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RESUMO

A aviacao foi um grande marco para a historia, pois reduziu significativamente o
tempo de viagem entre uma origem e um destino. Junto com a importancia do
transporte de pessoas e cargas, vem o foco em estudos de confiabilidade, melhorias
de projeto e também investigacédo de falhas (falhas catastréficas, controle de vida do
componente, propriedades de materiais, etc.). Metodologias de resolugao numérica
em problemas estruturais e fluidodinamicos ndo sdo uma novidade na industria € no
meio académico. Nesse contexto, o presente trabalho utiliza este tipo de
metodologia para obter deformag¢des em uma asa de perfil Selig-1223 com 1 metro
de corda e envergadura de 4 metros. Resultados de sustentacéo e de arrasto sao
obtidos, com valores na regiao de estol de 2, 61 e 0, 199, respectivamente. Na ponta
da asa, obtiveram-se deformacdées maximas de 13 milimetros. Observam-se
oportunidades de estudos adicionais para uma melhoria construtiva, uma reducéo de
peso e uma melhor confiabilidade dos resultados.

Palavras-chave: analise numérica; fluidodinamica computacional; método dos
elementos finitos; aeronautica.



ABSTRACT

Aviation was a great milestone in history, as it directly reduced the travel time
between origin and destination. Along with the importance of transporting people and
cargo comes the focus on reliability studies, design improvements and also fault
investigation (catastrophic failures, component life control, material properties, etc.).
Numerical solving methodologies for structural and fluid dynamics are not new in
industry and academia, and are used to find deformations in a wing with a 1-meter
chord, Selig-1223 profile and a 4-meter wingspan. Lift and drag results are obtained,
with values in the stall region of 2.61 and 0.199. At the tip, there is a maximum
deformation of 13 millimeters. Opportunities for further studies are found for
constructive improvement, weight reduction and better reliability of results.

Keywords: numerical analysis; computational fluid dynamics; finite element method;
aeronautics.
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1. INTRODUGCAO

Aerodinamica € uma se¢ado da mecanica dos fluidos que estuda a interagao

entre ar em movimento e uma superficie sélida.

Aerodinamica é o modo como o ar move em torno das coisas. As regras da
aerodindmica explicam como um aviao é capaz de voar. Qualquer coisa que
se move através do ar reage a aerodindmica. Um foguete decolando da
plataforma de langamento e uma pipa no céu reagem a aerodindmica.
Aerodindmica reage até mesmo nos carros, uma vez que ar flui em torno
deles. (NASA, 2011).

Devido a sua grande gama de aplicagbes, muitos estudos ja foram
realizados nas areas em que a melhoria aerodindmica é fundamental. Resultados
positivos no arrasto nos carros e avides levam a reducdo de consumo de
combustivel, assim como na diminuicdo do desgaste de componentes em turbinas
edlicas e aumento da sua eficiéncia de geracao energética, que pode sofrer ganhos
escalonaveis.

As equagdes relacionadas a fluidodinamica sao de dificil solugédo, devido ao
fendbmeno de turbuléncia. Mesmo em um problema simples a definicdo de variaveis
e graus de liberdade de um sistema pode se tornar complexa demais para resolver
algebricamente. Bakker (2008) comenta que existem trés abordagens:
fluidodinamicas: experimental, analitica e numérica. A ultima pode ser realizada por
meio da fluidodinamica computacional (Computational Fluid Dynamics — CFD).

Segundo Osses (2016), o método dos volumes finitos (Finite Volume Method
ou FVM) foi introduzido por McDonald (1971 apud OSSES, 2016) e MacCormack e
Paullay (1972 apud OSSES, 2016), sendo preferido por cientistas e engenheiros que
trabalham com mecénica dos fluidos e tendo como base para a modelagem
matematica da mecanica do continuo os principios de conservagao (massa,
momentum e energia). O método se resume a decomposigdo do dominio em
volumes de controle infinitesimais, formulagcdo das integrais de conservacao para
cada volume de controle, aproximagdo numérica das integrais, aproximagao dos
valores das variaveis nas faces e as derivadas com as informagdes das variaveis
nodais, finalizando com a montagem e resolugcao do sistema algébrico obtido. Na
Figura 1, podem-se visualizar os volumes de controle e os nos definidos em uma

grade numérica ou a malha computacional.
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Fonte: Osses (2016)

Resultados de analises aerodinamicas podem ser utilizados para auxiliar no
calculo estrutural, auxiliando no entendimento das forgcas aplicadas durante o
funcionamento do equipamento ou constru¢gdo. Segundo Amaral (2016), a interagéo
fluido-estrutura (Fluid Structure Interaction — FSI) é o acoplamento entre as fisicas
fluidodindmicas e de mecanica estrutural, podendo ser estudadas em inumeros
componentes, como valvulas industriais, tubulagdes que transportam fluido em alta
temperatura, rotores de maquinas rotativas, turbinas edlicas, valvulas sanguineas,
entre outros exemplos.

Tratando-se de uma area popular e de grande importancia na mecanica,
encontram-se com facilidade estudos analiticos e aplicagdes de métodos (empiricos
ou nao) para obter tais melhorias. Alguns exemplos sdo as analises de estabilidade
de altura e de aerodinamica de veiculos com fuselagem, de asa e cauda em efeito
solo apresentada por Lee (2018) e a simulagdo numérica de flutter de uma asa 3-D
com interacao fluido-estrutura totalmente acoplada realizada por Chen et al. (2007).
Vigneshwaran et al. (2017) apresenta também um exemplo semelhante ao proposto
neste estudo, submetendo uma asa de perfii NACA SC(2)-0412 em um estudo
usando a abordagem analitica de interagdo fluido-estrutura, em funcdo de

parametros transénicos.
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Groth et al. (2018) apresenta um estudo detalhado e completo sobre a
validagao estrutural de uma asa realistica, inserindo todos os componentes que sao
coerentes e auxiliam ao estudo aeroelastico, analisando desde o desenho até a
manufatura e a validagdo, ndo somente em tunel de vento, mas também com
carregamentos estaticos.

Almeida, Reis e Gardolinski Venson (2012) trazem sua caracterizagao
experimental do aerofélio Selig 1223 em um tunel de vento subsénico, que pode ser
utilizada junto ao trabalho de Singh et al. (2015), que traz resultados de um estudo
para os perfis NACA 4412 e Selig 1223 através de fluidodindmica computacional.

Nas Secbes 1.1, 1.2 e 1.3, apresentam-se 0 objetivo geral, os objetivos

especificos e a justificativa do trabalho, respectivamente.

1.10bjetivo geral

Este trabalho realiza um estudo numérico da sustentagcédo, do arrasto e das
deformacdes totais, obtidas em uma interagdao fluido-estrutura de uma asa de
aluminio tipo monocoque, submetida a um escoamento com velocidade de 25 m/s
em condicbes de nivel do mar, utilizando os métodos de elementos finitos e de

volumes finitos, com auxilio do aplicativo Ansys®.

1.20bjetivos especificos

Para obtencdo do objetivo geral deste trabalho, sdo realizados os seguintes

objetivos especificos:

i. Revisar a literatura sobre a estrutura de uma asa e também sobre

métodos numéricos de simulagao.
ii. Modelar a asa utilizando a ferramenta Ansys Design Modeler®.

ii.  Analisar a fluidodindmica pelo método dos volumes finitos, utilizando a

ferramenta Ansys Fluent®;.

iv. Analisar a parte estrutural pelo método dos elementos finitos,

utilizando a ferramenta Ansys Mechanical®.
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v. Comparar os resultados de sustentagao e de arrasto obtidos por uma
analise fluidodinamica com os resultados obtidos por uma analise
fluido-estrutural de duas vias, por meio de graficos, tabelas e

contornos.

vi. Quantificar e visualizar os resultados de deformacdes totais, tensao

equivalente (von-Mises) e rea¢des maximas de forga e momento.

1.3 Justificativa

Muita pesquisa e avango sao realizados em projetos de extensdo dentro das
universidades. Em especial, a Formula SAE promove competicbes que unem o
futuro do transporte com os cursos de engenharia das universidades brasileiras.

Equipes se unem para enfrentar desafios propostos em regulamentos, mas a
realidade das equipes hoje é de grande movimentagdo de membros, aonde novos
integrantes do time entram com pouco ou nenhum conhecimento, sendo necessaria
a capacitagao por membros mais antigos, que muitas vezes podem ja ter deixado o
projeto de extensao.

O modelo de asa analizado neste trabalho ndo atende aos pré-requisitos do
regulamento da Formula SAE de aerodesign, pois a geometria selecionada para o
estudo encontra-se fora dos padrdées dimensionais.

