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RESUMO

O presente trabalho propds investigar o desempenho aerodindmico da aeronave
Brasilia (EMB120). A escolha desse modelo como estudo de caso se justifica dentro das
atividades do GCEME de pesquisas em propulsao hibrida. Por meio da utilizacado do
OpenFOAM, foram desenvolvidas simulagoes utilizando o modelo RANS juntamente com
o modelo de turbuléncia k& —w SST. As simulagoes conduzidas se concentraram na fase de
cruzeiro, onde a simplificagdo de escoamento em regime permanente é valida. Foi possivel
identificar que a aeronave em questao é capaz de realizar o voo de cruzeiro sob um angulo
de ataque na faixa de 1° a 3°, onde seu centro de pressao fica localizado na faixa entre
26,92% e 28,47% da corda média aerodinamica. As asas sao o principal componente
responsavel por gerar sustentacao, enquanto as asas em conjunto com a fuselagem geram
a maior parte do arrasto aerodindmico. Duas configuragoes da aeronave foram avaliadas:
uma com e outra sem twist geométrico nas asas. Um aumento no arrasto e na sustentagao
globais foram observados para a configuracdo com twist, embora a relacdo entre essas
forcas nao tenha se alterado significativamente. Uma avaliagdo das equacoes utilizadas
para inicializar os parametros de turbuléncia foi conduzida, onde nao foi possivel obter
diferenca significativa entre formulagoes diferentes. Investigou-se, ainda, a influéncia da
altitude no desempenho aerodinamico da aeronave. Nao foram observadas mudancas

significativas nos seus coeficientes adimensionais.

Palavras-chave: Aerodinamica. CFD. EMB120. OpenFOAM.






ABSTRACT

The present work investigates the aerodynamic performance of the Brasilia aircraft
(EMB120). The choice of this model is justified within the GCEME research activities
in hybrid propulsion. Using OpenFOAM, simulations were developed using RANS with
k — w SST turbulence model. The simulations focused on the cruise phase, where the
steady-state flow simplification is valid. It was possible to identify that the aircraft can
perform adequately on cruising fase under an angle of attack in the range of 1° to 3°, where
its center of pressure is located between 26,92% and 28,47% of the mean aerodynamic
chord. The wings are the main component responsible for generating lift, while the wings
and the fuselage generate most of the aerodynamic drag. Two aircraft configurations were
evaluated: one with and another without geometric twist on the wings. An increase in
overall drag and lift was observed for the configuration with twist, although the relationship
between these forces did not change significantly. An evaluation of the equations used
to initialize the turbulence parameters was conducted, where no significant difference
between different formulations was observed. The influence of altitude on the aerodynamic
performance of the aircraft was also investigated. No significant changes were observed in

their dimensionless coeflicients.

Keywords: Aerodynamic. CFD. EMB120. OpenFOAM.
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1 INTRODUCAO

Com o intuito de introduzir ao leitor os conceitos mais relevantes na condugao
deste trabalho, este primeiro capitulo abordard o problema estudado. O leitor encontrara
as motivagoes que levaram a realizacao deste trabalho, uma contextualizacao do problema
bem como conceitos iniciais importantes para a compreensao do desenvolvimento que
serd realizado. Os objetivos sao definidos neste capitulo, bem como uma breve revisao

bibliografica acerca do tema.

1.1 MOTIVACAO E CONTEXTUALIZACAO

Desde os primordios, a humanidade observava o céu e os passaros sonhando em um
dia poder voar. Este desejo é notavel em diversos contos presentes na mitologia antiga,
como o mito grego de Icaro que teve suas asas derretidas ao se aproximar demais do Sol.

Diversos estudiosos tentaram ao longo dos anos dar asas a esse sonho.

Com os passaros como inspiragao, as primeiras ideias de como o homem poderia
voar foram surgindo a partir do conceito de asas que fizessem um movimento ascendente
e descendente a partir do movimento humano. Tais maquinas sdo conhecidas como
ornitopteros. Leonardo da Vinci, por exemplo, desenhou diversos esbogos de estruturas
com essa finalidade, sem nenhuma evidéncia de que o mesmo tenha conseguido sucesso em
alcangar voo [1]. Um de seus esbogos mais famosos de ornitépteros, datado de 1488, é

apresentado na Figura 1 onde é possivel notar a inspiragdo nos passaros para seu projeto.
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Figura 1 — Ornitéptero projetado por Leonardo da Vinci.

Fonte: [2].

O primeiro voo humano propriamente documentado se deu por meio um balao em
21 de novembro de 1783 em Paris [1]. Apds esse primeiro voo bem sucedido, diversos outros
prototipos e voos comecaram a ser registrados ao redor do mundo e permaneceram como

tinico meio humano de poder voar. O desejo de poder voar mais rapido e por distancias
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maiores continuou atormentando a cabeca dos cientistas da época. Eles testavam novas

configuragoes e protétipos tentando alcangar um modelo ideal.

Somente no dia 23 de outubro de 1906 que um homem conseguiu a facanha de
decolar e voar em um equipamento mais pesado que o ar e com propulsao. Este homem
foi Alberto Santos Dumont, um brasileiro pioneiro, que construiu e voou no famoso 14 Bis.
Ele conseguiu realizar o primeiro voo documentado e com testemunhas de um equipamento
mais pesado que o ar que conseguisse decolar por meios proprios, ou seja, sem auxilio de
rampas ou qualquer outro método de impulsao. Em seu primeiro voo, Santos Dumont
conseguiu percorrer cerca de sessenta metros a uma altura proxima aos trés metros no
campo de Bagatelle em Paris. O mesmo ainda realizou outro voo em 12 de novembro do
mesmo ano, conseguindo percorrer 220 metros em uma altura de 6 metros. Estes foram os
dois primeiros voos homologados e reconhecidos pelo Aeroclube da Franca, que era uma
autoridade na época. O seu segundo voo inclusive rendeu um prémio do Aeroclube da

Franga, e foi destaque em diversos jornais ao longo do mundo (Figura 2).

M. SANTOS DUMONT’S FIRST SUCCESS WITH A FLYING MACHINE.

M. Bantos Dumont. after se
return to his starting

veral preliminary tri in Paris on N 12th, when his Oying mn\rh ne had flown 75, |‘2,3 and 142 yards, decided to
e it Ol b motor ran along the ground, then suddenly it rose to a height of about five
h\rds aud appearing like a great white bird, it soared hall-wa M. Santos [‘llmulll startied by some spectators in his way, twisted
his radder quickly, and the machine came heavily to the ground, domaging one of it The experiment, loyever wad o friumph. for actual
fight was nchieved; and it eeems as though it were only & matter of time for the ponquest of the air to be mocomplished. The 235 yards were tra-
versed (o twenty-one secomnds.

lown the oo

Figura 2 — Alberto Santos Dumont sendo destacado por prémio do Aeroclube da Franga.

Fonte: [3].

Desde este primeiro voo bem sucedido, diversos outros foram realizados com sucesso
a0 longo dos anos. B possivel notar uma grande diferenca entre o primeiro avido (Figura
2) e um aviao moderno (Figura 3). Tais diferencas se tornaram possiveis ao longo dos
anos devido ao desenvolvimento de teorias que solidificaram as bases fisicas e matematicas
no ambito da dindmica dos fluidos. Em pouco mais de um século, o homem foi capaz de
passar de um voo de 220 metros para aeronaves capazes de voar acima da velocidade do

SOo1.

Para se chegar ao nivel atual das aeronaves, foi necessario muito esforco para

desenvolvimento de teorias e metodologias de projeto que pudessem tornar cada vez mais
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Figura 3 — Avido moderno da fabricante nacional Embraer.

Fonte: [4].

eficientes os avioes. Atualmente, o design das aeronaves comerciais encontra-se em um
patamar bem estabelecido. Grande parte dos avioes apresenta caracteristicas semelhantes,
visto que o projeto geral de aeronaves convencionais tende a convergir para um modelo
ideal [5]. Dentre as caracteristicas comuns, é possivel citar o formato da fuselagem, posigao

do sistema de propulsao e performance aerodindmica [5].

No inicio, teorias e simplificagoes eram muito utilizadas para determinar o compor-
tamento de uma aeronave. Estes modelos eram aplicados somente sob certas condigoes,
mas suas solugoes analiticas possuiam um bom grau de acuracia. No entanto, tais teorias
nao eram aplicadas para todos os tipos de escoamento, tornando sua utilizacao muito

limitada.

A aerodinamica teorica classica teve sua importancia na compreensao dos escoa-
mentos. Muitas teorias simplificadas se provaram tteis, como o calculo do coeficiente de
sustentagao para um perfil bidimensional sujeito & um pequeno dngulo de incidéncia [6],

possibilitando avancos na industria aerondutica.

A dificuldade de lidar com escoamentos mais complexos fez surgir a necessidade de
modelos mais robustos que pudessem ser aplicados a uma gama maior de situacoes. Neste
ambito, a dindmica dos fluidos computacional (CFD - Computational Fluid Dynamics)
tornou possivel a analise de escoamentos mais complexos em geometrias arbitrarias, se

tornando uma ferramenta poderosa de projeto.

Cada vez mais a preocupac¢ao com o meio ambiente e as emissoes de poluentes
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na atmosfera vem aumentando. Além do desenvolvimento de novas fontes de propulsao,
o estudo aerodindamico das aeronaves pode contribuir com o aumento da eficiéncia e
consequentemente reducao das emissoes. O arrasto é uma forca oposta ao movimento
do aviao, assim, o sistema de propulsao deve equalizar esta for¢a para que o avido possa
manter velocidade constante na fase de cruzeiro, por exemplo. Como o arrasto pode ser
decomposto em parcelas e cada parte do aviao gera sua contribuicao para o arrasto global,
torna-se necessario uma analise minuciosa em cada um dos componentes do aviao (asas,
fuselagem, estabilizador horizontal e estabilizador vertical) para que seja possivel otimizar

a eficiéncia aerodinamica global da aeronave.

1.1.1 Grupo GCEME

O presente trabalho se insere na pesquisa realizada pelo Grupo de Conversao
Eletromecénica de Energia (GCEME) da Universidade Federal de Juiz de Fora (UFJF).
O GCEME ¢ formado por estudantes, professores e pesquisadores dos mais variados
campos de conhecimento, como engenharia mecanica, civil, elétrica e aerondutica. Seu
enfoque consiste em pesquisas no ambito da eficiéncia energética de aeronaves e sistemas

de propulsao.

Dentre as pesquisas em andamento, é possivel destacar o estudo da hibridizacao de
aeronaves regionais. Neste cendrio, o presente trabalho busca contribuir com informacoes
sobre a aeronave EMB120 visando a avaliacao do sistema propulsor hibrido que podera

integrar a aeronave.

1.2 MISSAO DE VOO, COEFICIENTES AERODINAMICOS E GEOMETRIA DAS
ASAS

Esta secao tem por objetivo introduzir ao leitor alguns conceitos utilizados ao longo
deste trabalho.

1.2.1 Fases do voo

E possivel dividir uma missao de voo de uma aeronave convencional em etapas,
onde cada uma possui suas caracteristicas préprias. Um esboc¢o de uma missao de voo ¢é

ilustrado pela Figura 4.

Inicialmente, o aviao é taxiado na pista até alcancar a posicao de decolagem.
A decolagem é a etapa onde geralmente a aeronave opera com o sistema de propulsao
em poténcia maxima, visando sair do solo para iniciar o voo propriamente dito. Nesta
fase, como o sistema de propulsao opera em poténcia alta, é comum que o consumo de
combustivel seja alto e por um curto periodo de tempo comparado ao tempo gasto em

toda a missdo.
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1) Ligar motores 5) Cruzeiro
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3) Decolagem 7) Pouso, taxiamento e
4) Subida desligar motores

Figura 4 — Perfil tipico de uma missao de voo.

Fonte: Adaptado de [7].

Apés decolar, o aviao inicia a fase de subida. Nesta fase é necessario que a forga
de sustentacao gerada pelo escoamento na superficie do avido seja maior que o peso da
aeronave. Assim, é comum que em aeronaves convencionais, cuja configuracao é composta
por asas fixas, que o angulo de ataque seja alto. Além de aumentar o dngulo de ataque, o
empuxo gerado pelo sistema de propulsao pode operar com poténcia relativamente alta
para facilitar a subida até a altitude de cruzeiro. Nesta etapa o avido sobe da altitude
de decolagem até a altitude de voo de cruzeiro. Pode ainda ocorrer a fase de subida em
etapas, mas detalhes especificos no projeto desta fase foge ao escopo deste trabalho. Ao

leitor interessado, recomenda-se consultar [7] para maiores detalhes.

Ao alcancar a altitude desejada para o cruzeiro, o avido passa a operar em altitude
praticamente constante. Nesta etapa do voo, a sustentacao deve ser equivalente ao peso
do avidao para que o voo seja nivelado. Em viagens mais longas, essa fase corresponde a
maior parte da missao de voo. Cabe destacar que nestes voo longos, esta etapa ¢ a maior

de toda a missao, compreendendo o maior gasto em massa de combustivel.

Quando o aviao se aproxima do aeroporto, ele inicia a fase de descida e termina

finalmente a missao no desembarque e taxiamento.

Como geralmente a fase de cruzeiro compreende a maior parte de toda a missao,
acredita-se que o estudo desta etapa compreende um importante passo para o projeto da
aeronave. A fase de voo de cruzeiro foi escolhida para o desenvolvimento deste trabalho
por se tratar de um voo nivelado, tornando possivel a aplicagao das equagoes que governam

o escoamento em situagdo de regime permanente, simplificando o tratamento numérico.

1.2.2 Cargas aerodinadmicas

As forgas aerodinamicas geradas em uma superficie solida sao provenientes de duas
fontes: distribuicao de pressao ao longo da superficie e distribuicao de tensoes cisalhantes

na superficie do corpo. Seja um corpo de forma complexa ou um de geometria mais
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simples, as for¢as aerodindmicas sao geradas por estas duas fontes. A Figura 5 ilustra este

principio.

Figura 5 — Atuacao da distribui¢ao de pressao e tensao de cisalhamento na geragao de
forcas aerodinamicas.

Fonte: [1].

A sustentacao é a forca que atua na direcdo normal a do vento, ja o arrasto é
aquela que atua na direcao do vento. A componente vertical das forgas é a responsavel
por manter o avido no ar, pois atua contra a forca exercida pela gravidade. O sistema
de propulsao de uma aeronave deve ser capaz de equilibrar a resultante horizontal dessas
forcas. Em voo de cruzeiro, essas componentes vertical e horizontal coincidem com a

sustentacao e o arrasto, respectivamente.

Um esboco das forcas que atuam em um perfil aerodinamico é ilustrado pela Figura
6, onde V é a velocidade do escoamento, o é o angulo de ataque, L, D e P sao as forcas

de sustentacao, arrasto e peso respectivamente.

|
|
!
Y
P

Figura 6 — Forgas atuantes em um aerofélio.

Fonte: Adaptado de [1].

Além das forgas aerodindmicas, o escoamento gera momentos no aviao que devem

ser equilibrados visando um voo estavel.
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Quando é possivel obter a distribuicao de pressoes e tensoes cisalhantes na superficie

do avido, basta integrar ao longo da superficie para obter as forcas.

Em uma aeronave convencional as asas sdo o principal componente responsavel por

gerar sustentacao, enquanto a fuselagem é responsavel por maior parte do arrasto.

