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Resumo: Um programa computacional de simulacéo de \0o foi desenvolvido para auxiliar na
congtrucao e teste de um aeromodelo visando-se a participacdo na competicio AERODESGN
realizada pela SAE Brasl. A primeira etapa do trabalho foi 0 desenvolvimento de um codigo
computacional para estimativa dos valores associados & massa espedfica do ar para varias
altitudes de vbo e condigcdes de temperatura e pressdo atmosférica ao nivel do solo. Verificou-se
gue os valores obtidos para adensidade do ar nasaltitudes de oo previstas (até 100m) ndovariam
significantemente em valor absoluto (=0,9%), podendo-se supor seu valor como uma constante.
Partindo-se da cargatotal, grupo moto-propulsor padréo (estipulado pela SAE) e um perfil deasa,
desenvolveu-se um procedimento de calculo da dinamica de 0o do aeromodelo. Calculou-se a
vel ocidade para uma eficiéncia de propulsdo maxima, obtendo-se uma forca de propul sio estimada
e em seguida mediu-se a forca de propulsdo com um dinamdmetro. Na demlagem, o aeromodelo
simulado, ganha velocidade até atingir a sustentacdo necessaria para se manter emvoo. Situaces
de &rea de asa foram simuladas, obtendo-se 0 comprimento de pista, vel ocidade etempo necessario
para decolagem. Na simulacdo de manobra, supds-se varias stuactes de veocidade eangulo de
inclinacéo, obtendo-se relacfes do raio de aurva e sustentacédo ao longo da asa. Na simulacéo de
aterrissagem, obtevese angulos de aproximacdo da pista, determinando-se mehores
posshbili dades de pouso.
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1. INTRODUCAO

Este trabalho teve como motivag@o o projeto de um agomodeo visando a participacéo na
prova Aerodesign 2001, redizada pela SAE Brasil. ApoOs vérios estudos e pesquisas bre o0s
posdveis desenhos do agomodelo, definiu-se mmo forma final um avido de asa alta com perfil
NACA 4415. O perfil NACA 4415 foi desenvolvido em 1920, adequado para grande sustentacio a
baixas velocidades. A configuracdo de asa dta fornece dgumas vantagens em relagéo a avides de
asa baixa; menor efeito-solo, menores angulos diedros, maiores relagdes de &eade asa/envergadura
e boa estabilidade a avido devido a maior liberdade na posicdo do centro de gravidade que estara
abaixo do centro de sustentago.

O Grupo de Medanica dos Fluidos Ambiental do Departamento de Engenharia Mecéanica da
UFPE possui um pegueno tunel de vento de secéo 185 x 100 mm, com cgpacidade para estudar o
comportamento do perfil da asa, mas este tunel ndo tem dimensdes adequadas para um estudo de
modelo reduzido do aeromodelo. Assm, o aomodel o faria sua primeira tentativa de voo sem teste
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em tane de vento, correndo o risco de se perder meses de trabalho devido ao completo
desconhecimento do comportamento do aeromodelo durante um véo real. Com is, surgiu aidéia
de se desenvolver um smulador do véo do agomodelo, para que dgumas propriedades fosem
analisadas antes do primeiro teste envoo red. Infelizmente, o smulador numérico ndo ficou pronto
antes dos tedes iniciais, e 0 aeromodelo redizou seu primeiro voo sem o auxilio das sSmulactes
numeéricas. Mesmo assm a participagdo na cmmpeticdo Aerodesign 2001 foi bastante satisfatoria. O
simulador continua aser desenvolvido visando oprojeto de um segundoaeromodelo a participar da
competicéo Aerodesign 2002.

2. OBJETIVO

O objetivo geral deste trabalho foi smular o véo do agomodelo na tentativa de suprir afata
de testes em tanel de vento. Com isD, pretendeu-se prever situacdes de declagem, manobra e voo
através da simulagé numérica do agomodeo.

Um estudo preliminar foi feito com o objetivo de se avaiar ainfluéncia da variagcé de massa
especificado ar com a dtitude no véo do aeromodelo. Mais adiante, no item 4, vai-se observar que
a variacdo da massa especifica do ar ndo varia suficientemente para exercer influéncia sgnificaiva
no projeto da aa do aeromodelo.