O entendimento do comportamento de aeronaves na faixa de tamanho
apresentada é necessario para futuramente estudar o mercado industrial, aonde
existe a necessidade de aeronaves nao tripuladas para aplicagdo de agrotoxicos e
inspecdes aéreas.

A geometria ndo é de nenhuma aeronave especifica, e busca representar
com simplicidade uma possibilidade de configuracdo de asa, com uma geometria

retangular simples e de perfil constante.
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2. FUNDAMENTAGAO TEORICA

Nesta segdo, sdo inicialmente apresentados o conceito de aerodinamica e
suas aplicagdes gerais, na Secéo 2.1, assim como de Fuselagem de aeronaves, na
Secao 2.2. Posteriormente, sdo apresentadas as metodologias de resolugao
numeérica envolvidas em estudos fluidodindmicos (Computational Fluid Dynamics —
CFD), na Segéao 2.3, e estruturais (Finite Element Analysis — FEA) , na Se¢ao 2.4,
e, por fim, uma introducdo a unido destes conceitos pela interacao fluido-estrutura

(Fluid Structure Interaction — FSI) , na Seg¢ao 2.5.

21  AERODINAMICA

Devido a sua importéncia na aviagao, a aerodinamica e a estrutura das asas
sdo estudadas de inumeras formas. Desde os fendmenos aerodindmicos de grande
escala (como vortices de ponta de asa), pequenas formacdes de descolamento do
escoamento e até mesmo em sistemas de descongelamento.

A depender do objetivo do estudo (redugcdo no arrasto ou no arrasto
induzido, melhoria de resisténcia ou peso do material aplicado, ganhos na
sustentacao, identificacdo dos modos de vibragao, interferéncia eletrénica, entre
outros) diversos métodos sao aplicados.

Com o avango do poder computacional e aplicativos de engenharia com uma
gama maior de aplicagdes, problemas que antes eram complexos demais e exigiam
a construgcao de um protoétipo para obter resultados, agora podem ser modelados em
computadores, economizando tempo e dinheiro em todas as etapas de projeto, a
partir da previsdo de erros de construcdo antes mesmo do primeiro modelo fisico.
Este tipo de ferramenta gera um ganho exponencial no projeto de um produto,
incluindo custos de qualidade e seguranga, assim como também a previsao de erros
de engenharia.

Para isso, encontra-se bastante literatura disponivel online: seja por artigos e
publicacdes renomadas na ciéncia e na industria, ou por plataformas de videos e
treinamentos. Segundo Lobato (2021), o avango tecnolégico permitiu que pessoas
com pouco ou até nenhum conhecimento da teoria por tras do aplicativo pudessem
utiliza-lo, sendo possivel encontrar analises com os resultados comprometidos
devido & falta de conhecimento. E necessario conhecer a metodologia e a fisica

envolvida para avaliar os resultados e ter certeza que foram informados dados
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iniciais corretos, pois o aplicativo faz os calculos, mas é o engenheiro quem faz a
analise. Analises superficiais podem entrar no conceito GIGO (Garbage-In, Garbage-
Out, ou entra lixo, sai lixo).

Segundo Rodrigues (2014), a aerodindmica é o estudo do movimento de
fluidos gasosos, relativo as suas propriedades e caracteristicas, e as forgas que
exercem em corpos solidos neles imersos.

A aerodinamica esta presente no nosso dia a dia, desde o vento que sopra
em ambientes abertos ou fechados, que alteram a nossa sensacao térmica, até na
energia que é gerada a partir de fontes renovaveis em grandes fazendas edlicas.

Em uma aeronave, o fenbmeno que faz com que o avido saia do chéo ¢é a

sustentagao, que pode ser explicado por meio do estudo da aerodinamica.

2.1.1 Sustentagao

Segundo Rodrigues (2014), o escoamento de ar em torno da asa de uma
aeronave produz o efeito de sustentacdo, que caracteriza-se por um aumento da
velocidade do escoamento na parte superior (extradorso) do perfil aerodinamico e
um aumento da pressao na parte inferior (intradorso). Observa-se este conceito na

Figura 2.

Figura 2 - Variagdo de velocidade sobre as superficies superior e inferior de um perfil.

mator velocidade ¢ menor pressio estatica

menor velocidade ¢ malor pressiio estatica

Fonte: Rodrigues (2014)

Ainda segundo Rodrigues (2014), esse fendmeno pode ser explicado
também pelo principio de Bernoulli, que diz que “se a velocidade de uma particula

de um fluido aumenta enquanto ela escoa ao longo de uma linha de corrente, a
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pressdo dinamica do fluido deve aumentar e vice-versa”, sendo expresso pela

Equacéo (1).
pPe + q = cte (1)

sendo P a massa especifica do fluido e UV a velocidade de escoamento. A parcela

P representa a pressao estatica, enquanto que a parcela q representa a presséo

dinamica. “O termo pressao dinamica significa a pressdo que sera exercida por uma
massa de ar em movimento que seja repentinamente forcada a parar’
(RODRIGUES, 2014).
Na Equacéo (2), apresenta-se a definigdo da presséo dinémica.
1

q = Epvz (2)

A seguir apresentam-se conceitos e coeficientes que auxiliam a quantificar

propriedades aerodinamicas em uma asa.

2.1.2 Arrasto

Segundo a NASA (“What is Drag?”, s.d.), arrasto é a forca mecanica gerada
por um objeto solido movendo-se através de um fluido, uma forga perpendicular a
sustentagao e contraria ao movimento da aeronave. Pode-se explicar o arrasto como
o atrito entre as moléculas de ar e a superficie solida da aeronave e sua magnitude
depende tanto do fluido como do sdélido. Segundo outra publicagdo também da
NASA, que comenta sobre os efeitos de forma no arrasto, a forma tem grande efeito
na quantia de arrasto produzido ("Shape Effects on Drag", s.d.) e podem variar em
um fator de cerca de 30 vezes comparando uma placa plana e um perfil
aerodinamico. Existe também uma componente adicional do arrasto em asas finitas

causado pela sustentagao, que chama-se de arrasto induzido.
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Para relacionar diferentes geometrias e asas, a aerodinamica conta com o
uso de coeficientes adimensionais (sem unidade de medida). Apresentam-se os

coeficientes de sustentacao e arrasto nas sessdes 2.1.3 € 2.1.4.

2.1.3 Coeficientes de Sustentacio e Arrasto

Segundo a NASA (s.d.) os coeficientes de sustentacdo e de arrasto auxiliam
na analise de diferentes condigdes de voo. Primeiro, determina-se as condi¢cdes de
velocidade, massa especifica e area em condi¢des controladas e mede-se a
sustentagao e o arrasto produzidos. Depois, prediz-se a sustentagdo e o arrasto em
diferentes arranjos de velocidade, altura e condi¢cdes de area. O coeficiente de

sustentacao (C,) é determinado pela Equacéo (3):

onde L é a forca de sustentacéo, P € a massa especifica do ar, Aéadreadaasae

I/ é a velocidade do escoamento.

O coeficiente de arrasto é calculado utilizando a Equacao (4):

pA~ (4)

onde D é a forga de arrasto.

Com a determinagcdo dos coeficientes de sustentacdo e de arrasto,
possibilita-se a relagdo deste trabalho com geometrias e perfis aerodindmicos
diferentes ao utilizado. Nos proximos topicos, apresentam-se informacdes

construtivas da asa em relagao a sua geometria e estrutura.
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2.1.4 Perfis Aerodindmicos

Segundo Rodrigues (2014), um perfil aerodindmico € uma superficie
projetada com a finalidade de se obter uma reagdo aerodindmica a partir do
escoamento do fluido ao seu redor. Perfis simétricos representam aerofdlios com
curvas iguais em seu intradorso e extradorso, com sua linha de corda servindo como
eixo de simetria. S&o perfis que ndo geram sustentacdo quando utilizados com
angulo de ataque neutro (0°). Os perfis assimétricos representam perfis que geram
sustentacao ja em seu estado inicial, ndo sendo possivel ser dividido por uma linha
reta em duas partes iguais.

Com auxilio da Figura 3, representa-se a diferenca entre a simetria dos
perfis, com um perfil simétrico e um perfil assimétrico. Entende-se também por perfil

superior o extradorso e perfil inferior o intradorso.

Figura 3 - Asas simétricas e assimétricas

ASA ASSIMETRICA

L SUPERIOR

ASA SIMETRICA

Fonte: Viana (2015)

Outras informagdes geométricas adicionais do perfil que séo utilizadas neste

trabalho s&o mostradas na Figura 4:

= Bordo de ataque e bordo de fuga: o bordo de ataque representa a parte
dianteira da asa. O bordo de fuga representa a parte traseira da asa e
serve como berco para o alojamento dos ailerons e dos flapes (superficies

de controle).
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» Corda (ou corda aerodinamica): € o comprimento do perfil, medido na sua

linha de corda iniciando no bordo de ataque e terminando no bordo de fuga.