Ao analisar avioes, é comum utilizar coeficientes adimensionais para avaliar o

arrasto e a sustentacao. Esses coeficientes sao descritos pelas equagoes abaixo:

- Coeficiente de sustentacao:

Fr
Ch=—"—, (1.1)
3ParV2A
- Coeficiente de arrasto:
Fp
Cj=—FT— 1.2
T L VA (1.2)

onde Fp e Fp sao as forgas de sustentagao e arrasto respectivamente, p,. ¢ a massa

especifica do ar, V' é a velocidade do escoamento e A é a area de referéncia utilizada.

A escolha da area de referéncia deve ser explicitada quando a andlise aborda os
coeficientes acima descritos. A utilizacdo de areas de referéncia distintas leva a resultados

diferentes e acarretando em uma nao compreensao dos resultados obtidos.

Estas formulas para coeficientes aerodinamicos existem desde a década de 20, no
entanto, diversos pesquisadores ja estudavam formulagoes que pudessem cumprir o papel
de prever a sustentacdo e o arrasto com acuracia. Estas formulagoes foram de extrema
importancia em uma época onde modelos de turbuléncia consolidados nao existiam e a

dindmica dos fluidos computacional nem sequer era cogitada.

O primeiro a usar a definicao de coeficientes aerodinamicos foi Otto Lilienthal,
um dos pioneiros na aviagdo do século XIX [1]. Ele pesquisou diversas configuragoes
em aerofdlios e formulou tabelas com dados experimentais variando o angulo de ataque
que foram muito utilizadas. Em seu trabalho, Lilienthal utilizava formulagées empiricas
baseadas em suas observacoes experimentais para obter os coeficientes de sustentacao e

arrasto, que eram entao denominados coeficiente normal e tangencial respectivamente.

Seguindo seus conceitos, diversas evolugdes ocorreram até chegar na formulagao

padrao atual.

1.2.3 Asas com twist geométrico

Se os angulos de ataque em se¢oes diferentes da asa forem também distintos, diz-se
que a asa possui twist. Uma das configuragoes possiveis é denominada washout, onde o
angulo de ataque na raiz da asa é superior ao angulo de ataque na ponta da mesma. A

Figura 7 ilustra uma asa sob a configuracao washout.
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Figura 7 — Asa com twist geométrico.

Fonte: Adaptado de [8].

Esta configuracao é muito utilizada em aeronaves visando retardar o stall na ponta

da asa, que se trata de um fenémeno indesejado [7].

Em aeronaves de porte pequeno e médio, é comum a escolha de um twist na casa
de 3° na configuracao washout, onde o angulo de ataque da ponta é menor que o da raiz
[7].

Asas que possuem a configuracao washout tendem ainda a possuir um aumento do
arrasto induzido, devido a alteragao na distribui¢ao da sustentagao ao longo da asa [7]. E
possivel ainda encontrar na literatura estudos onde o twist nas asas tende a aumentar o

coeficiente de sustentacao da aeronave [9].

1.3 FERRAMENTAS PARA ANALISE AERODINAMICA EM AERONAVES

O projeto de uma aeronave é um processo que envolve diversas areas do conheci-
mento. Desde o esbogo inicial até a aeronave alcar seu primeiro voo, diversas etapas de

projeto devem ser realizadas visando conferir confiabilidade ao aviao.

Métodos de baixa fidelidade sao muito empregados na fase conceitual de projeto.
Dada sua velocidade em gerar resultados, permite ao projetista testar diversas configuragoes
na aeronave visando encontrar possiveis solu¢oes que aumentem a eficiéncia aerodinamica.
Posteriormente, estudos em CFD sao utilizados visando dar mais detalhes ao escoamento
e encontrar resultados mais precisos. Por fim, apés a conducgao de simulagoes em CFD, é

comum validar os resultados com ensaios em tuneis de vento.

Essa metodologia de projeto nao é obrigatéria, mas consegue reduzir o custo e o
tempo gasto no projeto, extraindo as vantagens de cada uma das ferramentas utilizadas

para o estudo de escoamentos.
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1.3.1 Modelos de baixa fidelidade

Os métodos considerados de baixa fidelidade sdo aqueles geralmente baseados em
relagoes analiticas para solucionar o escoamento. Dentre os mais populares utilizados é
possivel citar o método dos painéis, VLM (Vortex Lattice Method) e AVL (Athena Vortex
Lattice). O método VLM, por exemplo, se trata de um modelo numérico. Estes métodos
possuem grande popularidade por entregarem resultados de maneira extremamente rapida.
Por esse motivo sdo muito utilizados em fases iniciais do projeto de aeronaves, permitindo
ao pesquisador estudar diversas configuracoes diferentes em um tempo reduzido e assim
encontrar possiveis configuracoes 6timas. E possivel encontrar ferramentas que utilizam
metodologias de baixa fidelidade de maneira gratuita, o que aumenta ainda mais sua

popularidade.

Os modelos que utilizam VLM possuem boa resposta na previsao do comportamento
aerodinamico de uma aeronave quando o nimero de Reynolds e o angulo de ataque nao

sao elevados.

Uma das grandes dificuldades destes métodos estd em lidar com escoamentos
viscosos de maneira precisa. Outro ponto que é valido destacar ¢é o fato de que muitas
das ferramentas disponiveis nao lidam com geometrias muito complexas, se tornando
complicado lidar com a fuselagem do aviao. Em alguns casos é possivel estimar que a

utilizacdo de modelos de baixa fidelidade pode resultar em uma subestimacao do arrasto

10].

1.3.2 Modelos de alta fidelidade

Devido a dificuldade de encontrar solucao para as equagoes de Navier Stokes em
um escoamento geral e arbitrario, a CFD assumiu um papel importante no estudo de
escoamentos. Criada inicialmente para atender as demandas da industria aeronautica,
hoje a CFD ¢ utilizada nos mais variados campos. Dentre os motivos que fizeram
essa ferramenta alcancar popularidade e confiabilidade nos tltimos anos é possivel citar:
aumento da capacidade de processamento dos computadores, aumento da capacidade de
armazenamento, desenvolvimento de algoritmos mais eficientes e modelagem de fenémenos

como a turbuléncia.

Além disso, a CFD possui a vantagem de poder ser utilizada por qualquer pessoa
que tenha um computador, devido a grande variedade de programas, comerciais e gratuitos,
disponivel atualmente. A crescente paralelizacdo dos cédigos computacionais contribuiu
também para reduzir o tempo de obtencao de resultados, possibilitando analisar diversas
situacoes diferentes em um tempo menor. Cabe ressaltar que o uso correto da CFD exige
que o pesquisador tenha dominio da modelagem fisica e matematica do problema, pois

caso nao o tenha, os resultados podem ser irreais.

A CFD vem se mostrando uma ferramenta poderosa no projeto de avioes, como é
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possivel observar no projeto do Airbus A380 (Figura 8). Mesmo com o avango nos tltimos

anos, a CFD ainda possui suas dificuldades para lidar com escoamentos e geometrias

arbitrarias.
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Previsiao da performance

- Em crescimento . . Ventilacio da
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Figura 8 — Uso de CFD no projeto do Airbus A380.
Fonte: Adaptado de [11].

1.3.3 Ensaios em tunel de vento

Tuneis de vento sao instalagoes destinadas a ensaios experimentais. Sao desen-
volvidos para simular o escoamento do ar ou outro fluido em sua forma como ocorreria
na natureza. Na industria aerondutica, tineis de vento sao utilizados para simular o
escoamento de ar que o aviao encontra sob as mais variadas condi¢gdes de voo. Os tineis

de vento subsonicos sao construidos baseados em um bocal convergente-divergente como

mostra a Figura 9.

Figura 9 — Exemplo esquemético de um tinel de vento subsonico.

Fonte: Adaptado de [1].
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Na secao convergente a velocidade do escoamento aumenta, reduzindo posterior-

mente na secao divergente.

Os ensaios em tunel de vento sao utilizados ha anos para se obter resultados acerca
do desempenho aerodinamico de uma aeronave. Eles consistem em sua maioria em ensaios
com um modelo em escala, onde o desempenho aerodindmico pode ser determinado e
convertido para o modelo real. O principal problema relacionado a tineis de vento consiste
no seu custo. Tuneis de vento sao instalagoes extremamente caras e nao estao disponiveis

em todos os lugares para estudos variados relacionados ao escoamento de um fluido.

Mesmo com seu uso na parte final de projeto, tineis de vento devem ser utilizados
com cautela pois também podem produzir resultados com interferéncias, como por exemplo

o suporte pode alterar as forgas aerodinamicas medidas.

1.4 OBJETIVOS

O presente trabalho busca investigar o desempenho aerodindmico do aviao regional

EMB120. Desta forma, os objetivos principais sao:

- Investigar o desempenho aerodinamico do EMB120, propondo um modelo compu-

tacional em dindmica dos fluidos para escoamentos turbulentos.

- Desenvolver uma metodologia para a modelagem geométrica tridimensional do
aviao.

- Avaliar o voo de cruzeiro da aeronave, determinando o angulo de ataque necessario
para estabilidade.

Como objetivos especificos é possivel listar:

- Estudar a independéncia de malha no problema em questao.

- Avaliar os parametros iniciais da simulacao e sua influéncia no resultado final.

- Investigar a influéncia do refinamento da camada limite no resultado da simulagao

proposta.
- Investigar a influéncia das asas na performance global do avido.

- Avaliar o impacto do twist das asas na performance aerodinamica do EMB120.

1.5 BREVE REVISAO BIBLIOGRAFICA

A industria aerondutica é um setor muito competitivo, onde caracteristicas do aviao
podem determinar seu sucesso ou fracasso no mercado. O desempenho aerodinamico global

da aeronave ¢ influenciado diretamente pela geometria das asas, fuselagem e estabilizadores.

Com a evolugao da CFD ao longo dos anos, ferramentas cada vez mais robustas

entraram em fases de projeto, proporcionando avangos e melhores eficiéncias das aeronaves
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produzidas.

Inicialmente, métodos empiricos eram empregados para se determinar caracteristicas
do aviao. Estes métodos geralmente utilizavam dados referentes a aeronaves anteriores,
com processos de interpolagao e uma fisica incorporada de maneira mais simples. Estes
métodos possuiam um bom comportamento para predizer o arrasto em voo de cruzeiro
[12].

Posteriormente, métodos dos painéis em duas dimensoes comegaram a ser utilizados
no projeto das asas. Algumas evolugoes se sucederam, passando para o método dos painéis
em trés dimensoes, escoamento potencial até se chegar no método de Euler em duas
dimensoes (2D). A Figura 10 ilustra a utilizagdo do método dos painéis em trés dimensoes

em fases de projeto de uma aeronave da Embraer.

Figura 10 — Utilizacao do método dos painéis 3D no projeto do CBA 123.
Fonte: [12].

O método de Euler 2D se mostrou capaz de lidar com descontinuidades no esco-
amento. Sua caracteristica inviscida nao demonstrou ser um problema para lidar com
escoamentos no entorno de asas em regime subsénico. Com possibilidade de acoplar
equagoes para a camada limite, estes métodos elevaram os niveis de projeto. Sua utilizacao
se da principalmente em etapas preliminares de projeto, em condigoes de baixas velocidades
[12].

Com o desenvolvimento de algoritmos mais eficientes, melhorias nos computadores
e desenvolvimento de teorias sobre a turbuléncia que fossem aplicaveis, os métodos
tridimensionais aliados com as equagoes médias de Reynolds (RANS) fizeram com que
outro patamar fosse alcancado. No inicio os custos computacionais eram proibitivos,
mas sua capacidade de lidar com mais detalhes do escoamento, tornaram a CFD uma

importante ferramenta de projeto em fases intermediarias de projeto. Empresas comecaram
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em empregar abordagens RANS em seus projetos, como é o caso da Embraer [12].

Mesmo com os grandes avancos da CFD, andlises experimentais em ttneis de vento

ainda sao importantes para validar o projeto antes que o mesmo comece a ser construido.

O EMBI120 Brasilia (Figura 11) foi projetado para ser um aviao turboélice com
capacidade para 30 passageiros [12]. Seu ptblico-alvo era composto pelos mercados norte
americano e europeu do inicio da década de 80. Ao total, cerca de 350 aeronaves foram

produzidas, sendo possivel encontrar algumas em operacao nos dias atuais [12].

Figura 11 — EMB120 Brasilia.
Fonte: [12].

Em sua fase inicial de projeto, foi observado que o perfil utilizado na raiz da asa
causava uma separacao prematura do escoamento em altos angulos de ataque. Isso fez
com que os projetistas avaliassem outras opgoes de perfil até chegar ao design final. Cabe
ainda destacar que provavelmente foi a primeira vez que a Embraer utilizou o método dos
painéis em duas dimensoes para validar a nova configuragao da asa [12]. Em testes de
voo, foi observado ainda que havia regides de separacao de escoamento em situagoes de
decolagem e subida. Isso fez com que os projetistas adotassem algumas medidas visando

reduzir esse efeito, como adoc¢ao de geradores de vortice.

O conhecimento obtido no projeto do EMB120 foi utilizado em projetos futuros da
Embraer, como o caso do ERJ 145 (Figura 12), que possuia o mesmo nariz do Brasilia
[12]. Por se tratar de uma aeronave com maior capacidade e equipada com motores
turbofan, uma nova configuracdo em outras partes do aviao foram necessérias. Este avido
foi projetado para operar sob um ntimero de Mach préximo a 0, 75. Dadas estas condicoes,
o método dos painéis em trés dimensoes foi utilizado. Mesmo sem muita precisao de
lidar com condigoes transonicas, o método foi util para determinacao de caracteristicas

subsonicas de projeto [12].
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Figura 12 — ERJ 145.
Fonte: [12].

Estima-se que em 1973, cerca de 100 a 200 simulagbes eram realizadas pela Boeing
para desenvolvimento de suas aeronaves [13]. Ja por volta de 2005, mais de vinte mil
simulagoes eram realizadas [13]. Esta clara evolugao proporcionou anélises mais confidveis
e detalhistas.

Em suma, a CFD auxiliou o projeto de aeronaves reduzindo custos.

1.6 ESCOPO

O presente trabalho estd organizado em 6 capitulos. Neste primeiro capitulo uma
contextualizacdo sobre o tema abordado, conceitos iniciais e objetivos do trabalho sao
apresentados. O segundo capitulo tem o intuito de apresentar a modelagem fisica do
escoamento estudado: incompressivel e em regime estacionario. O terceiro capitulo aborda
conceitos numeéricos relacionados a solucao do problema, como discretizacao das equagoes e
apresentacao do programa computacional utilizado. No capitulo 4 o leitor sera introduzido
a metodologia empregada neste estudo. O quinto capitulo apresenta os resultados obtidos,
bem como discussoes. No sexto capitulo o autor apresenta suas conclusoes e faz sugestoes

para trabalhos futuros.
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2 MODELAGEM FiSICA DE ESCOAMENTOS VISCOSOS E INCOM-
PRESSIVEIS

O presente capitulo tem como objetivo apresentar a fisica envolvida no escoamento
de um fluido. Uma énfase ¢ dada aos escoamentos incompressiveis e viscosos, pois se trata
do problema abordado neste trabalho. Caso o leitor se interesse pela modelagem de um
escoamento geral, alguns livros texto com aplica¢coes em CFD podem ser de grande valia:
[14], [15], [17] e [43].

