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RESUMO

Neste trabalho estudou-se, de forma comparativa, usando a teoria de linha de
sustentacao, o comportamento aerodinamico da asa sem e com o “winglet”. A tecnica
usada € simples e, assim, pode-se verificar sua eficacia em prever a variacao de
comportamento ao invés de usar técnicas sofisticadas que demandam tempo
computacional excessivo.

Desenvolveu-se uma metodologia de calculo de asa finita com “winglet”. Avaliando
0s parametros aerodinamicos, demonstrou-se a melhora do rendimento no desempenho
da asa com o “winglet”. Foi feito calculos comparativos de coeficiente de arrasto e de
sustentacao. Atraves da criacao de um programa computacional, obteve-se o perfil do
campo de velocidades descendentes atras da asa.

INTRODUCAO

A asa é o elemento fundamental de sustentacdo do peso de uma aeronave. Ela
sendo de tamanho finito, isto €, sua razao de aspecto sendo finita, provoca um campo
de velocidade descendente atras da asa e, principalmente, em suas extremidades. Este
campo de escoamento induz uma variacao efetiva do angulo de ataque da asa,
provocando uma reducao de sustentacao e um aumento no arrasto, chamado de arrasto
induzido.

Assim, uma maneira de aliviar a circulacao em torno das pontas das asas € colocar
dispositivos nelas que impecam a rotacao do escoamento. Tais dispositivos incluem
“plate”, corpo de revolucao e “winglet”, sendo esse ultimo usado atualmente em
aeronaves comerciais. |1
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Fig. 1: Asa com winglet [2]

Fig. 2: Vortices nas pontas de asa [3]

Na figura 1 € mostrado um winglet em uma asa de Boeing 737. Na figura 2 ha a
comparacao dos vortices criados sem winglet (esquerda) e com winglet (direita).

ANALISE UTILIZANDO A TEORIA DA LINHA DE
SUSTENTAGAO

O downwas| refere-se ac escoamenit de ar atras de asec. Ele € consequénc da sistem.
vortices criados na ponta asa, como pode ser visto em umaserpiacao dada pelas figuras
abaixo. Sempre que a asa cria sustentacao, ha o surgimeshoavde/ash.
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Fig. 3: Vista lateral do vortice-ferradura [0] Fig. 4. Integral de Biot-Savart

Primeirament¢ usc-se a lel de Biot-Savar adaptad par: a aerodinamic pare calcula o
downwash. Apos implementar a integral da lei de Biot-Savaimprograma Matlab, calculou-se o
perfil do downwash de uma asa de 6 metros de envergadura sejieivi
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Fig. 5. Perfil do downwash
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ASA COM WINGLET

METODOLOGIA DESENVOLVIDA NOS CALCULOS

Dado o perfil, para cada angulo de ataque a, temos um coeficiente de sustentacao
local C,.Assim, calcula-se a constante ao , que é dada pela inclinagao da curva C, x a.
Depois, € feito o calculo da constante a.

EIIIE': q = G dC,
Uy = 1+ Ile':'."' ] (1+T) 4=
de . S mAR M de

Com o winglet, ha um aumento na area alar e, consequentemente, aumenta-se o
coeficiente de sustentacao global. em que /w € o comprimento do winglet e Bw € a
iInclinacao que o winglet faz com o plano x. Assim, temos uma nova envergadura, e,
assim, uma nova razao de aspecto. Dessa maneira, havera uma nova constante a e um
novo coeficiente de sustentacao global. E, assim, consegue-se calcular o coeficiente de
arrasto e a sustentacao para cada caso.
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ANALISE DE UMA ASA NACA 1408

Os dados de entrada para essa analise sao: angulo de ataque a = 8°, numero de
Reynolds Re= 3x10°, p= 1,22 kg/m3, viscosidade do ar = 1,79x10~°kg/(m.s), corda ¢ =
1 m, envergadura b variavel, comprimento do winglet /w variavel, inclinacao do winglet
6w variavel e coeficiente de arrasto para angulo de ataque nulo Cpo= 0,01. Temos que
para a = 8° C/= 0,95 e para a = 2°, C/= 0,40. Foram variados a razao de aspecto, 0
comprimento do winglet e o angulo do winglet.
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Fig. 6. Razao de aspecto x Sustentacao
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Fig. 7. Razao de aspecto x Sustentacao
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 Variacao do angulo do winglet
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Fig. 8: Inclinacdo do winglet x Sustentacao

CONCLUSAO

Nota-se que o winglet aumenta consideravelmeniistarstacao da asa, que quanto maior
comprimento do winglet, maior € a forca de sust@dajue a asa suporta e que a diminuicé
Inclinacao do winglet aumenta a sustentacao da asa.

AGRADECIMENTO




