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Santos, D. S. Experimental measurements on the flow over a simplified nose
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ABSTRACT

The main purpose of this work was to analyze the air flow around a nose landing gear,
experimentally, to better understand and determine its aerodynamic characteristics. The typical
configuration of an Airbus A320 aircraft was selected as a reference and a simplified nose landing
gear model was used as a baseline. The nose landing gear was completely modeled using
CATIAVS5R19® and a 1/6 scale was applied due to the size of the wind tunnel. The model was
built using a 3D printer and tested in the low-speed wind tunnel with Reynolds number around 5
x 10°, from the Experimental Aerodynamics Research Center (CPAERO), located at the Federal
University of Uberlandia (UFU). The emphasis in this experiment was to visualize the pressure
distribution on the landing gear wheel and to evaluate the drag coefficient. Experimental data were
collected through anemometry, pressure transducer, aerodynamic balance and visualization
techniques. The velocity profiles were acquired from these data, which can be used as reference
for an initial validation of numerical analysis. Flow visualization made it possible to identify

recirculation regions and the point of detachment of the boundary layer over the nose landing gear.

KEYWORDS: aerodynamics, nose landing gear, wind tunnel, drag coefficient, experimental

analysis.
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RESUMO

Este trabalho teve como principal proposito analisar o escoamento de ar ao redor do trem
de pouso de nariz, de forma experimental, para melhor compreender e determinar suas
caracteristicas aerodindmicas. A configuragdo tipica de uma aeronave Airbus A320 foi selecionada
como referéncia e um modelo simplificado de trem de pouso de nariz foi usado como base. O trem
de pouso de nariz foi completamente modelado usando o CATIAVS5R19® aplicando-se uma escala
1/6 devido as dimensodes do tinel de vento. O modelo foi construido utilizando uma impressora
3D e testado no tinel de vento de baixa velocidade com niimero de Reynolds em torno de 5 x 10° ,
do Centro de Pesquisa em Aerodinamica Experimental (CPAERO), localizado na Universidade
Federal de Uberlandia (UFU). A énfase neste experimento foi visualizar a distribuicao de pressao
sobre a roda do trem de pouso, além de avaliar o coeficiente de arrasto. Os dados do experimento
foram coletados através de anemometria, sensoriamento de pressdo, balanga aerodinamica e de
técnicas de visualizacdo. Os perfis de velocidade foram adquiridos a partir desses dados, que
podem ser usados como referéncia para uma validacao inicial de analise numérica. A visualizacao
do escoamento permitiu identificar regides de recirculagdo e o ponto de descolamento da camada

limite sobre o trem de pouso.

PALAVRAS CHAVE: aerodinamica, trem de pouso de nariz, tunel de vento, coeficiente de

arrasto, andlise experimental.
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1 Introducio

Os seres humanos sempre quiseram voar. Evidéncias antigas do desejo de voar foram
encontradas nas primeiras lendas de herdis, cavalos voadores e tapetes magicos. O homem por
muitas vezes tentou realizar voos. Entretanto sempre malsucedidos. Apds tentativas frustradas,
acreditava-se inclusive, que voar era um feito impossivel, € que somente os passaros conseguiriam.
Quando a idade do voo finalmente chegou, veio de uma dire¢do inesperada, visto que nao tinha
nada a ver com asas. Foi a inven¢ao do baldo, a qual criou uma onda de emoc¢ao que varreu toda a
Europa e América. Embora o baldo tenha sido bem aproveitado pela ciéncia e pela area militar, o

voo ndo era totalmente controlado, e muitas vezes os tripulantes ficavam a mercé do vento.

Entre os primeiros registros sobre a tentativa de o ser humano voar estd uma de 400 a.C.
Archytas, um estudioso da Grécia Antiga, construiu um pombo de madeira que podia voar em
média 180 metros. Acredita-se que tal pombo usava um jato de ar para algar voo. Este seria a
primeira tentativa bem-sucedida de voo. J& em 300 a.C. os chineses inventaram a pipa. A
insisténcia do homem em produzir algo que pudesse voar persistiu por muitos anos. Muitos deles
acreditavam que se acoplassem "asas" em seus corpos, poderiam voar como os passaros. O homem
nunca desistiu do seu objetivo, e com o passar do tempo os projetos sairam do papel, e dos
primeiros avides de madeira, aos que conhecemos atualmente, com sofisticados equipamentos e
computadores que podem controlar praticamente toda a aeronave. O desenho do péassaro humano,

¢ mostrado na Figura 1.1.

L 7 //’/ ¥
A
SV 177
/ ] -

e

Figura 1.1 — Desenho Passaro Humano (Disponivel em:< https://www.oficinadanet.com.br/post/14654-a-historia-
do-aviao >. Acesso em novembro 10,2019)



15

O matematico e inventor grego Arquimedes, em torno de 200 a.C. descobriu como os
objetos poderiam flutuar na dgua. A partir de entdo, varios estudiosos analisaram a descoberta e,
em 1920, o inglés Roger Bacon chegou a conclusdo de que usando as caracteristicas adequadas o

homem poderia construir uma maquina capaz de voar (Oficina da net, 2015).

O primeiro projeto considerado realmente viavel foi do artista e inventor italiano Leonardo
da Vinci. Os desenhos criados por ele, que nunca sairam do papel, eram planadores e ornitopteros,
ou seja, maquinas que utilizavam o mesmo mecanismo usado por passaros para voar. A Figura 1.2

ilustra planadores e ornitopteros.

WY o

Figura 1.2-Planadores e Ornitopteros (Disponivel em:< https.//www.oficinadanet.com.br/post/14654-a-historia-do-

aviao >. Acesso em novembro 10,2019)

Entre 1700 e 1900, muitos inventores tentaram construir um objeto voador, nomes como
Bartolomeu de Gusmao, que algou voo em 1709 com um baldo de ar quente, foi um dos que fez
historia. Em 1783, em Paris, o doutor Jean-Frangois Pilatre de Rozier ¢ o nobre Frangois Laurent
d’Arlandes, voaram em voo livre por oito quildmetros em um baldo de ar quente inventando pelos

irmaos Montgolfier (Oficina da net, 2015).

Porém, foi somente no século XIX, em 1852, que o primeiro dirigivel foi inventado. A
maquina era mais leve que o ar e o seus cursores poderiam ser controlados através de lemes e
motores. Apds o surgimento dos baldes e dos dirigiveis, a ideia era desenvolver uma maquina que
fosse mais pesada que o ar e que pudesse voar através de seus proprios meios. Surgiram entao os
planadores. Alguns funcionaram, outros, porém, ndo tiveram o sucesso esperado (Oficina da net,

2015).
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Na década de 1880, nomes como Otto Lilienthal, Percy Pilcher e Octave Chanute ganharam
notoriedade com seus planadores. Lilienthal ¢ considerado o primeiro homem a fazer um voo
planado controlado, ou seja, que o proprio piloto controla a aeronave. O planador de Otto Lilienthal

¢ mostrado na Figura 1.3.

Otto Lilienthal
MUSEUM

Figura 1.3— Planador (Disponivel em:< https://www.oficinadanet.com.br/post/14654-a-historia-do-aviao >. Acesso
em novembro 10,2019)

No século XIX foram realizadas varias tentativas para confeccionar um aviao que pudesse

decolar através de seus proprios meios. No entanto, a grande maioria ndo teve €xito.

O inglés Willian Henson, em 1843, foi o responsavel pela primeira patente de uma
aeronave equipada com motores, hélices e uma asa fixa, sendo assim, um avido. Porém, Henson

acabou desistindo de seguir com o projeto (Oficina da net, 2015).

Samuel Pierpont Langley foi outro nome importante no mundo da aviacdo. O americano
conseguiu realizar alguns voos nao-tripulados bem-sucedidos. Porém, ao tentar o voo com um

piloto, a sua aeronave nao teve o desempenho esperado.

Ao pensar-se sobre o relato do primeiro voo tripulado com sucesso vem a mente em
primeiro lugar o nome Alberto Santos Dumont, considerado pela grande maioria, e até estudado,

como o pai da aviagdo. O primeiro voo que foi registrado publicamente foi realizado por Alberto
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Santos Dumont, em Paris, com o seu 14-Bis — Figura 1.4. Santos Dumont tinha por costume
realizar e demonstrar todos os seus experimentos publicamente, o que garantia um bom numero

de testemunhas (Oficina da net, 2015).

Figura 1.4— Primeiro Voo do 14-bis (Disponivel em:< https://www.oficinadanet.com.br/post/14654-a-historia-do-
aviao >. Acesso em novembro 10,2019)

Os Irmaos Wright, Wilbur (Millville, 16 de abril de 1867; Dayton, 30 de maio de 1912)
e Orville (Dayton, 19 de agosto de 1871; Dayton, 30 de janeiro de 1948), foram dois
irmaos norte-americanos, inventores e pioneiros da avia¢ao aos quais foi concedido o crédito pelo
desenvolvimento da primeira maquina voadora mais pesada que o ar, que efetuou um voo
controlado, em 17 de Dezembro de 1903. (Oficina da net, 2015). A Figura 1.5 mostra o primeiro

voo dos irmaos Wright.
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Figura 1.5 — Primeiro voo dos irmdos Wright (Disponivel em: <https://www.oficinadanet.com.br/post/14654-a-
historia-do-aviao >. Acesso em novembro 10,2019)

Apo6s os primeiros avides terem sido demonstrados, muitos outros surgiram ao longo dos
anos. Porém, foi na Primeira Guerra Mundial que os avides comegaram a serem usados em larga
escala. A Italia foi o primeiro pais a usar avides com finalidade militar. Durante tal periodo a
tecnologia empregada nos avides teve avangos significativos. Inicialmente, os avides carregavam

apenas o piloto, e apds, mais um lugar foi incluso (Oficina da net, 2015).

Com a chegada da Segunda Guerra Mundial, a tecnologia avangou ainda mais, € os avides
comegaram a ser usados em maior propor¢ao € também com capacidade de transportar mais
pessoas. Com o fim da Segunda Guerra, a aviagdo comercial comecou a se desenvolver. E a partir
de entdo, cresceu. Em 1952 foi introduzido o primeiro motor a jato nos avides, o que impulsionou
o transporte comercial (Oficina da net, 2015). A Figura 1.6 ilustra uma aeronave tipica da segunda

guerra mundial.
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Figura 1.6— Avido Segunda Guerra Mundial (Disponivel em: <https://www.oficinadanet.com.br/post/14654-a-
historia-do-aviao >. Acesso em novembro 10,2019)

No decorrer dos anos a aviagao continuou evoluindo, modelos de aeronaves comportando
um maior numero de passageiros, mais aerodinamicas, com motores mais potentes e eficientes
foram dominado o transporte aéreo. No final do século XX, a Boeing e a Airbus passaram a
controlar o mercado mundial de grandes jatos. J& em 2009, o maior avido comercial entrou em

operacdo. O Airbus A-380, com capacidade para 500 passageiros (Globo, 2007).

Figura 1.7— Avido Airbus A-380 (Disponivel em:< https://www.oficinadanet.com.br/post/14654-a-historia-do-aviao
>. Acesso em novembro 10,2019)

No entanto, para a aviagdo ter evoluido a niveis de eficiéncia com a qual tem-se hoje, muito
desafios surgiram ao longo do desenvolvimento de projetos. Devido a complexidade que € projetar

um avido, engenheiros aeronauticos estdo em constante trabalho, buscando alcancar niveis de
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eficiéncia cada vez maiores, com maquinas mais limpas e que gerem menos ruidos. De maneira
geral, tentam pensar em uma maneira ndo convencional, modificando a configuragdo cléssica

existente da aeronave, a fim de obter desempenho gradativamente mais altas.

Desempenho, dirigibilidade, seguranga e conforto em uma aeronave estdo intimamente
ligados as propriedades aerodinamicas de um avido. Em uma aeronave, para que haja economia
de combustivel e redugdo nas emissdes de gases poluentes ¢ importante a reducdo da resisténcia
causada pelo ar (Young, 1986). Existem aspectos na aerodinamica dos avides que também sao
importantes para a qualidade de uma aeronave, como: a estabilidade na direcdo, ruidos,
resfriamento do motor, aquecimento, ventilagdo e ar condicionado. Todos esses aspectos variam

de acordo com a passagem do ar ao redor e por dentro da aeronave (Dorothea, 1990).

A forga de resisténcia do ar ao movimento de um corpo ¢ chamada de forga de arrasto
acrodinamico. Essa forga é proporcional ao quadrado da velocidade da acronave. A alteracao no
formato exterior de qualquer corpo, além de interferir no arrasto, tem influéncia em muitos outros
aspectos (Young, 1986). Apesar dessa influéncia, a configuracao externa do corpo normalmente ¢
uma das primeiras caracteristicas a serem definidas. Assim sendo, ¢ importante, logo no inicio do
desenvolvimento de uma nova aeronave, trabalhar as propriedades aerodinamicas fazendo uso da
experiéncia, de ferramentas computacionais e experimentais. O desenvolvimento aerodinamico,
predominantemente experimental, comumente ¢ realizado em fases, mas auxiliados por estudos
numéricos. Na primeira fase, cria-se o modelo a ser estudado em escala ou em tamanho real. A
maior parte dos estudos produzidos na primeira fase sao realizados em tuneis de vento (Kennedy,

2015).

Outro ponto fundamental para ser estudado durante o projeto de aeronaves ¢ a emissdo de
ruido. O aumento crecente de voos nos aeroportos provocou um aumento significativo de ruido
sobre as cidades ao redor do mundo. Uma nova legislagdo, mais rigorosa € com maior
conscientizagdo ambiental levou projetistas de aeronaves a iniciarem pesquisas com foco na
reducdo de ruido produzido por aeronaves (Kennedy, 2015). Logo, diminuir a emissdo de ruidos
tornou-se um pré-requisito para o desenvolvimento de novas aeronaves. Os primeiros estudos

comegaram abordando o ruido do motor. Como resultado, o ruido do motor foi reduzido
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drasticamente ao longo de décadas, aumentando assim a importancia relativa do ruido da estrutura

da aeronave para certificacdao de ruido (Jaeger, 2002).

Fundamental para o funcionamento da maioria das aeronaves, o trem de pouso ¢ uma das
partes mais importantes de um avido, € composto por rodas, pneus, freios e amortecedores,
podendo pesar até 3 toneladas, o que em geral corresponde a 4% do peso total do avido (Boorsma,
2010). A quantidade de rodas no trem de pouso depende do tamanho da aeronave, sendo um
mecanismo instalado na aeronave com o objetivo de suportar o peso das aeronaves enquanto elas
estdo no solo. Também permite que a aeronave faca manobras suaves, como pouso e decolagem,
além de poder fornecer mobilidade para a aeronave no solo e na dgua (Smith, 2010). Durante a
decolagem o trem de pouso ¢ responsavel por dar velocidade ao avido. Ja durante o pouso o
mecanismo deve reduzir a velocidade para que o avido faga uma aterrissagem segura € pare no
lugar adequado (Rajesh, 2015). Tanto a decolagem, como o pouso, podem interferir na viagem do
passageiro, pois podem causar desconfortos e até acidentes graves, caso o trem de pouso nao

funcione corretamente (Dorothea, 1990).

O trem de pouso também ¢ projetado para conseguir suportar a maior carga local do avido,
tendo como funcao controlar a taxa de compressao/extensao (Howell, 1986). As cargas podem ser
dindmicas ou estaticas. Em ambos os casos o trem de peso deve estar preparado para suportar tais
esforcos, sem que seja danificado. Ele também deve ser resistente a corrosdo, corrosao sob tensao,
fragilizagdo por hidrogénio e iniciagdo e propagacao de fissuras (Vilela, 2016). Existem varias
configuragdes de trem de pouso. Entre as configuragdes disponiveis o tipo mais comum de arranjo
de trem de pouso € o arranjo de trés ciclos. A cada trezentas horas de voo o mecanismo deve passar
por uma manutengao, na qual ¢ desmontado para a substituicdo de pecas desgastadas e revisado
para garantir sua eficiéncia em cada voo (Smith, 2010). Por essa razao, ¢ importante que o trem de
pouso seja revisado com a frequéncia adequada. O trem de pouso de nariz do AirbusA320 ¢

mostrado na Figura 1.8.
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Figura 1.8- Nose landing gear A320 (Airbus Comercial, 2018)

E importante ressaltar que durante o pouso o ruido do trem de pouso contribui com
aproximadamente 70% do ruido total da aeronave. Nesse caso, o ruido total da estrutura da
aeronave sO pode ser reduzido significativamente se todos os componentes forem reduzidos em
uma quantidade semelhante, o que torna essencial a reducdo do ruido do trem de pouso
(Dobrzynski, 1997). Puramente projetados para desempenhar sua fungdo principal, o trem de
pouso € mecanicamente complexo. Para facilitar a inspe¢do e manutengao e restringir os requisitos
de seguranca, o design aerodinamico ndo ¢ refinado. Devido a essa geometria pouco aerodinamica
e a interacdo do escoamento de ar com saliéncias e cavidades, da-se origem a fendmenos
complexos de escoamento instavel, for¢as flutuantes de sustentagdo e arrasto, o que gera vortices
(Jaeger, 2002). As caracteristicas do descolamento podem ser afetadas pela interagdo mutua entre
componentes soélidos e pela presenca da camada de cisalhamento da cavidade do compartimento
da roda, constituindo um poderoso mecanismo de geracao de som. Embora em principio deva ser
uma tarefa facil diminuir drasticamente o ruido do trem de pouso, se o envolver completamente
em um compartimento - carenagem aerodinamica sélida — no entanto, os requisitos primordiais de
peso e seguranga (incluindo acesso a inspec¢des antes do voo e critérios de queda e ruptura do pneu)
e permitir o arrefecimento do freio, impedem que esta solucdo 6bvia seja adotada (Jaeger, 2002).