2.1 NIVEIS DE MODELAGEM

Ao se conduzir estudos sobre um problema especifico, é comum adotar hipéteses
que simplifiquem o problema com o intuito de simplificar a modelagem e consequentemente
tornar a resolugao mais facil de ser realizada. Adotar uma simplificacdo ao modelo é uma
etapa que deve ser cuidadosamente avaliada, pois uma hipdtese que nao condiz com a
fisica do problema pode conduzir a resultados irreais. Hirsch [18] propoe uma classificacdo

para os niveis de modelagem que podem ser adotados:

- Nivel da realidade: Como o nome sugere, corresponde a um nivel que retrate o
mundo real. Para modelar a nivel de realidade, cada problema tera suas proprias variaveis.
No nivel de realidade é possivel encontrar desde escalas microscépicas até as macroscopicas.
No que tange a mecanica dos fluidos, uma hipotese possivel é adotar o escoamento como
um meio continuo. Assim, as varidveis macroscopicas podem ser analisadas por meio
de suas médias. Cabe ressaltar que a hipotese do continuo é valida quando a variavel
analisada abrange uma escala espacial consideravelmente maior que o caminho livre médio
entre as moléculas no fluido. Por exemplo, as escalas espaciais envolvidas em um aviao sao
muito maiores que o caminho livre médio das moléculas presentes no ar, assim, é razoavel
considerar o escoamento como um meio continuo. A partir dessa consideragao, as equagoes

que governam o escoamento de um fluido podem ser derivadas.

- Nivel temporal: A quantidade de escalas temporais em um escoamento também
abrange uma variedade grande. Por meio da escolha de um nivel temporal para resolucao
do problema, as equagoes que governam o escoamento de um fluido podem ser integradas
e consequentemente possibilita resolver o problema. O uso de médias, como é o caso do
modelo RANS, pode gerar perda de informagao acerca das flutuagdes presentes no campo
de velocidades e pressao. Desta forma, pode acarretar em resultados imprecisos quando

nao for devidamente modelado.

- Nivel espacial: E o nivel que relaciona o nimero de dimensoes adotadas no
problema. Em suma, todo escoamento tem caracteristicas tridimensionais. A turbuléncia
é um fendmeno que se caracteriza por flutuagoes tridimensionais. No entanto é possivel

simplificar as equacdes, visando facilitar a resolu¢ao do problema, adotando modelos em
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duas ou trés dimensoes. Para a modelagem de um escoamento no entorno de um aviao
torna-se implicito a necessidade de um modelo tridimensional. No entanto é comum utilizar

modelos em duas dimensoes para estudar o comportamento do perfil utilizado no aerofélio.

- Nivel dinamico: Leva em consideragao a relevancia das forcas presentes no
problema em questao. Em um escoamento, pode-se encontrar situagoes onde a viscosidade
nao desempenha um papel importante e assim desconsiderar as forcas viscosas. Visto
que no projeto de um aviao é necessario determinar caracteristicas da forma mais precisa
possivel, efeitos viscosos devem ser levados em consideracao em uma analise mais detalhada.
Ja efeitos gerados por colisdes intermoleculares podem ser desconsiderados devido as escalas

temporal e espacial escolhidas.

- Nivel da homogeneidade: Neste nivel deve-se detalhar se o fluido pode ser tratado
como homogéneo ou a necessidade de um tratamento heterogéneo se torna necessaria. No
escoamento externo a um aviao, reagoes quimicas nao constituem uma contribuicao grande
ao efeito global gerado na superficie da aeronave. Assim, o ar pode ser modelado como

um fluido homogéneo.

Quanto mais hipéteses simplificadoras forem adotadas no modelo, mais ele necessita
de dados empiricos. Vale ainda destacar que as hipoteses adotadas tornam o modelo cada
vez mais especifico, sem ser possivel garantir que sua aplicacdo em um escoamento geral

tera validade.

Ao se estudar a dindmica dos fluidos, é comum que uma das simplificacbes mais
utilizadas é no que diz respeito a compressibilidade do fluido. Tratar um fluido como
incompressivel simplifica as equagoes que governam o escoamento pois a massa especifica

pode ser tratada como constante.

Na prética, liquidos possuem efeitos de compressibilidade muito pequenos e gases
estao mais suscetiveis a serem comprimidos ou expandidos. No entanto, é possivel encontrar
situagoes onde a compressibilidade de um liquido nao pode ser desprezada e um gas pode
ser tratado como incompressivel. No aspecto relacionado as escoamentos com gases, o
tratamento incompressivel pode ser adotado com boa aceitagao quando o fluido possui
velocidades consideradas baixas. Uma forma de quantificar se o escoamento de um gas
pode ser tratado como incompressivel é calcular o niimero de Mach (equagao 2.1). Quando

Ma < 0,3 o escoamento pode ser tratado como incompressivel sem perda de generalidade.

v welocidade do fluido
Ma == = 2.1
4 c velocidade do som (2.1)

2.2 MODELOS EM CFD

Dentre os métodos utilizados em CFD ¢ possivel destacar:

-DNS (Direct Numerical Simulation): E a simulacdo direta do escoamento. Possui
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resultados precisos quando bem modelada, no entanto possui um custo computacional

muito alto devido ao grande nivel de detalhes dados ao escoamento [19].

-LES (Large Eddy Simulation): Nesta categoria, ha um detalhamento até os maiores
turbilhoes. Comparada ao DNS possui um custo computacional melhor, mas ainda é um
método que pode se tornar dispendioso para problemas complexos como o projeto de um
aviao [20, 21]. O uso da metodologia LES pode ser proibitiva em escoamentos com alto

ntumero de Reynolds e limitados por parades.

-RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes): Este método consiste na resolucao das
equacoes do escoamento via médias de Reynolds com um modelo de turbuléncia acoplado
para o fechamento do problema [22, 23, 24, 25, 26, 27, 28, 29]. E o método mais barato
dentre os trés aqui apresentados. Sua vantagem consiste na agilidade e praticidade na
obtencao dos resultados. Vale destacar que por se tratar de um método mais simples, pode

nao gerar resultados extremamente precisos quando se trata de um ecoamento complexo.

H4 ainda modelos hibridos que vem evoluindo nos tltimos anos [30, 31, 32]. Mesmo
com os avancos, o modelo RANS ainda é um dos mais utilizados e espera-se que o mesmo

permaneca como um dos mais usados devido a sua robustez e menor custo computacional.

Para se utilizar o modelo RANS ¢é necesséario realizar o fechamento via algum
modelo de turbuléncia. Nos ultimos anos nao houve grandes avancos na formulagao de
novos modelos de turbuléncia que fossem ao mesmo tempo confidveis e funcionassem para
um caso geral. Modelos de turbuléncia sao considerados um dos gargalos para os modelos
RANS na sua utilizacdo em projetos que requerem extrema precisao [13]. Os modelos de
turbuléncia utilizados atualmente foram desenvolvidos ha décadas atras e nenhum deles

fornece um desempenho preciso para todos os tipos de escoamento.

E esperado que a método LES se torne a principal técnica utilizada em CFD
no futuro [33, 34]. A utilizacdo de LES em escoamentos como transigdo e camada
limite podem gerar resultados insatisfatorios ou até mesmo piores que os gerados via
RANS [32]. Uma das formas de contornar esses problemas é reduzir o valor de y*
(Distancia normalizada da parede). Essa abordagem aumenta a massa especifica da malha
e consequentemente aumenta ainda mais o custo computacional do método. Estima-se que
os recursos computacionais para simular um escoamento turbulento completo no entorno
de um aviao utilizando o método LES s6 estarao disponiveis em 2045, enquanto para o
método DNS a data prevista é 2080 [35]. Dentre os principais fatores que limitam tais
simulagoes, é possivel citar a capacidade de processamento dos computadores que, para
esta estimativa, foi adotado um aumento na capacidade de processamento de 5 vezes
a cada 5 anos [35]. Outro fator que deve ser levado em consideragdo ¢ a capacidade
de armazenamento e de meméria RAM. Em escoamentos altamente turbulentos, ha a
necessidade de utilizar muitas células computacionais. Com isto, estima-se que sejam

OlL5

necessarias cerca de 1 células para o método LES e 10'¢ células para o método DNS



40

[35).

2.3 EQUACOES GOVERNANTES DO ESCOAMENTO

O comportamento do escoamento de um fluido pode ser matematicamente descrito
por equagoes diferenciais parciais que abrangem a conservacao da massa, da quantidade de
movimento e da energia. Tais equagoes sao comumente denominadas equagoes de Navier-
Stokes ou equagoes governantes. As equagoes podem ser descritas sob um referencial
euleriano ou lagrangiano. Para o presente trabalho foi adotado o referencial euleriano,

onde as varidveis do escoamento sao descritas em fungdo do espaco e do tempo.

Para um escoamento incompressivel, a massa especifica é tratada como constante.

Quando a viscosidade também for tratada como constante, as equagoes podem ser escritas

por:
- Conservagao de massa:
v,
=0; 2.2
Ox, ’ (2:2)
- Conservacao da quantidade de movimento:
v, ov, OTam  Op
+ pv — — = f,. 2.3
ot TP n, " owy | Owa e (23)
Tais equacoes estao escritas sob coordenadas cartesianas, adotando a convencao
de somatério: a =1,...,neb=1,....,n, onde v é a velocidade do fluido, t e x sao as

dimensoes no tempo e no espaco respectivamente, p é a massa especifica do fluido, p é a

pressao, T € a tensao cisalhante e f é o termo fonte da equagao.

Vale destacar ao leitor que o enfoque deste trabalho foi dado a um processo em

regime permanente, onde as variagoes temporais sao nulas.

Para que o problema seja resolvido, condigoes iniciais e de contorno sao necessarias.

2.4 TURBULENCIA

Em muitas ocasioes do nosso cotidiano é possivel notar escoamentos turbulentos,
como ¢ o caso da agua caindo em uma cachoeira. E possivel notar nessas situagoes
caracteristicas como instabilidade do escoamento e um movimento irregular aparentemente

aleatério. Essas e outras caracteristicas sao comuns aos escoamentos turbulentos.

Uma das caracteristicas essenciais que é usada como base para formulagoes mate-
maticas de modelos de turbuléncia é que o campo de velocidades varia de forma irregular,

como ilustra a Figura 13 de um sinal tipico da velocidade em um escoamento turbulento.
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Figura 13 — Sinal de velocidade em um escoamento turbulento.

Fonte: Adaptado de [15].

Em muitos casos é possivel notar que a velocidade média do escoamento V' é de
certa forma estével, enquanto as flutuagées que ocorrem no campo de velocidades v'(¢) nao
possuem previsibilidade garantida. Esse comportamento torna necessaria a decomposicao
das varidveis do problema em seu valor médio e suas flutuagdes. A soma da parcela média
com a aleatéria da origem a decomposicao de Reynolds. A velocidade decomposta é dada

pela féormula abaixo:

v(t) =V +4'(t) (2.4)

Uma caracteristica importante da turbuléncia é que ela tem a capacidade de
transportar informacgao e misturar o fluido de maneira mais eficiente que em um escoamento
puramente laminar. Esta é uma caracteristica que pode ser importante para algumas
aplicagoes, como ¢ o caso de um motor de combustao interna onde a injecao de combustivel
feita em um escoamento turbulento pode garantir maior homogeneidade na solugao e assim
aumentar a eficiéncia da combustao. Esta caracteristica foi demonstrada inicialmente
por Reynolds que estabeleceu um parametro adimensional que pudesse caracterizar o
escoamento, conhecido como niimero de Reynolds (Re), dado pela equagao 2.5, onde: v é a
velocidade caracteristica do escoamento, L é um comprimento caracteristico do escoamento

e v é a viscosidade cinemética do fluido.

Re = — (2.5)

14

O escoamento de ar no entorno de um aviao comercial é tipicamente turbulento, o
que tende a produzir uma forca de arrasto maior do que se o escoamento fosse laminar
36].
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Um ecoamento turbulento é caracterizado por uma grande variedade de escalas
espaciais e temporais. Nestes escoamentos, estruturas com caracteristicas rotacionais sao
formadas e a elas é dado o nome de turbilhoes. Os turbilhdes interferem diretamente
no escoamento global, pois podem alterar as equagoes da conservacao, quantidade de

movimento e da energia.

Os maiores turbilhoes sao fortemente influenciados pelas condi¢oes de contorno,
controlando o transporte e a mistura do fluido. Estes sdo responsaveis por retirar energia
do escoamento médio. A velocidade e o comprimento caracteristicos possuem a mesma
ordem de grandeza do escoamento global. Esta entdo é considerada como a maior escala

do escoamento, onde os efeitos inerciais sao predominantes sobre os efeitos viscosos.

Estes grandes turbilhdes possuem efeitos viscosos despreziveis e conservam quanti-
dade de movimento angular por esséncia. Na etapa do estiramento de vortice, sao gerados
movimentos em escalas menores e o trabalho realizado pelo escoamento médio fornece

energia para o desenvolvimento da turbuléncia.

Energia é fornecida do escoamento médio aos maiores turbilhoes que por sua vez
transferem para turbilhoes menores e assim sucessivamente até os menores turbilhoes em
um processo de cascata. Esse processo de cascata ¢ finalizado nos turbilhoes de menor
escala do escoamento onde a energia é entao dissipada. O efeito em cascata presente
em escoamentos turbulentos foi descrito por Richardson em 1922 da seguinte forma:
“Grandes turbilhoes possuem pequenos turbilhoes, que se alimentam de sua velocidade.
E pequenos turbilh6es possuem menores turbilhoes, e assim até a viscosidade (em um

aspecto molecular)” [37].

As menores escalas do escoamento foram definidas por Kolmogorov [38], abrangendo

escala de comprimento e temporal dos menores turbilhoes.

Escala espacial:

) _3

7t — Re, (2.6)
Escala temporal:

T+ —%
Escala de velocidade:

% — Re; ?, (2.8)

onde d; é o comprimento caracteristico dos menores turbilhdes, [ é o comprimento caracte-
ristico do escoamento, Re; ¢ o nimero de Reynolds baseado na dimensao caracteristica

do escoamento, 7; é a escala temporal dos menores turbilhoes, T' é a escala temporal
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caracteristica do escoamento, v; é a escala de velocidade dos menores turbilhoes e 0 é a

escala de velocidade caracteristica do escoamento.

Nos menores turbilhdes definidos por Kolmogorov, trabalho é realizado contra as
tensoes viscosas fazendo com que a energia seja dissipada em forma de energia térmica. Um
grafico da distribuicao de energia ao longo das diferentes escalas espaciais dos turbilhdes
¢ ilustrado na Figura 14, onde é possivel notar que a energia que o escoamento médio

fornece aos maiores turbilhdes vai se dissipando até chegar nas menores escalas.

Entrada de energia do
escoamento médio

‘ log(E) *

Fluxo de energia

* Dissipacdo da
i ¥ energia em calor

IU_L'(J,J /U_[(‘

L
L) log(l)

Figura 14 — Energia espectral em funcao da escala espacial dos turbilhdes em um escoamento
turbulento.

Fonte: Adaptado de [39].

Kolmogorov propds entao que a energia espectral dos menores turbilhoes é propor-
cional a taxa de dissipagao da energia cinética turbulenta de acordo com a equacao 2.9

38].

