uma equacdo de transporte que
apresenta baixo custo computacional, sendo utilizado para aplica¢des aeroespaciais que envolvem escoamentos limitados
por superficies (Monin & Jaglom, 2007; Todorov, 2015). A opgdo Enhanced Wall Treatment foi selecionada e fornece
solugdes consistentes para todos os valores de y*, sendo recomendada ao usar modelos de turbuléncia para problemas
gerais de escoamento monofasico (ANSYS, 2017). A solu¢do mostrou convergéncia considerando residuos menores que
10~* para continuidade, 10~7 para velocidade e 10~* para energia cinética turbulenta.

4. RESULTADOS E DISCUSSAO

O aplicativo computacional empregado neste trabalho permite a realizacdo de uma grande quantidade de anélises, a
maioria delas € frequentemente apresentada de forma gréfica. Os resultados obtidos neste trabalho foram divididos em trés
partes: a primeira refere-se aos campos de pressdes e de velocidades para o perfil aerodindmico NACA 0012, a segunda
refere-se aos campos de pressdes e de velocidades para o perfil aerodindmico NACA 4415 e a terceira refere-se a andlise
comparativa dos coeficientes de sustentagdo e de arrasto entre os dois perfis aerodindmicos.

4.1 Campos de pressoes e de velocidades para o perfil aerodindmico NACA 0012

As configuragdes de solugio selecionadas para as simulagdes computacionais realizadas na andlise do perfil aerodi-
namico NACA 0012 estdo descritas na Tab. 1. As Figuras 5 e 6 apresentam os campos de pressdes e de velocidades em
torno do perfil aerodindmico NACA 0012, considerando diversos angulos de ataque « (0°, 8°, 12°, 17° e 20°).

(d) ()
Figura 5. Campo (ou distribui¢cdes) de pressdes, p, para o perfil aerodinamico NACA 0012 em fung¢ado do angulo de ataque,
a: (a) 0° (b) 8°, (c) 12°,(d) 17° e (e) 20°

Analisando os graficos da Fig. 5, observa-se que o bordo de ataque da asa sofre uma maior pressdo, devido ao maior
contato com a for¢a do ar perpendicular a superficie. Devido ao formato do perfil aerodindmico, o extradorso apresenta
menores pressdes em comparagdo com o intradorso, exceto para o angulo de ataque o de 0°, sendo estes resultados
compativeis com a teoria de sustentagdo de uma asa simétrica. Nos graficos das Figs. 5 e 6, observa-se que uma maior
velocidade da corrente de ar na parte superior do perfil aerodinamico corresponde a uma pressio mais baixa, assim como
a menor velocidade da corrente de ar na parte inferior da asa corresponde a uma pressdo mais alta, sendo que este balango
entre pressoes e velocidades € o fator responsdvel pelo levantamento de voo da aeronave.
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(a) (b)

(d) (e)
Figura 6. Campo (ou distribui¢des) de velocidades, u, para o perfil aerodindmico NACA 0012 em fung¢do do angulo de
ataque, a: (a) 0°, (b) 8°, (c) 12°,(d) 17° e (e) 20°

4.2 Campos de pressoes e de velocidades para o perfil aerodinamico NACA 4415

As configuragdes de solucdo selecionadas para as simulagdes computacionais realizadas na andlise do perfil aerodi-
namico NACA 4415 estdo descritas na Tab. 1. As Figuras 7 e § apresentam os campos de pressdes e de velocidades em
torno do perfil aerodindmico NACA 4415, considerando diversos angulos de ataque « (0°, 3°, 6°,9° e 12°).