Apesar de todos os estudos, ainda falta um entendimento completo da fisica dos escoamentos e
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dos mecanismos de geracao de ruido dos escoamentos em trens de pouso. Tecnologias adicionais,
como carenagens perfuradas e malhas estdo sendo avaliadas como possiveis tecnologias de baixo
ruido, o que resultara em ainda mais detalhes a serem modelados (Smith, 2010). Devido ao fato de
o arrasto originado no trem de pouso ser um dos contribuintes significativos para o ruido da
aeronave durante pousos e decolagens das aeronaves (Eleonora, 2017), fazer um bom estudo

aerodinamico € essencial para melhorar o desempenho de uma aeronave.

1.1.1 Motivacio para o presente trabalho

A industria aerondutica estd em um momento de expansdo (Relatério Aerospace &
Defense, PWC, 2016) e de altos investimentos, tanto na aviagdo civil, como militar. Tendo em
vista a grande necessidade de aumento no transporte de cargas e de pessoas em longas distancias,
as aeronaves t€ém se mostrado o meio mais eficaz de transporte. Em um pais como o Brasil, onde
as ferrovias sdo quase inexistentes, que as rodovias sdo precdrias e inseguras e que, além disso,
nao ha estrutura hidroviaria e portudria para suportar o transporte de pessoas, o transporte aéreo se
mostra o mais seguro, rapido e eficaz meio de deslocamento de médias e longas distancias. Isso se

comprova com o aumento no numero de voos no pais.

No entanto, paralelo ao aumento da demanda por mais aeronaves esta o aumento de seus
niveis de eficiéncia. Os fabricantes realizam constantes estudos, que visam melhorar a
performance de suas aeronaves. Para tal, ¢ necessario que as caracteristicas, 0s conjuntos e 0s
sistemas das aeronaves sejam funcionais ¢ seu dimensionamento tenda para o 6timo. Um dos
conjuntos mais criticos da aeronave ¢, sem duvida, o trem de pouso. O trem de pouso de uma
aeronave de médio ou grande porte ¢ um elemento estrutural importante, pois recebe toda a carga
de impacto no momento do pouso. Ainda, esse dispositivo tem grande influéncia nas caracteristicas
aerodinamicas do escoamento sobre a aeronave, impactando no seu desempenho e operagdes em
diferentes aeroportos. Portanto, além da analise estrutural e de mecanica do voo, ¢ extremamente
importante conhecer o padrdo do escoamento sobre tal dispositivo. Por ter um formato pouco

aerodinamico, o trem de pouso ¢ uma das principais fontes de ruidos.
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Normas mais rigorosas referente a requisitos de certificagdo de ruido aerondutico, impdem
severas restri¢des para o padrao de emissao sonora de aeronaves homologadas. As novas regras de
ruido estabelecidas pela ICAO através do CAEP (Commitee on Aviation Environmental
Protection) impdem desafios para a reducdo do ruido da aeronave, incluindo elementos como
dispositivos hiper-sustentadores e trem de pouso. Sabe-se, que a emissdo de ruidos esta
inteiramente ligada a aerodinamica. Para que a aeronave reduza os niveis de ruidos e esteja de
acordo com as normas, faz-se necessario o estudo e o controle das varidveis que existem na
acronave. Como o trem de pouso € uma das principais fontes de ruidos, um estudo foi motivado
para fazer a analise do escoamento de ar ao redor do trem de pouso de nariz, para compreender e
determinar suas caracteristicas aerodinamicas, através de anemometria, sensoriamento de pressao,
balanga aerodindmica e de técnicas de visualizacdo, visando confrontar os resultados
experimentais com outros dados disponiveis na literatura.

A realizacdo deste trabalho resultara em uma fonte de pesquisa que fornecera resultados
que podem ser uteis para aprimorar a capacidade de realizar experimentos com modelos de trem
de pouso de nariz em tuneis de vento de pequena escala, além de validar as técnicas de medicao e
gerar um conjunto completo de dados aerodinamicos para andlises numéricas. Esse estudo,
também ¢ importante, visto que podera servir de ferramenta para auxiliar em como melhorar a
dinamica do escoamento, quando a aeronave estiver taxiando, decolando e aterrissando.

Atualmente, é comum encontrar uma série de estudos com analise numérica de trem de
pouso nariz, como LAGOON (Manoha, 2009), que analisa experimentos aerodindmicos e
resultados aeroacusticos iniciais. No entanto, em relagdo a analise experimental, ¢ muito raro
encontrar estudos que a discutam. Na engenharia ¢ de grande importancia confrontar resultados
numeéricos e experimentais. Portanto, este trabalho também objetiva fornecer dados experimentais
que possam ser confrontados com outros dados numéricos, gerando maior credibilidade ao estudo.
Outro ponto que vale ressaltar sdo as dificuldades para gerar dados experimentais, como a
construcdo fisica e digital de um modelo, acesso ao equipamento, como tunel de vento, balanca

aerodinamica, sistemas de tomadas de pressdo, entre outros acessorios de medigao.

O trem de pouso de nariz usado neste experimento foi um modelo em escala 1:6, baseado

na aeronave AirbusA320. O trem de pouso do nariz foi testado no Centro de Pesquisa em
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Aerodinamica Experimental (CPAERO) da Universidade Federal de Uberlandia. Detalhes

adicionais da configuragdo experimental e dos resultados serdo apresentados.
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2 Revisao Bibliografica

Neste referencial tedrico sdo apresentadas informacgdes relevantes para o desenvolvimento
deste trabalho, caracteristicas aerodinamicas, conceitos do comportamento do fluido quando

submetido a um modelo de trem de pouso e as principais forcas atuantes nele.

Existem duas maneiras de realizar analises sobre esforcos aerodindmicos: analises

fluidodindmicas computacionais e as analises em tunel de vento.

2.1 Trem de pouso

O estudo experimental do escoamento sobre trens de pouso de nariz ¢ realizado em baixa
frequéncia, visto que o acesso a tuneis de vento, balanga aerodinamica, anemometro, sistema de
tomadas de pressdo sdo de dificil acesso. Além disso, os estudos sdo feitos, principalmente, no
contexto industrial. Portanto, hd um pequeno nimero de artigos sobre o assunto na literatura aberta.
No entanto, uma gama de artigos que descrevem ruidos gerados por trens de pouso, sdo
encontrados. Salientado que os estudos sobre ruidos estdo totalmente relacionados com estudos

aerodinamicos, esta revisdo bibliografica ira abordar ambos os casos.

De acordo com o Minidiciondrio Luft (2000), aeronaves sao aparelhos de navegacao aérea,
assim como avides e aeroplanos. Em um projeto aerondutico existem diversas areas de atuagdo,

que, conforme Jenkinson (2003), sdo:
a) Aerodinamica, define o perfil aerodinamico a ser adotado nas asas;

b) Cargas e estruturas, onde a integridade estrutural ¢ avaliada visando a otimizagdo do

peso da estrutura em interagdes com o ambiente;

c) Estabilidade e controle, que delimita as partes moveis da aeronave a fim de estabelecer

uma resposta segura ao comando;



27

d) Sistema propulsor, que define o conjunto motor e hélice a ser usado a fim de ter poténcia

e velocidade adequadas aos requisitos da aeronave.

Na Figura 2.1, € possivel visualizar cada elemento constituinte de uma aeronave.

LEMEE
FROFUNDCR

ALEROMS E FLAPS

TREM DE FOUSD

Figura 2.1- Elementos de uma aeronave (Airframe, 2012)

Dentre as areas envolvidas na elaboracdo de uma aeronave, que Pazmany (1963) diz que
podem ser divididas em cinco grandes areas, este trabalho restringiu-se a estudar apenas o trem de

pouso.

Para realizar suas fun¢des adequadamente os trens de pouso contam com um acoplamento
de varios elementos. O conjunto trem de pouso consiste basicamente em estrutura, rodas e freios,
podendo o conjunto ser fixo, retratil ou semi-retratil. A maioria das aeronaves de pequeno porte
possui trem de pouso fixo, o qual gera maior arrasto. Aeronaves maiores, mais velozes e mais
complexas possuem trem de pouso retratil. A vantagem deste ¢ que melhora a aerodinamica de

v00, mas em contrapartida sdo mais pesados que os fixos, (NASA, 1999).

O conjunto trem de pouso tem sido referido como “a intermediacdo essencial entre a
aterrissagem e a catastrofe”, CURREY (1984). Raymer (1989) diz que o conjunto trem de pouso
¢, na maioria das vezes, o sistema que causa mais dor de cabega aos engenheiros em um projeto
aeronautico. Segundo Roskam (1958), o trem de pouso tem como principal fungdo absorver a

energia cinética durante o choque na aterrissagem e taxiamento. Parte desta energia ¢ dissipada
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pelo atrito das rodas ao solo e parte pelos amortecedores de choque ou deformacao elastica na

estrutura do trem de pouso.

A FAA, em sua publicacdo Aviation Maintenace Technician Handbook — Airframe (2012),
diz que o trem de pouso precisa ser resistente o suficiente durante o pouso quando totalmente
carregado, mas o maior objetivo durante projeto ¢ fazé-lo o mais leve possivel. O manual ainda
menciona que, para isso, ¢ utilizada uma vasta variedade de materiais como ligas aco, aluminio,

magnésio, entre outros.

Cada configuragdo de trem de pouso fornece caracteristicas diferentes ao desempenho da
aeronave. A posicdo do trem de pouso ¢ estratégica na qual se considera a estabilidade na
decolagem, no pouso e durante o taxiamento da aeronave (CONWAY, 1958). O trem de pouso

estudado neste trabalho € o trem de pouso de nariz.

Na sequéncia sera feita uma revisdo sobre trabalhos computacionais € experimentais a

respeito da anélise do escoamento ao redor de trem de pouso.

2.2 Analise Numérica

O interesse em melhorar a aecrodinamica dos trens de pouso ¢ uma preocupacao de longa
data da industria. Uma sequéncia de estudos abordando diferentes modos para melhorar a

performance dos trens de pouso € apresentada.

O modelo de solugao matematica por volumes finitos, empregado no CFD (Computational
Fluid Dynamics ou Dinamica dos Fluidos Computacional), segundo Patankar (1980), também
responsavel pela sua popularizagdo, desenvolveu-se pela necessidade de analise de fendmenos
envolvendo o escoamento dos fluidos, como a turbuléncia e pela praticidade na utilizagdo da
capacidade computacional em processar grande volume de informagdes, resultando no emprego
de simulagdes numéricas nas mais diversas areas da engenharia. Tratando-se do uso de

computadores para projetos de engenharia, o surgimento de técnicas computacionais de simulagdo
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numérica proporcionou testes e visualizagao de varidveis, tais como pressao, velocidade e tensdes

cisalhantes, de forma confiavel e menos onerosa.

Na avaliacao de perfis aerodindmicos, segundo Fox e McDonald (2001), o procedimento
de teste, experimental ou computacional, variando o numero de Reynolds permite simplificar a
obtencao das forcas de arrasto e de sustentagdo por meio de coeficientes resultados da analise
dimensional, usando o Teorema dos Pi de Buckingham, o que diminui o numero de simulagdes

necessarias para a avaliagdo do projeto.

Um estudo sistematico de refinamento de grade, por exemplo, € apresentado por Veer et al
(2019), no qual sdo calculadas solugdes instaveis para escoamento viscoso turbulento em uma
configuracdo realista de trem de pouso nariz com uma abordagem hibrida RANS / LES. Um
conjunto de grades foi gerado para criar uma familia de grades refinadas uniformemente. A grade
mais fina foi entdo modificada para aumentar o espacamento normal da parede, para criar uma
grade adequada para a implementagao da funcdo de parede no codigo FUN3D. Uma abordagem
hibrida de modelagem de turbuléncia de Navier-Stokes / simula¢do de grande vortice (RANS /
LES) com média de Reynolds foi usada para essas simula¢des. Essas solugdes CFD podem ser
usadas como entrada para um cddigo de propagacdo de ruido Ffowcs Williams-Hawkings (FW-

H) para calcular os niveis de ruido de campo distante.

Segundo Cengel e Cimbala (2007) as equacdes de Navier-Stokes e da continuidade podem
ser reduzidas para casos mais simples, como considerando o escoamento como incompressivel,
viscoso e isotérmico. Isto simplificaria o processo de realizar uma simulagao para o trem de pouso
de nariz, visto que as solugdes numéricas para problemas de escoamentos de fluidos sdo excelentes
alternativas para dar credibilidade a trabalhos, confrontando os dados numéricos com os

experimentais.

Rodrigo et al (2008) apresentou uma comparagao direta de simulagdes de fluxo turbulento
e instaveis com medicdes realizadas usando um modelo de trem de pouso nariz. A analise
experimental, realizada por pesquisadores do Centro de Pesquisa Langley da NASA, forneceu uma
série de medigdes detalhadas e bem documentadas do tinel de vento para comparacao e validagao

de metodologias de dindmica de fluidos computacional (CFD) e aeroacustica em computadores
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(CAA). Nas simulagdes o método usado foi o de elemento finito de Galerkin Geral (G2), no qual
a malha computacional ¢ refinada de forma adaptativa em relagdo a estimativas a posteriori do erro
em uma quantidade de interesse, aqui o termo fonte na equagao de Lighthill. A malha ¢ totalmente
desestruturada e a solugdo ¢ resolvida no tempo, ingredientes fundamentais para resolver
problemas de relevancia industrial no campo dos aeroacusticos. Além disso, eles modelaram a
camada de limite na geometria do trem de pouso com uma condic¢ao de escorregamento livre para
a velocidade, devido a observarem que isso produz bons resultados para fluxos externos com altos
numeros de Reynolds, e que reduz consideravelmente a quantidade de células necessarias na
malha. A principal descoberta ¢ que Rodrigo et al. foram capazes de simular um problema de fluxo
complexo e instavel usando uma metodologia desenvolvida para altos ntimeros de Reynolds,

aerodindmica externa e aplicacdes aeroacusticas.

Francois et al. (2019) mostraram avangos em dire¢do a geragdo automatica de grade para
simulacdes de fluxo de trem de pouso da ZDES Navier-Stokes, para previsao de ruido. A
simulacdo consistiu em duas abordagens, as quais combinou duas grades geradas de forma
independente: uma que consistiu em uma grade de fundo feita de uma hierarquia de grades octree
localmente refinadas, enquanto a outra ¢ uma grade de camada limite prismatica construida em
torno da capa do trem de pouso. Os dois métodos foram aplicados ao LAGOON proposta pela
AIRBUS e ONERA no workshop AIAA / NASA BANC (Benchmark on Airframe Noise
Computations). Eles mostraram que a solugdo aerodinamica estavel e instavel apresentou um efeito
limitado dos refinamentos da grade. No que diz respeito ao campo distante actstico, uma
concordancia bastante satisfatoria com experimentos e calculos anteriores em grades nao
estruturadas totalmente diferentes foi mostrada. Eles também demonstram uma sensibilidade
limitada aos diferentes esquemas de refinamento de octree testados. Por ltimo, mostraram que
simulagdes com as grades octree resultam em alguma forma de amortecimento de alta frequéncia
ou frequéncia de corte reduzida. Esse efeito foi relacionado a escolha de combinar o tamanho da

octree com a borda do tetraedro, o que, por construgdo, torna o tetraedro de tamanho menor.