Como objetivos especificos este trabalho pretendeu estabelecer algumas relagbes importantes
para 0 aeromodelo:

» ainfluénciadavelocidade eareade aa nos procedimentos de decolagem;

+ a velocidade méaxima dcancada pelo aeromodelo funcdo da asa, levando em conta a
poténcia maxima debitada pelo motor e 0 balango de forcas de propulsio e arodinamica;

» velocidade méxima eforcade sustentac@o funcdo do angulo de subida na decolagem;

e 0 raio da curva funcdo da forca de sustentacéo, levando em conta o balanco de forcas e
poténcia;

» velocidade e &gulo de aproximacgdo funcdo daforcade sustentacgdo durante a aerrissagem.

3. ESTUDOSPREVIOSE DESENVOLVIMENTO TEORICO-NUMERICO

Para implementacdo da modelagem numérica en computador, utilizou-se equagdes bésicas da
dindmica, cineméatica, mecéanica dos fluidos e segunda lei de Newton determinando velocidades,
aceleragdes e forcas resultantes. Estudos experimentais foram redizados para avaliacé da forcade
propulsdo do motor do aeromodelo e etimativa da velocidade méxima a ser atingida pelo
aeromodelo. O modelo computacional levou em conta & equagdes tedricas e & grandezas medidas
experimentalmente com o objetivo de tornar os calculos 0 mais proximo posdvel daredidade.

3.1. Perfil deasa

O perfil de asa alotado noprojeto é o NACA 4415. Fezse uma grande revisdo bibliogréfica
sobre estudos numéricos e experimentais dese perfil de asa Utilizou-se também o programa
Foil Sim (desenvolvido e disponibilizado pela NASA) para levantamento das curvas de coeficiente
de sustentacdo vs. angulo de ataque e velocidade relativa vs. forca de sustentacdo. As curvas
resultantes de tais estudos e utili zadas no modelo numeérico seréo mostradas mais a frente no item 4.

3.2. Estudos experimentais de apoio
Um estudo experimental foi realizado com o motor do aeromodelo Fig. (1). Com o auxilio

de um tubo de Pitot-estético, trés perfis de velocidade de escoamento foram levantados a jusante das
hélices. Aplicou-se teoria de Rankine para se estimar afor¢cade propulsdo (Fox e McDonald, 1995)



e velocidade a ser atingida pelo aeromodelo para ocaso ided. Os resultados dess levantamento
serdo mostrado mais adiante no item 4.

Apols essa primeira estimativa, foram feitas medicOes da forca de propulsdo do motor em
rotacd maximade 11.000 RPM Fig. (2). Um dinambmetro foi usado para medir afor¢ado motor e
asforcas de arito envolvidas no banco de ensaio, obtendo uma forcade propulsdo de 35 N.
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Figura 1. Bancada para medigdes experimentais do motor do aeromodelo com tubo de Pitot.
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Figura 2. Utilizac& do dinambmetro para medicdo daforcade propulsdo do aeromodelo.

3.3. Decolagem

Na simulacio de dewmlagem, o agomodelo inicialmente et na cabeceira da pista mm
propulsdo virtualmente nula. A propulsdo aumenta seguindo uma funcdo simples com o tempo e
apos um seguncdb permanece apropulsdo maxima @nstante Fig. (3). A aplicacd dasegundalel de
Newton para & forcas horizontais em t-1 Eq. (1) fornece a adera¢gg do aeromodelo em t,
enguanto gque o balanco de forgas verticas é simplesmente adiferenca entre aforcade sustentacéo e
0 peso do agomodeo.



Fp(t -D-F,(t-)-F, (t—-1) =ma(t)

F,(t-1) —%CD pAV(t-1)? —c N(t -1) = ma(t) (1)

{Nt-1)=P-F(t-2)
Onde F;, é aforcade propulséo; Faa € aforgade arito aerodindmico; Fa € a forca de atrito de
rolamento; Cp € o coeficiente de drito agodinamico; p é amassaespecificadoar; Aé a aea
frontal projetada do agomodelo;V € avelocidade relativa; ¢ €0 coeficiente de arito; N € a
normal; m é amassa do aeromodelo; P € 0 peso do aeromodelo; Fs é aforcade sustentacéo; a
€ a aeleracao.
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Figura 3. Curva de aceleracgdo do agomodelo.

