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RESUMO

Com o surgimento dos Micro Veiculos Aéreos (MVAs) e o crescente interesse em
veiculos aéreos de exploracao em Marte, a busca por perfis aerodinamicos eficientes para
essas aplicagoes intensificou-se. Essas aplicagdoes operam em uma faixa de nimeros de
Reynolds (10* < R, < 10°) significativamente inferior Aquelas comumente encontradas em
regimes convencionais de baixo Reynolds, como é o caso de drones comerciais. Este estudo
destaca os desafios aerodindmicos acentuados nessa faixa de baixos niimeros de Reynolds,
como a instabilidade de Kelvin-Helmholtz e a Bolha de Separacdo Laminar (BSL). O
objetivo principal desta pesquisa é identificar formatos mais eficientes para aerofdlios,
otimizando-os por meio de um processo multiobjetivo, com o objetivo de maximizar o
coeficiente de sustentacao e minimizar o coeficiente de arrasto. Para atingir esse fim,
dois modelos de aerofélios nao convencionais foram otimizados utilizando o algoritmo
Generalized Differential Evolution 8 (GDE3). A obtengao dos coeficientes aerodinamicos,
essenciais para a avaliagdo do desempenho do algoritmo evolutivo, foi realizada por meio
de simulagoes utilizando Computational Fluid Dynamics (CED). O método aplicado para
a descricao do comportamento aerodinamico das estruturas se mostrou consistente com os
dados experimentais. Por fim, o algoritmo evolutivo resultou em perfis aerodinamicos que

apresentavam caracteristicas interessantes para estas aplicagoes.

Palavras-chave: Baixo nimero de Reynolds. Aerodinamica. CFD. Otimizagao
Multiobjetivo.



ABSTRACT

With the emergence of Micro Air Vehicle (MAVs) and the growing interest in
aerial vehicles for Mars exploration, the search for efficient aerodynamic profiles for these
applications has intensified. These applications operate in a range of Reynolds numbers
(10* < R. < 10°) significantly lower than those commonly found in conventional low
Reynolds regimes, such as commercial drones. This study highlights the pronounced
aerodynamic challenges in this low Reynolds number range, such as Kelvin-Helmholtz
instability and Laminar Separation Bubble (LSB). The main objective of this research is
to identify more efficient shapes for airfoils by optimizing them through a multi-objective
process to maximize the lift coefficient and minimize the drag coefficient. To achieve
this goal, two unconventional airfoil models were optimized using Generalized Differential
Evolution 3 (GDE3), a differential evolution algorithm. The obtention of aerodynamic
coefficients, crucial for evaluating the performance of the evolutionary algorithm, was
carried out through simulations using Computational Fluid Dynamics (CFD). The method
applied to describe the aerodynamic behavior of the structures proved consistent with
experimental data. Finally, the evolutionary algorithm resulted in aerodynamic profiles

that exhibited interesting characteristics for these applications.

Keywords: Low Reynolds number. Aerodynamics. CFD. Multiobjective Opti-

mization.
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1 INTRODUCAO

Com a popularizacao dos drones, o interesse em Micro Veiculos Aéreos (MVAs)
tem crescido, impulsionado por suas possiveis aplicagoes militares, em pesquisas e no setor
comercial. Devido a pequena escala das hélices, esses veiculos operam em um regime
de baixo nimero de Reynolds (R.). Recentemente, também tem crescido o interesse em
veiculos aéreos de exploracao em Marte. Esses veiculos operam em condicoes similares,

mas neste caso, devido principalmente a baixa densidade atmosférica do planeta.

O namero de Reynolds é um parametro adimensional que relaciona as forcas
inerciais e viscosas em um fluxo. O baixo nimero de Reynolds refere-se a um regime de
fluxo no qual o movimento de um fluido é dominado por sua viscosidade e nao por sua
inércia. Dependendo do quao baixo é o valor desse parametro, a camada limite entre
o fluido e o aerofdlio pode se tornar praticamente laminar, o que gera diversos desafios
como a instabilidade de Kelvin-Helmholtz, gerada pela quebra dos vortices formados na
ponta do aerofélio e a Bolha de Separagao Laminar (BSL), gerada pela falta de adesao da

camada limite (Koning et al., 2020).