Figura 4 - Caracteristicas geométricas de um perfil aerodinamico
espessura
linha de arqueamento média

le at 2= - =
bordo de a aqlgf' ! bordo de fuga

— a - s

argqueamento linha da corda
- corida

Fonte: Rodrigues (2014)

Encontram-se referéncias em que o estudo de um perfil aerodinamico
também é descrito como asa infinita. No momento em que a asa torna-se uma
geometria tridimensional, ela recebe nomenclaturas que a relacionam como asa

finita. Algumas dessas nomenclaturas sao apresentadas no proximo topico.

2.1.5Envergadura, Alongamento e Tipos de Asa

Envergadura é a maior distancia entre as pontas de um objeto, podendo ser
um animal ou mesmo um avido. Junto ao conceito de envergadura, comumente é
abordado o termo alongamento, que se refere a razao entre a envergadura e a corda
da asa. Na Figura 5, mostram-se as localizagbes da corda na raiz e na ponta, a area

da asa e a envergadura em um aviao.
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Figura 5 - Nomenclatura fundamental da asa

Corda na ponts

Envergadur

Fonte: Rodrigues (2014)

Uma asa pode ser classificada também quanto a sua forma, que
normalmente vém nos formatos retangulares, trapezoidais e elipticas. Asas
retangulares se destacam pela sua facilidade de construgdo, seguida pelas
trapezoidais que necessitam de um gabarito para manter sua simetria, mas ainda
assim produzindo ganhos em redugéo de arrasto induzido, e por ultimo as elipticas
que possuem a maior eficiéncia aerodindmica vinculada a sua dificuldade de

fabricagdo. Na Figura 6, mostram-se os trés tipos principais de geometria de asa.

Figura 6 - Principais formas geométricas das asas

a

(a) Retangular (b) Trapezoidal (c) Eliptica

Fonte: Rodrigues (2014)

Para analise do escoamento, fundamenta-se a seguir o numero de Mach
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2.1.6 Numero de Mach e Numero de Reynolds

Apresenta-se também pela NASA (s.d.) uma equacgao introduzida por Ernst
Mach no final do século 19, relacionando a velocidade de um objeto com a
velocidade do som na condigdo de escoamento em que o objeto encontra-se. Para
cada valor de Mach, interpreta-se o escoamento (subsénico, sdnico, supersbdnico e
hipersénico) e também se os efeitos de compressibilidade podem ser desprezados.

Verifica-se o valor de Mac através da Equacao (5):

Ma =

/4
— )
C

Aonde Ma ¢é o valor de Mach, I/ é a velocidade do escoamento, e C a

velocidade do som.

Além do valor de Mach, outro adimensional que verifica-se para entender o
escoamento € o Numero de Reynolds, que expressa a razdo inercial (resisténcia a
mudang¢a ou movimento) de forgcas com as forgas viscosas. Calcula-se o numero de

Reynolds através da Equacao (6):

_ pVL
U

Re (6)

aonde Re é o numero de Reynolds, p é a densidade do fluido, L o

comprimento do objeto, I/ a velocidade e U a viscosidade dinamica.

Quanto a sua estrutura, as asas podem ser melhor entendidas utilizando o
estudo de fuselagens, que aborda toda a construgdo de uma estrutura aeronautica.

A seguir apresentam-se algumas relacdes desta estrutura: a fuselagem.

2.2 Fuselagem

Partindo para o componente estrutural de uma aeronave, faz-se necessario
o entendimento da fuselagem, que engloba os componentes da cabine de
comandos, 0s assentos para os ocupantes e o controle de voo, compartimento de

carga e fixagao para os outros componentes do aviao.
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Segundo Rodrigues (2014), existem trés classificagdes principais quanto a
sua construgao: trelicada, monocoque e semi-monocoque. Apresenta-se na Figura

7, as formas construtivas da fuselagem com seus elementos principais.

Figura 7 - Exemplos das formas construtivas das estruturas da fuselagem
Long:arma Eevestimento Cavernas
Memb ros diagonais

r Cavernas

3 Revestimentd ~\
Longarinas .~

| o5
Membros - Fixaclo daasa |
werticais Anteparo = Parede de fogo
(a) Trelhigada (b) Monocoque (€) Semi-monocoque

Fonte: Rodrigues (2014)

Para melhor entender a aerodindmica e a estrutura da aeronave (podendo
até mesmo abranger outras fisicas como eletromagnetismo), o universo de
engenharia conta com as simulagdes. Simulagbes sdo métodos de resolugao
numeérica, utilizados para resolver problemas diferenciais vinculados a fisica sendo
analisada. Nos proximos topicos, apresentam-se informagdes sobre alguns métodos

numericos.

2.3 Fluidodinamica computacional — Computational Fluid Dynamics (CFD)

Segundo Bakker (2008), com o auxilio da Figura 8, a analise comega com
um modelo matematico de um problema fisico onde conservacido de matéria,
momentum e energia devem ser satisfeitos através da regido de interesse. As
propriedades do fluido sdo modeladas empiricamente e premissas sao realizadas
para deixar o problema “tratavel’. O CFD entdo aplica métodos numéricos
conhecidos como discretizacdo, para desenvolver aproximacdes das equacdes
governantes, e as solugdes sao pos-processadas para extrair quantidades de
interesse (sustentagao, arrasto, torque, transferéncia de calor, separagao, perda de
pressao, etc.). O dominio é discretizado em um numero finito de volumes de

controle, ou células. Esta discretizacéo € chamada de “grid” ou “mesh” (malha).
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Figura 8 - CFD, como funciona, com o dominio (garrafa com bico de enchimento) a direita e a
malha para o problema a esquerda

bico de
enchimento

1

Malha

T T,

Dominio

Malha para problema de

Dominio para problema de enchimento de garrafa

enchimento de garrafa

Fonte: Bakker (2008)

Antigamente, os métodos de solugdo numeérica exigiam que o pesquisador
elaborasse seu proprio codigo, o que envolvia conhecimento especifico e limitagao
na aplicacdo das ferramentas elaboradas, que eram mantidas com certo sigilo.
Durante as décadas de 80 e 90, foram aparecendo aplicativos comerciais, alguns
utilizados até os dias de hoje e em constante evolugcao (BAKKER, 2008).

Para resolucdo dos problemas de escoamento turbulento, os aplicativos
contam com métodos numéricos e modelos de turbuléncia que determinam como e
com qual precisdo as equagdes sao solucionadas e os efeitos turbulentos sao
captados.

2.3.1 Métodos Numéricos e Modelo de Turbuléncia

Para obter os resultados numéricos em simulagdes fluidodindmicas, sao

disponiveis incontaveis métodos de solucdo das equagdes de conservagao. Sao
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elas: o Teorema de Transporte de Reynolds, a Equacao de Conservacao de Massa
(continuidade), Equacdo de Conservagdo de Quantidade de Movimento Linear
(resultante da 22 lei de Newton do movimento, que aborda também a Equacéo de
Navier-Stokes), Equacédo de Energia (Mecanica) e a Equacédo de Conservacao de
Quantidade de Movimento Angular. No caso de uma simulagéo fluidodindmica, a
maior dificuldade encontra-se nas equagodes (escalares) de Navier-Stokes, que sao
equacgdes diferenciais que descrevem o escoamento de fluidos (seja ele turbulento
ou nao) (BAKKER, 2008).

Na Equacao (7), apresentam-se as equacdes de Navier-Stokes para
R
escoamento isotérmico, incompressivel com viscosidade constante, com p’;—‘;

representando massa por unidade de volume vezes a aceleragao total (aceleragao
local mais aceleragdo convectiva), p g sendo a forgca de campo por unidade de
volume, Vp que € a forca de superficie por unidade de volume devido as tensdes
normais (presséo) e yV217 sendo o termo de difusdo (forgas viscosas por unidade de
volume) (TAVARES; MIRANDA, 2018).

<6u N ou N ou N au) 3 u 0%u
P lac T ax " Vay T Waz) T P9 oz
(617 N ov N ov N 617) B Zv 0%v
Plac T4 ax TPy "W o) T POy T Tz
(6W+ (’)W+ 0W+ (')W) B + w+azw+az (7)
Plat "%ax TPy TWaz) T P az ax2 ' dy? | 972

De acordo com Piomelli (1999), solugbes analiticas e numéricas para
problemas de escoamento turbulento podem ser conseguidas usando diversos
niveis de aproximagéo, obedecendo maior ou menor descrigdo no detalhamento do
estado do escoamento.