E (k1> x viei, (2.9)
Ot

onde F é a energia espectral dos menores turbilhdes em fungdo da energia cinética
turbulenta k e do comprimento caracteristico dos menores turbilhoes d;, v é a viscosidade

cinematica e € é a taxa de dissipacao da energia cinética turbulenta.

2.4.1 Modelos de turbuléncia

Como exposto na introdugao desta secao, a turbuléncia é um fendmeno complexo
que envolve diversas escalas espaciais e temporais. Com o passar dos anos, cientistas e
pesquisadores se debrugaram sobre o problema de modelar a turbuléncia, pois este consiste
em um fechamento das equagdes que governam o escoamento. Para que seja possivel

resolver o escoamento através das médias de Reynolds (RANS), um modelo de turbuléncia
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deve ser acoplado as equagoes do modelo. Para o escoamento subsonico no entorno do
aviao proposto neste trabalho, considerando que toda a metodologia aqui empregada seria
utilizada em fases intermedidrias de projeto e nao para a obtencao do modelo final da
aeronave, nao se faz necesséario resolver todas as escalas de turbuléncia. Assim sendo,
acredita-se que a metodologia RANS pode proporcionar resultados aceitaveis na condugao

do trabalho.

Diversos modelos surgiram, cada um apresentando beneficios e com situagoes
onde os mesmos nao se comportavam adequadamente. O objetivo deste trabalho nao é
apresentar todos os modelos disponiveis, pois 0 modelo de fechamento escolhido aqui foi o
k —w SST. O modelo k — w SST é classificado como um modelo de duas equagoes, pois
se baseia na energia cinética turbulenta k e na taxa de dissipagao especifica da energia
cinética turbulenta w, onde SST indica o uso do tensor de tensoes cisalhantes (Shear Stress

Tensor) de Reynolds.

O modelo k£ — w SST é considerado robusto para escoamentos que envolvem
gradientes de pressao adversa, pois incorpora a agilidade do modelo k& — € em regioes de
escoamento livre com a robustez do modelo k£ — w em lidar com regioes proximas a paredes

solidas.

Inicialmente, as variaveis de interesse ao escoamento sao decompostas em suas
médias e seus valores de flutuagdo da mesma forma como foi esquematizado anteriormente
para a velocidade (equagao 2.4). As flutuagdes entdo dao origem a um tensor de tensoes
nas equacgoes que governam o escoamento, sendo conhecido popularmente como tensor de

Reynolds. Esse tensor apresenta os seguintes componentes:

- TensOes normais:

_ 2 _ 12 _ 2.
Tow = —PUT, Ty = —pUY, T, = —puy; (2.10)

- Tensoes cisalhantes:

_ _ W] _ _ S _ _ S
Tey = Tye = —PUIVy, Tgz = Tz = —PUIV3, Tyz = Tzy = —PUV3. (211)

Apo6s decompor a velocidade em seu termo médio V' e sua flutuagao v’, a equagao

da continuidade é escrita por:

dp 0 B
% " o, (pv;) = 0. (2.12)

E a equacgao da quantidade de movimento:

opv; 0 8p 0 ov; O
ot o, ) = an o [”eff (axj ur ﬂ + S, (2.13)
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onde f.rs representa a viscosidade efetiva e Sys é a soma das forgas que atuam no corpo
por unidade de volume. Para o problema em questao neste trabalho, Sy, é dado pela forca

gravitacional, ou seja, Sy = pg.

A pressao modificada p’ é dada por:

2 (%k

2
L=t Spk e+ Syt 2.14
Pr=p+3p +3Mffaxk (2.14)

A viscosidade efetiva pi.r¢ ¢ a soma da viscosidade do fluido p com a viscosidade

turbulenta do ecoamento i, ou seja:

fefr = 1+ fiz. (2.15)

Para o modelo adotado neste trabalho, o k — w SST, considerando o escoamento
incompressivel, a viscosidade turbulenta v; é uma funcao da energia cinética turbulenta e

da taxa de dissipagao dada por:

Y, = ark (2.16)

maz(aiw, SFy)’

onde a; = 5/9 é uma constante do modelo, F5 é uma funcao de mesclagem e S é o tensor

deformacgao.

A funcao de mesclagem F3 é dada por:

Fy = tanh { [max (NE 500”)7 } : (2.17)

frwy’ yPw

onde 5* = 0,09 é uma constante do modelo e y é a distancia para a parede sélida mais
proxima.

Desta forma, juntamente com a equacgao da continuidade e da conservacao da
quantidade de movimento, sdo acopladas ao problema a equacao para a energia cinética
turbulenta k e para a taxa de dissipacao da energia cinética turbulenta w para o escoamento

incompressivel, dadas por:

ok ok o B Ok
P, = Y g L 2.1
ot T Viw, = Mgy, TR oy [(” +own) azj] | (2.18)
Ow ow 1 0k Ow , 0 Ow
E + Ujaixj = O{S + 2(1 Fl)O'wgaaixiaxi /BW + aixj [(V + O'UJVt)axj‘| y (219)

onde o, = 0,85, g, = 0,5, 0,5 = 0,856 e F; é uma funcao de mesclagem do modelo.
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No modelo k£ — w SST, a funcao de mesclagem F; é dada por:

. VE 5000\ dpousk 1)
Fy = tanh {{mm [max (5*wy’ w ) ; CD/M?JQ}} ; (2.20)

onde C' Dy, = max (Zpawgi%%, 10*10).

Para o conhecimento do leitor sobre as fungdes de mesclagem utilizadas (Fy e F3)

e as constantes inerentes do modelo k — w SST, recomenda-se a leitura de [26, 40, 41, 42].
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3 MODELAGEM NUMERICA

Com a descrigao fisica e a modelagem matematica do problema expostas no capitulo
anterior, torna-se agora necessario introduzir ao leitor aspectos numéricos envolvidos na

resolucao das equagoes.

Inicialmente, sera dado ao leitor um panorama geral acerca do programa utilizado
para conduzir as simula¢oes numéricas do escoamento. Posteriormente, a discretizacao das
equagoes sera abordada, visto que a solug¢ao do escoamento no entorno do aviao é realizada
via método discreto. Técnicas numéricas inerentes ao método de solugao escolhido também

serao apresentadas.

3.1 PROGRAMA UTILIZADO

Com a evolucao da CFD nos ultimos anos, diversos programas de computador
surgiram visando dar ferramentas aos pesquisadores que estudam fendmenos que envolvem
escoamentos de fluidos. Muitas empresas compram licenga dos programas mais conhecidos
visando auxiliar nos seus projetos. No entanto, devido ao alto custo para se obter uma
licenca dessas, empresas menores e pesquisadores que nao possuem altas quantias de

dinheiro para investir acabam limitados, sem a possibilidade de utilizar tais ferramentas.

Quando o assunto sao os programas pagos, seus valores podem se tornar um
empecilho. Eles em geral possuem interface grafica, o que torna sua utilizacdo mais
amigavel ao usuario. Com diversas configuragoes pré estabelecidas, se torna mais facil que
uma pessoa sem muito conhecimento sobre a dindmica dos fluidos e métodos numeéricos
possa conduzir suas primeiras simulagoes. No entanto, outro problema recorrente em tais
programas consiste no fato de serem de codigo fechado. Isso cria uma espécie de “caixa
preta” quando o assunto sao os métodos e algoritmos empregados. Usuarios sem um
dominio dos temas envolvidos podem acabar utilizando métodos que nao sao condizentes
ao problema e produzirem resultados incorretos. Ha ainda o fato de nao ser possivel alterar
o codigo fonte, como por exemplo implementar métodos e algoritmos mais eficientes em
determinadas situagoes. Quando métodos modernos sao lancados, ¢ comum haver um

valor extra a ser pago para que o programa seja atualizado na maquina pessoal do usuario.

Programas gratuitos por sua vez, nao sao tao amigaveis ao usudrio iniciante pelo
fato de muitas vezes nao possuirem uma interface grafica intuitiva. No entanto, muitos
deles possuem codigo aberto permitindo ao proprio usuarios realizar alteracoes que lhe
sejam convenientes. Também h& uma extensa comunidade na internet que divulga seus

resultados, auxiliando o usuério a identificar e corrigir problemas em suas simulagoes.

OpenFOAM (Open source Field Operation And Manipulation) é um programa
computacional inicialmente criado por Henry Weller em 1989, que inicialmente era de-
nominado por FOAM. Em 2004, Henry Weller, Chris Greenshields e Mattijs Janssens
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langaram o programa com o nome OpenFOAM e fundaram a empresa OpenCFD [43].
Desde entao diversas versoes foram langadas, com atualizagdes que o tornassem cada vez

mais confidveis.

E possivel encontrar diferentes versdes disponiveis na internet distribuidas por
diferentes sites. No entanto sua esséncia permanece a mesma em todas versoes: ser um
programa gratuito de cddigo aberto feito em C++ e que esteja disponivel para diferentes
sistemas operacionais. Vale destacar um comentario do autor neste ponto. Por mais que
esteja disponivel para diferentes sistemas operacionais, utilizar OpenFOAM em Linux ainda
¢ uma das melhores escolhas, devido ao fato de distribui¢oes Linux possuirem diversos
pacotes e compiladores tteis ao OpenFOAM, além de ser um sistema operacional mais
leve para conduzir as simula¢ées. Obviamente, existem versoes e formas de se otimizar o
programa em outros sistemas, mas a experiéncia do autor utilizando em Linux foi mais

agradavel do que com outros sistemas operacionais.

O OpenFOAM ¢ estruturado em diretorios, como ilustra a Figura 15.

Caso
0 system constant
-U -controlDict -RASProperties
-p -fvSchemes -turbulenceProperties
-nut -fvSolution -thermodynamicProperties
-T -fvOptions -thermophysicalProperties
-mut -decomposeParDict -transportProperties
-alphat -topoSetDict -dynamicMeshDict
-boundary
-points
-faces polyMesh
-neighbour
-owner

Figura 15 — Estrutura do OpenFOAM.
Fonte: Adaptado de [44].

Para realizar uma simulagao, é necessario que o usuario crie um diretério especifico
contendo outros trés subdiretérios obrigatérios: 0, system e constant. No diretério 0,
arquivos especificos com as condic¢oes iniciais e de contorno referentes as variaveis das
equacoes adicionais devem se fornecidas. Para o caso do modelo £ — w SST utilizado no

trabalho, devem ser inicializados valores para k, w e 1.

Quando uma simulagao é realizada, vao surgindo outras pastas nomeadas pelos

seus respectivos passos de tempo até o fim da simulacao. Estas pastas contém informagoes
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sobre os campos do escoamento a medida que a simulagao evolui. O usuario pode ainda
optar por nao salvar passos de tempo intermediario se estiver convicto de sua simulagao ou
nao necessitar de informagdes sobre as variaveis do problema a medida que o escoamento
avanca. Esta escolha pode ser 1util em simulagdes de escoamentos em regime permanente,
como a realizada neste trabalho, proporcionando uma economia de armazenamento no
computador e reduzir o tempo de escrita em disco, algo que pode dar uma economia no

custo computacional em simulagoes de malhas computacionais extensas.

A pasta constant contém informagoes que sdo constantes ao longo de toda a
simulagao, como o modelo de turbuléncia escolhido e dados da malha computacional
utilizados. Quando a geometria for complexa, tornando dificil sua criacdo no proprio
OpenFOAM, é possivel importa-la em diversos formatos via funcionalidades disponiveis
no programa. Por exemplo, para se importar uma geometria em formato .stl, o usuario
deve criar uma pasta dentro do diretério constant denominada triSurface onde o arquivo

.stl devera ser salvo.

Em system o usuario deverd escolher parametros de controle da simulagao. Métodos
de discretizacao, algoritmo de resolucao e passo de tempo sao exemplos de parametros

que devem estar nesta pasta.

O objetivo deste trabalho nao é abordar todas as funcionalidades, configuracoes,
algoritmos e métodos de discretizacao disponiveis no OpenFOAM, pois isto causaria um
excesso de informagoes e que deixariam o texto longo. Desta forma, sera dado um foco

apenas aos aspectos importantes para a condugao deste trabalho.

3.2 TECNICAS NUMERICAS

O OpenFOAM é um programa que utiliza a discretizacao por volumes finitos. O
método dos volumes finitos se baseia em transformar as equagoes diferenciais parciais que

governam o escoamento em equagoes algébricas discretas por meio de volumes finitos.

De uma forma geral, o método dos volumes finitos decompde o dominio computaci-
onal em pequenos volumes de controle, onde a variavel de interesse é fixada no centroide

do volume. As equagbes que governam o escoamento sao formuladas em seu modo integral.

Para que a informacao contida no centroide de um volume de controle possa
ser comunicada aos volumes vizinhos, o teorema da divergéncia de Gauss é aplicado
transformando as integrais do volume de controle em informacao na superficie do elemento.
Utilizando a informacao contida na superficie e no centroide, é entao montado um sistema

algébrico de equacoes que ¢ resolvido por um algoritmo de resolugao a escolha do usuario.

O método dos volumes finitos é um dos mais populares em aplicagoes de dinamica
dos fluidos muito em conta de sua construgdo ser baseada na conservagao. Assim, por

defini¢do a conservacao de massa, quantidade de movimento e energia sao respeitadas
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neste método.

3.2.1 Meétodo dos volumes finitos

O primeiro passo realizado pelo método dos volumes finitos é transformar as
equagoes diferencias parciais para um meio continuo em equagoes semi-discretizadas. Por
exemplo, seja uma variavel genérica ¢ de interesse no escoamento, a equagao geral para o

escoamento incompressivel e em regime permanente é dada por [17]:

V(o) = V.(IV) + Q° (3.1)
—— —— ~~
Termo convectivo Termo difusivo  Termo fonte

onde p é a massa especifica do fluido, v é a velocidade de conveccdo, I'? é a constante de

difusdo no meio e Q% ¢é o termo fonte da equacdo.

Esta equagao é integrada ao longo do elemento mostrado na Figura 16, e é entao

transformada na seguinte equacao integral:

/VC V.(pvg)dV = /V ; V.([?V¢)dV + /V y Q°dV (3.2)

Figura 16 — Conservagdao em um elemento discreto.

Fonte: Adaptado de [17].
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Os termos convectivo e difusivo sao transformados, via teorema da divergéncia de

Gauss, em integrais de superficie nas faces do volume de controle e se transformam em:

72  (pvg).ds = 72 (T7V6).dS + /V Qv (3.3)

Apéds esta transformacao, as integrais dos termos convectivo, difusivo e fonte sao
transformadas em somatoérios dos fluxos nas faces dos elementos. Estes somatérios podem

ser realizados para varios pontos ao longo da superficie como ilustra a Figura 17.

(a) FlT, (b) FluxT, (c) FluxT,

FluxC ¢, +ﬂniF'¢,‘ +FluxV, FluxC ¢, +ﬂf’¢,‘ + FluxV, FluxC ¢, +£"f’¢’ + FluxV,

I I
Um ponto de integracao Dois pontos de integracao Trés pontos de integracao

Figura 17 — Integragao dos fluxos usando a) um ponto, b) dois pontos e ¢) trés pontos.

Fonte: Adaptado de [17].

