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Resumo: Este trabalho teve por objetivo analisar o escoamenbre a aeronave projetada pela equipe ParahgAsa
tendo em vista seus principais elementos aeroditi@sna asa, os wingtips (endplates e wingletsfiesalagem.
Objetiva-se aqui determinar os principais paramstagrodinamicos (G Cp e Gy), bem como analisar a influéncia
do uso e da geometria de wingtips e também doipasimento da fuselagem em relacéo a asa sobre gstémetros
e o comportamento geral do escoamento. Para augdoldos casos, empregou-se o método dos volumtes,fi
sendo a malha, a especificagdo dos casos, o0 pracesHo e posterior tratamento das solugfes obtiodss
desenvolvidos em coédigo comercial bastante difun¢sdftwares do CFX - ICEM-FCD, Pre, Solver e PoAt)
turbuléncia foi tratada com o0 modelo RNG,lepg¢éo motivada pelo largo espectro do nivel dieuléncia, as
caracteristicas da camada limite sobre a aeronawe) separacéo e diversos efeitos 3-D, a regidooden@ash e a
geracdo de vortices. O critério de convergéncia slalsgdes utilizado foi a invariancia das forcadsoos corpos
analisados, bem como da distribuicdo de press@esla como parametro de convergéncia das equacdesgmtes
do problema um erro residual da ordem dé®10

Palavras-chave: aerodinamica, asa, wingtip, aeronave

1. INTRODUGAO

Em consonancia com o avango tecnoldgico da comiaitggode-se utilizar o computador como ferrameeta d
trabalho em todas as areas do conhecimento, hawstelanvento humano tornado-se indispensaveladadmundo
moderno. Dentre as mais variadas aplicag6es, snoginicio da década de 1970 a dinamica dos fluidosputacional
(CFD). Promovendo uma rapida solucéo das equagbbder-Stokes cujas complexidade e ndo-lineaeslaornam
invidvel uma solucdo analitica, diversos codigosC#® tem produzido resultados valiosos sobre os miaiersos
fendmenos da natureza, cientificos e tecnolégleamorciona o estudo e a geracdo de conhecimemtpsablemas de
dificil reprodutibilidade em laboratério, o aproflamento sobre situacfes estudadas com outras &tasrcientificas
e rapidez na producao de informacdes sobre estes.dae fato, a CFD vem sendo utilizada em inUmsegsnentos
cientificos e de mercado, cumprindo o seu papeledasirea médica, para auxiliar no estudo dosrssteirculatério e
respiratorio, até o desenvolvimento de jatos exewsipela Embraer. Em fungdo da répida reprodugidiférentes
casos, excelente capacidade de adaptacdo a gemremplexas e habilidade para tratamento e armamsmio de
grande quantidade de informagBes, pode-se obter praeisdo qualitativa dos fendmenos de forma bgestan
consistente. Para uma validag&o dos resultados;skeprever neste tipo de estudo, por exemplo, repraducdo de
caso com resultado de dominio publiberichmark ou de problema com resultados experimentais disps. Aqui,
esta ferramenta baseada no método dos volumessfioitempregada para avaliar o escoamento de &wramde uma
aeronave e seus principais componentes aerodingngjgais sejam, a asa, dois tiposvilegtips(endplatese wingletg
e a fuselagem.

2. FORMULAGAO DO PROBLEMA

2.1. Arrasto, Sustentacdo, Momento de Arfagem e Arrastinduzido
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Rosa (2006) mostra que as forcas que atuam sobperiinaerodindmico sao caracterizadas pelas coanes da
forca resultante da distribuicdo de pressdo, nac@lr normal ao movimento (vento relativo) e na cdioe do
movimento. A primeira gera a sustentacdg.eFa segunda o arrasto aerodinamigo, F

Assim, podemos definir os respectivos coeficiemtessustentacdo (I arrasto (g) e de momento de arfagem
(Cw), em relacéo ao centro aerodindmico do perfil;

o )
: }é pVZA p
Fo
Cp=—2— )
° %PVZA P
M
Cw =72 ®3)
M % pV2A pC

Ondep é a massa especifica do fluido, v a velocidadsivel A, é a area plana projetada num plano paralelo ao
escoamento e ¢ é a corda média aerodinamica.