Dos métodos mais conhecidos e utilizados atualmente, tém-se alguns
campos principais, ordenados de forma crescente de acordo com a exigéncia

computacional:
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1. Simulacdo via Equacoes de Navier-Stokes com Médias de

Reynolds (RANS — Reynolds Averaged Navier-Stokes). As equacoes

da técnica RANS sado obtidas a partir de processos médias das
equacdes de Navier-Stokes e da continuidade. O elemento critico da
modelagem RANS é a representacdao das tensdes de Reynolds ou
tensdes turbulentas que descrevem os efeitos das flutuagdes
turbulentas de pressao e de velocidades.

2. Simulacdo de Grandes Escalas (LES — Large Eddy Simulation).

Nesta técnica, as grandes escalas, consideradas como os turbilhdes
que contém energia, sdo calculadas diretamente e para as pequenas
escalas utilizam-se modelos de escalas sub-malha (RODI, 2006).
Neste caso, a formulacdo €& necessariamente transiente e
tridimensional.

3. Simulacdo Numérica Direta (DNS — Direct Numerical

Simulation). As equagdes de Navier-Stokes tridimensionais e
transientes sdo resolvidas sem modelagem, em malhas bastante
refinadas com passos de tempo bem pequenos, a fim de capturar toda
a gama de escalas turbulentas (REZENDE, 2009).

Para este estudo, ateve-se a metodologia RANS, que em especifico utilizou-
se do modelo de turbuléncia k — w SST (MENTER, 1993, 1994) para resolver as

tensdes turbulentas. O modelo k—w SST (modelo de transporte de tenséao

cisalhante) € uma evolugdo do modelo k — w (WILCOX, 1988), que anteriormente

utilizava de equacdes de transporte em fungdo da energia cinética turbulenta (k) e

da taxa de dissipagao especifica (w), aderindo ao modelo k — ¢ (LAUNDER,

SHARMA, 1974), que utiliza da taxa de dissipagao da energia cinética turbulenta ().

O modelo k — w é utilizado préximo as paredes, enquanto que uma economia no

processamento caracterizada pelo modelo k — ¢ é utilizada no escoamento livre.

Para sua formulagdo matematica, o modelo de turbuléncia pode ser representado
pelas Equagdes (8) a (13) (SIMSCALE, 2021).

A energia cinética turbulenta (k) é dada pela Equagéao (8):

3
k=2 UD? ®)
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onde U é a velocidade de escoamento média e I é a intensidade da turbuléncia, que

pode ser definida pela Equacao (9):

[ =— 9)

onde U’ é a raiz quadrada média das flutuagcdes de velocidade turbulenta dada pela

Equacéo (10):

— 2 2 2
u' = §(u’x +u'y" +u',%)
10
2 . (10)
K
A velocidade média U pode ser calculada pela Equagao (11):
— 2 2 2

A taxa de dissipagao especifica da energia cinética turbulenta pode ser

calculada utilizando a Equagéo (12):

N =

3k
= AT (12)

onde Clt € a constante de modelo de turbuléncia, e usualmente recebe o valor de

0,09, e [ a escala de comprimento de turbuléncia. A escala de comprimento de

turbuléncia descreve o tamanho de grandes redemoinhos contendo energia em um
escoamento turbulento.

A viscosidade cinematica turbulenta é entao calculada pela Equacgao (13):

k
vt == Z (13)



30

Com problemas de resolugado relativamente mais simples do que os de
fluidodindmica, as estruturas também dispéem de problemas complexos quando ha
envolvimento de fen6menos vibratorios, nao-linearidades, aleatoriedades e
singularidades. Assim como a fluidodindmica, a mecanica dos sélidos também conta

com um método numeérico, embora tenha surgido antes.

2.4 Analise de elementos finitos — Finite Element Analysis (FEA)

Estruturas sao construgdes fisicas que tém como objetivo transferir as forgas
aplicadas para os apoios e as juntas. Diversos tipos de estruturas sdo encontrados
no nosso mundo, podendo ser construidas por tubos, vigas, barras e até mesmo fios
e cabos.

Bathe (1996) ja indicava que a engenharia iria evoluir e que analises de
elementos finitos entrariam no universo CAD (Computer Aided Design ou desenho
auxiliado por computador), sendo necessaria a definicdo de materiais e a aplicagéo
de carregamentos e condi¢gdes de contorno na geometria. Os métodos de elementos
finitos devem ser confiaveis (modelos que para uma malha razoavel sempre
produzem resultados razoaveis) e robustos (o desempenho dos procedimentos nao
deve ser indevidamente sensivel as propriedades de material, condicbes de
contorno e condigdes de carregamento). Na Figura 9, podem-se visualizar alguns

elementos tipicos.
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Figura 9 - Alguns elementos tipicos, sendo: (a) elementos de viga e cabo, (b) elementos
bidimensionais e (c) elementos tridimensionais

~

(a) elementos de viga e cabo

{b) elementos bidimensionais

(e) elementos tridimensionais

Fonte: Adaptado de Bathe (1996)

Segundo Bathe (1996), em um aplicativo de elementos finitos caracteriza-se
o problema fisico e diferentes consideragdes sao feitas na geometria, cinematica, lei
de materiais, carregamentos, condigbes de contorno, entre outros. A solugdo do
modelo matematico é resultado de escolhas de elementos finitos, densidade de
malha, parametros de solugédo e representagdes de carregamentos e condi¢cdes de
contorno junto com refinos de malha e pardmetros de solugéo, aliado as avaliagdes
na acuracia da solugcao dos elementos finitos. O ciclo de analises se encerra com a
interpretacdo dos resultados, refinamento da analise e melhorias no desenho e
otimizacao estrutural. O ciclo reinicia-se com mudancas no problema fisico e
melhorias no modelo matematico. Na Figura 10, mostra-se uma representacédo de

modelo de elementos finitos.
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Figura 10 - Exemplo de malha de elementos finitos, com 8 elementos triangulares, suportes e
carregamento P

F=100

Oito tridngulos de
deformacdo constante

Fonte: Adaptado de Bathe (1996)

As condi¢gbes de contorno alimentadas no aplicativo de elementos finitos
podem ser calculadas, medidas ou resultados de outra simulagdo. A seguir pode-se
visualizar um pouco sobre a interagao fluido-estrutura, que vincula os resultados de

simulagdes fluidodindmicas com as deformagdes no estudo estrutural.

2.5 Interacgao fluido-estrutura — Fluid Structure Interaction (FSI)

Trata-se da unido dos dois modelos de analise numeéricos citados nas
Secgdes 2.3 (CFD) e 2.4 (FEA). Os resultados de uma andlise sdo entéo utilizados
como condi¢cdes de contorno na analise posterior, podendo ser uma analise ciclica
ou unidirecional.

Segundo Ahamed et al. (2017), interagao fluido-estrutura é o fendmeno que
ocorre quando em um sistema no qual uma estrutura solida pode deformar devido
ao escoamento fluido (externo ou interno). Em geral sao problemas multifisicos que

sao dificeis de resolver analiticamente e podem ser analisados usando simulacbes
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numeéricas ou experimentos. Existem duas abordagens principais, sendo: a
monolitica e a particionada. Na monolitica, as equacdes governantes de escoamento
fluido e de estrutura sao resolvidas simultaneamente por um unico solucionador, ou
seja, o método numérico resolve ambos fluido e estrutura por um algoritmo
unificado. Na abordagem particionada, subprogramas sao solucionados
individualmente e a solugao estrutural ndo muda ao mesmo tempo em que a solugao
de escoamento fluido € computada.

Sobre o acoplamento, Ahamed et al. (2017) diz que é dito como de uma via
se o0 movimento do escoamento fluido é afetado pela deformacéo estrutural e vice-
versa. Em um acoplamento de duas vias, o escoamento fluido é afetado pela
deformacéo estrutural e ao mesmo tempo a deformacao estrutural é afetada pelo
escoamento fluido. Aqui, solugdes convergidas do escoamento fluido influenciam a
deformagao do corpo sélido quando a primeira iteragao ocorre e, entdo, o resultado
€ interpolado para a malha estrutural, na interface como um acoplamento de uma
via, e o resultado do solucionador estrutural é obtido vindo do escoamento fluido,
considerando como uma condigdo de contorno. Entdo, a malha da estrutura é
deslocada e os valores de deslocamento s&o interpolados na malha do escoamento
fluido. O processo € iterado até obter acuracia desejada.

Em relagcdo ao dominio do tempo, existem dois tipos de métodos usados
para calcular problemas de interagéo fluido-estrutura: as equagdes governantes sao
fracamente acopladas ou totalmente acopladas. Um modelo fracamente acoplado
significa que a resposta estrutural fica dependente da solugdo de campo de
escoamento. Este tipo de método pode estar limitado a uma precisdo de primeira
ordem, independente da precisdo temporal dos solucionadores individuais (CHEN;
ZHA; YANG, 2006).