Assim, a forma geral discretizada dos termos presentes na equacao original é dada

por:

- Termo convectivo:

évc(pv@'ds = 2 > (wip(pve)ip-Sy), (3.4)

S~ faces(V) ip~ip(f)

- Termo difusivo:

72 L (IVedS = S (wn(T0V8),Sy) (3.5)
fr~faces(V) ip~ip(f)

- Termo fonte:

/‘/CQ¢dVZ > (Q Wip ) (3.6)

ip~ip(V)
onde ip se refere a um ponto de integragao, ip(f) o niimero de pontos de integracio na

superficie f, ip(V') o nimero de pontos de integragdo no volume V' e w;, é a fungao peso

obtida via quadratura de Gauss.
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3.2.2 Discretizacao do termo convectivo

Em equagoes diferenciais parciais que sao resolvidas via métodos numéricos, o
termo convectivo consiste em um ponto sensivel da andlise. Desta forma, sua discretizagao
deve ser avaliada com cautela visando evitar problemas como oscilacao da solucao. O

esquema utilizado neste trabalho é o esquema upwind.

O esquema upwind se baseia em determinar o valor na célula desejada via infor-
macoes contidas a montante desta célula. Ou seja, as informacdes sao transportadas na

direcao do escoamento. Em linhas gerais, é possivel expressar o método upwind por:

¢f = G0 + ﬁ(qu.T)up, (3'7)

onde ¢ é a variavel transportada, o indice c0 se refere a célula central, r é o vetor da célula

a montante até a célula calculada e up é o indice que se refere a célula & montante.

O termo (V¢.r)y, é relativo a corregao realizada visando reduzir a difusao numérica
gerada pela discretizacao. Uma difusdao nao natural ao fendmeno destroi a qualidade da

solucao final do problema.

No OpenFOAM, é possivel utilizar o esquema upwind de segunda ordem utilizando
£ = 1. Este esquema foi escolhido para discretizar o termo convectivo, acreditando-se
em um bom comportamento da solu¢ao numérica. Este esquema é TVD (Total Variation
Diminishing), garantindo uma melhor convergéncia que o esquema de primeira ordem.
Além disso, o esquema escolhido é limitado, evitando extrapolagoes excessivas de uma

interpolagao para outra.

3.2.3 Discretizagdo do termo difusivo

O esquema de discretizacao disponivel no OpenFOAM é baseado em diferencas

centrais, sendo este de segunda ordem. O gradiente normal a face V¢ é aproximado por:

_ 9N —op
d| 7

onde d é a distdncia entre o centro da célula de interesse (P) e o centro da célula vizinha
(N).

Vo (3.8)

Assim como no termo convectivo, foi utilizado um limitador de fluxo visando evitar

extrapolacoes excessivas entre iteragoes sucessivas.

3.2.4 Discretizagao temporal

O problema abordado neste trabalho foi simplificado para a condi¢ao de regime
permanente. Assim, os termos de variacao temporal sao nulos e nao precisam de discreti-

Zagao.
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3.2.5 Algoritmo de acoplamento pressao-velocidade: SIMPLE

O algoritmo SIMPLE (Semi-Implicit Pressure-Linked Equations) foi inicialmente
proposto em 1972 [45]. Ap6s a publicagao do livro de Patankar em 1980 [46], o método

ganhou popularidade entre os pesquisadores.

Neste algoritmo, a solugao é obtida de forma iterativa através da geracdo de
campos de pressao e velocidade que se aproximam a cada nova iteracao da solugao final,
respeitando as equagdes de Navier-Stokes. O SIMPLE é um dos algoritmos mais populares

para resolucao de escoamentos estacionarios e incompressiveis.
O algoritmo pode ser descrito pelos seguintes passos:
1) O campo de velocidade e pressao é estimado.

2) A equagao da conservagdo de momento é resolvida para se obter um novo campo

de velocidades.

3) Os fluxos de massa nas células sao atualizados com o campo de velocidades

obtido no passo 2.
4) Com os valores atualizados, uma corregao para a pressao é obtida.

5) Os campos de pressao e velocidade sao atualizados a partir da corregdo obtida

no passo 4.

Se a convergéncia nao for alcancada no passo 5, o processo iterativo retorna ao

passo 2.

Sobre o algoritmo vale destacar que a etapa 2 nao precisa ser realizada com extrema
precisao. Por se tratar de um algoritmo iterativo, a solugao sé6 ira convergir quando a
tolerancia exigida for alcancada entre uma iteracao e outra. Assim, ndo ha necessidade de

realizar iteragoes excessivas em passo intermediarios.

Este algoritmo foi inicialmente proposto para malhas escalonadas, que sdo aquelas
onde a pressao e a velocidade sdo armazenadas em pontos diferentes na malha computa-
cional. Esta abordagem traz certas complicagoes para lidar com malhas tridimensionais
extensas, pois geram a necessidade de quatro sistemas escalonados. Isso faz com que a
necessidade de armazenamento seja maior. Surgia assim a necessidade de desenvolver o
algoritmo para malhas nao escalonadas, visando reduzir o armazenamento necessario para

se utilizar o algoritmo.

Em 1983, Rhie e Chow [47] propuseram uma nova interpolagdo que tornou possivel
o uso do SIMPLE em malhas nao escalonadas. Na interpolacao de Rhie-Chow, um
termo dissipativo é adicionado a interpolacao linear da velocidade na face da célula. Este
procedimento é analogo a se construir uma pseudo-equacao de momento na face dos

elementos [17] .

O OpenFOAM trabalha com malhas nao escalonadas, aplicando uma interpolacao
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similar & de Rhie-Chow ao algoritmo SIMPLE [48].

Cabe ressaltar que a interpolacao de Rhie-Chow pode levar a oscilagoes na veloci-
dade em regides onde hé interface entre o sélido e o escoamento. Esta complicagao pode

ser contornada pela acumulacao no termo fonte dos problemas.
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4 METODOLOGIA

Para que o escoamento no entorno da aeronave escolhida para este trabalho seja
devidamente simulado, uma série de procedimentos e configuragoes devem ser realizadas.
Este capitulo tem o intuito de ressaltar a metodologia empregada para este trabalho,

desde a geracao da geometria do aviao até as configuracoes necessarias para se utilizar o
OpenFOAM.

E importante destacar ao leitor que a geragao da geometria, bem como todas as
simulagoes conduzidas neste trabalho se deram em um computador com as configuracoes

especificadas na Tabela 1.

Processador i5 - 5200U
Ncleos 2
Frequéncia base | 2,20 GHz
Memoéria RAM 16 Gb

SSD 480 Gb

Tabela 1 — Configuragdo do computador utilizado.

4.1 GEOMETRIA

O aviao escolhido é o EMB120 da Embraer, conhecido popularmente como Brasilia.
E uma aeronave nacional, que tem sua contribuicdo para o desenvolvimento da indistria
aeronautica nacional. A industria aerondutica no geral nao divulga informacoes de seus
produtos por conta de questbes comerciais. Assim, encontrar a geometria pronta do

EMB120 nao foi possivel, tornando necesséario a sua construgao neste trabalho de pesquisa.

Esta fase é crucial ao projeto, pois a geometria deve ser o mais fiel ao aviao real
visando conduzir as simulagoes de forma mais fidedigna possivel. Desta forma, foi utilizado
como modelo as projegoes do aviao que sao encontradas na internet. A Figura 18 ilustra

as projecgoes utilizadas como base para a modelagem da geometria final.

Como o objetivo deste trabalho é avaliar a performance aerodinamica do EMB120,
optou-se por modelar apenas a fuselagem, asas e estabilizadores. Outros componentes como
hélices, nacele e trem de pouso foram desconsiderados do modelo geométrico visando reduzir
o custo computacional da simulacao conduzida. Cabe destacar que estes componentes
da aeronave possuem suas contribuicoes ao arrasto e sustentacao globais, mas as maiores

contribuigoes para estas forcas provém das partes modeladas.

Com as projecoes definidas e os componentes da aeronave que serdao considerados,
a geometria foi gerada utilizando o software livre Salome. A Figura 19 representa a
geometria final, onde foi dada atencao a todos os detalhes e dimensdes visando obter um

modelo geométrico mais fiel o possivel ao EMB120.
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Figura 18 — Projeg¢oes do EMB120.
Fonte: Adaptado de [49] .

Figura 19 — Geometria do EMB120.

Fonte: Autoria proépria.

A Figura 20 ilustra as projecoes das asas do EMB120.

Foi definido previamente o nome de cada regiao de interesse. Essa nomenclatura ¢é
realizada no Salome definindo um nome para um conjunto de superficies. Apés definir as
regides de interesse, definiu-se que seria utilizado apenas a metade do aviao para fins de

simulagdo. Essa simplificagdo é comum em andlises de geometrias complexas e simétricas.

A fase do voo analisada é a de cruzeiro, onde o aviao estd em voo nivelado e com

velocidade constante. Como foi considerada a condicdo de regime permanente para o
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Figura 20 — Projecoes das asas.

Fonte: Autoria propria.

escoamento, ¢ razoavel adotar o escoamento como simétrico, dada que a geometria também
é simétrica em relagdo ao plano que passa no centro do aviao de forma perpendicular ao
plano do solo quando o aviao esta no chao. Esta hipotese perderia validade caso o aviao
estivesse sujeito a ventos laterais, que nao fossem na direcao do deslocamento da aeronave.
Mas esta situacao nao foi considerada neste trabalho, justificando a escolha de conduzir a
simulagao de apenas metade da geometria. A Figura 21 ilustra a metade da geometria
utilizada, bem como o nome dado as superficies referentes aos diferentes componentes do
aviao.

Estabilizador horizontal

Figura 21 — Geometria final do EMB120.

Fonte: Autoria propria.

Esta foi a geometria foi importada em formato .stl e adotada por padrao para este

trabalho. Um cuidado deve ser dado a se¢do de corte, pois corresponde a uma superficie
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que nao existe no aviao real. Esta superficie deve entdo ser modelada como um plano de

simetria.

Vale destacar ao leitor os perfis utilizados para o EMB120 (Tabela 2). Para as asas,
as informagoes utilizadas foram coletadas de [49]. Nao foi possivel encontrar informagoes

acerca dos estabilizadores. Portanto, optou-se por utilizar um perfil simétrico.

Perfil
Raiz da asa NACA 23018
Ponta da asa NACA 23012

Estabilizador vertical NACA 0012
Estabilizador horizontal | NACA 0012

Tabela 2 — Perfis utilizados.

Os perfis NACA de 5 digitos (como o 23018 e o 23012) possuem sua nomenclatura
dada da seguinte forma: o primeiro digito dividido por 3/20 corresponde ao C; de projeto,
o segundo e o terceiro digitos quando divididos por 2 correspondem a posi¢ao de curvatura
méxima em porcentagem da corda (comprimento do perfil), os ultimos dois digitos indicam
a maxima espessura do perfil em porcentagem da corda. Por exemplo, o perfil 23018 é
projetado para ter um C; = 0,3, sua curvatura maxima ocorre a 15% da corda e sua

espessura maxima é de 18% da corda.

Os perfis NACA de 4 digitos iniciados em 00 sao perfis simétricos. Os tltimos dois
digitos indicam a espessura maxima em porcentagem da corda. Assim, o perfil NACA

0012 é simétrico, com espessura maxima de 12% da corda.

Alguns destes conceitos estao ilustrados na Figura 22.

Espessura

Curvatura

A

Corda "l

Figura 22 — Pardmetros de um perfil NACA.
Fonte: Adaptado de [1].
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4.2 GERACAO DA MALHA COMPUTACIONAL

4.2.1 Tratamento da geometria

Dada a complexidade da geometria da aeronave, sua geracao em uma das funciona-
lidades do OpenFOAM se tornou extremamente complicada. Entao foi escolhido o Salome
para produzir a geometria final. Esta escolha se deu por conta da geracao de malha que

serd exposta nesta secao.

O OpenFOAM possui funcionalidades para importar geometrias e malhas em certos

formatos padrao, em especial geometrias em formato .stl.

Inicialmente esperava-se gerar a malha para a simulagao utilizando apenas o Salome,
reduzindo assim o numero de passos necessarios. No entanto, encontrou-se dificuldades em
gerar malhas refinadas com mais de um milhao de nés no Salome, devido aos recursos de
computacionais disponiveis. Malhas refinadas requerem mais memoria para que possam
ser geradas e o computador pessoal do autor ndo dispunha da configuracao necessaria pra

realizar a geracao da malha computacional via Salome.

O primeiro passo da geracao da malha consistiu em gerar a malha da parte interna
do avido no Salome com a geometria gerada na segao anterior (Figura 21). O leitor deve
estar se perguntando qual a necessidade da malha interna, visto que o escoamento se da
externamente ao avidao. Novamente, foi necessario realizar tal passo, pois no OpenFOAM
esta malha sera utilizada para ‘cortar’ o dominio, produzindo assim apenas a malha externa
ao aviao por onde escoa o ar. Utilizar diretamente o arquivo .stl gerado anteriormente
produzia malhas sem muito refinamento, com quinas e regioes grosseiras que nao existem
no aviao. Isto influenciaria no resultado final da performance aerodinamica, gerando

resultados incompativeis com o modelo real.

Apods a geragao da malha interna ao aviao realizada via Salome, a mesma foi
exportada em formato .unv. Este arquivo foi entao convertido em malha no formato
utilizado pelo OpenFOAM através da funcionalidade ideasUnvToFoam. Posteriormente
uma nova conversao foi necessaria, utilizando a funcionalidade foamToSurface, foi gerada
a geometria do aviao em formato .stl de forma que a mesma pudesse ser utilizada com a

funcionalidade snappyHexMesh do OpenFOAM para gerar a malha do escoamento.

Todos estes passos descritos acima constituem a melhor forma encontrada pelo
autor para conseguir gerar a malha do escoamento. Nao constitui uma metodologia
universal, mas os passos descritos demonstraram ser uma forma de conduzir a simulacao

de forma correta.

4.2.2 Malha computacional

Com a geometria do avido gerada, devidamente tratada e com as superficies

nomeadas, passou-se para o processo de gerar a malha computacional propriamente dita.
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Em simulagoes de escoamentos turbulentos, deve-se tomar cuidado com as dimensoes
externas do escoamento. As simulagoes aerodindmicas do comportamento de um aviao
em um escoamento livre de ar sdo diretamente influenciadas pelas dimensoes externas do
escoamento. Quando as dimensoes do campo de escoamento forem pequenas, as condigoes
de contorno irdao influenciar significativamente no escoamento. Desta forma, é necessario
avaliar possiveis dimensoes para o campo de escoamento visando determinar uma dimensao
que nao interfira no escoamento e a0 mesmo tempo seja capaz de nao ser altamente custosa

sob o ponto de vista computacional.

Alguns autores indicam uma dimensdo de ao menos cinquenta vezes o maior
comprimento do objeto de estudo [50]. H4 ainda a preocupagao com a fronteira de saida
do escoamento, que deve estar suficientemente longe do corpo para que a simulagdao nao
seja prejudicada. Para os recursos computacionais disponiveis pelo autor, utilizar como
dimensao do campo de escoamento um valor cinquenta vezes maior que o comprimento do
aviao demonstrou ser impraticavel. Essa dimensao faz com que a dimensao dos volumes
sejam maiores e consequentemente nao torna possivel realizar um estudo de convergéncia

de malha adequado.

Assim, optou-se por avaliar as possiveis dimensoes do campo de escoamento. A
Tabela 3 contém os valores utilizados para o estudo da dimensao do campo de escoamento

que pudesse atender as demandas deste trabalho.