Apoés adeterminacdo da aceleracd notempo t, o programa alcula avelocidade também no
tempot através da Eqg. (2):

v(t) = v(t -1 + a(t) x At (2

De pos® da velocidade em t, 0 programa calcula as forgas de sustentagéo (Fs), atrito
aerodindmico (Faa) € atrito de rolamento (Fa), em t. Em seguida, o programa verifica se 0 motor
tem poténcia suficiente para suportar a aceleracdo em t de acordo com a Eq. (3). Se a poténcia
calculada exceder a poténcia maxima de propulsdo (poténcia maxima do motor vezes o rendimento
de propulsdo), através das Equacdes (4) e (5), o programa cdcula uma velocidade para apoténcia
maxima de propulséo, a aceleracdo necessaria para atingir essa nova velocidade, e recdcula as
forcas de drito aerodindmico e drito de rolamento. Vale ressaltar que aforcade drito de rolamento
sO é cdculada enquanto o aeromodelo estiver tocando o chéo.

P(t) = (F, (t) - Fu (t) - F., (t) ) V(t) 3
v(t) = i (4
F,p(t) = Fau () - Foy (1)
_v(t) -v(t-1)
at) === 5)

Onde n é o rendimento de propulsio e Pmax € a poténcia méxima (1,8 HP) do motor especificada
pelo fabricante. Um rendimento de propulséo de 0.4 foi caculado conhecendo Fp = 35N (através do
levantamento experimental citado no item 3.2), a velocidade maxima do aeromodelo Vmax



=13,89m/s (desgjada no projeto e estimada pelos levantamentos experimentais) e aforca de atrito
aerodindmico baseada na velocidade méaxima.

Quando as velocidades e aceleragbes sdo finalmente calculadas para cala t, o programa
calcula o espago percorrido pelo aeromodelo em t, através da Eq. (6). A distanciatota percorrida
também é armazenada en umavariavel.

L(t)= L(t-1) + %a(t) nt? (6)

A decolagem é dcancada quando, parauma certavelocidade, aforcade sustentacdo seiguaar
a0 peso do agomoddo. A partir desse ponto a velocidade aontinua a subir junto com a forca de
sustentacéo, e 0 programa calcula entdo uma acderacé verticd e uma consequiente velocidade
vertical. Através da relacé entre a velocidade vertical e horizontal, determina-se o angulo de
ascensdo.

3.4. Manobra

Durante o procedimento de delagem, o programa cdcula e amazena avelocidade com que
aforcade sustentacdo seiguaa a peso. Essavelocidade serd avelocidade de auzeiro. O programa
também calcula e amazena avelocidade maxima aingida pelo aeromodelo ap6s a decolagem.

A manobra foi simulada supondo o procedimento mais smples posdvel de airva Supds-se o
aeromodelo realizando una airvaderaio e velocidade tangencial constantes.

A Figura (4) mostra o balango de forgas na ocasio da curva. A componente verticd F, deve
ser igual a0 peso P do aeromodelo para que a sustentacdo segja mantida durante a curva, e a
componente horizontal € aforga ceantripetafc. A Equacéo (7), junto com aFig. (4), demonstram que
o angulo deinclinacd 6 do aeromodelo € funcdo apenas da velocidade tangencial v e do raio da
curvar (sendo g constante).
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Figura4. Representacdo das forgas durante a wrva
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Onde, a; é a &eleracdo centripeta em é amassa do aeromodelo.

Portanto, durante acurva, 0 aeomodelo predsa de uma inclinagdo correta para se manter em
equilibrio e ndo “dedlizar” para cima, nem para baixo da curva. Dessaforma, o programavariou a
velocidade tangencial determinando o raio de curva para cada angulo de inclinagdo. Velocidades
abaixo davelocidade de auzeiro foram descartadas, estabelecendo raios minimos para cada angulo
de inclinac@. Os resultados, que serdo mostrados mais adiante no item 4, incluem relagdes entre o
raio de aurva vs. velocidade para cada angulo de inclinacao, e forca de sustentacdo ao longo da
asa

3.5. Aterrissagem

A smulaggo de derrisssgem foi ainda mais smples que a smulagd® da manobra. O
aeromodelo a velocidade de auzero inicia o procedimento de descida reduzindo a forca de



propulsdo a um vaor nulo. O programa cacula, entéo, velocidades e a&eragdes horizontal e
vertical a cadat, determinando também as distancias percorridas na vertical e horizontal a cada t.
Essa simulagdo prevé adistanciaque o aeromodelo deve iniciar o procedimento de descida. Durante
a aerrissagem com a propulsdo anulada, as forgas atuantes s0: na verticd, o peso, a forca de
sustentacéo e & forgas de atrito aerodindmico; na horizontal, as forcas de drito aerodinamico.
Portanto, fez-se uma avaliacdo (em funcdo da &reade asa) da altitude vs. disténcia horizontal
percorrida e velocidade horizontal vs. velocidade \ertical.