Na Figura 11, mostra-se o fluxograma utilizado para o fluxo de informacgdes

em um sistema fluido-estrutura.



Figura 11 - Fluxograma do método de acoplamento
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Fonte: adaptada de Huo et al. (2013)

E necessario reforcar que a simples andlise numérica de um projeto n&o é
capaz de garantir resultados que atendam a totalidade das leis da fisica e, para isso,
torna-se essencial a validagdo de um projeto, aonde comparam-se por meio de
experimentos os resultados fornecidos pela ferramenta de simulacéo.

Vinculando o referencial tedrico apresentado e este estudo, propde-se entao
analisar a asa retangular de perfil de alta sustentagdo (Selig-1223), com
envergadura de 4 metros, de uma aeronave néo tripulada, por meio da metodologia

de interagao fluido-estrutura utilizando o aplicativo Ansys®.
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3 METODOLOGIA

Neste capitulo, apresentam-se as informacdes utilizadas para a metodologia
do estudo realizado, passando pelos elementos obrigatérios de uma analise
numérica (computacional). Inicia-se pela geometria da asa utilizada (Se¢ado 3.1),
passando por sua discretizacdo em malhas CFD e FEA (Secao 3.2), assim como
apresentando as condicdes iniciais de escoamento e propriedade dos materiais
(Secao 3.3). Entdo, comparam-se as estruturas rigidas e deformadas por meio de
graficos e tabelas, com informacdes de velocidade, esforcos e coeficientes de

sustentacao e arrasto (Secgdes 3.4 e 3.5).

3.1 Geometria

Para a geometria, selecionou-se o perfil aerodindmico Selig-1223
(encontrado na base de dados AirfoilTools (s.d.) e realizou-se a modelagem uma
asa retangular de corda de 1 metro e com envergadura de 4 metros. A envergadura
apresenta-se ao longo do eixo Z e o bordo de ataque esta posicionado na origem do

sistema de coordenadas. A geometria utilizada na asa € mostrada na Figura 12.

Figura 12 - Geometria da asa com 4 metros de envergadura e perfil Selig

1,000 ()
0250 0,750

Fonte: autoria prépria (2021)

Pré-requisito do método CFD, modelou-se uma atmosfera que engloba a
geometria da asa de forma a nao interferir nos resultados de sua redondeza. Na



36

Figura 13, visualiza-se a geometria da atmosfera, representando o volume fluido.
Nesta regido, o aplicativo calcula propriedades fluidodinamicas, correspondente as
condi¢des iniciais e de contorno que sao atribuidas em locais definidos na

geometria.

Figura 13 - Geometria da atmosfera

10,000 {rn)

7,500

Fonte: autoria propria (2021)

Utilizou-se apenas metade da geometria com o objetivo de economizar custo
no tempo de processamento computacional. Trata-se de um problema simétrico que
aceita esse tipo de simplificacéo.

O modelo rigido da asa foi subtraido do volume de controle, caracterizado
pela metodologia de simulacdo CFD, que busca representar o comportamento do
fluido (atmosfera) em relacdo as paredes da asa. A superficie que representa a
parede é coincidente a superficie da estrutura da asa, para garantir a transposigao
correta dos dados.

Também foi aplicada uma variagéo de angulo de ataque que contempla em
uma escala de passo 2,5 graus o intervalo de -5 a 25 graus para simular diversas
situagdes de voo no escoamento livre e é representada por alpha.

A variavel alpha refere-se ao angulo de inclinagéo da asa em torno do eixo Z
e refere-se também como angulo de ataque. No sistema de coordenadas, entende-
se por alpha como o angulo que a linha de corda média faz com o eixo X. Um

incremento positivo em alpha representa que o bordo de fuga deve rotacionar no
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sentido horario em torno do bordo de ataque e um incremento negativo o oposto.
Visualiza-se na Figura 14 um angulo de ataque positivo (alpha = 15°) a esquerda e
um angulo de ataque negativo (alpha = -5°) a direita junto ao sistema de
coordenadas utilizado.

Figura 14 - Vista lateral da asa com angulo de ataque positivo (alpha = 15°) a esquerda e
negativo (alpha = -5°) a direita

Fonte: autoria propria (2021)

3.2 Configuragodes de simulagdo e custo computacional

Na secgédo 3.2 apresentam-se configuragdes utilizadas no trabalho para as
analises CFD e FEA, bem como uma breve relagdo de componentes que reunem-se
equipados na estagao de trabalho.

3.2.1 Configuragdes de simulagcdo CFD

O algoritmo utilizado para acoplamento Pressao-Velocidade selecionado é o
Coupled (“Acoplado”), e o critério absoluto para convergéncia através dos residuos é
de 1x10°® com um solucionador Pressure-Based (“Baseado na pressao”). O
solucionador determina qual propriedade o aplicativo ird considerar para o método
de projecgao, e essa interpolacdo baseada na pressédo € indicado para escoamentos

incompressiveis de baixa velocidade.

3.2.2 Configuragdes de simulagédo FEA

Para a andlise FEA, foi utilizado um solucionador estatico estrutural (regime
permanente), com tolerancia de convergéncia de 1x10-® e opgao de solucionador de

equacgdes PCG.
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3.2.3 Custo computacional

O computador utilizado na simulagéo é equipado com 2 processadores Intel®
XEON® E5-2609 com 4 nucleos cada (2.4 GHz de frequéncia e cache de 10 MB) e
96 GB de memdria RAM DDR3 com frequéncia de 2666 MHz.

Para efeito de comparacéo, utilizaram-se 3 horas por angulo de ataque no
computador mencionado para resolugdo do problema. Registrou-se pelo
solucionador estrutural a utilizagdo de 1 hora e 40 minutos para resolugao apos o
acoplamento, concluindo-se que utilizaram-se 1 hora e 20 minutos para a solugéo do
problema aerodindmico isoladamente. Utilizou-se espaco em disco de
aproximadamente 52 GB.

Apos as definicdes geométricas, aliadas as definicbes de nomenclaturas nas
regides de interesse e designacdo da estagdo de trabalho, define-se entdo a

discretizagcdo do modelo numeérico.

3.3 Discretizacao

Resolvem-se os problemas fluido-estruturais utilizando os dados obtidos na
primeira analise fluidodindmica (que utiliza uma malha CFD), transportando-se para
a malha estrutural os carregamentos na superficie da geometria da asa. Preserva-se
uma copia da analise aerodinamica para comparar os resultados com os resultados
da analise fluido-estrutural. Para isso, utilizam-se duas malhas de volumes finitos
com definigdes iniciais idénticas, junto a uma malha de elementos finitos para a
analise estrutural.

Os elementos das malhas utilizadas em ambos os modelos (CFD e FEA)
sao do tipo tetraédrico.

Na malha CFD, o elemento tetraédrico é definido por ter 4 nés, com cada n6
possuindo 3 graus de liberdade translacionais e identificado pelo codigo TET4 na
biblioteca de elementos do Ansys®. Adicionalmente, faz-se necessario a utilizagéo
de elementos prismaticos, que possuem 6 nés e é identificado pelo coédigo WEDG,
mostrados na superficie da asa e ajudam na representagdo da camada limite.

Na malha FEA, o elemento tetraédrico é quadratico e cada elemento possui
10 ndés, com cada nd possuindo 3 graus de liberdade translacionais e identificado
pelo cédigo TET10 na biblioteca de elementos.
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3.3.1Malha CFD

Para uma malha CFD, o método mais adequado para a avaliacdo de
qualidade dos elementos é o de Skewness, que representa a distorcdo de um
elemento e quanto menor este valor, melhor a qualidade da malha. Valores proximos
a 0 representam que o elemento estda menos distorcido e valores proximos a 1
representam que o elemento esta mais distorcido, perdendo sua simetria.

Na Figura 15, mostram-se as informag¢des de numero de elementos, nés e
qualidade da malha. A coluna vermelha representa a contagem de elementos TET4
e a coluna verde representa a contagem de elementos WEDG6, com valores de
Skewness variando de 0 a 0,77 ao longo do eixo de Element Metrics. Pela
distribuicdo grafica, entende-se que 93% dos elementos possui um valor de
Skewness entre 0 e 0,4, e que 7% dos elementos possuem um valor entre 0,4 e 0,77
de Skewness. O valor médio de Skewness € de 0,229 e o desvio padrdo de 0,120. A

malha possui 904 mil elementos e 266 mil nos.