Caixa | Dimensao do campo de escoamento
155’ 100 m
10x 200 m
15x 300 m
20x 400 m

Tabela 3 — Caixas utilizadas nas simulagoes.

A malha gerada nas simulagoes é constituida por elementos hexagonais. Como
o procedimento realizado pelo snappyHexMesh basicamente ‘corta’ o aviao do dominio,
alguns elementos préximos as paredes do aviao sdo transformados em elementos tetraédricos.
Um maior nivel de refinamento foi utilizado na regiao proxima ao aviao, visando englobar

a camada limite.

Com as dimensoes do campo de escoamento definidas, diferentes niveis de refina-
mento foram adotados visando identificar a independéncia de malha. Essa verificagao é
comum e necessaria em experimentos que utilizem CFD. Malhas extremamente grossei-
ras nao geram resultados confidaveis, enquanto malhas extremamente refinadas elevam o
custo computacional. A verificacdo de independéncia de malha é importante para que
se possa determinar uma malha que produza resultados confidveis com o menor custo

computacional.
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Figura 23 — Exemplo de malha gerada.

Fonte: Autoria propria.
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Figura 24 — Refinamento proximo a superficie do aviao.

Fonte: Autoria prépria.

4.3 PARAMETROS DO OPENFOAM

A préxima etapa necessaria, antes de iniciar as simulagoes, consiste em configurar

o OpenFOAM com os parametros escolhidos.

4.3.1 Discretizacao das equacgoes

Conforme abordado anteriormente, o OpenFOAM utiliza o método dos volumes
finitos para resolucao do escoamento. O regime de escoamento foi adotado como estaciona-
rio, visando simplificar e reduzir o custo computacional. Os termos convectivo e difusivo
foram discretizados conforme discutido no capitulo anterior. A Figura 25 ilustra como foi

configurada esta parte da simulagao.

O termo grad na Figura 25 refere-se ao gradiente da variavel. Por exemplo, para um

varidvel genérica ¢, grad(¢) = V. O termo div se refere ao divergente da varidvel, ou seja,
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ddtSchemes
default steadyState;

}

gradSchemes

{
default Gauss linear cellMDLimited;
grad(p) Gauss linear cellMDLimited;
grad(U) Gauss linear cellMDLimited;
grad(k) Gauss linear cellMDLimited;
grad(omega) Gauss linear cellMDLimited;

}

divSchemes

{
default bounded Gauss upwind;
div(phi,U) bounded Gauss upwind;
div(phi,k) bounded Gauss upwind;
div(phi,omega) bounded Gauss upwind;
div((nuEff*dev2(T(grad(U))))) Gauss linear;

}

Figura 25 — Configuracoes do OpenFOAM.

Fonte: Autoria propria.

para uma variavel genérica ¢, div(¢) = V.¢. Ja o termo div((nukE f fxdev2(T (grad(U))))) é
referente as tensoes cisalhantes (Equagio 2.3), onde dev2(T(grad(U)) = VU —2/3(V.U)I.

4.3.2 Algoritmo de solugao

Para todas as simulagoes realizadas foi utilizado o algoritmo SIMPLE para acopla-
mento das equagoes de pressao e velocidade. Este algoritmo é geralmente indicado para
escoamentos em regime estacionario. Sua utilizagao no OpenFOAM se da por meio do

solver simpleFoam.

4.3.3 Tolerancias

Todas as varidveis foram tratadas com uma tolerancia de 10~7 para determinar

convergéencia entre iteracoes sucessivas.

4.3.4 Modelo de turbuléncia

O modelo adotado para as simulagoes foi o k — w SST. Este modelo foi definido

dentro da pasta constant, como ilustra a Figura 26.

De acordo com os manuais do OpenFOAM, é necessario definir os valores iniciais

para k, w e v; presentes no diretério 0. As equagoes encontradas nos manuais sugerem que:

k= 5(Iv)Q, (4.1)
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simulationType RAS;

RAS
RASModel kOmegaSST;
turbulence on;

. printCoeffs on;

Figura 26 — Configuragoes do modelo de turbuléncia no OpenFOAM.

Fonte: Autoria prépria.

k0’5
= 0,251
Cul

onde [ é a intensidade de turbuléncia que, para tuneis de vento, assume valores inferiores a

W (4.2)

1%, C,, é uma constante de valor 0,09, [ é um comprimento caracteristico e v é a velocidade

do escoamento.

No entanto, a definicio do comprimento caracteristico [ ndo é muito clara, com
alguns sugerindo valores na casa de 5% da envergadura do avido, enquanto outros autores

sugerem a propria envergadura do aviao como comprimento de referéncia.

Apdés uma consulta bibliografica, Moukalled [17] sugere as seguintes férmulas para

estimar os valores:

Lo\
k=5 (I) (4.3)
k1/2
= (4.5)

Desta forma, uma investigacao da influéncia do comprimento caracteristico e da
formula utilizada para inicializar os parametros relacionados com o modelo de turbuléncia

se tornou necessaria.

4.4 ANGULO DE ATAQUE

Para que seja possivel determinar se o aviao ¢é estavel na configuracao de voo, o
angulo de ataque deve ser levado em consideracao. O presente trabalho investiga o voo de
cruzeiro. Desta forma, a sustentacao gerada pelo escoamento na superficie do avido deve

ser equivalente ao peso da aeronave.

Existem duas formas de se variar o angulo de ataque: gerar a geometria do aviao

ja rotacionada com o angulo de ataque desejado ou variar o vetor velocidade de incidéncia
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para se obter o mesmo efeito. A segunda abordagem foi adotada neste trabalho, visando
reduzir o tempo gasto com a geracao de malhas distintas e facilitando a simulac¢ao de um

angulo de ataque arbitrario.

A Figura 27 exemplifica essa configuragao, onde a componente y é na diregao

perpendicular a base do aviao e a componente z ¢ na direcao longitudinal do aviao.
dimensions [01 -10000];

internalField wuniform (0 10 153.33333333);

Figura 27 — Exemplo de configuracao da velocidade no OpenFOAM.

Fonte: Autoria prépria.

A forma escolhida no presente trabalho para simular o escoamento consiste em
considerar o aviao fixo e o ar escoando com uma velocidade determinada. Este referencial
adotado acarreta em uma reducao no custo computacional, bem como uma simplificacao

na abordagem do problema.

A Figura 27 é apenas um exemplo da configuracao realizada. Como o voo de
cruzeiro é considerado sem ventos laterais, a componente x da velocidade é sempre nula
neste trabalho. As componentes y e z variam com a alteracdo do angulo de ataque, no
entanto, o vetor velocidade resultante deve ser igual em moédulo a velocidade do voo de
cruzeiro da aeronave. O termo internal Flield é utilizado como padrao no OpenFOAM,

para designar o campo de escoamento que, neste exemplo, se trata da velocidade do ar.

4.5 CONDICOES DE CONTORNO

Para que o escoamento seja simulado corretamente, deve-se dar uma atencao
especial as condigoes de contorno. Regioes onde ha entrada e saida de fluido, bem como
regides onde ha interface do escoamento com uma interface sélida devem ser devidamente

modeladas.

Para o problema em questao, a velocidade foi modelada com a condi¢do de néo
escorregamento na superficie do aviao. Na entrada do dominio computacional a velocidade

foi escolhida com o valor fixo referente & velocidade do voo de cruzeiro.

Para as equacgoes de k, w e 14, a interface com o aviao foi modelada utilizando
funcgoes de parede, pois se trata de uma regiao sensivel para a andlise do escoamento

turbulento.

Como a geometria utilizada foi de apenas uma metade da aeronave visando reduzir
o custo computacional, o plano ficticio de corte foi modelado como plano de simetria, onde

o escoamento é admitido como simétrico em ambos os lados do avido.

Considerando a velocidade de cruzeiro fixa v = 153,33 m/s, as condigoes iniciais e

de contorno adotadas sao descritas da seguinte forma:
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e Velocidade:

— inlet, top, bottom, frontAndBack: fixedValue = (0 0 153,33);

outlet: zeroGradient;

simetria: symmetryPlane;

— airplane: noSlip.
e Pressao:

— inlet, top, bottom, frontAndBack, airplane: zeroGradient;
— outlet: fixedValue = uniform 0;

— simetria: symmetryPlane.

— inlet, top, bottom, frontAndBack: fixedValue;
— outlet: zeroGradient;
— simetria: symmetryPlane;

— airplane: kqRWallFunction.

— inlet, top, bottom, frontAndBack: fixedValue;
— outlet: zeroGradient;
— simetria: symmetryPlane;

— airplane: omegaWallFunction.

— inlet, top, bottom, frontAndBack: calculated;
— outlet: zeroGradient;
— simetria: symmetryPlane;

— airplane: nutkWallFunction.

Para diferentes angulos de ataque, o modulo do vetor velocidade permanece cons-

tante. No entanto, as componentes y e z variam conforme descrito na secao 4.4.
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5 RESULTADOS E DISCUSSOES

O aviao escolhido para este estudo é o EMB120 Brasilia da Embraer. A escolha
deste aviao se deve a sua importancia para a industria brasileira. Com seu inicio de
producao no ano de 1984 pela Embraer, em 1994 ja era considerado o aviao regional mais
utilizado no mundo, com 26 empresas em 14 paises [51]. Em voo de cruzeiro, o EMB120
opera a uma velocidade tipica de 552 km/h, a uma altitude de 5000 m onde a massa
especifica de acordo com a atmosfera padrao internacional (ISA — International Standard
Atmosfere) é de p = 0,73643 kg/m?>. E um avido turbo-hélice, cujo conjunto propulsor é
composto por dois motores PW118 de 1340 kW cada. Os parametros utilizados para as

simulacoes conduzidas estao presentes na Tabela 4.

Velocidade [km/h] 552

Area total [m? ] 221,10
Area das asas [m? | 35,49
Envergadura [m] 19,78
Massa maxima de decolagem [kg] | 11500
Altitude [m)] 5000

Par [kg/m?3] 0,73643

Tabela 4 — Dados iniciais

Inicialmente, como nao foi possivel encontrar dados suficientes sobre o EMB120,
as asas foram modeladas com um twist de 3° na raiz e 0° na ponta. Tais valores foram

escolhidos pois sdo comuns em avides comerciais [7].

Desta forma, optou-se por apresentar os resultados iniciais considerando o twist
descrito para as asas. Estes resultados serviram para a escolha da malha e dimensao

externa do escoamento ideais.

Com a escolha da malha feita, estudos com o aviao sem twist foram conduzidos
visando identificar o angulo de ataque ideal para estabilidade no voo de cruzeiro. Pois, o
projeto do EMB120 foi realizado sem twist com intuito de reduzir custos estruturais na

aeronave [12].

5.1 ESTUDO DE MALHA

Ao simular o escoamento no entorno de geometrias complexas, como um aviao, deve-
se avaliar cautelosamente o refinamento de malha de forma a produzir resultados realisticos
no calculo das forcas aerodinamicas. Simula¢oes muito refinadas tendem a possuir alto
custo computacional. Um estudo de independéncia de malha é necessario visando encontrar

um ponto de equilibrio entre a acuracia dos resultados e o custo computacional.

Com este intuito, foram conduzidos dois tipos de teste: o primeiro visa identificar

a influéncia da dimensao externa do campo de escoamento e o segundo busca identificar



68

até qual ponto o refinamento de malha melhorou os resultados.

Estes dois testes em conjunto sao necessarios para definir uma dimensao externa
do escoamento que nao interfira nos resultados e identificar um nimero de elementos que
gere resultados confiaveis, visando reduzir o custo computacional de se utilizar malhas

extremamente refinadas sem necessidade.

Esta secao apresenta resultados para o aviao modelado com twist nas asas.

5.1.1 Sem refinamento da camada limite

As primeiras simulagoes foram realizadas sem o refinamento da camada limite do

aviao, pois este procedimento resulta em um menor custo computacional.

A Figura 28 ilustra a malha mais grossa da caixa de dimensao externa 5x, enquanto
a Figura 29 ilustra a malha mais refinada para a mesma caixa. Ja as Figuras 30 e 31
representam, respectivamente, a maior e a menor caixa externa utilizadas nas simulagoes
conduzidas. Os dados relacionados as malhas e dimensoes do campo de escoamento estao
listados na Tabela 5.

A dimensao utilizada como referéncia para a dimensdo externa do campo de

escoamento (x) é o comprimento do EMB120, que é 20 metros.

4
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Figura 28 — Malha mais grossa (Caixa 5x).

Fonte: Autoria propria.

Apés a realizagao das simulagoes, as forcas aerodindmicas obtidas foram adimen-
sionalizadas em relagdo aos coeficientes de sustentagdo e arrasto (Equagoes 1.1 e 1.2)
utilizando os parametros contidos na Tabela 4. A area de referéncia utilizada no calculo
dos coeficientes ¢ 40m?, pois este valor foi utilizado no grupo de pesquisa como um valor

padrao. Os resultados estao apresentados nas Figuras 32, 33 e 34.
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Dimensao do campo de escoamento | Nivel de refinamento | Células
5x (100 m) Muito grossa 353614
Grossa 547807

Média 1141900

Refinamento leve 3560358

Refinamento moderado 6583229

Refinamento alto 15152074

10x (200 m) Muito grossa 463273
Grossa 736623

Média 1378964

Refinamento leve 2941503

Refinamento moderado 5570533

Refinamento alto 9536439

Refinamento extremo 14867593

15x (300 m) Muito grossa 418722
Grossa 759871

Média 1652447

Refinamento leve 3166616

Refinamento moderado 5316475

Refinamento alto 8427846

Refinamento extremo 12557699

20x (400 m) Muito grossa 323395
Grossa 591746

Média 1338353

Refinamento leve 2543896

Refinamento moderado 4332822

Refinamento alto 6818354

Refinamento extremo 9941447

Tabela 5 — Malhas e dimensodes do campo de escoamento sem refinamento da camada
limite
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Figura 29 — Malha mais refinada (Caixa 5x).

Fonte: Autoria propria.
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Figura 30 — Caixa com maior dimensdo externa.

Fonte: Autoria propria.

Figura 31 — Caixa com menor dimensao externa.

Fonte: Autoria prépria.
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Coeficiente de arrasto
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Figura 32 — Coeficiente de arrasto do avidao sem refinamento de camada limite.

Fonte: Autoria propria.

Coeficiente de sustentacado
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Figura 33 — Coeficiente de sustentacao do avido sem refinamento de camada limite.

Fonte: Autoria propria.

Como é possivel notar pela Figura 32 do coeficiente de arrasto em fun¢ao do nimero
de elementos, a medida que a malha se torna mais refinada os coeficientes tendem a valores
proximos de 6,0x1072. Este é um comportamento esperado, onde, a medida que a malha
é refinada, os valores obtidos tendem a um valor que é proximo do valor real. Cabe ainda

ressaltar que estas simulagoes foram realizadas até o limite de meméria RAM presente no
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Razao entre os coeficientes de sustentacao e arrasto

1,80E+00
1,60E+00
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C 1,00E+00 -+ 10x
1
C_d 8,00E-01 15X
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0,00E+00 2,00E+06 4,00E+06 6,00E+06 8,00E+06 1,00E+07 1,20E+07 140E+07 1,60E+07

Elementos

Figura 34 — Razao C}/C, do aviao sem refinamento de camada limite.

Fonte: Autoria prépria.

computador pessoal do autor, nao sendo possivel aumentar o nivel de refinamento.