4. RESULTADOSE CONCLUSOES

O programa de simulacéo foi desenvolvido em linguagem Visual Basic instalado em um PC
PENTIUM I, 450MHz e 64MB RAM. O programa é com janelas e roda em ambiente Windows,
facilitando a variacdo de propriedades e andlise de diversas opcbes. Os cdculos de decolagem,
manobra e d&errissagem sdo feitos em menos de 15 segundaos.

4.1. Variacdo da mass espedfica do ar com a altitude

Um estudo prévio ao simulador foi desenvolvido para avaliar a influéncia da variacdo da
massa especificado ar com a dtitude. Ta estudo visou incluir essavariagdo no equacionamento do
simulador, mas os resultados mostraram, para uma temperatura de 30° ao nivel do mar, uma
variaggo desprezivel da massa especifica (0,88%) até a altitude de 100m Fig. (5). Essa variacgo é
ainda mais desprezivel quando comparada aoutras grandezas envolvidas no equacionamento.
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Figura5. Variagdo da massa especificado ar com aaltitude.
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Figura 6. Gréfico davariacéo do coeficiente de sustentacdo com o angulo de ataque.



4.2. Perfil deasa

Como citado no item 3.1, as propriedades do perfil de a&a foram analisadas através do
programa FoilSim, levantando curvas de coeficiente de sustentacdo vs. angulo de ataque e
velocidade relativa vs. forca de sustentacdo. A Figura (6) mostra a variacdo do coeficiente de
sustentac& com o angulo de aaque. Nota-se que ndo existe o angulo de stall, pois o programa
Foil Sim néo faz essa simulagéo.

Utilizou-se 0 mesmo programa Foil Sim para andlisar a relagdo entre a velocidade relativa e o
coeficiente de sustentagcdp. A Figura (7) mostra tal relacdo para um angulo de ataque de 6°.
Observa-se que para velocidades baixas o coeficiente de sustentacdo aumenta com a velocidade,
convergindo parao valor de 0,82 quando as velocidades forem acima de 10m/s.
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Figura 7. Gréfico davariacdo do coeficiente de sustentacdo com a velocidade relativa.

4.3. Levantamento experimental

O primeiro estudo experimental feito com o motor, baseou-se na aplicacdo da teoria de
Rankine. Esse levantamento foi realizado conforme mostrado na Fig. (1). Os valores de velocidade
resultantes das medicdes com o tubo de Pitot-estético séo mostrados (simbolos) na Fig. (8) junto
com uma funcdo gjustada para determinar o perfil. A velocidade média baseada nes< perfil é v =
10,88m/s.
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Figura 8. Perfil de velocidade medido ajusante das hélices, com tubo de Pitot-estético.

Baseado nessa velocidade média e @culando a vazéd Q para uma &ea drcular A de
escoamento com didmetro de 35cm, obteve para aforga de propulsdo Fp:

Q=VA=1047m’/s
F, = pQv=1332N



O vaor cdculado através da teoria de Rankine mostra uma grande divergéncia do valor de Fp
= 35N medido pelo dinamdmetro Fig. (2). s se deve afadtade rigor naredizacd da experiéncia,
resultando em grande disspacéo de energia e muito “entrainment” na camada limite. A utilizacdo
de anteparos paraimpedir o0 “entrainment” reduziria os erros.