(d) (e)
Figura 7. Campo (ou distribui¢des) de pressoes, p, para o perfil aerodinamico NACA 4415 em funcédo do angulo de ataque,
a: (a) 0°,(b) 3°,(c) 6°,(d) 9° e (e) 12°

Para o perfil aerodindmico NACA 4415, os resultados obtidos apresentam comportamentos semelhantes aos observa-
dos para o perfil aerodindmico NACA 0012, conforme mostrado nos graficos das Figs. 7 e 8. Entretanto, para todos os
angulos de ataque « analisados, incluindo 0°, o extradorso apresenta menores pressdes em comparagdo com o intradorso,
devido a curvatura da corda existente neste perfil aerodinamico (asa assimétrica).
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(d) (e)
Figura 8. Campo (ou distribui¢des) de velocidades, u, para o perfil aerodindmico NACA 4415 em funcdo do angulo de
ataque, a: (a) 0°, (b) 3°, (c) 6°, (d) 9° e (e) 12°

4.3 Analise comparativa dos coeficientes de sustentacio e de arrasto entre os dois perfis aerodindmicos

A Tabela 2 apresenta os valores dos coeficientes de sustentacio e de arrasto, Cr, e Cp, dos perfis aerodindmicos
NACA 0012 e NACA 4415, para cada angulo de ataque, «, analisado no presente estudo. No caso do perfil aerodindmico
NACA 0012, a maior razdo C,/Cp ocorre para 8° < « < 12°. No caso do perfil aerodindmico NACA 4415, a maior
razdo Cp,/Cp ocorre para 6° < o« < 9°. Estes resultados sdo condizentes com os dados da literatura disponiveis para
estes perfis aerodindmicos.

Tabela 2. Coeficientes de sustentacdo e de arrasto, C', e C'p, dos perfis aerodindmicos NACA 0012 e NACA 4415

NACA 0012 NACA 4415
« CL CD CL/CD « CL CD CL/CD
0°  7,2x1077  84x107° 0,01 0° 0375 0,0103 36,41
8° 0,00773 0,00018 42,66 3° 0,669 0,0174 3845
12° 0,01098 0,00032 34,44 6° 1,018 0,0179 56,87
17° 0,01338 0,00064 20,87 9° 1,299 10,0239 5435
20° 001161 0,00144 8,04 12° 1,516 0,0342 4433

Para ilustrar os resultados da Tab. 2, a Fig. 9 mostrar o comportamento da razdo entre os coeficientes de sustentacéo
e de arrasto, C',/Cp, em fungdo do angulo de ataque . E possivel observar os limites para o dngulo de ataque « que
maximizam a razéo C,/Cp.

5. CONCLUSAO

O presente trabalho apresenta resultados de simula¢des computacionais realizadas considerando o escoamento de ar
na condi¢@o padrdo em dois modelos de asa, com perfis aerodindmicos NACA 0012 e NACA 4415, respectivamente. As
analises foram realizadas com o objetivo verificar a influéncia do angulo de ataque da asa nos coeficientes de sustenta¢do
e de arrasto, assim como nos campos de pressdes e de velocidades em torno dos perfis aerodindmicos.

Foi possivel verificar as variagdes tanto das pressdes quanto das velocidades ao longo de todas as superficies das asas
(bordo de ataque, intradorso, extradorso e bordo de fuga) a medida que se variou o dngulo de ataque, de acordo com cada
um dos dois perfis aerodindmicos analisados (simétrico e assimétrico).

Além disso, observou-se os limites operacionais de dngulo de ataque que garantem os maximos valores da razdo entre
os coeficientes de sustentagdo e de arrasto, para ambos perfis aerodinamicos analisados.

Os resultados obtidos se mostraram similares com os da literatura e possibilitam a utilizacdo desta ferramenta para
prever o comportamento destes modelos de asa em outras configuracdes de escoamento e/ou aplicacdes distintas.
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—-NACA 4415
—4—NACA 0012 |

Figura 9. Razdo entre os coeficientes de sustentagdo e de arrasto, C',/Cp, em fungdo do angulo de ataque, «, para os
perfis aerodinamicos NACA 0012 e NACA 4415
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