Quando a andlise passa para o coeficiente de sustentacao (Figura 33) e para a

relagao C;/Cy (Figura 34) dois problemas sao notados.

O primeiro é relacionado com o padrao oscilatério do coeficiente de sustentagao
a medida em que a malha é refinada. Este comportamento nao é o esperado quando se
trata do refinamento da malha. Decerto, por se tratar de um escoamento tridimensional
em uma geometria complexa e com dimensoes caracteristicas razoavelmente grandes, é
esperado que para se obter resultados confiaveis seja necessario um nimero de elementos
alto e possivelmente superior aos cerca de 15 milhoes utilizados na malha mais refinada

deste estudo.

O segundo problema notado é que a relagao C;/Cy méxima encontrada nas malhas
mais refinadas foi de 1, 54. Esta relacao é considerada um valor baixo, tornando o aviao
pouco eficiente aerodinamicamente. Além disso, a falta de convergéncia dos resultados do

C) se converteu na mesma falta de convergéncia na relagao de C;/Cy.

Desta forma, visando melhorar os resultados obtidos, o autor conduziu simulac¢oes
similares realizando desta vez um refinamento da regiao de escoamento proxima a superficie

do aviao.

5.1.2 Com refinamento da camada limite

Seguindo a mesma metodologia adotada na secao anterior e com 0s mesmos

parametros contidos na Tabela 4, as seguintes malhas foram utilizadas para condugao de
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novas simulagoes (Tabela 6).

Como é possivel notar, as malhas geradas com refinamento da camada limite
possuem um ntimero menor de células do que aquelas sem refinamento (Tabela 5). Isto se
deve por conta do aumento na massa especifica de células proximas a aeronave, causando

a reducao do refinamento maximo possivel com determinada configuracao de computador.

Dimensao do campo de escoamento | Nivel de refinamento | Células
5x (100 m) Muito grossa 260211
Grossa 563460

Média 1035649

Refinamento leve 1805382

Refinamento moderado | 3368865

Refinamento alto 7812044

10x (200 m) Muito grossa 275827
Grossa 449452

Média 863450

Refinamento leve 1910527

Refinamento moderado | 3676298

Refinamento alto 6321952

15x (300 m) Muito grossa 178699
Grossa 302602

Média 572460

Refinamento leve 1293962

Refinamento moderado | 2517311

Refinamento alto 4285527

20x (400 m) Muito grossa 143186
Grossa 260448

Média 494713

Refinamento leve 1150785

Refinamento moderado | 2221173

Refinamento alto 3816785

Tabela 6 — Malhas e dimensoes do campo de escoamento com refinamento da camada
limite

Neste conjunto de simulagoes, o refinamento da camada limite do escoamento
préximo a superficie do aviao foi adotado acreditando-se que resultados mais confiaveis

fossem obtidos.
A Figura 35 exemplifica o refinamento realizado na camada limite do escoamento.

Utilizando novamente os coeficientes C; e Cy como indicadores da qualidade da

simulagao, os resultados obtidos sao apresentados nas Figuras 36, 37 e 38.
Nesta nova bateria de simulagoes, resultados mais coerentes foram obtidos.

Avaliando o coeficiente de sustentagdo (Figura 37), é possivel notar que a medida
em que a malha se torna mais refinada, o valor de C; tende para valores préximos de 0, 5.

Para a simulacao com dimensao externa do escoamento de 5x, foi possivel refinar a malha
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Figura 35 — Refinamento da camada limite.

Fonte: Autoria propria.
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Figura 36 — Coeficiente de arrasto do avidao com refinamento de camada limite.

Fonte: Autoria propria.

até um valor proximo aos 8 milhoes de elementos. A medida que a dimensao externa do
escoamento aumentou (10x, 15x e 20x), menores taxas de refinamento foram possiveis

devido a limitacao dos recursos computacionais disponiveis para este trabalho.

Quando o coeficiente de arrasto é levado em consideracao (Figura 36), é possivel
notar um comportamento que converge para valores proximos a 0, 1. Este comportamento
similar ao encontrado para o Cj se reflete nos resultados obtidos para a relacao C;/Cy

ilustrados na Figura 38.

Ao contrario das simulagoes realizadas sem o refinamento da camada limite, a

relagdo C;/Cy se mostrou maior nesta nova bateria de simulagdes. Na caixa com dimensao
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Figura 37 — Coeficiente de sustentacao do avidao com refinamento de camada limite.

Fonte: Autoria propria.

Razao entre os coeficientes de sustentacao e arrasto
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Figura 38 — Razao C;/C,; do avidao com refinamento de camada limite.

Fonte: Autoria propria.

externa do campo de escoamento de 5z foi possivel encontrar um valor de 6,07 na malha
mais refinada com cerca de 8 milhdes de elementos. Ja para a malha de cerca de 6,3
milhoes de elementos e dimensao 10x foi obtido C;/Cy = 5,28. Na malha com caixa 15z
o maior valor obtido foi de 4,15 e para a malha com 3,8 milhoes de elementos e caixa
externa 20x foi obtido C}/Cy = 3, 35.

Com os resultados obtidos, passou-se entao para uma analise criteriosa de qual

caixa e qual nivel de refinamento seria escolhido.
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Dentre os componentes do aviao (asas, fuselagem, estabilizador horizontal e es-
tabilizador vertical), o principal responsavel por gerar sustentagdo sao as asas, a0 passo
que o arrasto produzido é devido principalmente as asas em conjunto com a fuselagem.
Os resultados das forcas de sustentacao e arrasto geradas nas asas e fuselagem estao
apresentados nas Figuras 39, 40 e 41.

Sustentacao (Asa)
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Figura 39 — Sustentacao na asa.
Fonte: Autoria propria.
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Figura 40 — Arrasto na asa.

Fonte: Autoria proépria.

Ao avaliar a forca de sustentacao gerada nas asas do avido, é possivel notar pela
Figura 39 que as trés caixas menores (5x, 10x e 15x) geram resultados préximos. A Tabela

7 sintetiza os resultados obtidos.



Dimensdo | Nivel de refinamento | Sustentagdo nas asas [N]
5x (100 m) Muito grossa 132993,63
Grossa 133315,23
Média 140420,17
Refinamento leve 140311,06
Refinamento moderado 145645,83
Refinamento alto 148476,21
10x (200 m) Muito grossa 114206,88
Grossa 131433,21
Média 124164,13
Refinamento leve 138881,37
Refinamento moderado 139508,68
Refinamento alto 144107,14
15x (300 m) Muito grossa 99366,43
Grossa 120912,03
Média 114176,58
Refinamento leve 124032,35
Refinamento moderado 128978,01
Refinamento alto 138838,14
20x (400 m) Muito grossa 118542,70
Grossa 100110,92
Média 128205,45
Refinamento leve 114202,30
Refinamento moderado 120213,99
Refinamento alto 124084,28

Tabela 7 — Forga de sustentagao nas asas.
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Os resultados obtidos pela caixa de 10x apresentam valores que demonstram certa

convergéncia, com um aumento percentual de 5, 8% da malha com 6, 3 milhoes de elementos

em relacdo a malha de 1,9 milhoes de elementos quando a sustentacao gerada pelas asas é

avaliada. O arrasto gerado também apresenta um comportamento adequado para a malha

de 1,9 milhoes de elementos.

Para a caixa 10x, a Tabela 8 ilustra o tempo gasto desde a geracao da malha até o

final da simulacao.

Elementos | Tempo
275827 10 min
449452 12 min
863450 27 min
1910527 64 min
3676298 129 min
6321952 278 min

Tabela 8 — Tempo gasto utilizando a caixa 10x.

E possivel notar que, a malha com 1,9 milhdes de elementos leva um tempo
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Figura 41 — Arrasto na fuselagem.

Fonte: Autoria proépria.

4,34 vezes menor para finalizar a simulagdo. Esta informacao, em conjunto com as
diferencas avaliadas anteriormente, reforcam a escolha desta malha visando reducao do

custo computacional.

Desta forma, a malha escolhida para a conducgao deste trabalho foi a de 1.9 milhdes
de elementos, com dimensao do campo de escoamento externo de 200 m (10x). Para
esta malha especifica, as Figuras 42 e 43 ilustram o campo de velocidades e o campo de
pressao no entorno do aviao respectivamente. Ja a Figura 44 ilustra as linhas de corrente

do escoamento.

A Tabela 9 contém os valores de y* das asas do EMB120 para a caixa 10x.

Elementos | y™

275827 | 277,64
449452 | 298,64
863450 | 352,12
1910527 | 325,30
3676298 | 290,26
6321052 | 245,54

Tabela 9 — y™ nas asas para a caixa 10x

5.2 POSICAO DO CENTRO DE PRESSAO

Com os testes realizados na secao anterior, considerando o aviao com twist nas
asas, foi possivel escolher a dimensao externa do campo de escoamento e um nivel de

refinamento da malha que produzisse resultados coerentes.
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Figura 42 — Campo de velocidades no entorno do aviao.

Fonte: Autoria prépria.
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Figura 43 — Campo de pressao na superficie do aviao.

Fonte: Autoria propria.

Conforme discutido brevemente no inicio deste capitulo, somente apds a realizacao
de tais simulagoes foi possivel encontrar em [12] que o EMB120 néo possui twist em suas
asas. Este dado de projeto fica nitido ao avaliar a forca de sustentacao gerada pelo aviao
com twist nas asas em voo de cruzeiro que, para a malha de 1,9 milhoes de elementos e
caixa 10x, é equivalente a 1,53 x 10° N. Este valor é superior ao peso referente a massa
maxima de decolagem (Tabela 4). Como o avido consome combustivel, o inicio da fase de

cruzeiro ocorre sob um peso ainda menor que a sustentacao gerada.

Estes resultados poderiam indicar que o EMB120 com twist poderia voar com
uma velocidade menor no voo de cruzeiro, carregar mais carga ou voar sob um angulo de
ataque negativo. Contudo, o objetivo deste trabalho nao é avaliar pontos de otimizagao

do projeto da aeronave selecionada.
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Figura 44 — Linhas de corrente.

Fonte: Autoria proépria.

Desta forma, com a malha selecionada na segao anterior (1,9 milhoes de elementos
e caixa 10x), esta se¢do visa simular a aeronave sem twist nas asas buscando identificar
o ponto de estabilidade no voo de cruzeiro da aeronave original, ou o mais proximo
da realidade visto que nem todas as informacoes acerca do projeto sao disponibilizadas

abertamente.

Os resultados obtidos para a sustentacao e o arrasto, considerando a contribuicao

de todos os componentes, estao ilustrados pelas Figuras 45 e 46 respectivamente.

E possivel notar na Figura 45 que a sustentacio tende a aumentar a medida que o
angulo de ataque aumenta. Em particular, até o angulo de 6° é possivel identificar um
comportamento extremamente linear, o que esta de acordo com resultados obtidos para
outras aeronaves ou aerofélios [1]. J& em relagdo ao arrasto, novamente é esperado que o

valor absoluto aumente com o aumento do angulo de ataque.

Para o EMB120 sem twist nas asas e sob angulo de ataque 0°, a sustentacdo gerada
(18401,98 N) nao ¢é capaz de sustentar o aviao no ar. A massa do aviao vazio é de 7070
kg que, a 5000 m de altitude, corresponde a um peso de 69223,78 N. Acima de 1° a

sustentagdo gerada ja é capaz de sobrepor a forga peso do avidao vazio.

Quando o peso maximo de decolagem é avaliado como padrao, o menor angulo
de ataque que fornece uma sustentagao suficiente é o de 3°, onde a sustentacao gerada
é de 127532,02 N. Desta forma, é possivel identificar que o EMB120 deve operar em
voo de cruzeiro sob um angulo de ataque entre 1° e 3°. Cabe destacar ao leitor que as
simulagoes foram realizadas variando o angulo de ataque de 1° em 1°. Desta forma, esta
faixa ideal fica mais restrita, com o limite inferior ligeiramente superior a 1° e o limite

superior ligeiramente inferior a 3°.

Em relacdo a posi¢do do centro de pressao da aeronave em voo de cruzeiro, é
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Sustentacao gerada
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Figura 45 — Sustentacao em funcao do angulo de ataque.
Fonte: Autoria prépria.
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Figura 46 — Arrasto em funcao do angulo de ataque.

Fonte: Autoria prépria.

possivel determinar que a 2° o centro de pressao fica localizado a 26,92 % da corda média
aerodinamica. J4 para o dngulo de 3°, o centro de pressao fica localizado a 28,47 % da
corda média aerodindmica. Estes valores estao de acordo com valores tipicos obtidos
em voos subsonicos de aeronaves deste porte, onde o centro de pressao fica localizado
em uma regiao proxima a 25 % da corda média aerodindmica [52]. Cabe ainda ressaltar

que, sem informagoes detalhadas sobre o aviao, nao é possivel determinar se estes valores
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correspondem ao valor real da posi¢ao do centro de pressao. No entanto, tais valores sao

coerentes com os encontrados na literatura sobre aeronaves do porte do EMB120 [52].

Para o angulo de 2° a Figura 47 ilustra o campo de velocidades na ponta da asa,
enquanto a Figura 48 ilustra o campo de velocidades na ponta da asa para um angulo de
ataque de 20°. E possivel notar pela Figura 48 que ha um descolamento da camada limite

na ponta da asa, conhecido como stall.

Figura 47 — Campo de velocidades na ponta da asa para um angulo de ataque 2°.

Fonte: Autoria prépria.

Figura 48 — Campo de velocidades na ponta da asa para um angulo de ataque 20°.

Fonte: Autoria prépria.

5.3 INFLUENCIA DA ASA NO DESEMPENHO AERODINAMICO

Com a malha definida previamente e com as simulagoes descritas na secao 5.2 deste
texto, um novo estudo foi realizado visando identificar a influéncia das asas na performance
aerodinamica do EMB120.

Os resultados avaliados levam em conta a variagao do angulo de ataque, e estao

apresentados nas Figuras 49 e 50.

Pela Figura 49, é possivel notar que a asa do aviao é o principal responsavel por
gerar sustentagdo. Este comportamento era o esperado, visto que as asas de uma aeronave
sdo projetadas com o intuito de gerar sustentacio. E possivel notar ainda pela Figura
49 que a medida que o angulo de ataque aumenta, as asas possuem menor influéncia na
sustentacao global, mas ainda sao responséveis por 71,22 % da sustentacao global sob um

angulo de ataque de 20°.
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Contribuicao na sustentacdo global
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Figura 49 — Contribuicao das partes na sustentacao.
Fonte: Autoria prépria.
Contribuicao no arrasto global

70,00%
60,00% W
50,00%
40,00% % Asas

-¢-Fuselagem

30,00% s .
Estabilizador horizontal
20,00% -&- Estabilizador vertical

10,00%
0,00% e ek

0 5 10 15 20 25
-10,00%

Angulo de ataque []

Figura 50 — Contribuicao das partes no arrasto.

Fonte: Autoria propria.

Quando o arrasto é analisado (Figura 50), é possivel notar que as asas juntamente
com a fuselagem sao os principais responsaveis pela produgao de arrasto na aeronave. A
medida que o angulo de ataque aumenta, as asas aumentam sua contribuicao e a fuselagem

diminui sua contribui¢do ao arrasto global da aeronave.

Para o angulo de ataque discutido na segao anterior (2°), as asas contibuem com
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97% da sustentacao e 57,23% do arrasto global, enquanto a fuselagem é responséavel por
29% do arrasto.