Nessas condigoes, os aerofélios convencionais se mostram inadequados. Isso foi
mostrado em testes de tunel de vento, onde placas planas simples conseguiram ter um
desempenho melhor que os aerofdlios convencionais para Re < 80.000 (Laitone, 1997;
Traub, Coffman, 2019). Por essa razao, ha uma busca por modelos nao convencionais
de aerofélios que apresentem melhor desempenho nessas condigoes. Dois modelos nao
convencionais que tém se destacado sao o modelo semi-circular e o modelo plano com
inflexdes (Traub, Coffman, 2019).

Portanto, a andlise de aerofdlios nao convencionais ¢é essencial para melhorar o
desempenho aerodinamico e eficiéncia de aeronaves em diferentes aplicagoes da engenharia
aeronautica e aeroespacial, incluindo voos em baixa velocidade, e como citado anterior-
mente: MVAs e novos modelos de veiculos para exploracao espacial. A otimizagao dos
formatos de aerofdlios pode contribuir para reduzir o descolamento da camada limite,

aumentar a forca de sustentacao e para a melhora da estabilidade de voo.

O objetivo principal deste estudo é identificar formatos mais eficientes para aerofélios
em regimes de baixo niimero de Reynolds. Geralmente, as aplicagdes em baixos niimeros
de Reynolds operam com esse pardmetro entre 10° e 10°. No entanto, as aplicacoes
mencionadas operam com valores significativamente mais baixos (10* < R, < 10°). Devido
a diferenca significativa que ocorre na aerodinamica do aerofélio entre essas duas faixas, o

baixo nimero de Reynolds sera definido dentro dessa faixa especifica.

O estudo deste tipo especifico de modelo de aerofdlio pode ter um impacto direto
no desenvolvimento de novas tecnologias e aprimoramentos em dispositivos ja existentes.

Os modelos selecionados para otimizacao neste trabalho sao um modelo plano com duas



16

inflexdes e um modelo curvo. Ao realizar a modelagem computacional desses modelos
e, com base nisso, otimiza-los para diversos nimeros de Reynolds usando um algoritmo
evolutivo, o objetivo é desenvolver aerofélios altamente eficientes, mesmo em baixos

numeros de Reynolds.

Uma técnica interessante para esse tipo de otimizacao é a aplicagao de algoritmos
evolutivos, os quais se mostram particularmente vantajosos devido a sua capacidade de
explorar eficientemente espagos de busca complexos e multidimensionais. Considerando
o desafio inerente a busca por solugoes ideais em regimes de baixo nimero de Reynolds,
a capacidade dos métodos evolutivos de encontrar solu¢oes pouco usuais, aliada a sua

flexibilidade e robustez, torna-os ideais para essa aplicacao.

Sendo assim, o presente estudo delineou como sua questao central de pesquisa:
quais sao os formatos de aerofdlios mais eficientes para aplicagoes em regimes caracterizados
por baixos nimeros de Reynolds, compreendendo o intervalo entre 10* e 10°? Tendo
sido estabelecido como objetivo geral: identificar os melhores formatos para aerofélios
no contexto de baixo niimero de Reynolds por meio da aplicacao do algoritmo evolutivo
Generalized Differential Evolution 8 (GDE3). Para alcangar o objetivo geral, os objetivos
especificos estabelecidos foram: obter um modelo de CFD, acrénimo para Computational
Fluid Dynamics, que descreva o comportamento dos coeficientes aerodinamicos com
precisao, otimizar os modelos de aerofélios utilizando GDE3 e analisar a influéncia dos

pardmetros de projeto sobre o perfil aerodinamico.