Figura 15 - Informacgodes estatisticas da malha CFD, aonde a métrica é a qualidade do elemento
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Fonte: autoria propria (2021)

Na Figura 16, apresenta-se uma representacéo da vista geral da malha.
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Figura 16 - Vista geral da malha CFD
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Fonte: autoria propria (2021)

Com a discretizagdo dos dominios fluidos concluida, inicia-se a discretizagcéo

da geometria estrutural.

3.3.2Malha FEA

Para a malha de elementos finitos, informag¢des de geometria e discretizagao
foram computadas. Na Figura 17, mostra-se a vista lateral da malha, no seu local de

engaste.

Figura 17 - Vista lateral da malha FEA
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Fonte: autoria propria (2021)
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Na Figura 18, mostra-se uma vista em corte da malha FEA na qual observa-
se a estrutura interna da asa. Visualizam-se os alivios de peso inseridos nas

nervuras entre as se¢des da asa e as longarinas de aluminio.

Figura 18 - Vista em corte da malha FEA
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Fonte: autoria propria (2021)

Sobre a qualidade da malha de elementos finitos, utilizou-se o parametro de
Element Quality (qualidade do elemento). Este parametro varia entre 0 e 1 e
depende do tipo de elemento e da raz&o entre o volume e a raiz quadrada do cubo
da soma do quadrado dos comprimentos de arestas. Valor de 1 na qualidade do
elemento indica um cubo perfeito, enquanto que um valor de 0 indica que o
elemento tem volume zero ou negativo.

Na Figura 19, mostram-se as informagbes estatisticas da discretizagdo. A
coluna vermelha representa a contagem de elementos TET10 com valores de
Element Quality variando de 0,06 a 1,00 ao longo do eixo de Element Metrics. Pela
distribuicdo gréfica, entende-se que 15,6% dos elementos possui um valor de
qualidade entre 0,06 e 0,4, e 84,4% dos elementos possuem entre 0,4 e 1 de
qualidade. O valor médio da qualidade do elemento é de 0,566 e o desvio padrao de
0,141. A malha possui 1,34 milhdes de elementos e 693 mil nos.
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Figura 19 - Informacgodes estatisticas da malha de elementos finitos, aonde a métrica é a
qualidade do elemento
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Fonte: autoria propria (2021)

ApOs a discretizacao e a verificacdo de qualidade das malhas, realizou-se a

etapa de configuragao das consideragdes iniciais do problema de escoamento livre.

3.4 Consideracgoes iniciais

Nesta secado, apresentam-se as informagdes de fluido e suas propriedades,
bem como a velocidade inicial do escoamento e as condi¢gdes de contorno.

O problema foi resolvido em regime permanente, com escoamento
incompressivel devido a baixa velocidade e isotérmico. O fluido empregado € o ar na
condicdo padrdo e utilizam-se para os calculos os valores das propriedades

mostrados na Tabela 1.
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Tabela 1 - Propriedades do fluido

PROPRIEDADE VALOR E UNIDADE
MASSA ESPECIFICA, p 1,225 kg/m?®

VISCOSIDADE DINAMICA, u 1,78894 x 105 kg/(m.s)

Fonte: dados de engenharia — Ansys (2021)

Calcula-se o valor de Mach e o resultado ajuda a identificar se um
escoamento pode ser considerado como incompressivel ou € compressivel. Para
este estudo, temos Mach de aproximadamente 0,07, indicando escoamento
subsbnico (menor que 1) e um valor muito pequeno (entende-se que a
compressibilidade pode ser desconsiderada).

Calcula-se também o numero de Reynolds (considerando o comprimento
como sendo o comprimento da corda), sendo seu valor para este estudo de
aproximadamente 1,8x108, interpretando-se que o escoamento é turbulento (acima
de 4000).

Define-se o0 escoamento incompressivel com velocidade de 25 m/s na
diregdo X* em uma entrada no volume de controle, localizada a frente do bordo de
ataque. Na Figura 20 identifica-se a entrada em que a velocidade inicial é definida
como a face mais escura. O escoamento representa uma atmosfera livre, atribuindo-
se pressao atmosférica sem restricées fisicas nas bordas externas (aberturas) que

representam-se pela cor verde-claro na Figura 20.
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Figura 20 - Condigdes de contorno de velocidade e volume de controle

Fonte: autoria prépria (2021)

O material utilizado para a constru¢gdo da asa é aluminio e as propriedades

mecanicas utilizadas para o calculo estrutural sdo mostradas na Tabela 2:
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Tabela 2 - Propriedades mecanicas do aluminio utilizado

PROPRIEDADE VALOR E UNIDADE
DENSIDADE, p 2770 kg/m?
MODULO DE ELASTICIDADE, E 71 GPa
COEFICIENTE DE POISSON, Y 0,33 [adimensional]
TENSAO DE ESCOAMENTO, =Y 280 Mpa

Fonte: dados de engenharia — Ansys (2021)

3.5 Comparativo das estruturas rigida e deformada por meio de contornos

Para o estudo CFD, utiliza-se um corpo rigido, desprovido de estruturas em
seu interior, composto apenas pelas suas faces de contorno que encontram-se em
contato com o escoamento. Representa-se por este corpo rigido a idealizagdo da
asa, com seu perfil aerodindmico constante ao longo da diregdo da envergadura.

Compondo um volume de controle ou atmosfera, conforme Figura 13, foi
subtraido do volume fluido o corpo rigido. Em um estudo CFD, estas faces so6
interferem no escoamento, mas o escoamento ndo as deforma.

Para um estudo de interacao fluido-estrutura, transportou-se o mapa de
carregamentos gerado pelo escoamento fluido no corpo rigido para a estrutura,
sendo necessaria a modelagem de uma geometria para o calculo das deformagdes.
Mostra-se essa geometria na Figura 12 e na Figura 21.

Para o acoplamento de duas vias, a analise fluidodinAmica recebe como
entrada de discretizacdo uma malha com as superficies da asa deslocadas (a
geometria deformada) e calcula novamente os resultados de sustentagéo e arrasto.
Esta geometria encontra-se sobreposta ao conjunto de vértices nos contornos de
resultados estruturais para o corpo deformado e compara-se visualmente com
auxilio de uma escala de aumento em magnitude.

Nas figuras, utiliza-se um sistema tridimensional de coordenadas. O sistema
de eixos cartesianos é apresentado com o eixo X (eixo vermelho) representando a
direcdo do escoamento com velocidade de 25 m/s, o eixo Y (eixo verde)

representando a diregcao da sustentagao e o eixo Z representando a profundidade da
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asa na diregao de sua envergadura (eixo azul). Disponibiliza-se a geometria original
por um conjunto de vértices para comparar com as deformagdes obtidas. A Figura
21 mostra a geometria rigida representada pelo conjunto de vértices e os eixos
cartesianos.

Figura 21 - Eixos cartesianos e conjunto de vértices
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Fonte: autoria propria (2021)
Além de contornos de superficie, apresentam-se também tabelas com os

valores numéricos obtidos pelas simulagdes computacionais.

3.6 Comparativo por meio de graficos e tabelas das estruturas rigida e
deformada

Comparam-se os resultados de coeficientes de sustentacédo e de arrasto,

bem como as informagdes de carregamento estrutural, por meio de tabelas e

graficos, representando a curva de carregamento durante uma condi¢cdo de voo em

que o angulo de inclinagdo da asa (angulo de ataque) varia de -5° a 25°, em um
passo de 2,5°.

Nas tabelas, encontra-se também destacado o angulo de estol (em laranja),

que é coincidente ao momento de pico na curva de coeficiente de sustentagéao.
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4 RESULTADOS

Para a analise dos resultados, comparou-se a sustentacdo e o arrasto da
asa por meio da analise do corpo rigido submetido a uma velocidade de 25 m/s com
a sustentacéo e arrasto produzidos pela estrutura deformada em funcéo da presséo
gerada pelo escoamento, utilizando a mesma malha e as mesmas condigdes de
contorno.

Para verificagdo do modelo numérico que representa os conceitos fisicos, a
analise conta com contornos de pressao, velocidade e cisalhamento na parede na
etapa fluidodinamica, junto com contornos de deformacéo, tensdes de cisalhamento
(von-Mises) e reacbes maximas de momento e for¢a na etapa estrutural.

Os resultados sdo entdo agrupados em tabelas e analisados com auxilio de
graficos e contornos. Os graficos mostram a propriedade mencionada no eixo Y

(vertical) e a variagao do angulo de ataque (alpha) ao longo do eixo X (horizontal).