Segundo Werner M. (2006), fazer uma geometria para trens de pouso mais aerodinamicos,
diminuira o percentual de arrasto que a aeronave gerard, o que implica a diminui¢do de ruido. Eles

ressaltam a dificuldade da teoria da mecanica dos fluidos em mensurar analiticamente ou
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numericamente o arrasto, devido a necessidade de conhecer as dimensdes do corpo. No entanto,

para este trabalho conhecem-se as dimensdes do corpo. Logo, uma anélise numérica € conveniente.

O trabalho do Manoha et al. (2009), constituiu-se do programa LAGOON (banco de dados
LAnding Gear NOise para validagdo CAA), o qual teve como objetivo geral, avaliar técnicas
atualizadas de CFD/CAA para simulag¢do de ruido na estrutura da aeronave, validadas com base
em um extenso banco de dados aerodindmico/acustico experimental. O primeiro ponto que foi
abordado foi a identificacdo do escoamento entre as duas instalacdes, com base em medi¢des
acrodinamicas. Essa identificagdo do escoamento foi apoiada por um estudo CFD dos fluxos 3D
nos dois tuneis de vento. Manoha et al. também mostraram que existem pequenas diferengas entre
os dois fluxos. O segundo ponto que foi abordado foi a propor¢ado "sinal/ruido", ou a proporcao do
ruido aerodinamico irradiado pelo modelo, para o ruido de fundo medido no tunel de vento sem o
modelo. Eles concluiram que essa proporcao ¢ globalmente satisfatoria, especialmente porque esse

modelo de trem de pouso com forma suave deve ser mais silencioso que um trem de pouso real.

2.3 Analise experimental

Neste trabalho fizeram-se analises experimentais com a forca de arrasto, o coeficiente de
pressao ¢ o perfil de velocidade. De acordo com a mecanica dos fluidos, White (2013) aponta que
o arrasto ¢ uma perda de escoamento ¢ que quando o corpo tiver que se mover, este deve ser
superado. Cengel e Cimbala (2007) conceituam “Arrasto” como a forca que um fluido em
movimento exerce em um corpo na direcdo do escoamento. Segundo os autores, a forca de arrasto
¢ um efeito indesejavel e se devem tomar decisdes a ponto de minimiza-la. Esta agdao deve ser
tomada para reduzir o consumo de combustiveis nos automoveis, avides, embarcagdes. Nas
estruturas a reducdo do arrasto ¢ procurada objetivando a melhor seguranca e durabilidade,
conseguindo também reduzir vibragdes e ruidos. Segundo Ramos (2012), escoamentos em baixas
velocidades em torno de corpos com geometrias semelhantes, orientagcdo e rugosidades idénticas,

terd coeficientes de arrasto em fun¢do do numero de Reynolds.
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Morelli (2000) afirma que o arrasto se subdivide a outros dois coeficientes, sendo um sobre
arrasto viscoso e outro sobre o arrasto de pressao. Como o proprio nome sup0s, 0 arrasto viscoso
se deve pelas caracteristicas do meio determinada pela viscosidade, cujo qual consiste em uma
forca de adesdo sobre a camada limite formada préxima a superficie do objeto. De acordo com

seus estudos, o arrasto de viscosidade € responsavel de 5 a 10% do arrasto total de um corpo.

O uso de testes experimentais para reduzir o arrasto aecrodindmico e consequentemente o
ruido ¢ uma boa solu¢ao. Em um estudo mais recente de Eleonrora et al (2018) foram apresentados
resultados obtidos em testes de tuneis de vento de um modelo de trem de pouso em grande escala
altamente detalhado de uma aeronave regional. O compartimento completo da roda, as portas e
uma parte significativa da fuselagem estdo incluidas no modelo. A énfase do trabalho estava no
ruido da cavidade do compartimento da roda e sua potencial contribui¢do para o campo distante
em condicdes de aproximagdo ¢ em M <0,2. Uma andlise numérica permitiu que o campo de
pressdao no compartimento da roda fosse estudado, identificando qual ressonancia de Helmholtz e
que modo de duto de onda permanente em 3-D sdo excitados por instabilidades na camada de
cisalhamento na abertura do compartimento. Os resultados experimentais concordaram com 0s
previstos, com o compartimento da roda vazio irradiando tons de até 12dB na ressonancia
Helmholtz, em dois modos de duto e nos tons de interagdo entre eles. No entanto, notou-se que
quando o trem de pouso completo e as portas sdo instalados no modelo de compartimento vazio,
esses tons de compartimento ndo sao mais irradiados para o campo distante. Logo, conclui-se que
isso se deve o rompimento da camada de cisalhamento para a configuragao especifica do trem de
pouso nariz, cujo eixo esta localizado centralmente e cujo arrasto e laterais ocupam uma grande

area da abertura do compartimento da roda.

Em outro trabalho, Boorsma et al (2009) analisaram como os trens de pouso de aeronaves
comerciais contribuem para o ruido total da aecronave nos pousos e decolagens e a influéncia das
carenagens. Mostram também como o uso de carenagens auxiliam na redu¢do do ruido. Além
disso, relatam que as perfuracdes nas carenagens ajudam a reduzir ainda mais a emissao de ruido,
o que pode ser confirmado por testes de voo Além deste estudo da aplicagdo de carenagens
perfuradas, foi realizado também um estudo para investigar e otimizar os beneficios do ar que

passa através das carenagens do trem de pouso. Por meio de testes em tuneis de vento, foi realizado
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um levantamento aerodindmico e aclstico em um trem de pouso principal simplificado para
explorar a influéncia das carenagens (perfuradas) na parte inferior do trem de pouso. Os resultados
mostraram que, para este caso especifico, a aplicacdo de carenagens impermeaveis reduz o ruido
na faixa de frequéncias média e alta, protegendo os componentes com arestas vivas do impacto de
alta velocidade. No entanto, abaixo de 1 kHz o ruido aumenta significativamente. A aplicacao das
perfuracdes diminui esse aumento de baixa frequéncia, mantendo a reducdo na faixa de frequéncias
média e alta. As medi¢des aecrodinamicas e actsticas apontam na direcao do fluxo separado das
carenagens interagindo com os componentes da engrenagem a jusante responsaveis pelo aumento
do ruido de baixa frequéncia. Portanto, a passagem do ar através das carenagens reduz a
turbuléncia em larga escala na proximidade desses componentes e, portanto, diminui o aumento

do ruido de baixa frequéncia.

Tratando do uso de simulagdes em aplicagdes como as de trens de pouso de escoamento
subsonico, podem ser encontrados trabalhos como o de Viana (2014), que descreve o estudo de
um trem de pouso de nariz. Foi aplicado no modelo de trem de pouso uma escala de 1/4, que foi
testado no tinel de vento. Uma variedade de configuracdes de engrenagem fora testada. Varias
modificagdes na inclinagdo do bogie, no espagamento das rodas, nas carenagens do bogie, nas
configuracdes das portas das pernas e nas carenagens dos freios foram testadas, chegando a uma
combinacao ideal de modifica¢des de engrenagem, o que levou a uma reducao adicional de ruido

de até 8 dB (A), em termos de niveis gerais de ruido em relagdo a configuracao original inicial.

Rajesh e Abhay (2015) analisam a variacdo da pressao sobre o trem de pouso e, de acordo
com a literatura, confirma que o valor de €y, ndo excede 1. Segundo eles, em um éngulo de ataque
-50 uma quantidade maior de arrasto ¢ experimentada pelo trem de pouso. Com o aumento do

angulo de ataque de 0 a 150, o arrasto reduz gradualmente em relagdo ao aumento da velocidade.

Anthony Keatingl (2014) analisa a distribui¢do de pressdo estdtica na roda, faz uma
comparacao dos dados experimentais com os da simulacdo e demostra que a grande area entre os
dois recessos na parte traseira do trem ¢ uma zona de baixa pressao, a qual € responsavel pelo
arrasto. Ao analisar o comportamento do escoamento atras no modelo, Anthony observa que o

escoamento se separa em um angulo de cerca de 100° graus, que ¢ um comportamento tipico do
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escoamento totalmente turbulento assumido na simulagdo em CFD. No experimento, por outro

lado, o escoamento parece estar se separando mais cedo, mais consistente com a separa¢do laminar.

Conforme Antoine (2018), o qual faz o perfil das velocidades sobre um modelo do trem de
pouso-LAGOON, a velocidade do escoamento fora da turbuléncia ¢ muito préxima da velocidade
a montante do modelo. Também mostra que a zona de baixa velocidade (entre 0 e Sm/s) esta sob
aroda, perto do eixo do trem de pouso. Antoine faz uma outra analise a partir de uma visualizagao
parietal, onde mostra o ponto do descolamento da camada limite na roda e as zonas de recirculacao

no torque link, embaixo do eixo central e na parte traseira da roda.

Por fim, vale ressaltar a importancia do estudo do escoamento ao redor do trem de pouso,
visto que o ruido da aeronave relacionado ao trem de pouso € um dos componentes dominantes do
ruido da aeronave na aproximacgao. Portanto, esfor¢os continuos de pesquisa para reduzir o ruido
do trem de pouso sdo essenciais para uma melhor performance das aeronaves, a fim de que se

encaixem nas normas de emissao de ruidos.

Denner (2019), fez uma analise com o objetivo investigar o fluxo sobre um trem de pouso
de nariz simplificado- LAGOON. Foi feita uma analise do arrasto do trem de pouso, o que foi algo
novo para a literatura aberta, visto que para essa configuragao nenhum outro dado foi identificado
até o momento. A distribuicdo da pressdo da roda foi consistente com o trabalho original de
Manoha et al. (2009), onde a tendéncia da curva ¢ mantida quase a mesma. Denner mostra que
existem dois minimos locais, em 80 e 260 graus, que indicam a presenca de 2 descolamentos da
camada limite nesses locais. Também conclui que os perfis de Cp ao redor da roda do NLG e ao
redor de um unico cilindro sdo muito semelhantes. No entanto, no caso do cilindro o grafico ¢
simétrico, o que ndo ¢ o caso da roda: o segundo minimo local ¢ menor que o primeiro. Isso
significa que o cilindro pode ser associado a roda, uma vez que a assimetria do Cp vem da
assimetria do restante do modelo e, consequentemente, a turbuléncia gerada pelo eixo da roda de
apoio e do eixo central, como esperado, apresentou valor de Cp que ndo excedeu 1, pois o valor
maximo ¢ atingido quando o orificio est4 voltado para o fluxo. Por ultimo ele faz a visualizacao

do fluxo, o que ajudou a confirmar o comportamento da distribui¢do da pressao sobre a roda.
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3 Metodologia

Este capitulo ¢ dedicado a apresentacdo dos arranjos experimentais, o0 modelo proposto e

os procedimentos experimentais realizados neste estudo.

3.1 Configuracio Experimental

A medi¢do de velocidades e a avaliagdo da pressdo em escoamentos sdo importantes tanto
para o entendimento de processos fisicos relacionados a dindmica dos fluidos quanto para a
determinacdo de quantidades necessarias em projetos e aplicagdes de engenharia. Com o atual
avanco das técnicas computacionais de simulagdo criou-se uma demanda adicional por
experimentos de validacdo e verificagdao de simulagdes, de modo que as técnicas de medigdo em

escoamentos continuam sendo muito importantes para o estudo da aerodinamica.

Esta secdo ¢ dedicada a apresentar as instalagdes do tunel de vento, o tubo de Pitot e o
manometro digital, a balanga aerodindmica, o anemdmetro de fio quente e o método de
visualizagdo de escoamento escolhido para visualizar a passagem do ar sobre um modelo de trem

de pouso de nariz.

3.1.1 Tunel de vento

A instalagao ¢ um tunel de vento subsonico de segdo aberta que possui uma segao de teste
de 60 x 60 x 100 cm. O tunel de vento TV60 ¢ de propriedade do Centro de Pesquisa em
Aerodinamica Experimental (CPAERO), localizado no prédio 1BCG da Universidade Federal de
Uberlandia, Campus Gloria. As Figura 3.1 e Figura 3.2 mostram o tinel de vento e sua secao de

teste.
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Figura 3.1- Tunel de Vento TV60 (CPAERO, UFU)

Figura 3.2— Se¢do de teste do Tunel de Vento (CPAERO-UFU)

O sistema de acionamento do tinel de vento compreende um rotor de 12 pas acionado por
um motor elétrico de 25 HP, responsavel pela criagdo do escoamento de ar no tunel. A velocidade

do escoamento ¢ acionada por um inversor elétrico cuja saida varia de 0 a 60 Hz, o que fornece
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uma faixa de velocidade de escoamento de 0 a 28m/s. Este tunel de vento subsonico ¢
instrumentado com tomadas de pressdao e manometros analogico e digital. Um tubo de Pitot € um
manometro digital sdo usados para calibrar o tinel de vento e para coletar dados medidos em

experimentos.

3.1.2 Tubo de Pitot e manometro digital.

Dentre as diversas técnicas existentes para a medicao da velocidade do fluido pode-se
encontrar dois principais grupos - Carmo (2004):
Medicoes localizadas (ou pontuais): Nos métodos para medigdo pontual destacam-se o

tubo de Pitot, a anemometria térmica e a anemometria por efeito Doppler.

Medig¢oes de campo: Os casos de medi¢ao de campo envolvem as técnicas de velocimetria
por imagem de particula (PIV- do inglés Particle Image Velocimetry), rastreamento de particulas

(PTV- do inglés Particle Tracking Velocimetry), dentre outras.

Neste experimento foi usado o tubo de Pitot, que pode ser utilizado em diversos fluidos e
em diferentes faixas de velocidades, que variam desde baixo regime subsonico até¢ velocidades
supersonicas. Com o uso de correcdes apropriadas pode-se obter medidas de velocidade com alta
precisdo. O Principio de funcionamento do tubo de Pitot se baseia na conversao da energia cinética
do escoamento em energia potencial. Essa conversao ¢ feita através das equagdes de conservagao

de quantidade de movimento.

A equacao utilizada para o célculo da velocidade ¢ determinada pela aplicacdo da equacao
de Bernoulli entre dois pontos proximos de uma mesma linha de corrente. A equagao de Bernoulli

¢ demostrada a seguir.

1 1
Spvi + p1+ pgz = Spvi+ P2 + pgz; (1)
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Com o tubo de Pitot ¢ possivel avaliar a pressao dinamica e a velocidade do escoamento
pode ser calculada a partir da formula simplificada da equagdo de Bernoulli. Essa formula da

velocidade, com as devidas correcgdes, ¢ demostrada a seguir.

V= KJ574,29+156842,77 JAP (2)

Py

Onde: K ¢ Coeficiente de correcao do Tubo de Pitot, © ¢ a temperatura em °C, P, ¢ a

pressdo barométrica e AP ¢ a pressdo dindmica.

Nos experimentos realizados para o estudo deste projeto, utilizou-se um Tubo de Pitot e
um mandmetro digital. O principio de funcionamento, se dd pelo transmissor do tipo
piezorresistivo, que mede a pressao do processo através de um componente chamado diafragma,
que fica em contato direto com o fluido. Conforme a pressao varia, o diafragma ¢ pressionado com
intensidade proporcional. Um pequeno sensor localizado na parte interna do diafragma converte a
variacao de pressdo em uma variacdo de resisténcia elétrica equivalente. Um pequeno circuito
eletronico transforma essa informagao em um sinal digital, e a indicacdo da medida ¢ vista através

de um display.

Com o suporte de tais equipamentos foi possivel tracar o perfil do coeficiente de pressao e
realizar a calibrag¢do do tunel de vento. Na Figura 3.3 pode ser visto o Tubo de Pitot instalado no

tunel de vento e 0 mandmetro pelo qual as leituras foram feitas.
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Figura 3.3— Tubo de Pitot e manometro (CPAERO- UFU)

3.1.3 Balanca aerodinamica

Balancgas aerodinamicas sdo empregadas para a determinacdo das cargas aerodindmicas
atuantes nos modelos ensaiados em tinel de vento, sendo seus resultados, devido a sua
confiabilidade, em muitas situagdes utilizados como base de comparagdo frente aos de outros

métodos como os da variagdo da quantidade de movimento e da integragdo do campo de pressao.

A balanga utilizada no experimento para obtencao do coeficiente de arrasto foi a balanga
externa de trés componentes, que pode ser usada para medigao de trés componentes aecrodinamicas:
forca normal (sustentagdo), axial (arrasto) e momento de arfagem. Para o caso deste experimento,

somente a for¢a de arrasto foi avaliada.