O planejamento desta pesquisa abrange diversas etapas fundamentais. Inicialmente,
¢é realizada a validagao dos dados gerados através da simulacao computacional, por meio
do calculo do erro entre os valores estimados dos coeficientes de arrasto e de sustentacao,
e os resultados reais obtidos em testes de tinel de vento. Em seguida, é conduzida a
otimizacao do modelo de aerofélio em andlise, considerando determinados nimeros de
Reynolds, seguida pela avaliagdo do impacto desses coeficientes no projeto e desempenho
dos aerofélios. Os modelos serdo otimizados em uma faixa de niimeros de Reynolds entre

1,5 x 10* ¢ 9 x 10*, com incrementos de 1,5 x 10* e as simulacdes foram conduzidas no

software OpenFOAM.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

O presente capitulo busca estabelecer as bases tedricas essenciais para a compre-
ensao e desenvolvimento dos estudos apresentados neste trabalho. Dividido em cinco
secoes distintas, o capitulo aborda inicialmente os fundamentos da mecanica dos fluidos,
destacando as equagoes governantes e o papel central das equagoes de Navier-Stokes na
descricao do comportamento dos fluidos. Em seguida, serdo discutidos conceitos basicos
da aerodinamica, como as forcas aerodinamicas, o nimero de Reynolds e o conceito de
camada limite. Na terceira secao serd apresentado o método computacional CFD, com
destaque para os elementos centrais do software OpenFOAM. Por fim, serao abordadas a
otimizagao multiobjetivo e a computacao evolutiva, sendo detalhado o funcionamento dos
algoritmos Differential Fvolution (DE) e GDES3.

2.1 FUNDAMENTOS DA MECANICA DOS FLUIDOS

Na mecanica dos fluidos, sao formuladas equacoes que descrevem os fenomenos
relacionados aos fluxos, conhecidas como “equacoes governantes”. Essas equagoes tém
como base os principios de conservacao, englobando o principio da continuidade (que trata
da conservagao da massa), a conservagao da quantidade de movimento (equivalente a
aplicagdo da segunda lei de Newton a fluidos) e a conservacao de energia (correspondente
a primeira lei da termodindmica quando aplicada a fluidos) (Holzmann, 2016). De forma

geral, essas equacoes podem ser representadas pela seguinte expressao:

)
5P ==V (pU) + V- (KV9) + 3, (2.1)

Esta equagao representa a taxa de acumulacao em relacao ao tempo de uma
quantidade ¢, sendo esta a variavel de interesse. Ela é composta por trés termos distintos:
um relacionado ao transporte convectivo, outro relacionado ao transporte difusivo e um
terceiro que incorpora a soma das contribui¢oes das fontes externas, denotado na equagao
como Sy. A equacgdo inclui a densidade p, o coeficiente difusivo K e o vetor velocidade

representado por U.

Compreender os fundamentos da mecanica dos fluidos ¢é essencial para uma anélise
mais aprofundada dos fenémenos que ocorrem nos campos de fluxo. Esse permite apri-
morar o projeto de perfis aerodinamicos e desenvolver estratégias para superar desafios
relacionados a aerodinamica desses perfis. Por isso, as equagoes governantes na forma

utilizada na simulacao da aerodinamica de aerofélios serao detalhadas nas proximas segoes.
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2.1.1 Equacao da continuidade

A equacao de continuidade tem por objetivo descrever o equilibrio de massa dentro
de um volume arbitrario, como ilustrado na Figura 1. Dessa forma, considerando um fluxo
de massa atravessando um volume de controle elementar dV', a equagao pode ser expressa
como a diferenca entre a massa que ingressa no volume de controle e aquela que sai por

unidade de tempo. Esta discrepancia corresponde a taxa de massa acumulada.

Figura 1 - Balanco de massa em um volume de controle dV'.
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Fonte: Adaptada de (Holzmann, 2016).