4.1 Verificagao inicial

Analisaram-se duas posi¢des de angulo de ataque (-5° e 15°) para a
verificagdo inicial. Compara-se as velocidades e pressdes, os coeficientes de
sustentacdo e arrasto verificando-se o comportamento fisico esperado e também
efeitos de turbuléncia, linhas de escoamento e cisalhamento na superficie da asa.
Para estes casos, apresenta-se somente resultados da analise fluidodinamica, de
forma a verificar apenas se a analise CFD é coerente com o estudo antes da
transposi¢ao dos dados.

Na Figura 22, imagem superior esquerda, percebe-se a variagao de pressao
na asa, valores de -903 Pa a 324 Pa. Na imagem superior direita, a velocidade
variando de 0 m/s a 39 m/s. Na imagem inferior esquerda, apresenta-se o contorno
de cisalhamento da parede, que mostram um escoamento colado e linear sobre a
asa (devido ao perfil estar alinhado ao escoamento, a turbuléncia € menor e o
escoamento tem comportamento laminar proximo a superficie). Na imagem inferior
direita, visualizam-se as linhas de escoamento, mostrando a direcido das linhas de
corrente que sao distorcidas conforme o ar passa pelo corpo rigido (o escoamento
encontra o solido e o ar muda sua diregéo, contornando o perfil).
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Figura 22 - Contornos de pressao e velocidade (imagens superiores esquerda e direita).
Contorno de cisalhamento na parede e fluxo de velocidade com as linhas de escoamento
(alpha = -5°) (imagens inferiores esquerda e direita).
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Fonte: autoria propria (2021)

Na Figura 23, imagem superior esquerda, percebe-se a variagao de presséo
na asa, valores de -953 Pa (regido azul) a 327 Pa (regidao vermelha, localizada na
parte inferior da asa) e, na imagem superior direita, a velocidade variando de 0 m/s a
45,2 m/s. Estes contornos e valores ajudam a verificar o principio de Bernoulli,
justificados pela afirmacéo de que existe um aumento de velocidade no escoamento
sobre a asa e um aumento de pressdo na regido inferior da asa. Na imagem inferior
esquerda, percebe-se uma variagao nas linhas de cisalhamento, que sdo como uma
impresséo digital para cada geometria e indicam vorticidade. Na imagem inferior
direita, visualizam-se as linhas de escoamento, mostrando uma distor¢cao
relativamente maior que a da Figura 22 (o perfil ndo estd mais alinhado ao

escoamento e o distorce mais, apresentando maior turbuléncia).
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Figura 23 - Contornos de pressao e velocidade (imagens superiores esquerda e direita).
Contorno de cisalhamento na parede e fluxo de velocidade com as linhas de escoamento
(alpha = 15°) (imagens inferiores esquerda e direita).
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4.2 Sustentacgao inicial para o corpo rigido

Na Tabela 3, os resultados dos coeficientes de sustentacdo e de arrasto
iniciais, que representam os dados analisados numericamente da geometria como
um corpo rigido (sem deformacao).
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Tabela 3 - Coeficientes de sustentagao e arrasto iniciais para o corpo rigido

ANGULO DE ATAQUE [°] COEFICIENTE DE COEFICIENTE DE
SUSTENTAGAO ARRASTO INICIAL
INICIAL (C}) (Cp)

-5 0,0652731 0,173752

2,5 0,154418 0,142829

0 0,445103 0,0904178

2,5 0,925916 0,0641426

5 1,342 0,0717841

7,5 1,73025 0,0937565

10 2,07816 0,121759

12,5 2,43787 0,159198

15 2,61417 0,199402

17,5 2,39409 0,269247

20 2,41096 0,345824

22,5 2,27385 0,432051

25 2,19518 0,533106

Fonte: autoria propria (2021)

Interpreta-se pelo Grafico 1 e com o auxilio da Tabela 3 o momento de
sustentacdo maxima da geometria em 15 graus, identificando-se como ponto de
estol. Apds o ponto de estol, a asa comecga a perder sustentacdo. O valor maximo do
coeficiente de sustentagdo (C;) é de 2,614. O arrasto continua aumentando
conforme o angulo de ataque aumenta, ultrapassando o valor de 0,5 com angulo de
ataque de 25°. Observa-se comportamento semelhante referente a sustentacao na
literatura com o trabalho de Almeida, Reis e Gardolinski Venson (2012) aonde o
coeficiente de sustentacao obtido através da experimentacdo de uma asa de perfil
Selig 1223 com 42 cm de envergadura e 13 cm de corda foi de 1,952 com angulo de
ataque de 14° e coeficiente de arrasto de 0,292. Singh (2015) apresentou resultados
de coeficientes de sustentacdo e arrasto para um angulo de ataque de 15° com

valores de 2,13 e 0,38 respectivamente.
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Grafico 1 - Coeficientes de sustentagao e de arrasto iniciais plotados ao longo do eixo vertical,
com a variacado do angulo de ataque na horizontal
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Fonte: autoria propria (2021)

O mapa de pressoes € entao transferido para o modelo de elementos finitos
usando o acoplamento de sistemas disponivel no aplicativo Ansys® como

carregamento para o calculo de deformagdes na estrutura de aluminio.

4.3 Resultados estruturais do corpo deformado

A Tabela 4 com o auxilio de contornos e graficos mostra os resultados
obtidos pela resolucdo do método de elementos finitos acoplado ao modelo de
volumes finitos.

A Tabela 4 mostra resultados maximos em cada um dos angulos de ataque
analisados. Verifica-se que a tensao equivalente maxima de 20,15 Mpa se da em um
angulo de ataque de 20°, causando uma deformagdo maxima de 13,03 milimetros.
Observa-se também que a reagdo maxima corresponde a 1960 N e seu momento
maximo de 3736 N.m, ambos com angulo de ataque de 15°.
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Tabela 4 - Resultados estruturais

ANGULO DE TENSAO DEFORMAGAO REAGAO MAXIMA RE,A(;AO
ATAQUE EQUIVALENTE  TOTAL DE FORCA TOTAL MAXIMA DE
MAXIMA (VON- MAXIMA [MM] NO ENGASTE [N] MOMENTO
MISES) [MPA] TOTAL [N M]
-5 1,591815529 0,184902118 139,4686561 284,0674322
-2,5 1,741326766 0,894207842 177,9386224 341,9198439
0 3,826075297 2,319875124 352,472012 678,4515559
2,5 7,20779282 4,439920697 707,7976127 1306,402245
5 10,36636928 6,426386262 1029,270777 1905,598762
7,5 13,31627442 8,25360542 1327,205342 2462,291169
10 16,03067379 9,885961633 1592,112566 2964,727189
12,5 18,69238576 11,55783452 1839,671114 3469,902635
15 20,02710683 12,48465372 1960,255144 3736,308442
17,5 19,78943792 12,65220973 1845,81006 3703,447966
20 20,15392914 13,03622835 1854,424932 3797,560628
22,5 19,75853729 12,79397896 1849,843715 3735,969679
25 19,40037008 12,82900283 1742,840023 3664,747709

Fonte: autoria propria (2021)

Na Figura 24, visualiza-se a distribuicdo das tensdes equivalentes (Von-
Mises) da asa no momento em que ela se encontra quinze graus (alpha = 15°) em
relagdo ao escoamento de 25 m/s. E neste momento que a asa estad em estol, e
também sob maior carregamento. Visualiza-se o corpo deformado sobre a estrutura

de vértices do corpo original, com escala automatica de 17 vezes.

Figura 24 - Contorno de tensdes equivalentes (critério de Von-Mises) com a geometria
deformada sobreposta a estrutura rigida (alpha = 15°
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Fonte: autoria prépria (2021)
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Na Figura 25, mostram-se os valores e os contorno de deformacdes totais em
um angulo de ataque de cinco graus negativos (alpha = -5°). Nota-se o arqueamento
das regides que ndo possuem nervuras ou elemento de viga, apenas a regiao do
bordo de fuga. Esta é uma regido que com analises auxiliares pode resultar em
melhoria no desenvolvimento de flaps e ailerons. Comparando a Figura 24 com a
Figura 25, nota-se a diferenca de deformagdes da estrutura submetida a baixa
sustentagdo (alpha = -5°) e alta sustentagdo (alpha = 15°). Na Figura 25, a

magnitude da escala de deformacdes € de 1200 vezes.

Figura 25 - Contorno de deformacao total com a geometria deformada sobreposta a estrutura
rigida (alpha = -5°
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Fonte: autoria propria (2021)

No Grafico 2, visualiza-se a curva de tensdes equivalentes segundo o critério
de Von-Mises. Nota-se um carregamento maximo no ponto de estol de valor 20,15
MPa com pouca variagao apos isso.
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Grafico 2 - Maxima tensao equivalente (Von-Mises) [MPa] plotada ao longo do eixo vertical,

Maxima tensdo equivalente
(Von-Mises) [MPa]

com a variagao do angulo de ataque na horizontal [°]
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Fonte: autoria propria (2021)

No Grafico 3, mostra-se a deformagao maxima em milimetros de acordo com a

variagdo de alpha. ldentifica-se sua deformagdo maxima de 13,04 mm. A maior

deformacao encontra-se na zona de maior carregamento.