E instrumentada com strain gauges de alta sensibilidade que permitem a transmissio de
valores e a interconexdao com o sistema de aquisicdo de dados AA-DAS® para visualizagdo e

tratamento dos parametros em tempo real. O sistema completo tem o minimo de elementos moveis,
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o que diminui a interagdo entre componentes mecanicos, fato que poderia afetar a confiabilidade

do experimento. O sistema da balanga aerodinamica utilizado no experimento € mostrado a seguir.

Figura 3.5— Balang¢a Aerodindamica (CPAERO-UFU)
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3.1.4 AnemoOmetro a fio quente

O anemometro de fio quente ¢ um instrumento projetado para medir a velocidade de um
fluido, mais especificamente gases, que apresentam uma flutuagdo de alta frequéncia. O
anemdmetro consiste em um sensor, um fio aquecido eletricamente, e um sistema eletronico,
conforme mostrado esquematicamente na Figura 3.6 através do diagrama operacional. O sistema
de anemometro usado ¢ o Dantec® e pode ser visto na Figura 3.7, com excecdo da sonda, do

suporte da sonda e do cabo da sonda.

Compufer
Anemomeater \\
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Figura 3.6— Sequéncia de medig¢do do anemémetro (Dantec Dynamics A/S, 2004)

Figura 3.7— Sistema Dantec de Anemémetro (CPAERO-UFU)
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O principio de operagdo ¢ baseado na transferéncia de calor por convec¢ao de um sensor
aquecido para o fluido circundante, e essa transferéncia de calor estd diretamente relacionada a
velocidade do escoamento. O método selecionado neste experimento foi a temperatura constante
(CTA). Nesse método o sistema eletronico fornece uma quantidade controlada de corrente elétrica
ao fio, a fim de manter a temperatura do fio constante quando a quantidade de transferéncia de
calor varia. Este sistema, sendo composto por sensores de fio muito finos e eletronicos com técnica
de servo-loop, permite medir flutuacdes de velocidade de escalas finas e altas frequéncias. Além

disso, o sensor ¢ muito pequeno, o que fornece uma medi¢ao quase pontual da velocidade.

Como o principio de operagdo do anemometro € baseado na transferéncia de calor do sensor

de fio para o ambiente, esse processo ¢ regido pela seguinte equagao:

dE
—=Ww-H 3)
dt

onde E ¢ a energia térmica armazenada no fio, W ¢ a energia gerada pelo aquecimento por
Joule e H ¢ a transferéncia de calor para o ambiente que pode ser por conveccao ao fluido,

condugdo para os suportes e/ou radiagdo ao ambiente.

Para resolver a equagdo supde-se que o escoamento seja incompressivel, as perdas de
radiagdo e a conducdo nos suportes dos fios sejam pequenas, a temperatura do fio seja uniforme
em relagdo ao comprimento do sensor, o fio seja normal ao escoamento, a velocidade do
escoamento seja uniforme em todo o comprimento e também pequena em comparagcdo com a
velocidade sonica e a temperatura ¢ a densidade do fluido constantes. Sabe-se que para condigdes

de equilibrio, o armazenamento do calor ¢ zero, portanto dE/dt = 0 e a equacdo (3) se torna:

W=H 4)

Portanto, apds alguma manipulagdo a equacao (4) pode ser escrita de uma maneira que

defina a tensdo como fungdo da velocidade do escoamento.

I2R2 = E2 = (T, — T, )(A + BU™) (5)
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Onde E ¢ a tensdo, T, ¢ a temperatura do fio, Ty € a temperatura de referéncia, U ¢ a
velocidade do escoamento e A, B e n sdo constantes de calibracdo e sdo calculadas a partir de um

ajuste padrao minimo quadrado. Equagdo (5) também ¢é conhecida como Lei do Rei.

Depois que os dados de velocidade sdo coletados, todos os pontos sdo salvos em um
documento txt e o software do anemdmetro aplica estatisticas basicas nos dados brutos. As
equacdes abaixo mostram como a velocidade média e o desvio padrao da velocidade sdo

calculados.

1< (6)
Umedia = Nz Ui
1

N 0.5
1 2
Urms = mZ(Ui - Umean)

(7

Onde Uyeqiq € a velocidade média, U, € 0 desvio padrao da velocidade e N ¢ o numero

de pontos coletados em uma Unica série temporal.

O sensor anemdOmetro pode medir velocidades de até trés direcdes perpendiculares,
portanto, os sensores sao classificados como 1D, 2D ou 3D. O sensor usado neste trabalho pode

ser visto na Figura 3.8 e ¢ uma sonda de sensor 1D designada com o codigo S5P11.

Figura 3.8 Autoria Propria — Sensor usado neste experimento
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A sonda 55P11 usada para coletar dados ¢ classificada como reta e com camada limite.
Esse tipo de sonda de sensor possui a haste da sonda alinhada com o eixo x do sistema de
coordenadas da sonda, enquanto o proprio sensor € paralelo ao eixo y, como mostra a Figura 3.9,
ou ao eixo z. Isso significa que essa sonda pode medir apenas a velocidade do escoamento na

direcao x.

probe stem

" ™
P

SENSOr  prongs

Figura 3.9— Sonda de camada limite e reta (Dantec Dynamics A/S, 2011)

3.1.5 Visualizag¢do do Escoamento — Método China Clay

O China Clay ¢ um método de visualizacdo de escoamento considerado muito simples de
ser realizado. Consiste em uma mistura de querosene e p6 de oxido de titanio aplicados diretamente
na superficie do modelo antes de testa-lo no tunel de vento. Quando o modelo ¢ colocado
corretamente na secao de teste e o tinel de vento ¢ ligado, o escoamento faz com que o querosene

evapore, deixando manchas de pé6 marcando o comportamento do escoamento.

A principal vantagem desse método ¢ que ele ¢ considerado um dos métodos mais faceis
de se configurar e aplicar. SO € necessario um recipiente para misturar os ingredientes € um pincel
para aplicar a mistura na superficie do modelo. O método fornece um comportamento do
escoamento duradouro na superficie do modelo, de modo que também mostra a transicao da regido
laminar, o descolamento do escoamento e as regides de vortices. E ideal para tirar fotos de alta
qualidade quando o tinel de vento estd desligado. Uma desvantagem do China Clay ¢ que ndo ¢é

possivel variar a posicdo do modelo durante o processo de visualizagdo do escoamento, portanto,
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¢ necessario executar um procedimento para cada angulo analisado. Além disso, o modelo deve

ser pintado em uma cor escura.

Neste trabalho, o teste de visualiza¢do de escoamento utilizando o método China Clay tem
o0 objetivo de permitir a observacao e analise do padrao do escoamento, separagdo e vortice, a fim

de melhor compreender o comportamento do escoamento sobre o trem de pouso.

3.2 O modelo

Esta sec¢do ¢ dedicada a expor o estudo paramétrico, consideracdes e simplificacdes, € o

método selecionado para fabricar o modelo.

3.2.1 Estudo Paramétrico

O primeiro passo para idealizar o modelo foi pesquisar sobre trem de pouso de nariz de
avides. Na fase de pesquisa a primeira restricdo enfrentada foi a dimensao que o modelo teria,
devido a limitagdao do tinel de vento. O tinel de vento no laboratério atinge apenas velocidades
subsonicas, sendo a velocidade méxima 28 m/s. Uma nova pesquisa foi feita, na qual buscaram-se
apenas aeronaves subsonicas. Dentre as aeronaves pesquisadas o banco de dados do AirbusA320
foi o mais completo, visto que todas as dimensdes para a constru¢cao do modelo foram encontradas.
Uma analise mais detalhada sobre o A320 foi feita, a fim de confirmar se todos os requisitos

desejados estavam sendo comtemplados.

As dimensodes do trem de pouso foram alteradas para se adequarem as dimensdes do tinel
de vento. As dimensdes gerais do modelo foram escolhidas para serem as maiores possiveis, com
a restri¢ao de um coeficiente de bloqueio razodvel na se¢do de teste fechada. Havia dois critérios
a se respeitar: a area frontal do modelo ndo deve ocupar mais de 10% da se¢do de escoamento do

tunel de vento e deve haver pelo menos 10 cm entre o modelo e as paredes laterais.
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Para testar qualquer modelo no tinel de vento recomenda-se que sua area frontal em relagao
ao escoamento ndo ocupe mais de 10% da area frontal da se¢do de teste do tiinel de vento. Dessa
forma, adotou-se um fator B - chamado de coeficiente de bloqueio — o qual € a razdo entre a area

frontal do modelo ¢ a area frontal da se¢do de teste do tinel de vento.

O tunel de vento usado para realizar o teste possui uma area frontal da se¢do de teste de
600 x 600 milimetros, ou seja, sua area frontal ¢ de 3.6x10° mm?. Assim, de acordo com a razio
de bloqueio adotada, a 4rea frontal do modelo deve ser igual ou menor que 36000 mm?, para que

ndo haja efeito de bloqueio do tinel de vento nos resultados.

A 4area frontal do modelo, calculada com o auxilio do CATIAVS5R19®, é demostrada

seguir:
A = 23883,40 [mm?]

A partir do valor da area determinou-se que o modelo teria um fator de escala de 1/6 em
relacdo ao trem de pouso nariz da aeronave AirbusA320. Com o modelo fixado na secao de teste,

verificou-se que as distancias de 10 cm em relagdo as paredes estavam sendo respeitadas.

3.2.2 Descri¢ao do modelo e construcao

Portando o manual do trem de pouso do AirbusA320 foi possivel consultar as dimensdes
de todas as pecas do trem de pouso. Devido a complexidade, algumas pecas nao foram projetas
neste trabalho. No entanto, a grande maioria das pecas, sendo as que mais interferem no
comportamento do escoamento quando submetidas a um escoamento, foram mantidas. Uma
descricao mais detalha, a qual mostra as pegas em 3D e em 2D com suas respectivas dimensoes

em [mm], ¢ demonstrada a seguir.

A haste principal do trem de pouso pode ser vista na Figura 3.10. Observe que, para

diminuir a quantidade de pecas, projetaram-se varias partes do modelo em uma unica pega.
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.24

$28.55

Figura 3.10- - Haste principal

Na Figura 3.11 pode ser visto o suporte que auxilia na retracdo do trem de pouso durante
os pousos e decolagens. As dimensdes podem ser vistas na proje¢ao em 2D; ja do outro lado da
imagem, tem-se a projecdo em 3D. No entanto, vale ressaltar que apesar de ter projetado e
construido esse suporte, ele ndo foi usado durante os experimentos no tunel de vento, devido ao
fato que sua fixag@o ndo erarigida o suficiente para ele se manter na mesma posi¢ao. Logo, poderia
variar de acordo com a intensidade do escoamento ou mudar de posi¢do de um experimento para

outro.

140.48

316.6

Figura 3.11- Suporte do trem de pouso
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Na Figura 3.12 € possivel visualizar a pega que encaixa na haste principal do trem de pouso cujas

dimensdes sdo demonstradas na projecao em 2D e uma outra proje¢ao em 3D.

Figura 3.12 - Pega da haste principal

A roda esquerda ¢ demostrada na Figura 3.13. Nota-se que ela foi projetada oca, o que
possibilitou que a mangueira de tomada de pressdo passasse por dentro, assim impedindo que
interferéncias no escoamento fossem causadas pela mangueira. Outro fato ¢ que fazer a roda oca

diminui a quantidade de material necessario para imprimir o modelo.

Figura 3.13 - Roda esquerda



49

A Figura 3.14 mostra a vista frontal da roda direita. Alguns detalhes da roda real, como os
parafusos, foram mantidos para deixar o modelo com a configuragdo mais proxima da

configuracdo real possivel. Novamente as dimensdes em 2D e a vista em 3D sdo apresentadas.

Figura 3.14- Roda direita

Finalmente, a ultima peca ¢ demostrada na Figura 3.15. O torque link foi projetado com
todos os detalhes necessarios para possibilitar analisar como o escoamento se comporta quando

atravessa por ele.

Figura 3.15- Torque link



50

Por fim, temos a montagem final do trem de pouso com todas as pecas. Na Figura 3.16 ¢
possivel visualizar o modelo simplificado em 2D com suas dimensdes expressas em milimetros.
Ja na Figura 3.17, pode ser visto o projeto do trem de pouso em trés dimensdes construido no

CATIA V5 R19®

194.97

R22p,5 B

Figura 3.17-Modelo final do trem de pouso de nariz
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O modelo foi fabricado com uma impressora 3D MakerBot® com um filamento PLA de
1,75 mm de diametro. Como a impressora 3D permite imprimir pecas de no maximo 45[cm] de
altura, todas as partes do modelo foram desenhadas no CATIAVS5RIO® e impressas
separadamente. Visto que uma tomada de pressdo seria instalada em uma das rodas do trem de
pouso, foi necessario projetar todo trem de pouso com o interior oco, ja que as mangueiras da
tomada de pressao passariam por dentro do trem de pouso, uma vez que assim nao interfeririam

no comportamento do escoamento.

Apds a impressdo as pecas foram cobertas com resina, cuja aplicacdo destina-se a selar
quaisquer fissuras, o que possibilitou uma condigao superficial ideal para o modelo. Por tltimo, as

pecas foram pintadas e unidas para formar a montagem final.

Com o modelo fixado na secdo de teste verificou-se que as distancias de 10 cm em relagado

as paredes estavam sendo respeitadas. Logo, o modelo estava apto a ser usado nos experimentos.

O principal objetivo deste trabalho ¢ analisar o comportamento do escoamento sobre
apenas o trem de pouso de nariz. No entanto, vale ressaltar que a influéncia da fuselagem no
escoamento foi negligenciada. Algumas simplificacdes foram adotadas para possibilitar a
impressao do modelo. Ainda assim, o objetivo de ter um modelo que represente o trem de pouso

real da aeronave foi atingido.

Na Figura 3.18 ¢ possivel visualizar o modelo simplificado usado no trabalho e o modelo

real, respectivamente.
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(a) modelo simplificado (b) modelo real

Figura 3.18 - Trem de pouso de Nariz. (a) Modelo Simplificado (b) Modelo Real (Aviation, 2015)

3.3 Procedimento experimental

Esta secdo ¢ dedicada a explicar conceitos tedricos, todos os procedimentos experimentais
para realizar o teste e os cuidados que devem ser tomados para evitar erros ou danos ao

equipamento, em especial 0 anemometro.

3.3.1 Calibracao do Sensor Anemométrico — Sonda 1D

Analises do escoamento com modelos fisicos em tinel de vento sdo fundamentais na
compreensdo de fendmenos de escoamento. A calibracdo do tinel do vento ¢ extremamente
importante para resultados com alta acurdcia, devido principalmente, a caracterizacdo do

escoamento na camara de ensaio e para a determinagdo experimental das perdas de carga ao longo
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do tinel. Logo, para a realizagdo dos experimentos ¢ importante salientar a compreensao de dois

conceitos basicos: flutuagdes de velocidade e uniformidade do perfil de velocidade.

E extremamente importante que todos os instrumentos estejam calibrados antes de iniciar

a realizacao dos experimentos.

Para calibrar o instrumento de medi¢cdo com o anemdmetro de fio quente hé varias etapas
a serem seguidas. Como a sonda € muito fragil, existem precaucdes que devem ser tomadas durante
o procedimento. Para fazer a calibracdo sera necessaria uma sonda de fio quente, uma sonda de
temperatura, um suporte de sonda, um cabo de sonda, um cabo e uma caixa de conectores para a
placa A /D, um PC com placa A / D instalada, um calibrador, um compressor de ar e uma unidade
de filtragem de ar. O sistema do anemometro e o calibrador podem ser vistos esquematicamente
na Figura 3.19.

Hot-wire
Probe

| E i —_—

Calibrator
e =5y

Temperature
Probe

Traverse System

Traverse
controlier

I
T

Frame

HE

USBILAN

FC

Figura 3.19- Sistema de calibragdo do anemémetro (Dantec Dynamics A/S, 2011)
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Em relagdo a montagem do equipamento, as etapas a seguir estdo descritas abaixo:

1. Conecte o suporte da sonda ao cabo da sonda para as duas sondas (fio quente e

temperatura) e depois conecte os cabos da sonda na placa A / D.
2. Conecte a sonda de temperatura ¢ a sonda de fio quente no suporte da sonda.
3. Prenda cuidadosamente o suporte da sonda de fio quente na haste acima do calibrador.