2.2. Equacéo da Continuidade

Munson (2004) enuncia que a lei da conservacdoadsaraplicada a um elemento do fluido produz acéguda
continuidade, relacionando as variacdes tempoeammaksa especifica e da velocidade:

ap , apu) , V) , Apw) _ -
ot 0X oy 0z

Ondep é a massa especificaier ew sao as componentes da velocidade nas dire¢ées x, y
2.3. Equacbes de Navier-Stokes

White (2003) mostra a equacéo de transporte daigade de movimento, como segue:

ou
pgng—Dp+D-ru (8)

Os trés termos do lado direito da Eq. (8) represersts componentes das forgas devido a gravidadprgsséo P e

do tensor viscosa;, respectivamente. A velocidade média do fluidegresentada por U. White (2003), mostra que o
tensor tenséo para as equacdes de Navier-Stokeasaale um fluido Newtoniano, é dado por:

ou ou ov ow auJ
2U— — +— — +—

0x dy 0x ox 0z
7= a_u + @ 2/_16_\/ a_\/ + a_W (9)

dy O0x 0x 0z oy
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2.4. Nimero de Reynolds

Potter et al (2004), mostram o niumero de Reynadtisocum pardmetro que combina um comprimento ddagsca
uma velocidade em escala e a viscosidade cinemptida ainda servir como uma ferramenta para pevegime do
escoamento — laminar quando ndo ha nenhuma misigméicativa entre particulas vizinhas do fluidarbulento
guando os movimentos do fluido variam irregularreemt ainda intermitente quando ha transicéo ireggid laminar
para turbulento e vice-versa.

Re=— (20)
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2.5. Modelo RNG k-¢

O modelo de turbulénciBNG ke obtém a distribuicdo destas variaveis a partisalacdo de duas equacbes de
transporte: uma pafka(a energia cinética turbulenta) e outra pafa taxa de dissipacédo da energia cinética turkajlen
Esta Ultima variavel representa o montantek g@r unidade de massa e de tempo convertidos ergianeterna de
fluido por acdo viscosa. Com base nas distribuigfiEls e ¢, a viscosidade turbulenta é explicitamente avaliad
longo do dominio e expressa por:

2
M = ‘/|:1+ %E] (12)
\ u ¢

Enquanto a relacéo entre a tensd@ (a velocidade média do fluido (U) é formuladasdguinte modo:

2 ou. ouU,
T =—-Zpkd +1 | — +——1L
i 3p ] ut[axj axi \J

12)

Neste modelo, a equacdo da energia cinética turfaulgpresenta termos semelhantes aos das equacBewvidr-
Stokes como mostra a Eq. (13).

ok 0 ok
= - — |+P- 13
:dJ| aX- a aX- [:uefenvo aXi J 105 ( )

] 1

O termo P da producdo de equacdo de energia erétibulenta, formulado pela equacédo a seguir,cit@pa
modelo a tratar de escoamentos ndo paralelo coradzldaxa de deformacao angular, além de o tora@r sensivel a
efeitos tridimensionais.

ou, 0U; U,
P = :uefetivo aX + aX OX
I ! ! (14)
Por fim, a seguinte expresséo é usada para eqaaci@onservacao de
os 0 0c £ £?
—=a— . —|+C,—P-C,pop—-R
pU] an 6X, (:uefetlvo 6)(, J 1e k Zep k (15)

Os termos do tensor deformaggoeSda destruicéo dg R, séo computados considerando-se, respectivamasit
Eq. (16) e (17), com a Eq. (18) formulando a vaifv

S“_ :1 %au_l
20 Ox. OXx

(16)
Curﬁ[l—njsz
= p 0
n =K ZSIjz
& (18)

A renormalizacdo de grupos aperfeicoa a caractgiivada viscosidade turbulenta, pois ameniza as néo-
conformidades dos modelks iniciais que utilizaram a hip6tese da viscosidanleulenta isotrépica.

3. METODOLOGIA
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3.1. Método dos Volumes Finitos

O método dos volumes finitos é tido como uma e@udo método das diferencas finitas, pois garanee aj
discretizacdo das equaces diferenciais do probsejaarealizada de uma forma conservativa, i.sequantidades de
massa, momento e energia sdo conservadas na suadiscreta.

Lomax et al. (1999) esclarecem que outra vantagessed método € o fato de ndo ser preciso realizar um
transformacdo de coordenadas para malhas irreguldessa forma a utilizagdo de malhas néo-estdasireorna-se
possivel, permitindo uma maior flexibilidade naaggio das malhas abrangendo geometrias arbitrarias.

Uma explicacdo detalhada e mais aprofundada setrases e a aplicacdo deste método foi omitide tedb em
fungdo de sua conciséo e devido a grande difusG@quesmo apresenta entre a comunidade cientdicaetanica
dos fluidos e fenbmenos de transportes em geral.