4.4. Decolagem

Na smulacé de demlagem, analisou-se aresultante das forgas verticais, a velocidade e o
ganho de dtitude do aeromodelo Fig. (9). Observa-se naFig. (9a) que avelocidade sempre aumenta
com a distancia aé uma velocidade maxima vVimax =18m/s. A curva de velocidade virtua mente ndo
varia com 0 aumento da &eade asa, ja que a velocidade € influenciada pelo peso do avido e
consequientemente pela forca de arito de rolamento (a qual € muito pequena em relacdo as outras
forcas envolvidas). A Figura (9b) mostra a resultante das forgas verticais adimensionalizadas pelo
peso em fungéo da distancia, onde o sinal positivo indica a forca @uando na mesma direcgo do
peso. Consequentemente, quando a resultante énegativa, a forca de sustentagdo passa a ser maior
que o peso. Nota-se que um aeromodelo com 5kg de cagatota e &eade asa Ao = 0,56m?, precisa
de =18m de pista para decolar. A distancia de pista necessiria para decolagem em funcéo da &eade
asa, também pode ser obtida através da Fig. (9b). O gréfico da resultante das forcas verticais
adimensionalizadas pelo peso em funcdo da velocidade do aeromodelo é gresentado na Fig. (9c).
Tal gréfico mostra a influéncia da &rea de aa sobre a velocidade de decolagem, ponto onde &
forcas verticas ® anulam (forcade sustentacdo igua ao peso). As curvas apresentadas na Fig. (9d)
mostram o ganho de altitude em fung@o da disténcia percorrida. Tais fun¢des demonstram que o
aumento da &ea de aaresulta en maior ganho de dtitude an funcdo dadistancia.
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Figura 9. Forgas verticais e velocidade ao longo da pista, funcdo da &eade asa.



45. Manobra

A manobra foi analisada da relacéo entre os raios de aurva evelocidade relativa, funcéo do
angulo de inclinacd® Fig. (10a). O raio de curva aumenta mm a velocidade do aeromodelo e
diminui com o aumento do angulo de inclinagcé, conforme Fig. (10 d). A velocidade de cruzeiro
caculada para o aeromodelo que participou da mmpeticdo AERODESIGN 2001 (5 kg carga e
0,56m2 de &ea de a&a) € de =15 m/s. Is significa que o raio minimo da curva, para cada g,
corresponde avelocidade de 15 m/s. A Figura (10b) mostra que, em procedimento de aurva, aforca
de sustentacéo cresce ao longo da asa, devido as velocidades tangenciais aumentarem com o raio.
Ess efeito é maior conforme 0 aumento do angulo de inclinagéo. 1sso fazcom que, durante a wrva,
o piloto sgaobrigado a compensar esse deito com os ailerons.
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Figura 10. Raio da airvaversus velocidade eforcade sustentagc& ao longo da asa, funcéo
do angulo deinclinagéo.

4.6. Aterrissagem

A andlise da perda de dtitude com adistancia horizonta percorrida, em funcéo da &eade asa
Fig. (11a), fornece a distncia necessria para iniciar o procedimento de descida en funcdo da
altitude de véo. Observa-se naFig. (11a) que adistancia necessaria parainiciar o pouso (ponto onde
a arva toca o eixo dos x), € influenciada principalmente pela dtitude de v6o. Outro estudo
interessante desenvolvido na derrissagem, foi a relacgo entre velocidade vertical e horizontal. A
Figura (11b) mostra que avelocidade vertical tem maior variac® em comparacéd a velocidade
horizontal. Is explica o fato da &ea de asa exercer pouca influéncia sobre aperdade dtitude Fig.
(11a), pois no badanco das forcas verticais a forca de sustentacdo (que éfuncéo do quadrado da
velocidade horizontal) reduz pouco em comparagcéo ao peso do aeromodelo.
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Figura 11. Perda de dtitude erelacgio de velocidades, funcéo da &eade a&a e #titude.
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Abstract: A flight simulation program was developed to help the design and construction of a
modelplane for the SAE Brasil Aero Design 2001 competitio. The first part of the work was a
numerical study of the air density variation with altitude in order to verify the influence of this
variation on the model plane design. The results of this preliminary analysis siowed a very small
density decrease with high, and therefore not influencing the model design. An airfoil was chosen
consdering the model load and engine (specified by SAE). Smple calculations were performed,
using Newton’s scond law, fluid mechanics and force balance. Thrust was first estimated from
Pitot-static measurements and then measured with dynamometer so numerical simulation would be
as real as possble. During take-off smulation, the model speed increases until lift is equal to the
weight. Different wing areas were analyzed computing take-off speed, time and maximum distances.
The aurve radii were studied considering the spead and bank angle. The landing aralysis was done
studying the descending angles and best situations for smooth landing.

Keywords: Modelplane, flight smulation, modelplane design.