5.4 INFLUENCIA DO TWIST

Como muitas simulac¢oes foram conduzidas considerando o EMB120 com twist
em suas asas, uma andlise visando determinar a influéncia do twist na performance
aerodinamica da aeronave se tornou interessante para ser abordada neste texto.

Cabe destacar ao leitor que este trabalho ndo propoe um forma de otimizar o
EMB120, mas sim apenas avaliar a performance do mesmo visando verificar a validade

das simulac¢oes conduzidas.

A Figura 51 ilustra o comportamento do C; em func¢ao do Cy para as duas configu-

racgoes distintas de asa, utilizando a malha com 1,9 milhoes de elementos.

Influéncia do twist
1,6
14

1,2

C & Com twist

0,8 .
-- Sem twist
0,6

0,4

0,2

005 01 015 02 025 03 035 04 045 05 0,55
Cq

Figura 51 — C} em funcao do C; para a aeronave com e sem twist nas asas.

Fonte: Autoria propria.

Como é possivel notar, as curvas tém comportamentos similares e com valores
proximos. Como era esperado, a geometria com twist visa gerar uma maior sustentagao.
Desta forma, o Cj é ligeiramente maior do que a geometria sem twist. Este comportamento

estd ilustrado na Figura 52.

A Figura 53 ilustra o coeficiente de arrasto para ambas configuracoes. Novamente,
a configuracao com twist possui um valor ligeiramente maior por conta do aumento no

arrasto gerado.
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Influéncia do twist no coeficiente de sustentacao
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Figura 52 — Influéncia do twist no Cj.
Fonte: Autoria prépria.
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Figura 53 — Influéncia do twist no Cj.

Fonte: Autoria propria.

INFLUENCIA DA EQUACAO UTILIZADA PARA VALORES INICIAIS DA TUR-
BULENCIA

Conforme abordado no capitulo 4, para inicializar os valores de k, w e v; relacionados

com o modelo de turbuléncia k — w SST, é possivel encontrar informacoes distintas entre

a literatura e o manual do usudrio do OpenFOAM. Com o intuito de sanar a duavida

relacionada a este assunto, uma série de simulagoes foram conduzidas.

No que se relaciona com a férmula utilizada para inicializacdo dos dados, dois pontos
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foram analisados: a influéncia do valor do comprimento caracteristico [ nos resultados e

também a influéncia da férmula propriamente dita no resultado.

Como o EMB120 pode operar em voo de cruzeiro sob uma altitude diferente dos
5000 m utilizados como padrao neste trabalho (Tabela 4), foi adicionada uma analise da

influéncia da altitude no resultado final da simulacao.

Para esta etapa, optou-se por simular apenas as asas do aviao, visando redugao do
custo computacional envolvido na simulacao. As asas utilizadas para esta etapa possuem
o twist descrito na sec¢ao inicial deste capitulo pois, como este nao é o objetivo principal
deste trabalho, acredita-se que a simulacao das asas pode proporcionar respostas tteis

sobre a utilizagao das equacdes em questao.

A Tabela 10 expde os dados utilizados para as simulagdes que sdo conduzidas nesta
secao deste trabalho. Vale destacar que em todos os casos a intensidade de turbuléncia foi

mantida em 1%.

=L = 0,05°L =L I=0,05°L
(Eq. 41e42) | (Eq. 4.1e42) | (Eq. 4.3 e4.4) | (BEq. 4.3 e 4.4)
v 153,33
L 19,78
k 3,53
w 0,17 347 0,09 1,90
vy 20,35 1,017 37,15 1,86

Tabela 10 — Dados de entrada.

Duas altitudes foram consideradas: a nivel do mar (0 m) onde pg, = 1,225 kg/m3
ev = 1,46 x 107° m?/s e a 5000 m (voo de cruzeiro) onde p,. = 0,7364 kg/m? e
v =221 x 107° m?/s. Desta forma, tem-se Re = 2,08 x 10% para o nivel do mar e

Re = 1,37 x 108 para o voo de cruzeiro.

Optou-se nesta etapa por variar o angulo de ataque em uma faixa de 8° a 20°, por
se tratar de uma regiao onde o escoamento pode sofrer maior influéncia dos parametros
analisados. Sob angulos de ataque considerados grandes, o escoamento pode sofrer
descolamento da camada limite e assim gerar resultados distintos dos obtidos em pequenos

angulos de ataque.

As Figuras 54 e 55 apresentam os resultados obtidos para a sustentagdo e o arrasto
respectivamente a nivel do mar. Como é possivel observar, a variacao das férmulas
utilizadas bem como do comprimento caracteristico nao influenciou significativamente
nos resultados. Os graficos sao praticamente coincidentes, ndo sendo possivel distinguir
as curvas de cores distintas. As diferencas entre os resultados ocorrem apenas apds o
terceiro algarismo significativo, girando na casa de 0, 1% para todos os casos simulados e

apresentados nas Figuras 54 e 55.
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Figura 54 — Sustentacao a nivel do mar.
Fonte: Autoria prépria.
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Figura 55 — Arrasto a nivel do mar.

Fonte: Autoria propria.

Para a condigdo de voo de cruzeiro (Figuras 56 ¢ 57), o mesmo comportamento é
notado, com as curvas coincidindo e as diferencas entre uma formulacao e outra sendo

consideradas despreziveis.

Assim, é possivel inferir que as equacgoes utilizadas para inicializar os parametros

de turbuléncia nao interferiram significativamente no resultado. Esta observacao pode
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Figura 56 — Sustentagdo no voo de cruzeiro.
Fonte: Autoria prépria.
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Figura 57 — Arrasto no voo de cruzeiro.

Fonte: Autoria prépria.

ser explicada pelo fato de que, segundo [17], os pardmetros inicializados sdo apenas uma
estimativa inicial. Como a determinacao dos valores de k, w e 1, antes de conhecer o campo
de escoamento é uma tarefa dificil, as simulagoes utilizam estimativas iniciais que sao
alteradas a medida que a simulagao evolui no tempo. Uma estimativa inicial mais precisa
pode levar a uma convergéncia mais rapida, no entanto nao foi o intuito desse trabalho

avaliar a velocidade de convergéncia da solugao. Todas as simulagoes foram realizadas
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com H00 passos de tempo, apresentando todas um comportamento de convergéncia em

relacao aos residuos gerados.
Adotando a formulagao de [17], foi realizada uma nova andlise: a influéncia da

massa especifica do ar na condi¢ao de voo prescrita sobre os coeficientes aerodinamicos.

Os resultados estao expostos na Figura 58.

Coeficientes aerodinamicos
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Figura 58 — Comparacao dos coeficientes aerodinamicos em diferentes altitudes de voo.

Fonte: Autoria propria.

E possivel notar que tanto para o C) quanto para o Cy; as curvas de diferentes
altitudes sao praticamente coincidentes, nao sendo possivel identificar visualmente a
diferenca entre elas. Esta similaridade entre os dados obtidos em diferentes altitudes pode
ser explicado pelo niimero de Reynolds dos dois casos avaliados. Mesmo que Re seja
diferente para as duas altitudes, em ambos os casos ¢ um valor extremamente alto (em
todas as simulagoes conduzidas neste trabalho, Re é um valor superior a 10%). Com isso o
escoamento ¢é turbulento, e estd muito distante da faixa de transi¢do a turbuléncia. Em
casos desse tipo (nimeros de Reynolds elevados), é esperado que o comportamento seja

parecido das curvas de C} e Cj.

Cabe ainda destacar ao leitor que isso nao implica que os valores de sustentacao
e arrasto sejam iguais em altitudes distintas. Pelo contrario, no célculo dos coeficientes
(Equagoes 1.1 e 1.2) a massa especifica do ar é incorporada. Com isso, dado que a massa
especifica do ar varia com a altitude, os valores de sustentacao e arrasto sao distintos em

condicoes de altitude diferentes.

No entanto, a similaridade entre os coeficientes implica que as asas do EMB120

com twist possuem uma eficiéncia aerodindmica similar em altitudes distintas.
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6 CONCLUSAO

O presente trabalho propds investigar o desempenho aerodindmico da aeronave
Brasilia (EMB120). A escolha desse modelo como estudo de caso se justifica dentro das
atividades do GCEME de pesquisas em propulsao hibrida. A pesquisa concentrou-se no
desenvolvimento de uma metodologia em dindmica dos fluidos computacional, partindo da
elaboracdo do modelo geométrico da aeronave e da configuracao das condigdes inerentes
a situacao que se deseja simular. A influéncia de alguns pardmetros na modelagem sao

investigados.
Dado o desenvolvimento do trabalho, é possivel concluir alguns pontos relevantes.

A metodologia proposta para geracao da malha do EMB120 se mostrou adequada.
Mesmo com diversos passos intermediarios e conversoes que aparentemente seriam desne-
cessarias, foi possivel gerar uma superficie suave para a aeronave. A utilizacdo de uma
conversao direta do arquivo .stl para utilizacdo no OpenFOAM se mostrou falha em malhas

mais refinadas, distorcendo a superficie do aviao e gerando resultados nao confiaveis.

Dadas as limitacoes computacionais disponiveis para este trabalho, foi possivel
alcancar um nivel razoavel de convergéncia de malha. Mesmo com os graficos dos coefi-
cientes C; e C; nao terem alcangado uma convergéncia absoluta, foi possivel identificar
uma diferenca percentual inferior a 8% da malha mais refinada para a malha de 1,9
milhGes de elementos. Esta malha com 1,9 milhGes de elementos se mostrou aceitavel
quanto aos resultados. O tempo de uma simulagao nesta malha, em um computador de
processador i5-5200 utilizando os dois cores disponiveis, desde a geragao da malha até o
resultado final, variou em torno de cinquenta minutos a uma hora. Este tempo pode ser
considerado bom, visto que a andlise realizada neste trabalho poderia ser 1til em fases

iniciais e intermediarias de projeto, onde a necessidade por resultados rapidos é requerida.

Como nao hé informacoes detalhadas acerca do EMB120, nao é possivel afirmar
com absoluta certeza que as simulagoes sao validadas por testes reais do EMB120. No
entanto, foi possivel concluir que, para estabilidade no voo de cruzeiro, o EMB120 deve
operar sob um angulo de ataque em uma faixa ligeiramente maior que 1° e ligeiramente
inferior a 3°. Estes valores sdo considerados coerentes em aeronaves do mesmo porte que
o EMBI120 [53]. Caso fossem encontrados angulos elevados nesta andlise, superiores a
6°, poderia ser um indicativo de que a simulacao ou a malha nao possuiam qualidade

adequada.

Juntamente com a faixa de angulo de ataque ideal para o voo de cruzeiro, a
avaliacao do centro de pressao da aeronave é condizente com o esperado em aeronaves do
porte do EMB120 [52]. Novamente nao ha dados disponiveis abertamente para validagao,
no entanto, os valores encontrados de 26,92% e 28,47% da corda média aerodinamica

podem ser considerados razoaveis.
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Como era esperado, as asas da aeronave sao um componente importante para
geracao de sustentagao e arrasto. Sob um angulo de ataque esperado para a fase de
cruzeiro (entre 1° e 3°), as asas sdo responsaveis por mais de 90% da sustentagdo e um
valor préoximo de 55% do arrasto global. J4 a fuselagem é responsavel por cerca de 30%
do arrasto global da aeronave. Os estabilizadores vertical e horizontal complementam com

uma parcela pequena do arrasto e da sustentacao.

Para a avaliacao do twist nas asas EMB120, é possivel concluir que a performance
aerodinamica é similar a do avido sem twist nas asas. O twist gera valores absolutos de
sustentacao maiores do que os obtidos no aviao sem twist nas asas. No entanto, a variagao

do C} em fung¢do do C); mostra um comportamento similar para os casos avaliados.

Quanto as equagoes utilizadas para inicializar os pardmetros do modelo de turbu-
léncia, foi possivel notar que os mesmos nao influenciaram significativamente na solugao
final quando somente a asa do EMB120 foi simulada. Esta observacao ¢ fundamentada no
fato do nimero de Reynolds ser alto para os casos estudados e também no fato de que as
estimativas iniciais sdo apenas um ponto de partida para a simulagdo, visto que o campo
de pressao e velocidade nao é conhecido a priori. Assim, tanto as sugestoes encontradas

na literatura quanto as do manual do OpenFOAM produziram resultados similares.

A altitude nao gerou influéncia significativa na performance aerodinamica global
da aeronave nos casos estudados. Cabe destacar que a performance foi avaliada em funcao
dos coeficientes adimensionais de sustentagao e arrasto. Como o nimero de Reynolds é
elevado (na casa de 10%), os coeficientes sofrem pouca interferéncia da altitude. Os valores
absolutos de sustentacao e arrasto variam com alteragao da altitude do voo por conta da

variacao da massa especifica e viscosidade do ar com a altitude.

Com isso, as simulacoes realizadas utilizando RANS, o modelo k£ — w SST para
turbuléncia e considerando regime estacionario podem ser consideradas uteis no projeto
inicial de uma aeronave. Tais simplificagoes podem proporcionar resultados rapidos, que
sao uteis em fases iniciais de projeto. Com recursos computacionais melhores, é possivel
refinar ainda mais a malha computacional, além de empregar modelos mais sofisticados e

com maiores detalhes.

Os resultados obtidos neste trabalho, podem ser utilizados pelo grupo GCEME
para identificar a poténcia necessaria do sistema propulsor hibrido para que o EMB120
possa manter um voo de cruzeiro a velocidade constante de 153,33 m/s. Além disso, a
posicao do centro de pressao e do angulo de ataque podem auxiliar no posicionamento do

sistema hibrido visando manter a estabilidade da aeronave.
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6.1 TRABALHOS FUTUROS

Com o desenvolvimento exposto neste trabalho, foi possivel obter respostas a alguns
questionamentos pertinentes. No entanto, algumas sugestoes para trabalhos futuros sao

luteis para melhorar os resultados obtidos.

Como todas as simulacoes contidas neste texto utilizam uma modelagem em regime
permanente, ¢ util realizar estudos com modelos transientes. Estes modelos exigem maior
custo computacional, mas podem dar respostas mais realistas acerca do escoamento. Além

disso podem auxiliar na identificacao dos turbilhoes gerados pela turbuléncia.

Uma segunda sugestao consiste na utilizagao de modelos considerados de baixa
fidelidade. Por se tratarem de métodos mais rapidos computacionalmente, uma comparacao
entre os resultados obtidos por estes métodos e o modelo RANS pode ser util na identificagao
das qualidades de cada um. Além disso a avaliacdo do custo computacional pode servir

como identificacao de qual método utilizar em qual fase de projeto.

A avaliagao do modelo de turbuléncia utilizado como fechamento das equacoes do
escoamento pode ser util para identificacdo da qualidade dos resultados obtidos. Desta
forma, é uma sugestao valida avaliar o comportamento da solugao utilizando diferentes

modelos de turbuléncia.

Outra sugestao valida é utilizar CFD para avaliar o desempenho aerodindmico do

EMB120 em fases transientes do voo, como a subida e a descida.

Visando dar continuidade ao projeto de pesquisa do grupo GCEME, os dados
obtidos via simulacao CFD podem ser acoplados a um programa multidisciplinar. Este
acoplamento pode auxiliar no projeto e otimizacao do sistema propulsor, sendo esta uma

sugestao importante.
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