4. Ligue a placa A / D. Durante a calibracdo e o experimento ¢ importante observar que
todas as luzes estdo verdes. Se alguma luz ficar vermelha € necessario interromper o teste, pois ha

um problema no sistema de aquisi¢ao.
5. Ligue o PC e inicialize o software Stream Ware Pro.

6. Coloque o sensor no centro do calibrador. E importante observar a posi¢cao do sensor

relacionada a corrente de ar.
7. Ligue o calibrador.
8. Ligue o compressor de ar (8 bar e 5 bar)
9. Abra a unidade de filtragem do ar no calibrador.

Depois que todo o equipamento foi posicionado e conectado corretamente e nenhum
problema foi indicado € necessario configurar o software Stream Wire Pro antes de iniciar a

calibracdo de velocidade. A seguir sdo descritas as etapas relacionadas a configuracao do software.

10. Crie uma nova base de dados, nomeie-a com uma nomenclatura adequada e escolha

criar.
11. Crie um novo projeto, geralmente o nome dado ao projeto ¢ 0 mesmo da pasta.
12. Uma caixa pedindo para configurar sera exibida, escolha sim.

13. Escolha o quadro Stream Line Pro.
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14. Coloque o sensor de temperatura no canal 0 e selecione o tipo de sonda de fio quente,
suporte da sonda e cabo que estdo sendo usados na calibragdo e serdo usados posteriormente no
experimento. Nesse caso foi utilizada a sonda de fio quente SP11 1D e um cabo de sonda de quatro
metros. A sonda, o suporte € o cabo foram adicionados ao mapa e, por padrdo, sdo conectados a

placa A / D. Escolha terminar. Escolha salvar.
15. Aparecera uma caixa solicitando o uso de uma corre¢do de temperatura, escolha sim.
16. Selecione a temperatura no canal 0.
17. Uma caixa solicitando a inicializagdo do hardware sera exibida, escolha sim.
18. O software verificara o sistema.

19. Uma caixa relatando a configura¢do automatica de hardware sera exibida, escolha

fechar.

20. Selecione o ajuste de superaquecimento. Escolha o equilibrio automatico. Aguarde o

sistema aplicé-lo. Depois escolha fechar.
21. Salve os ajustes de hardware.

22. No canto esquerdo ¢ necessario mudar de temperatura para sensor. Caso contrario o
software exibird a temperatura medida pela sonda de temperatura e ndo a velocidade do

escoamento.
23. Vé para a opgao calibrador da unidade e escolha conectar. Escolha fechar.

Ap6s a configuracdo do software, as ultimas etapas sdo sobre a configuracdo das opgdes

de calibragao de velocidade e a propria calibragao.
24. Inicialize a calibragdo da velocidade.

25. A caixa de didlogo “faixa de velocidade™ é aberta. Digite as velocidades minima e

maxima. E interessante deixar a velocidade de teste no meio dessa faixa. Digite o nimero de pontos
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para calibragdo. Escolha a distribuicao do log, pois fornece a melhor precisao de linearizagdo em

uma faixa de velocidade. Escolha OK

26. Inicie a calibracdo. E importante observar o erro em cada ponto coletado. O erro é

aceitavel se estiver abaixo de 2%.

27. Apos a calibragdo observe a curva de calibragdo. Se houver um erro acima de 2% ou
se os pontos estiverem claramente fora da curva, repita as etapas 24 a 26. Se vocé aceitar a
qualidade da calibragdo, escolha OK. A calibragdo ¢ salva neste projeto e serd usada durante a

execucao dos testes.

Por fim, o equipamento precisa ser desconectado da calibracdo a ser colocada no tunel de

vento.
28. Pressione a opcao desativar tudo no software.

29. Desligue a placa A / D. E extremamente importante desconectar a sonda de fio quente
do equipamento antes de desligar a placa A / D, caso contrario, a sonda serd danificada

permanentemente.
30. Desligue o calibrador.

31. Desconecte a sonda e guarde-a em seu recipiente. E recomendével conectar o probe no

suporte apenas para executar os testes.
32. Coloque o equipamento no tunel de vento.
33. Cubra o bico do calibrador para evitar que poeira seja depositada nele.

O procedimento de calibracdo terminou e o equipamento esta pronto para ser usado para
executar o experimento. E importante observar que para cada dia em que se utiliza 0 anemometro
de fio quente é recomendavel calibrar o sistema novamente. Também ¢ indicado calibrar o sistema

novamente se a temperatura variar mais de 5 graus Celsius da temperatura de calibragao.
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3.3.2 Obtencao do Perfil de Velocidade

O procedimento para obter o perfil da velocidade ocorre inteiramente no tunel de vento.
Apos a calibragdao do anemdmetro € necessario organizar o modelo no tunel de vento, visto que
sua posicdo ¢ muito importante para que ndo ocorram erros indesejaveis. O modelo precisa ficar
na mesma posi¢ao todo o experimento. As etapas para configurar o experimento sdo descritas

abaixo.

1. Coloque na parede horizontal da se¢do de teste do tunel de vento, sua fixacdo ¢

feita por rosqueamento.

2. Alinhe o modelo, garantindo que ndo haja angulo de deslizamento lateral. Ha
uma marca no piso do tunel de vento, uma marca na haste vertical ¢ o alinhamento

dessas duas marcas garante o alinhamento do modelo.

3. Remova qualquer objeto da se¢do de teste que nao faca parte do modelo, para

evitar interferéncias indesejadas no escoamento.

Os proximos passos apds a colocagdo do modelo na se¢do de teste estdo

relacionados a posi¢dao do anemodmetro de fio quente.

4. Verifique se o sistema do anemometro (placa PC e A / D) estd proximo o

suficiente da se¢do de teste para que o cabo nao fique tensionado.

5. Desconecte o suporte da sonda do cabo e coloque-o no ponto de medicao

desejado. E importante garantir que a placa A / D esteja desligada durante esse processo.
6. Conecte o suporte da sonda ao cabo.
7. Posicione o sensor da sonda de fio quente no suporte da sonda.

8. No software, no menu da tela superior, pressione ativar tudo. A Figura 2.20

mostra o menu superior da tela inicial do software.
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Traverse

Measurements Frame

Figura 3.20-Top menu

9. Escolha Run Online para verificar o desempenho do sistema. Escolha
Output como velocidade de calibragdo. A Figura 3.21. mostra as opgdes Run Acquire

no menu lado direito da tela.

Run and Acquire

" 0

— B
Run Cnline Run
Measurement

-

Process Data

Show Graph Global Data
Export

Figura 3.21- Menu Executar e acquire

10. Escolha Run Measurement.

11. Quando a janela adquirir dados no disco for exibida, como mostrada na Figura

3.25, forneca um nome para o event ID. Escolha a opgao Setup.
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Date: 1042642016 Time: 4817 A

EventID: |

Figura 3.22-Janela Adquirir dados no disco

12. Na configuragdo padrdao mostrada na Figura 3.23, clique duas vezes na opg¢ao

A/D.

Cancel

Figura 3.23- Configuragdo padrdo

13. Defina a configuracao do dispositivo A / D no nimero de amostras de 8.000Khz

e 65536, como mostra a Figura 3.24. Escolha OK.
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f S ———— v
A/D Device Setup [ﬁ

Measurement

Sampling frequency: 8000 2| kHz  [max. 250 kHz)
Mumber of samples: (5536 =

Infarmation

MHame: NI DAGmS Supparted Device | Device Configuration...

b awimum frequenca: 280 kHz [S5H)

‘ Optionz
Hge 10 standard input range
Select this if pou expect bo measure voltages outside the B range
@) Use B input range to improve the accuracy of your results
Select thiz if pou expect to measure voltages only within the BW range
i [ Use an external tigger ta start your measurement
Start your measurement ugsing a digital or analog start tigger, provided by an
ewternal zource connectad to your system
Tigger Options
[ Use an extemal clock to run pour measurement
Run your measurement uzing an external clock source with the same
frequency as the zampling frequency specified
||

| Save data to local variables instead of to a file

Local Varables..

[ Ok, ] | Cancel

Figura 3.24- Configuragdo do dispositivo A /D

14. Ligue o inversor elétrico.

15. Com a ajuda da folha de calibracdo do tinel de vento, procure a frequéncia
relativa a velocidade de escoamento desejada. Nesse caso, a velocidade do escoamento

foi de 16[m/s] e a frequéncia de correspondéncia foi de 39.1Hz.
16. Defina a frequéncia no Inversor Elétrico.

17. Ligue o manometro digital e defina a temperatura ambiente em suas opgdes de

configuragao.
18. Pressione Run no painel do Inversor Elétrico.

19. Aguarde cerca de um minuto para evitar distor¢des na velocidade do

escoamento.
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20. Se o mandmetro digital ndo estiver indicando exatamente 16[m/s], faca
pequenas correcdes na frequéncia do Inversor Elétrico, tomando como referéncia a

velocidade exibida no mandmetro digital.

21. Pressione Iniciar no padrao de execucao no software e colete os dados a partir

desse ponto.

22. Quando a medigdo estiver concluida, pressione desativar tudo e desligue a placa
A/D.

23. Pressione stop no Inversor Elétrico.
24. Pressione Run no Inversor Elétrico.

25. Pressione Iniciar no padrao de execugdo no software e colete os dados a partir

desse ponto.

26. Quando a medigao estiver concluida, pressione desativar tudo e desligue a placa
A/D.

27. Pressione Stop no Inversor Elétrico.

Execute este procedimento para cada uma das configuracdes testadas. Apos todas as
configuracdes terem sido testadas, € necessario exportar os dados do software para um documento

txt, para que possam ser tratados e analisados posteriormente. Portanto, siga estas etapas finais.
28. Desligue Inversor Elétrico.
29. Coloque o sensor de fio quente no seu receptor.
30. No lado esquerdo da tela do software existem todos os dados brutos salvos.
31. Salve os dados no Excel

32. Coloque todo o equipamento em seu respectivo local e finalize o experimento.
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3.3.3 Procedimento para calibracio do tinel de vento

Segundo Taira (1994), ao se projetar um tunel de vento com baixo nivel de turbuléncia ja
se assegura a uniformidade do perfil de velocidade média, ja que as técnicas disponiveis para a
reducdo da turbuléncia sdo similares aquelas para reduzir as variagcdes da velocidade. Assim, os
procedimentos comumente utilizados para a calibragdo do tunel de vento envolvem, por exemplo,
uso de ventilador com baixo nivel de ruido, corretamente instalado, balanceado ¢ sem flutuacao
da rotagdo do rotor; uso de superficies internas homogéneas e com acabamento superficial
de alta qualidade, com baixa rugosidade e sem ondulac¢des ou ressaltos; instalagdo do tinel de
vento em ambientes sem grandes gradientes de temperatura e que ndo possuam correntes de ar que
possam induzir instabilidades no escoamento, ¢ instalacdo de telas que gerem baixa perda de carga

e anulem as areas com escoamento preferencial e os turbilhdes.

Conforme relatado por Almeida (2017), uma melhoria foi aplicada ao tinel de vento com
a inclusdo de quatro telas de malha de arame e palhetas-guia apos o ventilador, para retificar o
escoamento dentro do canal. Essas modificagdes ajudaram a diminuir a intensidade da turbuléncia
para niveis em torno de 0,5 - 0,8% dentro da se¢do de teste, fornecendo uma boa qualidade de

escoamento com distor¢ao minima.

3.4 Resultados da calibrac¢ao do tunel de vento

Com o intuito de verificar visualmente o comportamento da velocidade do fluido em
relacdo a frequéncia e obter dados para realizarem-se os proximos experimentos - coeficiente de
arrasto, distribuicao de pressao e perfil de velocidade —com o maior nivel de acuracia possivel fez-
se a calibracdao do tunel de vento. Com o tunel de vento devidamente configurado iniciou-se o
processo para obtencao das curvas de calibragdo. Variou-se a frequéncia de 0 a 60[Hz], a um passo
de 1[Hz]. Para cada valor de frequéncia leu-se o valor da velocidade correspondente. As leituras
foram feitas por meio do tubo de Pitot e do anemdmetro. Plotaram-se duas curvas de calibracdo: a

curva vermelha representa a variagdo da velocidade medida no anemdmetro, ¢ a curta preta a do
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tubo de Pitot. Nota-se, que a frequéncia esta disposta no eixo da abcissa e a velocidade no eixo da

ordenada, como pode ser visto na Figura 3.25.

30 T T T T T T T T T
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flHz] | Pitot
Anemometro

Figura 3.25 - Grdfico da calibragdo do tunel de vento

Regressao linear da curva de calibragao:

V = 0.4495f — 0.4996 (8)

R? = 0.9991 9)

A curva de calibracdo do anemdmetro teve o padrdo esperado, visto que a velocidade
variou linearmente com as frequéncias configuradas no tiinel de vento. Esta a curva da velocidade
bem proxima da curva de Pitot, o qual ja estava calibrado. Nota-se também que o grafico tem um

comportamento linear, aproximando-se de uma reta. Observa-se que o valor de R? foi bem
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proximo de 1. Sabe-se que quanto mais proximo de 1 o valor de R? se aproxima, com menos erros
foi executado o experimento, pois sabe-se que a formula de regressdo linear ¢ uma equagdo
matematica e o experimento ¢ um fendmeno que esta sujeito a influéncias externas e sujeito a
forma como o operador realiza o experimento. Vale salientar que a equag@o 10, mostrada a seguir,
¢ valida apenas para este experimento, visto que, pardmetros como temperatura e pressao variam

no tempo. Logo, o resultado de calibragdo em outras condi¢des seria diferente.
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Figura 3.26 - Grdfico da velocidade versus a diferenca de pressdo
Regressao da curva da velocidade versus a diferenga de pressao:
V = —0.0014P? + 0.10694P + 2.8812 (10)

R? = 0.9807 (11)
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3.5 Camada limite

O conceito de camada limite foi formulado primeiramente por Ludwig Prandtl em 1904.
Embora ja se conhecessem as equacdes de Navier-Stokes, as dificuldades matematicas para a sua
solucdo proibiam um tratamento tedrico dos escoamentos viscosos. Uma das grandes conquistas
da teoria da camada limite por Prantl, foi a capacidade de prever que muitos escoamentos viscosos
podem ser analisados dividindo-se o escoamento em duas regides: uma perto das fronteiras soélidas
e a outra cobrindo o restante. Somente na estreita regido junto a uma fronteira solida, camada
limite, o efeito da viscosidade ¢ importante, porque na regido fora da camada limite o efeito da
viscosidade ¢ desprezivel e o fluido ¢ tratado como ndo-viscoso. Na regido rente a superficie do
modelo a tensdo de cisalhamento ¢ maxima e a velocidade tangencial do fluido ¢ nula. Ao longo
da diregcdo normal a tensdo de cisalhamento diminui ¢ a velocidade tende a velocidade do fluido.
Existe assim uma camada de perfis de velocidades adjacentes a superficie chamada camada limite

Segel (1965).

Figura 3.27 - Camada limite (Segel, 1965)

A camada limite ¢ fungdo da razdo entre as forgas inerciais e as forgas viscosas que atuam

no fluido. Essa razdo gera um niimero adimensional conhecido como nimero de Reynolds.
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_ forgas inerciais (12)

Re = -
forcas viscosas

Ou seja:

po — PUs (13)

Onde:

Re ¢ numero de Reynolds;
U ¢ velocidade do escoamento ndo perturbado;
[ é comprimento caracteristico;

v € viscosidade cinematica do fluido;

Dessa forma, um valor baixo de nimero de Reynolds representa um escoamento onde as
forcas viscosas predominam em relagdo as forcas inerciais, com a camada limite espessa. Em
contraponto um valor alto de nimero de Reynolds representa um escoamento cujas forgas inerciais
predominam, camada limite ¢ muito fina e o efeito viscoso pode ser sentido apenas proximo a

superficie Schlichting (2000).

A fim de garantir a similaridade entre um modelo em escala reduzida e um protétipo em
escala real, o efeito do escoamento de ar que passa ao redor dos dois deve ser equivalente
dinamicamente com o numero de Reynolds, cinematicamente com o triangulo de velocidades e
geometricamente com as dimensdes. O conjunto de detalhes existentes no protdtipo em escala real
deve ser reproduzido no modelo em escala reduzida seguindo a redugdo escolhida. Por exemplo,
se no modelo em escala real existe uma rugosidade na superficie, o modelo reduzido exige um
polimento maior para manter a rugosidade reduzida na mesma propor¢do. As condi¢des sao
cumpridas quando as forgas € os momentos, oriundos do escoamento de ar, t€m a mesma relagao
entre os dois casos Schlichting (2000). Dois escoamentos sdao dinamicamente similares se a

condi¢do da Eq. (14) ¢ valida.
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Usili — Uwazly (14)
v, v

3.6 Procedimento para obtencio do coeficiente de arrasto

Quando um corpo solido estd imerso em um fluido e ha movimento relativo entre eles surge
uma forca resultante desta interacao. Esta forca aplicada sobre o corpo ¢ usualmente expressa em
termos de duas componentes: uma paralela a velocidade do escoamento ao longe, chamada de
forca de arrasto (D), e outra perpendicular a velocidade do escoamento ao longe, chamada de for¢a
de sustentagdo (L) John D. Anderson (2011).