3.2. Geragao de Malhas

Para a geracdo das malhas, foi utilizado o softwaneputacional CEM-CFD 10.0.A malha é gerada com uma
rotina computacional utilizada pelo software, atfie Abordagem Octrée Ansys (2005) cita que o procedimento da-
se da seguinte forma: inicialmente o software enatetraedro inicial que abrange todo o domini@ablema que em
seguida é subdividido até que os paradmetros dentaonde cada elemento tetraédrico da malha, espebd pelo
usuario, sejam satisfeitos. Para cada caso emoestaiesmo parametro de refinamento, tamanho méasarelemento
na malha, foi utilizado apds a constatagcdo da agéweia, invariancia dos resultados, de um cas@lni

3.3. Codigo Computacional
3.3.1. Pré-processamento (CFX — Pre)

Nesse médulo, o0 material que escoa, as condicieadigerais do problema e as condicbes de contommioial
séo definidas. Aqui também é feita a selecdo daar@lie pode ser importada de varios geradores Itha naclusive
do ICEM-CFD. Em seguida, determina-se o tipo dea&sento (permanente ou transiente) e regime d@esIto
(laminar ou turbulento), seleciona-se o fluido & estado em condicao estatica (presséo e temp@Eratgpecificam-se
as condigdes de contorno, os valores iniciais degweis e os parametros para a convergénciaiRpo farquivo a ser
repassado para o CFX — Solver é criado para daéeei@ a andlise computacional.

3.3.2. Processamento (CFX — Solver)

A partir das informagdes fornecidas pelo pré-preaseento, a obtencdo da solugdo do problema ocesgen
médulo. A marcha temporal, as diversas estratégdgadvarredura” do dominio computacional e os atgws de
solucao de sistemas de equacdes linearizadasxpmpto, integram esta parte do codigo. Além de yde exibir
graficos como a evolucdo do erro residual a caelagfio do processo de convergéncia, 0 usudrio {aoaleém
selecionar uma variavel desejada, como por exerapforca na direcdo x e acompanhar sua variacatuegdo do
namero de iteracdes. Concluido o processo de cgémeia nesse mddulo, um novo arquivo é gerado dotes
resultados convergidos para tratamento no pos-gsag@ento.

3.3.3. Pés-processamento (CFX — Post)

No dltimo modulo do cddigo, os resultados obtidés satados graficamente e manipulados de mod@larax
regides do dominio de maior interesse, assim caoxiim-les utilizando os diversos recursos ilustragvdisponiveis.
Qualquer variavel do problema pode ser mostraddomainio ou em parte dele usando, por exemplo, suteanivel
(“countor plot” no cédigo), assim como evidenciaa slistribuicdo em um plano ou em uma geometrisgl€cionada.
E possivel ainda como a exportacdo de imagensiacéic de animacoes.

3.4. Geometria da Asa
Para o problema de interesse, a asa apresentatgacseeni-trapezoidal e é o resultado de escolmacivsa entre

os diversos formatos possiveis, procurando comteferada eficiéncia aerodindmica com facilidademgplicidade
construtivas. As principais dimensdes e o aspestal ge uma semi-asa sdo mostrados na Figura 1.
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Figura 1 - Geometria da semi-asa selecionada.

Em relacdo ao formato do perfil, foram avaliadagdias alternativas em softwa(ELRS5, que utiliza a teoria da
linha de sustentacdo. O softwab€-LR5 é citado em varias paginas da internet e férumsdidcussdo sobre
aerodindmica, pelas boas referéncias e por tegeddire, 0 mesmo foi escolhido como software aliivo para
realizar as simulacdes do presente trabalho. Ad fieste trabalho inicial, foi selecionado o pefipler 423mostrado
na Figura 2, sendo a asa projetada de forma aiampa distribuicdo de sustentacdo a de uma aah aleliptica.

B e PR

Figura 2 — Perfil Eppler 423, utilizado na asa propsta.

Considerando ainda as limitag8es impostas pelaandarnCompeticdo de Aerodesign SAE Brasil, objdiival da
Equipe ParahyAsas, as definigbes quanto a geomdgisasa lhe conferiram as seguintes caracteristicis
Envergadura: 3800 mm; i) Area plana: 1,40 m?;Rglacdo de Aspecto: 10,314; iv) Corda média arémdica: 368
mm; v) Comprimento do aileron: 840 mm; vi) Partevei@o Aileron: 100 mm.