Grafico 3 - Deformacéo total maxima [mm] plotada ao longo do eixo vertical, com a variagéo do

Deformagao total maxima [mm]

-
o

angulo de ataque na horizontal [°]
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Fonte: autoria prépria (2021)
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Na Figura 26, visualizam-se as deformacdes totais maximas, verificando uma
deformagdo maxima proximo a regiao de estol (alpha = 15°), e nota-se um maior

deslocamento na ponta da asa, com valores de aproximadamente 12,5 mm.

Figura 26 - Contorno de deformagao total com a geometria deformada sobreposta a estrutura
rigida (alpha = 15°

1,000(m)

0,250 0,750

Fonte: autoria propria (2021)

No Grafico 4, apresenta-se uma visualizacdo grafica da reagao total maxima
de forga, com seu valor maximo de 1960 newtons no angulo de estol (alpha = 15°).
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Grafico 4 - Reagao total maxima de forga [N] plotada ao longo do eixo vertical, com a variagao
do angulo de ataque na horizontal [°]
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Fonte: autoria propria (2021)

Na Figura 27, visualiza-se a reagéo total, com seus componentes direcionais
de -160,92 N no eixo X (vermelho), 1953,5 N no eixo Y (verde) e 24,04 N no eixo Z

(azul). Maior parte da forgca de reacdo € na diregcdo oposta ao carregamento de

sustentacao.

Figura 27 - Reacao de forca total (alpha = 15°

Ansys
2021R2
TEACHING

0,000 0,500 1,000 ()
I ..

0,250 0,730

Fonte: autoria propria (2021)
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Na Figura 28, os valores e a diregdo do momento maximo, localizado na
regiao apds o estol, com seu valor maximo de 3800 N.m, sendo -3717,20 N na
direcao do eixo X, 363,58 N na diregao do eixo Y € 99,97 N no eixo Z.

Figura 28 - Reacao de momento total maxima (alpha = 20°

Ansys
2021R2
TEACHING
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I 2 .

0125 0,375

Fonte: autoria propria (2021)

4.4 Sustentacao atualizada para o corpo deformado

Na Tabela 5, mostram-se os resultados dos coeficientes de sustentacao e de
arrasto atualizados, ou seja, apos estrutura de aluminio sofrer deformagao causada

pela pressao gerada pelo escoamento turbulento.
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Tabela 5 - Coeficientes de sustentacio e de arrasto no corpo deformado

ANGULO DE COEFICIENTE DE COEFICIENTE DE
ATAQUE [°] SUSTENTAGAO ARRASTO
ATUALIZADA (C,) ATUALIZADO (C)p)
-5 0,0610617 0,172692
-2,5 0,181656 0,139534
0 0,444952 0,0900545
2,5 0,921271 0,0641767
5 1,34249 0,0718008
7,5 1,73099 0,0937705
10 2,07612 0,121762
12,5 2,39375 0,158431
15 2,57266 0,195555
17,5 2,44537 0,259369
20 2,39881 0,331836
22,5 2,08796 0,453381
25 2,16373 0,511786

Fonte: autoria propria (2021)

Utilizando-se do Grafico 5Error! Reference source not found. e com o
auxilio da Tabela 6, nota-se uma grande semelhangca nos valores e no
comportamento dos coeficientes em relagdo aos valores iniciais, 0 que pode indicar
duas coisas: a geometria esta atendendo a especificacdo estrutural, ou seja, a
estrutura dimensionada aguenta a carga submetida, ou também que a estrutura

pode estar superdimensionada, havendo oportunidade para uma redugao de peso.
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Grafico 5 - Coeficientes de sustentacao e de arrasto do corpo deformado plotados ao longo do
eixo vertical, com a variagao do dngulo de ataque na horizontal [°]
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Fonte: autoria propria (2021)

Outras analises (convergéncia de malha, estruturais, modais, utilizando
diferentes elementos) tornam-se necessarias para verificar ambas as situagdes em
que a asa esta sem deformagdes e com os carregamentos aplicados na estrutura de
aluminio, com a finalidade de aumentar a confiabilidade dos resultados e explicar
com maior acuracia os desvios. Para discutir com mais detalhes a variagdo dos
coeficientes, disponibiliza-se um comparativo dos desvios relativos dos dois casos

na Tabela 6.
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Tabela 6 - Desvios relativos dos coeficientes de sustentagao e de arrasto para a deformacéao
gerada pelo escoamento turbulento

ANGULO DE DESVIO RELATIVO PARAA  DESVIO RELATIVO PARA

ATAQUE [] SUSTENTAGAO [%] O ARRASTO [%]
-5 6,451968728 0,61006492
-2,5 -17,63913533 2,30695447
0 0,033924732 0,401801415
2,5 0,501665378 -0,053162797
5 -0,036512668 -0,023264205
7,5 -0,042768386 -0,014932298
10 0,09816376 -0,002463884
12,5 1,809776567 0,481789972
15 1,587884491 1,929268513
17,5 -2,141941197 3,668750255
20 0,503948635 4,044832053
22,5 8,17512149 -4,93691717
25 1,432684336 3,999204661

Fonte: autoria propria (2021)

No Grafico 6, mostram-se as curvas referentes a Tabela 6. Visualiza-se a
distribuicdo dos desvios relativos dos coeficientes de sustentacao e de arrasto. Nota-
se também que o angulo de ataque de -2,5° possui uma variagdo maior do que a
média. Quanto aos valores de alpha positivos, entende-se que houve um leve
aumento médio de sustentacdo causado pela deformacado (0,05%) e uma

representacdo um pouco maior na média da diferenga no arrasto (1%).



61

Grafico 6 - Desvios relativos nos coeficientes [%] plotada ao longo do eixo vertical, com a
variagao do dngulo de ataque na horizontal [°]
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Fonte: autoria propria (2021)

Entende-se também uma oportunidade de refino na malha, pois néao
realizou-se estudo de convergéncia de malha. Necessita-se entender os angulos de
ataque nos quais as caracteristicas de escoamento tiveram maior variacido e
precisam de maior discretizacdo. Um refino excessivo ou global pode causar
desperdicio de poder computacional. Em especial, nota-se uma maior variagdo no
comportamento dos resultados de angulo de ataque negativos® (-2,5° e -5°) e apds o
estol (22,5°). Sugere-se também redugdo na escala utilizada, capturando

informagdes em um maior numero de pontos préximo a regiao de estol.



62

5 CONSIDERAGOES FINAIS

Neste trabalho, apresentou-se uma analise fluido-estrutural de uma asa
modelada em aluminio. Para isso, foi comparado um estudo fluidodinamico de corpo
rigido com um estudo fluidodindmico em que a estrutura se deforma devido ao
escoamento e produz novos valores de sustentagédo e arrasto. Para isso, utilizou-se
o aplicativo Ansys® com o auxilio das ferramentas Fluent® e Mechanical®.

Na condigdo analisada de voo, a estrutura de aluminio (da asa) apresenta
maior tensao equivalente maxima, deformacdo e reagdo de momento apds a
ocorréncia do estol (a0 momento em que a asa tém inclinagdo no angulo de ataque
de 20 graus) com valores de 20,15 MPa, 13,03 mm e 3797 N.m, respectivamente, e
maior reagao de for¢ca e no seu engaste em 15 graus, no momento do estol dada a
escala usada, com valor de 1960 N.

Diferente do esperado, as oscilagcbes nas diferencas de sustentacao
demonstram que ha um fendmeno mais complexo do que a simples torcdo da asa
causada pelo escoamento. A geometria atualizada pode estar sofrendo deformacdes
em pontos especificos que causam um ganho instantdneo na geracdo de
sustentagao; porém, os fendmenos de turbuléncia podem causar deformagdes
posteriores que combinados a deformacdo anterior reduzem novamente a
sustentacao da aeronave.

Para representar corretamente tais efeitos, fazem-se necessarias analises
mais complexas, como o efeito de flutter, que é a realimentacdo da deformacgao
causada e pode levar a aeronave a efeitos catastroficos. Efeitos de vibragao,
aeroelasticidade e até mesmo variacbes na temperatura nao devem ser
desconsiderados quando analisam-se grandes projetos.

Para isto, propde-se para trabalhos futuros a validagao necessaria para este
tipo de estudo, aliada as analises modais de flutter e também utilizando outros
métodos que nao o0s numéricos computacionais (experimentacdo, métodos

analiticos, manufatura e validagéo).
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