Uma consideragao para o desenvolvimento da equagdo do arrasto € considerar o corpo um
cilindro e considerar as forcas por unidade de comprimento na dire¢do do eixo. Em termos gerais,
a interacdo fluido-corpo ocorre através de forcas de superficie (contato). Estas forcas estdo
associadas as distribui¢des de tensdes tangenciais e normais sobre a superficie do cilindro John D.
Anderson (2011).

Em escoamento incompressivel viscoso, como o considerado nesta experiéncia, as tensoes
tangenciais aparecem devido ao cisalhamento na camada limite e as tensdes normais se devem a
pressdo (p). A soma das integragdes das distribuicdes de tensdes de cisalhamento e de pressoes
resulta na forga total (F), com componentes de arrasto ¢ de sustentacdo. Nesta experiéncia a
contribui¢do das tensdes tangenciais (atrito viscoso) sera desprezada e, portanto, somente a

integracdo das pressdes sera efetuada. Assim,

R R . (15)
FszE—f pd A ,
A

Onde ﬁp simboliza a parcela da forca resultante devida as pressoes, 4 ¢ a area da superficie
do cilindro e d4 = nd4 € o vetor de area infinitesimal.

Devido a simetria do cilindro e da média temporal do campo de velocidades em relagdo ao
eixo x, a distribuicdo média de pressdes também sera simétrica em relacdo ao mesmo €ixo, o0 que
resulta em sustentagdo nula (L = 0). Assim, o foco deste estudo dirige-se para a for¢a de arrasto,

dada por
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DEﬁ+iz—fA pquizfA p cos 6 dA (16)

onde 7 € o versor na direcdo x e € € o angulo do ponto considerado na superficie em relacao
ao eixo x. Sendo b o comprimento do cilindro e R o seu raio, a forca de arrasto pelo comprimento

do cilindro pode ser aproximada por:

D (17)

211
— = f p cos 6 RdO.
b 0

A integracao da equacao (17) pode ser realizada de modo discreto tomando a somatoria das
contribui¢des da pressao sobre areas definidas por intervalos angulares A6, com 6 variando apenas
de 0 a m#, e multiplicando o resultado por dois John D. Anderson (2011). Isto porque esta

considerada a simetria do escoamento em relagdo ao eixo x. Assim,
2x2yn = 2RAO Y™, p; cos O, 18
b i=1Picose;Ra0 = i=1Pi COS U; (13)

onde p; ¢ a pressao no ponto referente ao angulo 6;, e n € o nimero de pontos considerados

para o célculo, distribuidos de forma equidistante na semicircunferéncia de y positivo ou negativo.

Apos realizar as devidas simplificagdes, chega-se a formula do coeficiente de arrasto (Cy). O
coeficiente de arrasto € um numero usado para modelar todas as dependéncias complexas de
corpos, angulos e condi¢des de escoamento no arrasto de aeronaves) John D. Anderson (2011). A

equacao do coeficiente de arrasto ¢ simplesmente um rearranjo da equacao de arrasto.

D 19
Ca= T— (19)
ZVoopAref

onde:

p € a massa especifica do ar no escoamento ao longe;
V¢ a velocidade ao longe;
Arer € adrea de referéncia adotada,

D coeficiente de arrasto (adimensional).
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E importante salientar que apesar da formula do coeficiente de arrasto ter sido desenvolvida

para um cilindro, pode-se aplica-la em outros corpos.

A partir do conhecimento da equagdo 19 e com o tinel de vento devidamente calibrado

inicia-se o processo para obten¢do do coeficiente de arrasto.

1. Ligar o computador e inicializar o software de aquisicao.

2. Criar uma pasta com o nome do experimento.

3. Criar uma planilha no Excel e salvar na pasta do item 2.

4. Configurar a frequéncia no Inversor Elétrico com a velocidade desejada, a partir
dos dados da calibracdo.

5. Esperar 30[s], até que o escoamento estabilize.

6. Fazer a leitura dos valores no software de aquisi¢ao e salvar no Excel.

7. Configurar uma nova velocidade e repetir o processo.

8. Desligar os equipamentos e finalizar o processo.

3.7 Procedimento para obtencao da distribuicio de pressiao sobre a roda

A pressao, por si s0, ¢ uma quantidade dimensional. No entanto, na aerodinamica € mais
plausivel trabalhar com valores adimensionais. Essa quantidade € o coeficiente de pressdo (Cp). O
coeficiente de pressdo ¢ um nimero sem dimensdo que descreve as pressoes relativas ao longo de
um campo de escoamento na dindmica de fluidos Carmo (2004). O coeficiente de pressdo em um
ponto proximo ao corpo ¢ independente do tamanho do corpo. Consequentemente, um modelo de
engenharia pode ser testado em um tinel de vento, os coeficientes de pressio podem ser
determinados em locais criticos ao redor do modelo e esses coeficientes de pressao podem ser
usados com confiabilidade para prever a pressao do fluido nesses locais criticos em torno de uma

acronave de tamanho real Munson (2004).

A distribuicao de pressao €, portanto, utilizada em toda a aerodinamica, de escoamento

incompressivel a hipersonico. Segundo Delany (1955) ¢ mais comum encontrar pressdes dadas em
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termos de C,. Para escoamento incompressivel, €, pode ser expresso apenas em termos de

velocidade. Considere o escoamento sobre um corpo aerodindmico imerso em uma carga livre com
pressdo Poo e velocidade Voo. Escolha um ponto arbitrdrio no escoamento em que a pressao e

velocidade sdo p e V, respectivamente.

Da equagdo de Bernoulli:

Poo + %pVoi =p+%pV2 (20)
P~ Po = %p(Vo%—VZ) 21

A formula do coeficiente de pressdo ¢ definida como:
c, = Pl‘_Pw 22)

5 PVs

A partir do conhecimento da equagdo 19 e com o tinel de vento devidamente calibrado
inicia-se 0 processo para obtengdo do coeficiente de pressao. As medidas do experimento foram
feitas a partir de um moddulo de tomada de pressao, de um software disponivel em um computador

e um sensor de pressado diferencial presente.

O modulo ¢ projetado para receber uma pressao estatica e uma pressao total. Tem 64 canais
e, portanto, 2 portes por canal. A diferenga entre as duas pressdes: a pressdo dinamica, ¢ a que

permite obter a velocidade do escoamento.

Uma das rodas do trem de pouso de nariz foi instrumentada com uma tomada de pressao
(0,8 mm de diametro), o qual estava posicionada perpendicular ao escoamento, uma outra tomada;
a de pressao total foi instalada na roda do trem de pouso. Para evitar que a mangueira interferisse
no comportamento do escoamento ela foi passada por dentro da roda e pelo eixo principal,

deixando a se¢do do tunel de vento pela parte inferior da se¢ao de teste.
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Como a roda podia ser girada, uma escala graduada em angulos de 0 a 360 graus foi
impressa no eixo principal. A Figura 3.28 ilustra conjunto final do trem de pouso com a mangueira

instalada.

Figura 3.28- Trem de pouso dentro da segdo de teste do tunel do vento (autoria propria)

O objetivo ¢ fazer medi¢des com angulos diferentes, descrevendo uma rotagdo completa
e, assim, ter o perfil de pressao ao redor da roda, como se houvesse varios orificios. O passo

escolhido foi uma medida a cada 22,5 graus.

Inicia-se o experimento fixando o modelo na parede inferior do tunel de vento. Seguir a

sequéncia de como proceder para adquirir a diferenca de pressdo em cada posi¢do angular da roda:

1. Ajustar o angulo do modelo em relagdo ao escoamento.

Ligar o computador e abrir o software do modulo de pressao.

Zerar o software de pressao.

Ligar o tinel de vento e configurar a velocidade em 16[m/s].

Iniciar o experimento colhendo a diferenga de pressao em um intervalo de 30s.
Aperta “stop” no “Inversor Elétrico”.

Ajustar novamente o angulo de repetir o processo.

Sl o

Realizar esse procedimento para os angulos de 0 a 360° graus, a um passo de 22.5°graus



72

9. Desligar o tinel de vento e o computador.

10. Finalizar o experimento.

3.8 Procedimento de visualizacio do Escoamento

Este ¢ o procedimento mais simples deste trabalho. Entre os métodos de visualizacdo, o
método China Clay ¢ muito simples de executar, no entanto, existem algumas limitagdes. A
principal desvantagem desse método € que nao € possivel alterar o angulo de ataque do modelo
durante os testes. Como este experimento ndo tem como objetivo estudar a influéncia do angulo
de ataque nas caracteristicas aerodinamicas, esse método ¢ considerado adequado para este

objetivo de pesquisa.

Para realizar este procedimento experimental, sdo necessarios querosene e dioxido de
titdnio, juntamente com o tinel de vento e o modelo corretamente colocado em sua secao de teste.

Os procedimentos para realizar este teste estdo descritos abaixo.
1. Coloque o modelo na secao de teste do tunel de vento em sua posigao de teste.

2. Remova qualquer objeto da se¢do de teste que ndo faca parte do modelo para

evitar interferéncias indesejadas no escoamento.

3. Em um recipiente, misture o querosene com o oxido de titanio. A propor¢ao da
mistura ndo esta especificada na literatura, portanto foi realizada por tentativa. As vezes,

esse procedimento deve ser realizado mais de uma vez até encontrar uma mistura ideal.
4. Coloque a mistura em um recipiente.

5. Aplique a mistura na superficie do modelo. E importante evitar que a mistura

decante durante a aplicagdo, deve-se mexer constantemente.

6. Ap6s finalizar a aplicagdo da mistura ligue o Inversor Elétrico.
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7. Com a ajuda da folha de calibragdo do tlinel de vento procure a frequéncia relativa
a velocidade de escoamento desejada. Nesse caso, a velocidade do escoamento foi de

16 m/s e a frequéncia de correspondéncia foi de 37.9Hz.
8. Defina a frequéncia no Inversor Elétrico.

9. Ligue o mandmetro digital e defina a temperatura ambiente em suas opg¢odes de

configuragao.
10. Pressione Run no painel do Inversor Elétrico.

11. Aguarde cerca de um minuto para evitar flutuagdes na velocidade do

escoamento.

12. Se o mandmetro digital ndo estiver indicando exatamente 16m / s, faca pequenas
corregdes na frequéncia do inversor elétrico, tomando como referéncia a velocidade

exibida no mandmetro digital.
13. Execute o tunel de vento por pelo menos 5 minutos.
14. Pressione stop no Inversor Elétrico. e desligue-o.
15. Desligue o manémetro digital.

16. Aguarde pelo menos 20 minutos para que o querosene evapore € permita uma

melhor visualizagdo.

17. Tire fotos para registrar o caminho do escoamento. E interessante que as fotos

sejam tiradas no mesmo angulo para comparar configuragdes de modelos diferentes.
18. Limpe o modelo com um pano de limpeza.

As etapas 1 a 17 foram realizadas para cada configuragdo de modelo e suas imagens sao

apresentadas na se¢do de resultados.
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4 Resultados

Este capitulo ¢ dedicado a mostrar e analisar os resultados obtidos, os quais foram:

coeficiente de pressao; perfil de velocidade; coeficiente de arrasto e visualizagdo do escoamento.

4.1 Coeficiente de pressiao

Inicia-se o experimento para obter o coeficiente de pressdo configurando o modulo de
pressdao. Um sistema de tubo de Pitot movel foi posicionado para verificar se as pressoes que
seriam lidas na roda do trem de pouso estariam corretas. Primeiramente, com o tunel de vento
configurado a uma velocidade de 16[m/s], e o tubo de Pitot do tinel de vento devidamente
configurado, leram-se seus valores de pressdo no mandmetro, o qual estd instalado no tlnel de
vento e foi descrito nesse relatorio. Posicionou-se o sistema do tubo de Pitot mdvel paralelo ao
tubo de Pitot do tinel e com o mesmo angulo em relagdo ao escoamento. As leituras foram feitas
e confirmou-se que o sistema movel estava funcionando perfeitamente. Em seguida, configurou-
se o trem de pouso no tunel de vento. Em um dos canais do modulo duas mangueiras foram
conectadas, uma na parede superior da se¢do de teste do tunel de vento, outra em uma das rodas
do trem de pouso. O mddulo esta conectado ao computador, que através do software do modulo
de pressdo transmite valores de diferenca de pressdo (pressdo total, menos pressdo estatica). A
Figura 4.1 representa o trem de pouso e o sistema de pressao que foi configurado com o intuito de
assegurar que a mesma leitura no ponto da medida fosse idéntica a medida no tubo de Pitot do
tunel. Como esperado, a pressoes foram proximas e confirmou-se que o sistema de aquisicao de

pressdo na roda do trem de pouso estava correto.
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Figura 4.1-Trem de pouso e sistema movel de pressdo

O tunel de vento foi configurado a uma velocidade de 16[m/s]. O escoamento foi submetido
a uma temperatura de 29°C e pressdo de 1014hPa. A partir destes dados, o valor da densidade foi
adquirido. A escala de angulos impressa na roda variou de 0 a 360°, a um passo de 22.5° graus.
Para cada valor de angulo, obteve-se o valor da diferenca de pressdo correspondente. Girou-se a
roda em sentido anti-horario. As leituras foram feitas com o auxilio do software do modulo. Para

obter dados mais estatisticos, fez-se uma média dos valores lidos em um intervalo 30[s].

Dotados dos valores da diferenca de pressao, e com o auxilio da equacao do Cp, o grafico

do C, em fung¢do do angulo de rota¢do da roda € demostrado na Figura 4.2
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Figura 4.2-Cp versus dngulo de rotagdo da roda

O grafico do C,, apresenta um comportamento coerente com a literatura presente em White
(2011). Se analisarem-se os pontos de 0 a 70° graus, a curva se comporta de forma suave, o que
indica que o escoamento estd em um regime laminar. Note que em aproximadamente 90° graus
tem-se o primeiro ponto de minimo, o que indica que nesse ponto ha o descolamento da camada
limite. Note também que ¢ justamente nesta regido de 70 a 90° graus que ocorre a mudanga no
comportamento da curva, tornando-se menos suave. Logo, podemos concluir que a faixa de
transi¢ao de regime laminar comega em aproximadamente 70° e continua até 90 ° graus, onde ha
o descolamento da camada limite. Deve-se ressaltar que neste experimento ndo foi utilizada

nenhuma técnica de transi¢do (tripping devices), deixando a camada limite se desenvolver

naturalmente.

O outro ponto de minimo local estd em aproximadamente 274° graus, o que confirma a

presenca do segundo ponto de descolamento da camada limite. Além disso, confirma o que foi
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visto na vista de perfil do trem de pouso na visualizagdo parietal, que sera demostrada em detalhes
no decorrer desse trabalho. Analisando o grafico da Figura 4.2, também pode-se concluir que a
grande area entre os dois recessos na parte traseira do trem de pouso € uma zona de baixa pressao,
a qual ¢ responsavel pelo arrasto. Esse resultado estd de acordo com os dados obtidos pelo autor

Savio and Almeida (2019) — ver anexo.

Como esperado, o valor de C,, ndo excede 1, pois o valor maximo de P € atingido quando
o orificio estd a um angulo de 0 grau em relacdo a direcdo do escoamento, o que significa que a

pressao dindmica € igual a pressao do fluido nesse ponto.

Note também que ha duas passagens em 0° (zero grau), as quais correspondem
aproximadamente as posi¢des 48° e 318° graus. Isto se deve ao fato de que nestes pontos a pressao

total € igual a pressdo estatica, portanto as linhas de corrente estdo tangentes a superficie da roda.