4. RESULTADOS E DISCUSSOES
4.1. Andlise da asa em condi¢Bes de cruzeiro

Para as simulacdes da asa proposta, a velocidad@lerada foi de 13,3 m/s, verificada em campo ceemo a
velocidade média de cruzeiro das aeronaves alvestiado. Para as condi¢cdes atmosféricas tipicasoah tla
Competicdo de Aerodesign, Sdo José dos Campos/Sipoea da competicdo, outubro, esta velocidade e as
propriedades do ar produzem um nimero de Reyn@dgbximadamente 270000. As simulacbes foramzeatds
num processo iterativo com 100 iteracdes e eriduakde 1¢ das equacées governantes do problema. As condigbes
de contorno utilizadas consideraram uma entradar de25 °C e nesta velocidade; uma se¢do de safdpessdo
estatica nula; trés superficies com escoamentoligogrescorregamento e um plano de simetria, comfomostrado na

Fig. (3).

&

Escoamento livre

-

Saida

Entrada Simetria

o 1.151 2,3‘04 3,?56 (m) X,/I\.r

I — 1 |

Figura 3 — Malha no ambiente computacional evidenando as condi¢cdes de contorno.
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As simulacdes iniciais produziram curvas de G, e G, em funcéo do angulo de ataque da asa, sendovwétin
relacdo ao centro aerodindmico do perfil. Para esarpos dados de @ G, foram realizadas simulacdes no software

XFLRA

ACL

Angula de ataqueﬁ]

0.25

015

Angulo de ataguel®)

£ 4 2 U 2 4 5 8 10 12

=8 ¥FLRS
| CFX

@)

14 16 18 20

2 0 2 4 E 8 10 12 14 18 18 20

—a—a—u CFX
B—=—=8 5FLR5

(b)

Figura 4 — Comportamento das curvas de C(a) e G (b) em funcéo do angulo de ataque.

Na figura 4.a, as curvas dg @presentam o comportamento esperado. Como o parfdsa é assimétrico, ha
geracdo de sustentacdo para um angulo de atagoeAuhedida que o angulo de ataque aumenta dam@bém
aumenta. Entretanto, ha um limite, o angulo del,eatpartir desse valor o, @lecrescera. Pois é nessa situacao onde
ocorre a separacao do escoamento ao aerofélio eda pe sustentacdo, caracterizando esse efeitol- e

As curvas de g da Fig. (4.b), demonstram o comportamento queedida que aumenta ou diminui o angulo de
ataque, o gaumenta, ja que haverd uma maior area plana adejeta dire¢cdo do escoamento.

Analisando os resultados das simula¢gfes no ambien@-X — Post pode-se produzir e vale salientar algumas

imagens.

(@)

z

i,

(b)

Figura 5 — Distribuicdo de pressdo em torno da seraisa para angulo de ataque de 4° (a) e 18° (b).

Em ambas as figuras, Fig. (5.a) e Fig. (5.b), olasse o ponto de estagnag¢éo — ponto de incidéniciili do
escoamento, caracterizado por velocidade nulassfvemaxima — no bordo de ataque do perfil. Vdiergar também
o0 ponto de pressdo minima, localizado na parterisu®o perfil, caracterizado nas fotos pelas conass claras.

Na Fig. (5.a) observa-se que, em geral, as pressesienores do que as observadas na Fig. (5itkneiando o
menor valor do Cpara o angulo de ataque de 4° do que para o dmfiBesta explicito na Fig. (4.a). Porém, ambas —
Fig. (5.a) e (5.b) - reproduzem o principio de déomaeronaves com o intradorso (superficie infedarfsa submetida a
pressdes maiores e seu extradorso (superficieiia da asa) a pressées menores que a estatica local
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Figura 6 — Linhas de corrente para semi-asa para &ulos de ataque de 4°(a) e 18° (b).

Em ambas as imagens da Fig. (6), sdo observadeéribees de fuga que surgem nas pontas da asatiadaar
diferenca entre as pressdes acima e abaixo da astucéo reproduz com qualidade este fendmeno esidediferenga
de pressao induz o movimento observado, possiiiitaassim o estudo de alternativas para atenua-lmesmo
elimina-lo, uma vez que ele é deletério para aésfata aerodindmica da asa. Note que, a medideocirggulo de

ataque cresce, o vortice de fuga é direcionadog@amdo de fuga da asa por toda sua extensad@mroomimostrado na
Fig. (6.b).

Pressure
(Contour 1)

250.217
[200193
—150.770
—51.323 - - -
— 1.600
— -48.123

— -97.847

-147.570
[ -197.293
-247.017

[Pal

L.
M
a 0.351 0.702 1.053 (m)

1 [ ]

SN 1

Figura 7 — Destaque na distribuicdo de sustentac@te forma semelhantemente semi-elipsoidal.