O transporte de massa ¢ resultado do fenémeno de advecgao, podendo ocorrer
nas trés dimensoes espaciais. Para uma analise mais detalhada, decompoe-se o vetor de
velocidade, representado por U, em suas componentes ao longo dos eixos x, y e z. Vale
ressaltar que a variacao da densidade ocorre exclusivamente com relacao ao tempo, devido
as consideracoes tomadas em relagao ao volume de controle. Isso implica que a quantidade
de massa que entra em cada direcao sera resultado do produto da densidade e velocidade
do fluxo na direcao com a area da secao transversal ortogonal a direcao. Em termos de
densidade, tem-se essa relagao dividida pelo volume, obtendo-se, assim, a equagao geral

da conservagao de massa:

o =~ (g () + 5 o) + 5 ) 22)

Quando a taxa de massa acumulada difere de zero, indica a ocorréncia de uma
variagdo na densidade em um intervalo infinitesimal At, relacionado a expansao ou
compressao do fluido. A reescrita da equacao em sua forma vetorial resulta na equacao
descrita abaixo. Como mencionado anteriormente, essa equacao também pode ser obtida

a partir da equagao geral 2.1.
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9 _
ot

Ao integrar a equacao na forma vetorial e aplicar o teorema de Gauss, obtém-se a

—V - (pU) (2.3)

forma integral da equacao da continuidade:

;/@mu:_fmfnds (2.4)

Quando considera-se um fluido como incompressivel, desconsidera-se a variacao
de massa dentro do volume, resultando em uma taxa de variacdo da densidade igual a
zero. Isso leva a uma simplificacao significativa na equacao de continuidade, obtendo-se a

seguinte equacao a partir da equagao 2.4.

fUmdszo (2.5)

Outra simplificacao resultante do fluido ser considerado incompressivel é que uma
equagao a menos é necessaria para descrever o fluxo, uma vez que a conservagao de energia

nao precisa ser aplicada neste caso.

2.1.2 Equagao da conservagao da quantidade de movimento

A equacao da conservacao da quantidade de movimento tem por objetivo descrever
o equilibrio de momento dentro de um volume arbitrario, como ilustrado na Figura 2.

Nesse caso a variagao de quantidade de movimento se dé pela quantidade de movimento

Figura 2 - Balan¢o de momento em um volume de controle dV.
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Fonte: Adaptada de (Holzmann, 2016).
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entrando e saindo do volume de controle, devido a fendmenos moleculares e acrescido das
forcas atuantes sobre esse volume. Essas forcas podem ter diversas naturezas distintas.

Algumas comumente utilizadas sao a forca gravitacional e as forcas de pressao.

O transporte da quantidade de movimento é andlogo ao transporte de massa, mas
agora considera-se dois tipos de movimento: um movimento tangencial e um movimento
normal. O sistema de equagoes 2.6 descreve a vazao da quantidade de momento por
volume, acrescido de um termo F' que representa as forgas atuantes no volume, em cada

eixo do sistema cartesiano tridimensional.

%(puz) = — (%(puxum) + a%(puyum) + %(puzux)) — (%Tm + B%Tym + %sz) + ‘?TZ;
%(ﬂ“y) == (a%(Pumuy) + a%(ﬂ“y“y) + %(Puzuy)) - (a%Txy + a%Tyy + %TZ?J + (?TI;
2(pus) = = (2 (puatiz) + 2 (puyuz) + 2 (pustis)) = (27 + 27y + 272 ) + 95

(2.6)

onde T ¢ o tensor de tensoes, uma variavel relacionada ao cisalhamento no fluido, detalhado

abaixo:
Tex Tay Tzz
T=| Ty Ty Ty (2.7)
Tze Tzy Tzz
Substituindo o termo VF' pelos seus termos relacionados a forga exercida pela
pressao do fluido e a forca gravitacional e reduzindo o sistema de equagdes para a sua
forma vetorial, é obtido a equacao:
0

%pU:—V-(pUG@U)—V-T—Vp—l—pg (2.8)

onde p é a pressao e g é a aceleracao da gravidade. Na sua forma integral, a equacao se

apresenta CcOomo:
0
a/onlvz —f(pU@@U) -ndS—fT-nds—fpf-nds+/,ogdv (2.9)

onde I é a matriz identidade.