4.2 Perfil de velocidade

O experimento consiste em obter o perfil de velocidade atras do modelo simplificado do
trem de pouso de nariz, com o auxilio do anemdmetro, do sistema Dantec® ¢ das instalagdes do
tunel de vento. Foi medido o perfil de velocidade em trés planos 1,2 e 3, respectivamente. As
posicdes dos planos podem ser observadas na Figura 4.3. A velocidade do escoamento foi
configurada em 16 [m/s], pois esta velocidade esta no meio da faixa de velocidade do tunel de

vento. O escoamento foi submetido a temperatura ambiente de 29°C e pressao de 1014hPa.
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Figura 4.3- Disposi¢do dos planos no trem de pouso

Os dados para todos os planos foram coletados a dois didmetros da roda atrds do modelo,
onde o plano 3 esta perpendicularmente a 10,8[cm] da parede inferior da se¢do de teste, o plano 2
estd a 23,2[cm] e o plano 1 a 29[cm]. A distancia do topo da roda do trem de pouso até a parede
inferior da secdo de teste ¢ de 35,3[cm]. A Figura 4.4 representa o sistema de coordenadas do tunel
de vento, onde o eixo X esta paralelo ao vetor da velocidade do fluido e paralelo aos planos 1, 2 e
3,0¢ixo0 Y esta perpendicular ao vetor da velocidade do fluido e paralelo a parede inferior da se¢ao
de teste do tunel. O anemodmetro foi movido na direcdo Y manualmente, ao passo de 5 milimetros
e, para facilitar a analise dos resultados, decidiu-se adotar que o centro do trem de pouso seria
considerado o zero da medigdo para todos os planos. Os pontos do perfil de velocidade foram
medidos um de cada vez, com o auxilio do software do anemdmetro de fio quente, o qual mostra

a velocidade média em um intervalo de tempo configurado em §[s].

Figura 4.4- Sistema de coordenadas do tunel de vento
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Os perfis de velocidade nas 3 configuracdes (planol, plano 2 e plano 3) foram medidos e
plotados, e podem ser observados na Figura 4.5. Os perfis de velocidade foram adimensionalizados

para facilitar analises comparativas futuras com outros experimentos, bem como analises

computacionais.
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Figura 4.5- Grdfico da velocidade pelo deslocamento

Ao analisar a Figura 4.5 ¢ possivel notar o efeito do trem de pouso sobre o perfil de
velocidade. Note que os pontos de velocidades que estdo exatamente atras do modelo sdo os que
mais sofrem a influéncia do modelo, com velocidades mais baixas que os pontos que estao mais
proximos das paredes laterais da secao de teste. Isso se deve ao fato de a superficie do modelo
desacelerar o escoamento, o que ¢ confirmado pelos pontos mais proximos da parede, visto que
estdo mais distantes do modelo e que tem suas velocidades aproximadamente igual a velocidade
configurada no tunel de vento. Isso estd de acordo com a literatura da aerodindmica, que diz que a
configuracdo que perde menos quantidade de movimento ¢ a configuragdo que apresenta menos

resisténcia aerodinamica - arrasto.
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4.3 Coeficiente de Arrasto

Iniciou-se o experimento para obter o coeficiente de arrasto através de uma calibragao
realizada no tunel de vento. Note que o trem de pouso neste experimento estd dentro da secao de
teste do tinel de vento. Portanto, a razao de bloqueio deve ser levada em conta para a configuracao
das velocidades. Um grafico com os valores das frequéncias e velocidades corrigidas ¢ mostrado

na Figura 4.6.
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Figura 4.6- - Grdfico da velocidade versus a frequéncia

A partir dos valores corrigidos, configurou-se o tunel de vento em sete velocidades: 10.00,
12.20, 14.00, 16.10, 18.10, 20.0 e 22.00 [m/s]. Fixou-se o trem de pouso na balanga aerodinamica
por meio de um parafuso, ligou-se o software, e iniciou-se o experimento. A aquisicdo dos dados
foi feita com o auxilio do software, o qual apresentou os resultados do deslocamento que o trem
de pouso sofreu em funcao da velocidade do escoamento. Os valores foram apresentados em massa
[g]. Para cada valor de velocidade obteve-se 10 valores de massa, fez-se a média. Deste modo

obteve-se o valor da forca de arrasto. A densidade foi obtida com base na temperatura e pressao
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da se¢do de teste, a qual era de 23°C e 1014hPa, respectivamente. A area frontal do trem de pouso
foi calculada no software CATIAV5®. Com o auxilio da equagdo 19, demostrada anteriormente,

calculou-se o coeficiente de arrasto.

Primeiramente plotou-se o grafico da Forca versus a Velocidade.
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Figura 4.7- Forga versus Velocidade.

Calculou-se o coeficiente de arrasto. A Figura 4.8 apresenta a curva do coeficiente de

arrasto (valores) para as sete condi¢des de velocidades testadas.
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Figura 4.8- Grdfico do C_d versus N°de Reynolds

Deve-se notar que nao ha outros dados experimentais sobre o arrasto deste trem de pouso
de nariz, pelo menos registrado na literatura aberta. Como mencionado anteriormente, o valor do
coeficiente de arrasto ¢ dependente de Reynolds. Neste experimento o niimero de Reynolds foi na
ordem de 1.5 x 10°; uma ordem de magnitude menor que as consideradas para a aplicagdo real de
trem de pouso. Logo, os valores do C; devem ser comparados com outros bancos de dados
experimentais ou numéricos, para verificar os niveis de confiabilidade do experimento. Todavia,
no trabalho LAGOON- Savio e Almeida (2019), ¢ feita uma analise do coeficiente de arrasto.
Apesar de ser um modelo menos complexo que o desenvolvido neste trabalho, os dados do C; do
LAGOON convergiram para resultados menores que os do trem de pouso de nariz do AirbusA320,
o que condiz com a teoria, visto que o trem de pouso do A320 tem a geometria menos aerodinamica
e uma area frontal proporcionalmente maior. Na Figura 4.9 ¢ feita uma comparagdo entre os dois

modelos.
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(a) LAGOON (b) Modelo simplificado A320

Figura 4.9 -Trem de pouso de nariz. (a) A320 (b) LAGOON — Savio e Almeida (2019)

4.4 Visualizacdo do Escoamento

Alguns autores ilustram a transi¢do das camadas limite por meio do uso de técnicas
artificiais. Uma das motivagdes para isso ¢ fornecer dados corretos para a valida¢ao de CFD, o que
requer saber a posi¢cdo exata da transi¢ao nas rodas e no eixo do trem de pouso.

A visualizacdo do escoamento foi realizada com o método China Clay com o modelo
configurado na mesma posicao do experimento da distribui¢ao de pressao. O China Clay ¢ uma
técnica muito simples de combinar didéxido de titdnio com querosene, o qual foi aplicado no trem
de pouso de nariz no tunel de vento, este submetido a uma velocidade de escoamento de 16 [m/s],
uma temperatura de 30°C e pressao de 1014hPa. Nenhum dispositivo de disparo foi aplicado e o
escoamento foi mantido uniforme durante o tempo em que as fotos foram tiradas. Infelizmente, no
momento desta visualizagdo, ndo havia luzes de estidio para remover reflexos e desfocar as fotos
tiradas; portanto, uma alta qualidade ndo foi alcancada adequadamente. No entanto, foi possivel
obter parte do padrao de escoamento sobre a todo o modelo. A Figura 4.10 resume as visualizagdes

preliminares de escoamento reunidas no momento deste trabalho.
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O padrao do escoamento sobre trem de pouso ¢ mostrado na Figura 4.10. Note que ¢
possivel visualizar nitidamente as regides do escoamento sobre a roda, € como o escoamento se

divide diante do modelo pode ser visualizado na parede inferior da secdo de teste do tiinel de vento.

Figura 4.10 - Visualizag¢do do escoamento sobre o modelo

Na Figura 4.11, ¢ dado foco maior na roda, para poder analisar com mais precisao o
comportamento do escoamento. Note que na primeira regido da roda as particulas do pé de titanio
estdo dispostas uniformemente, com a mesma tonalidade com que foi pintada antes do experimento
se iniciar. Logo, pode-se concluir que nessa regido o escoamento tem comportamento laminar. Em
seguida, ¢ observada uma regido com menos particulas. Essa ¢ a regido de transi¢do. A diminui¢ao
de particulas ocorre de forma gradativa, até o ponto de aproximadamente 90° graus, onde se
observa uma regido com poucas particulas brancas. Esse ponto representa o descolamento da

camada limite.
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Figura 4.11- Visualizagdo do escoamento sobre a roda

Ao analisar-se a vista lateral na Figura 4.12 ¢ possivel visualizar que ha recirculacao de
escoamento, devido ao suporte. Note que o escoamento tem um padrdo suave na parte frontal do
cilindro principal. Apenas no ponto onde tem o suporte e sua base ¢ vista a forma circular do
escoamento. Isso se deve ao fato de o escoamento criar uma espécie de bolha nessa regido,
deixando uma pequena parcela do escoamento presa nessa bolha, e devido a diferenga de pressao,

essa parcela fica recirculando dentro da bolha.
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Figura 4.12 - Visualizag¢do do escoamento na vista lateral

Devido a geometria do eixo ser exposta ao escoamento, também acontece a formagao da
bolha de ar na base do eixo principal, e novamente uma parcela do escoamento fica presa na bolha
recirculando. Na Figura 4.13, € possivel visualizar que a zona de vortice tem um padrao simétrico
e note que ha dois pontos onde todas as particulas de p6 foram evaporadas, devido a intensidade

da recirculacdo nesses pontos.

Figura 4.13- Visualizag¢do do escoamento na vista superior
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De acordo com as imagens da Figura 4.14, o padrao do escoamento na parte posterior da
roda esta de acordo com a teoria. Atente-se que o ponto de descolamento ocorre em 90° graus e
que as particulas se encontram de forma desordenada, o que confirma a existéncia de uma zona de

baixa pressdo na parte traseira da roda, a qual € responsavel pelo arrasto.

Figura 4.14- Visualizagdo do escoamento na vista posterior
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Com esse método foi possivel observar gradientes favoraveis de pressdo a montante do
cilindro e gradientes adversos de pressdao a jusante do cilindro, o que causou descolamento do
escoamento e a formagdo de uma esteira. A transicao da camada limite ¢ comumente provinda por
turbuléncia a montante, rugosidade da superficie do modelo, orientacao do modelo dentro da se¢ao
de teste, modos vibratérios do modelo, entre outras variaveis. Atualmente, acredita-se que um
trabalho mais dedicado possa ser realizado para ajudar a caracterizar melhor o padrao de
escoamento sobre esse trem de pouso de nariz. Os resultados sdo apresentados apenas para uma

visdo geral dos fendmenos.
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5 Conclusao

Os estudos realizados no decorrer deste trabalho de conclusao de curso demonstraram que
uma das maiores dificuldades em trabalhos experimentais ¢ a aleatoriedade de situacdes que
podem ocorrer durante as etapas do trabalho. Com frequéncia, ¢ necessario reajustar algum
parametro, refazer alguma parte do trabalho que sofreu algum dano, ou ainda, criar solu¢des para
problemas inesperados que surgem durante a realiza¢do de experimentos. E importante salientar
também que ndo ha na literatura aberta dados experimentais de forg¢a de arrasto, distribui¢do de

pressao e perfil de velocidade sobre trem de pouso de nariz, mesmo com modelos simplificados.

Os objetivos de investigar o escoamento sobre um trem de pouso de nariz simplificado,
validar as técnicas de medicao e gerar um conjunto completo de dados aerodindmicos para analises
numéricas adicionais através da dinamica dos fluidos computacional (CFD) foi concluido. E
importante ressaltar a dificuldade de gerar dados experimentais, como a construgao fisica e digital
de um modelo, acesso a equipamentos, tinel de vento, balanca aecrodindmica e sistemas de tomadas
de pressdo, entre outros acessorios de medicdo. Este trabalho forneceu alguns resultados que
podem ser Uteis para aprimorar a capacidade de realizar experimentos em tineis de vento de
pequena escala. Os resultados foram expressos em termos de coeficiente de arrasto, distribuigao
da pressdo da roda, perfil da velocidade e visualizacdo do escoamento. O perfil da velocidade foi
medido como uma questao de fornecer condigdes para realizar simulagdo de CFD. A avaliagao do
arrasto do trem de pouso de nariz para essa configuracdo de modelo foi algo novo, pois nenhum
outro dado foi identificado - até 0 momento - na literatura aberta. Portanto, uma breve comparagao
foi feita com o modelo LAGOON. A distribui¢do da pressdao da roda foi consistente e, como
esperado, o valor de Cp ndo excedeu 1, pois o valor maximo ¢ atingido quando o orificio esta
voltado para o escoamento e uma zona de baixa pressdo foi identificada na traseira do trem de
pouso. A visualizacdo do escoamento ajudou a confirmar a distribuicao de pressdo sobre a roda.
A seguir, as proximas etapas deste trabalho seriam: a dindmica dos fluidos computacional (CFD),
considerando simulagdes em estado estacionario e transiente e realizando uma analise completa

por meio de comparagdes dos dados simulados com os dados obtidos neste experimento.
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Apéndice I — Tabelas

Dados do experimento do coeficiente de pressao

Angulo AP Cp

0 137,5667 0,919209
22,5 78,68919 0,525795
45 -26,4444 -0,1767
67,5 -139,159 -0,92985
90 -174,086 -1,16323
112,5 -154,159 -1,03008
135 -96,8229 -0,64696
157,5 -114,078 -0,76226
180 -77,4412 -0,51746
202,5 -117,105 -0,78249
225 -160,101 -1,06978
247,5 -169,289 -1,13117
270 -185,976 -1,24268
292,5 -105,307 -0,70365
315 -26,6714 -0,17822
337,5 84,77049 0,56643
360 137,1905 0,916696

Dados do experimento do coeficiente de arrasto

F \Y V(blogueio) | F(corrigido)

[kl [m/s] [m/s] [Hz]
0,2362 10 9,7 23,8
0,3229 12,2 11,9 28,4
0,4004 14 13,5 33
0,4868 16,1 15,6 37,9
0,6039 18,1 17,4 42,4
0,7322 20 19,5 46,8
0,8817 22 21,2 51,6




Dados do experimento de calibrag¢do do tinel de vento

Tubo de Pitot | Anemdmetro
F[Hz] V[ m/s] Vim/s]
1 0 0
2 0 0,2
3 0 0,4
4 0 0,9
5 1,9 1,5
6 2,2 1,8
7 2,8 2,2
8 3,3 2,6
9 3,7 3,1
10 4,1 3,5
11 4,6 4
12 5 4,4
13 5,6 4,8
14 6 5,2
15 6,4 5,7
16 6,8 6,1
17 7,2 6,5
18 7,7 6,9
19 8,1 7,3
20 8,5 7,7
21 9,1 8,2
22 9,4 8,5
23 10 9
24 10,4 9,5
25 10,7 10
26 11,3 10,4
27 11,7 10,9
28 12,2 11,4
29 12,6 11,7
30 13,1 12,1
31 13,5 12,4
31 14 12,8
33 14,4 13,4
34 14,9 13,9
35 15,4 14,3



36
37
38
39
40
41
42
43
44
45
46
47
48
49
50
51
52
53
54
55
56
57
58
59
60

15,7
16,1
16,7
17,1
17,5
18,1
18,4
18,7
19,3
19,7
20
20,6
21
21,6
22
22,4
22,7
23,3
23,7
24,1
24,7
25,1
25,4
25,9
26,2

14,8
15,2
16
16,3
16,7
17
17,4
17,9
18,2
18,3
18,9
19,1
19,4
19,9
20,1
20,3
21,1
21,3
21,7
22
22,2
22,7
23
23,3
23,5

99
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Abstract. Landing gear (LG) is one of the dominant aircrafts drag and noise components at approach. Continued research efforts
to reduce landing gear drag and noise are essential. This paper describes further development of a landing gear and presents
results obtained from the wind tunnel testing of a simplified small-scale model nose landing gear. An Airbus A320 aircraft’s typical
configuration was selected as reference and a simplified LG was used as test-article. A nose landing gear was completely modeled
using CATIA V5 and a 1/6 scaled landing gear model was used due to the size of the wind tunnel. The emphasis in this experiment
was based on pressure distribution and velocity profiles behind the bluff body. Also, the aerodynamic drag coefficient has been
evaluated in this work. Documented measures from other wind-tunnels have been taken for comparisons and verification of the
experiment with computational fluid dynamics (CFD), through which there was an attempt to quantify the accuracy of our models,
methods and assumptions. Despite the discrepancy in the Reynolds number, several results containing drag-coefficient, pressure
distribution, velocity profiles and flow visualization are reported.