A distribuicdo de sustentacdo por toda a semi-pegsanta uma forma aproximada de uma semi-elijpsao ce
pode observar na Fig. (7). Os resultados mostraded$-ig. (4) a (7) confirmam as informacdes tedridiizadas para
o estabelecimento do projeto conceitual da aerosas@robora a capacidade e consisténcia de amt@iserramenta
computacional aqui empregada.

4.2. Andlise da Semi-asa para varios nimeros de Reynolds

Buscando conhecer o comportamento da semi-asa gteopob Vvarios regimes de escoamento e reprodsizir a
forcas de sustentacdo e arrasto durante a coraida gecolagem, foram realizadas varias simulagéesiderando
diferentes valores do numero de Reynolds na seg@ntlada. Nestas simulacdes, foi fixado o angelatdque em
dois graus em funcéo da melhor eficiéncia aerodiceédo perfil utilizado para esta condicéo.
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Figura 8 — Gréficos das curvas de C(a) e G (b) em fungéo da velocidade, respectivamente.

Na Fig. (8) observamos a sensibilidade dos coetfiese aerodinamicos com relagdo a velocidade deaform
semelhante a uma parabola. J4 que os respectigfisientes sdo proporcionais ao quadrado do invdsiseelocidade.

4.3. Selecdo de Wingtip

Para evitar a formagdo de vortices, foi realizado estudo sobre a utilizacdo e a eficiéncia de $igps
eliminadoras de vortices ou, utilizando um jarg@oagronauticawingtips Como ndo ha uma teoria especifica para
esses dispositivos e analisando os estudos de HEBRE) e da Equipe Céu Azul (2004), foram selemias seis
geometrias compondo distintos conjuntos asa-wingtip

Figura 9 — Wingtip do tipo winglet (extraida de FLOR, 2008)

Mostrado na Fig. (9), o primeiro conjunto analisadmi j4 havia sido testado em um trabalho ant¢RoOR,
2008) e foi a partir dele que dois tipos foram @tndos, conforme especificados a seguir.

= Tipo A: Winglet, apresentado na Fig. (9);

= Tipo B: Winglet tipo Asem a aba superior;

= Tipo C: Endplate com formato elipsoidal;

= Tipo D: Endplate circular;

= Tipo E: Endplate trapezoidal;

= Tipo F: Endplate tipo E em escala reduzida.
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0 0.360 0.720 (m) 0 0.210 0.420 0.630 (m)

(c) (d)
Figura 10 — (a) endplate elipsoidal, (b) endplatercular, (c) endplate trapezoidal e (d) endplate po trapezoidal
em escala reduzida.

Como as forgas - de sustentacao, de arrasto allauantesioswingtipssao insignificantes quando comparadas
as respectivas forcas da asa, analisou-se apemdsito que cada um dosingtips produzia sobre a eficiéncia

aerodindmica da asa. Assim, com os resultadosasbficbduziram-se as informacdes contidas na Fip. 1seguir.
Note que avingtip de melhor eficiéncia foi o tipo C em formato digs mostrado na Fig. (10.a).

: I I I I
19 -J T T T T I T T ._\
Sem A B C D E F

Wingtips

Eficiéncia
N
[y

Figura 11 — Eficiéncia aerodindmica da asa com ailizacdo dos wingtips testados.
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Abstract. This work aimed to analyze the flow through awraift designed by the ParahyAsas team, keepingind
its main aerodynamic elements: wing, wingtips(eatii# and winglets) and the fuselage. The objedtere is to
determinate the main aerodynamic parameters (G and G,), so asto analyze the influency over these parameters
and the whole flow behaviour of wingtips with diéfe geometries and of the positioning of the fagelin relation to
the wing. To solve the cases, the finit volume atkttas been used with the grid, the especificatiotine cases, the
numerical processing and the later treatment ofdb&ined solutions, all them develop in a well\wnacommercial
code (CFX softwares - ICEM-CFD, Pre, Solver andtRdehe turbulence was treated with the RN&rkedel, choice
motivated by the wide turbulence spectra, the bagnthyer characteristics over the aircraft, witlepgaration and
several tridimensional effects, the downwash regaod the vortex generation. The convergence coteidf the
solutions was the invariance of the forces overghalysed bodies, so as of the pressure distributi@ving as the
convergence parameter of the problem governing opmthe residual error of the order of 10
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