Keywords: experimental measurements; nose landing gear; bluff body; drag coefficient; aerodynamics.
1. INTRODUCTION

Landing gear (Rajesh, 2015) is one of the important parts of an aircraft, often referred to as undercarriage, being a
structure, which is installed on the aircraft for the purpose to support the weight of the aircraft while it is on the ground
and allows the aircraft for smooth maneuver such as takeoff and landing. They also must be resistant to corrosion, stress
corrosion, hydrogen embrittlement, and crack initiation and propagation. Landing gear also provides mobility to the
aircraft on ground or water (Vilela, 2016). It can reach the largest local load on the plane. Fig. 1 illustrate the A380 nose
landing gear configuration, with details for the nomenclature of parts.
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Figure 1. Airbus A380 nose landing gear. Source: Bernardini (2008).

Due to the increasing number of flights at airports worldwide, this has caused a steady increase in noise in these
cities. More stringent legislation was created to reduce the amount of noise over cities around the world. Aircraft
manufacturers were forced to initiate research, in which the focus would be the reduction of aircraft noise. Research
started with tackling the most dominant component, engine noise (Boorsma, 2010). As a result, engine noise has been
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reduced dramatically over the past decades, thereby increasing the relative importance of airframe noise for noise
certification and environment considerations.

Landing gear noise can be the dominant component of airframe noise, especially for larger aircraft (Dobrzynski,
1997). In this case the total airframe noise can only be reduced significantly if all components are reduced by a similar
amount, which makes reduction of landing gear noise essential. Purely designed to perform their main function, landing
gears feature an extremely aerodynamically unfriendly shape. Due to this slightly aerodynamic geometry the interaction
of airflow with protrusions and cavities gives rise to complex unsteady flow phenomena, constituting a powerful sound
generating mechanism. So, landing gear produces noise at the same time drag.

The drag originating from the deployed landing gear of the aircraft is one of the significant contributors to overall
airframe drag during aircraft approach (Eleonora, 2017). Making a good aerodynamic study is extremely important to
the performance of an aircraft. This article will contribute to a nose landing gear analysis of a simplified nose landing
gear, given that its geometry directly influences drag, aeroacoustic and pressure distribution.

At the present time it is common to find a range of articles with numerical analysis on nose landing gear, such as,
LAGOON (Manoha, 2009), which analyzes aerodynamic experiments and initial aeroacoustic results. However, in
relation to the experimental analysis it is very rare to find articles that discuss it. In engineering it is of great importance
to confront numerical and experimental results. Therefore, this work aims to provide experimental data to be confronted
with further numerical data (underway), generating more credibility to the study.

With the purpose of enriching the studies on experimental measurements in the flow on a simplified landing gear,
this document presents selected data and of great relevance, considering all the difficulties to generate experimental
data, such as the physical and digital construction of a model, access to equipment; wind tunnel, acrodynamic balance
and pressure systems among other measurement accessories. The Lagoon nose landing gear used in this experiment was
a 1:6 scale model which is based on the AirbusA320 aircraft. The nose landing gear was tested in the Experimental
Aerodynamics Research Center (CPAERO) at Federal University of Uberlandia. The main purpose was to validate the
measurements techniques and to generate a full set of aerodynamic data for further numerical analysis through
computational fluid dynamics (CFD), currently being used at the Laboratory. Further details of the experimental setup
and results are being presented concurrently with this paper.

2. METHODOLOGY
2.1 Mathematical equations

Velocity in a flow field is a very important quantity and could be evaluated through different approaches. As for
instance, by using a Pitot tube it is possible to quantify the velocity magnitude by Eq.(1). Other possibilities are hot-
wire anemometry, Particle Image Velocimetry (PIV) among others measurement techniques.

Pressure, by itself, is a dimensional quantity. However, in aerodynamics it is more plausible to work with
dimensionless values. Such a quantity is the pressure coefficient (Cp), as described by Eq.(2). The pressure coefficient
is a dimensionless number which describes the relative pressures throughout a flow field in fluid dynamics. The
pressure coefficient at a point near a body is independent of body size. Consequently, an engineering model can be
tested in a wind tunnel, pressure coefficients can be determined at critical locations around the model, and these
pressure coefficients can be used with confidence to predict the fluid pressure at those critical locations around a full-
size aircraft.

The drag coefficient (Cd) is a number used to model all the complex dependencies of shape, inclination, and flow
conditions on aircraft drag. The equation of the drag coefficient (Eq.3) is simply a rearrangement of the drag equation
where it is solved for the drag coefficient in terms of the other main flow variables.

(1
2A
T
p
p = P~ P
1, (2)
2PV
F, 3
C, = d 3)
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2.2 Small scale prototype

With the help of CATIA V5 R19® a simplified model of the landing gear was designed. The landing gear was a 1/6
scale model and it was based upon the LAGOON project (LAnding Gear NOise database for CAA validatiON) —
Manoha (2009). In Fig. 2 it is possible to visualize the simplified model in 2D views and its dimensions in millimeters.
Following, the model was manufactured using a MakerBot® 3D printer with an ABS filament of 1.75 mm diameter, all
the parts of the model were made separately, glued, covered with resin, painted and finally joined forming the final
assembly. The final model 3D-sketched is illustrated in Fig 3.

35 5

Figure 2. Test article dimensions (mm)

Fig. 3. Final landing gear model.

In Fig. 4 it is possible to visualize the simplified model and the real model used in the work of Manoha (2009),
respectively.

(a) simplified model (b) real model

Figure 4. Nose Landing Gear. (a) simplified model (b) real model — Manoha (2009)
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The Lagoon was based on the design requirement, where the landing gear dimensions have been changed to suit the
dimensions of the wind tunnel. The general dimensions of the model were chosen to be as large as possible with the
constraint of a reasonable blockage coefficient at the closed test-section. There were two criteria to be met: the front
area of the model should not occupy more than 10% of the flow section of the wind tunnel and there should be at least
10 cm between the model and the sidewalls. Which would mean a scale factor of 1/6 with respect to a nose landing gear
of an Airbus aircraft. It was found that the distances of 10 cm in relation to the walls were being respected.

2.3 Experimental Setup

The Experimental Aerodynamics Research Center (CPAERO) at Federal University of Uberlandia offers complete
support for experimental measurements of a small-scale prototype. The experiments were carried out in the 60 x 60 cm?
wind tunnel (TV-60). The drive system of the wind tunnel comprises a 12-blade rotor driven by a 25 HP electrical
engine responsible for creating the flow momentum in the tunnel. The flow velocity is driven by an electrical inverter
which output varies from 0 to 60 Hz, which gives a flow velocity range from 0 to 28m/s. This subsonic wind tunnel is
instrumented with pressure taps and analogic manometer. A Pitot tube and a digital manometer are used to calibrate the
wind tunnel as well as to collect measured data in some experiments.

For the boundary layer profile assessment both multi-hole Pitot tube and hot-wire anemometry systems were
available. For drag-force measurements 3-component and 6-component acrodynamic balances were available. Pressure
distribution was achieved by a 64-channel pressure-transducer system and an Aeroprobe® 24-channel module and 5-
hole Pitot tube. One of the experimental setups used in this research is sketched in Fig.5. A picture of the WT and its
accessories are illustrated in Fig.6.
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Figure 5. One of the laboratory setup used in this study.
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Figure 6. TV(60) with the Aeroprob 5-hole accesslory.

Figure 7 shows the nose landing gear model fixed in the 3-component balance in the sidewall of the wind
tunnel (TV-60).



25" ABCM International Congress of Mechanical Engineering
October 20-25, 2019, Uberlandia, MG, Brazil

Figure 7. Wind Tunnel with the model fixed in the 3-component aecrodynamic balance.

As reported by Almeida (2017), an improvement has been applied to this wind tunnel with inclusion of four wire-
mesh screens and guide vanes after the fan, to straight the flow inside the channel. These modifications helped to
decrease the turbulence intensity for levels around 0.5 — 0.8% inside the test section, providing a good flow quality with
minimum distortion provided by the fan blades.

Another important quantity to be considered is the Reynolds number (Eq. 4). With the tabulated values of the air
density and the dynamic viscosity as a function of temperature and pressure at infinity (freestream), respectively p (Tx)
and p (Tw) and setting the flow velocity (V) at operating condition of 16 m/s it was possible to calculate the value of
the Reynolds number in function of the characteristic wheel-diameter D.

VD
Re = ,0_ (4)
u

For the current analysis the Reynolds number was of order 1.5 x 10°, at least one order of magnitude less than those
considered for real landing gear application. This is important to emphasize since Reynolds and Mach number are the
governing parameters for such aerodynamic analysis i.e., the results are Re and M number dependent.

3. EXPERIMENTAL RESULTS
3.1 Boundary layer-profile

In order to measure the boundary layer profile of the wind tunnel used for this paper, an experiment was carried out
in which the wind tunnel was set at a constant velocity of 16 m/s, the runoff was subjected to a room temperature of
26°C. With the aid of the pressure system and the anemometer it was possible to measure the pressure variation along
the vertical position upstream the landing gear model, where the anemometer was displaced in the vertical direction of
the wind tunnel. Given Eq. (1), the velocity was calculated. The graph of the profile of the boundary layer was plotted
in Fig.8 where on the ordinate-axis is the displacement in (mm) and at the abscissa the velocity in (m/s). This result is in
accordance with other measurements performed at the laboratory and consistent with data from Silva-Pinto (2016). The
boundary layer profile would be helpful to be used in upcoming CFD simulations for this landing gear, since the
upstream entry condition could be properly set in accordance with the wind tunnel measurement.
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Graphic Boundary Layer Profile
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Figure 8. Graphic of the boundary layer profile.

3.2 Drag Coefficient

The experiment to obtain the drag coefficient was performed by configuring the wind tunnel at three different
velocities varying from 12 m/s, 16 m/s and 20 m/s. The landing gear was fixed on the aerodynamic balance by means of
a rigid screw-connection at the main axle of the balance. As the output of the aerodynamic balance was based on mass
(kg), at the start of the test, the mass data was acquired by considering a row of measurements, e.g., at least three row of
10 measurements each, then the values were averaged, multiplied by the gravitational constant, and the drag force was
obtained and consequently the drag-coefficient. The density was calculated based on the test-section temperature and
pressure at which it was 27°C. The front area of the landing gear was calculated previously in the software Catia® and
it was considered at the coefficient calculation. Fig. 9 presents the drag-coefficient curve (values) for the three tested-

conditions.
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Figure 9. Graph of the Cd as a function of velocity by considering 3 test-points.

It should be noted that there is no other experimental data from this nose landing gear, at least registered in the
opened literature. As mentioned before, the value of the drag coefficient is Reynolds dependent and these values must
be compared with other experimental or numerical database, in order to check the levels and repeatability.

3.3 Pressure distribuition on the wheel

One of the wheels of the nose landing gear was instrumented with a pressure tap (0.8 mm diameter). As the wheel
could be rotated, a graduated scale at angles of 20 degrees by 20 degrees was printed in the main axle. The internal hose
was passed through the left wheel, junction and main leg leaving the wind tunnel section from the bottom of the test-
section by means of a perforated connection (screw). Figure 10 illustrates the 3D-drawing for showing the hollow parts

of the landing gear and the final assembly with the hose installed on in.
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Figure 10. Experimental setup for wheel pressure measurement.

The following measurements were performed with a 64-channel pressure transducer module AA-TVCR2®. This
module was designed to receive static pressure and total pressure (differential pressure). The differential pressure is then
measured, having as the reference the static pressure inside the test-section. Before starting the acquisition a simple
calibration check was performed by comparing the measurements taken by the module with a simple Pitot tube placed
in the empty tunnel in the middle of the main stream and a static pressure tap on the wall, respectively in the same
planes (perpendicular to the flow) as the total and static pressure jacks of a simple reference Pitot probe. With the
appropriate pneumatic connections in the module, 5 different flow velocities, the set dynamic pressure values and the
reference Pitot were observed. The values obtained with the module were all very close to 94% of the value of the Pitot
system. This enabled us to conclude the reliability of the module for all channels.

The static pressure tap was already attached to the tunnel wall and the module's total pressure tap must be connected
to the hose connected from the inside to the model wheel hole. The pressure taken on the wheel is unique, so the wheel
angle was rotated from 0 ° to 360 ° by varying it in a step of 20°C, thus making measurements throughout its revolution.
The aim was to take measurements with different angles, describing a complete rotation and thus having the pressure
profile around the wheel, as if there were several holes on it. The results are shown below in the form of dimensionless

pressure, i.e., the pressure coefficient Cp according to Fig.11.
Cp vs Wheel rotation angle
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Figure 11. Wheel pressure distribution from 0° up to 360°.

The pressure distribution is quite consistent with the original work of Manoha et al. (2009), where the trend of the
curve is kept almost the same with the levels for same angular position very similar. It is important to observe the two
passages to 0 which roughly correspond to the positions 45 and 315 degrees, i.e., the positions of the hole in the static
pressure outlet. This means that the current lines are tangent to the surface of the wheel. There are two local minimums
at 80 and 260 degrees that indicate the presence of 2 boundary layer detachments at these locations. The profile of Cp
around the wheel of the NLG and around a single cylinder are very similar. However, in the case of the cylinder, the
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graph is symmetrical, whereas it is not the case of the wheel: the second local minimum is smaller than the first. This
means that the cylinder can be associated with the wheel, the asymmetry of the Cp comes from the asymmetry of the
rest of the model and, consequently, the turbulence generated by the axis of the support wheel and the central arm.

As mentioned, despite both Mach and Reynolds number differences, this work was aimed to provide the capabilities
to experimentally assess the aecrodynamics of a nose landing gear by providing data for further CFD simulations. It is
believed that this goal has been achieved.

3.4 Preliminary Flow Visualization

In the original work of Manoha et al. (2009), due to the high Reynolds number flow, the authors illustrate the
boundary layers transition by means of using artificial tripping. One of the motivations for doing that is to correctly
provide data for CFD validation which requires to know the exact position of transition on the wheels and main axle
and leg. Figure 12 presents some pictures form the work of Manoha et al. (2009), showing 4 successive acenaphthene
visualizations to adjust position and nature of device — combination of zig-zag (on wheels) and cad-cut (on cylinders).

Figure 12. Boundary layer transition — artificial tripping, from work of Manoha et al. (2009).

In this work, a very simple technique of combining kaolin with kerosene — china clay method — was applied to the
nose landing gear configuration in the wind tunnel at 16 m/s flow speed. As mentioned, no tripping device was applied,
and the flow was kept uniform during the time from which the pictures were taken. Unfortunately, at the time of this
visualization, there were no studio-lights for removing reflections and blurring from the pictures taken, so, a high
quality was not properly achieved. However, some of the flow pattern over the wheel and main axle was possible to
obtain. Figure 13 summarizes the preliminary flow visualizations gathered at the time of this work.

Figure 13. Preliminary flow visualization from China clay technique.

Despite the very simple technique, some characteristics of the flow pattern over the wheel, main leg and axle could
be identified at the light of the results from Manoha et al. (2009). In addition, it helps to explain what was seen in the
wheel pressure distribution. The large area between the two recesses at the rear of the landing gear is a low-pressure
zone (lowest Cp’s) what is responsible for the drag.

The boundary layer transition is commonly affected by upstream turbulence, roughness of the model surface, model
orientation inside the test-section, model vibrational-modes among other variables. At this time, it is believed that a
more dedicated work could be carried out to help better characterize the flow pattern over this nose landing gear.
Results are given for just an overview of the phenomena.
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4. CONCLUDING & REMARKS

This work was aimed to investigate the flow over a simplified nose landing gear and to validate the measurements
techniques and to generate a full set of aerodynamic data for further numerical analysis through computational fluid
dynamics (CFD), currently being used at the Laboratory. Based on the difficult of generating experimental data, such
as the physical and digital construction of a model, access to equipment, wind tunnel, acrodynamic balance and pressure
systems among other measurement accessories, this work has provided some results that could be helpful to enhance the
capability of doing experiments at small scale wind tunnels. Results were expressed in terms of drag coefficient, wheel
pressure distribution, boundary layer profile and flow visualization. The boundary layer profile was measured as a
matter of providing upstream condition for CFD simulation. The nose landing gear drag evaluation for this model
configuration was something new, since no other data was identified — so far — in the open literature. The wheel
pressure distribution was consistent, as expected, the value of Cp did not exceed 1, since the maximum value is reached
when the orifice is facing the flow. The flow visualization helped to confirm the pressure distribution over the wheel.
Following, the next steps for this work would be the computational fluid dynamics (CFD) by considering steady-state
and transient simulations and performing a complete analysis through comparisons with these data and complementary
wind tunnel experiments that could be carried out by demand of the research.
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