2.1.3 Equagao de Navier-Stokes

A equagao de Navier-Stokes constitui uma aplicagao da segunda lei de Newton a
um sistema de particulas fluidas, empregando um campo de velocidades para descrever o
movimento dessas particulas no fluido sob andlise. A base dessa equacao é a conservagao
da quantidade de movimento (Equagao 2.8), na qual o tensor de tensoes é definido para

fluidos Newtonianos, conforme descrito abaixo:

2
T = 2/€ — gu(V -U)I (2.10)
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onde p é viscosidade dindmica e € é o tensor de taxa de deformacao.

A equacao de Navier-Stokes na sua forma vetorial é obtida pela substituicao do T

na equacao de conservagao do momento, resultando em:

0 2

SoU ==V (U@ U)+ V- <2,ue—3u(V-U)I> _Vp+pg (2.11)
essa equacao, juntamente com a equacao da continuidade, e para o caso de fluxo turbulento,
a equacgao da conservacao de energia para fluidos, formam o conjunto de ferramentas
matematicas mais preciso que existe atualmente para descrever o comportamento dos

fluidos em movimento.

2.1.4 Modelo de turbuléncia

No contexto especifico da aerodindmica, a turbuléncia se manifesta como um padrao
irregular de movimento do fluido que ocorre durante o escoamento sobre a superficie de
um perfil. A base tedrica descrita até o momento consegue descrever o comportamento do
fluido, incluindo o fenémeno de turbuléncia. Porém este ainda é um problema intratavel
na sua forma geral. Os modelos de turbuléncia usam pressuposi¢oes e estratégias de
simplificacdo para que seja possivel a resolucado do modelo em tempo habil. Existem

diversos modelos de turbuléncias, como o modelo k — € e 0 modelo das tensdes de Reynold.

Associado diretamente a aplicagdes em baixo niimero, a bolha de separacao laminar é
um desafio em relagao a predi¢ao do seu comportamento ou dos seus efeitos na aerodinamica
do perfil. Por isso, ao lidar com aerofélios em baixo nimero de Reynolds, torna-se essencial
empregar modelos capazes de prever com precisao a bolha de separacao laminar e seu
comportamento associado. Um estudo conduzido por Tang (2008) destacou que o modelo
Spalart-Allmaras demonstra ser eficiente ao reproduzir esse fendmeno complexo, inclusive
em relacao ao modelo k — e. A pesquisa abordou a acuracia de diversos modelos de
turbuléncia em situagoes de baixo ntimero de Reynolds, especialmente em aerofélios

propensos a formacao da bolha de separagao laminar.

O caso central de analise, e também o de maior relevancia para a aplicagao de
interesse, concentrou-se no aerofélio SD7003, mostrado na Figura 3, adoptando un niimero
de Reynolds de 60.000 e um angulo de ataque de 4°. Além de situar-se dentro da faixa
investigada neste estudo, esse caso possui a caracteristica de que a bolha de separacao
laminar abrange praticamente toda a superficie superior do aerofélio. Os aerofélios
Eppler387, LA203A e LNV109A também foram analisados em regime de baixo ntimero de

Reynolds, para dar embasamento aos resultados obtidos, pofem utilizavam R, > 10°.

Devido a sua maior velocidade de execucao e a eficiéncia que demonstrou no estudo,
o método utilizado para a modelagem da turbuléncia nas simulagoes numéricas foi o

Spalart-Allmaras. O diferencial deste modelo, publicado por Spalart e Allmaras (1992), é



22

Figura 3 - Aerofolio SD7003.
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Fonte: (Saetran et al., 2018).

que este usa uma unica equacao de transporte, descrita na equacao abaixo, para modelar

a viscosidade turbulenta (1;).

D - . Chp
E(PV) = V-(pK, )+ o

- . C 2
VT4 CuapED (1 = fio) = (Curfu = g ia) 05+ By (2:12)

onde k ¢é a constante de Von Karman, F é a medida de deformagao no tensor e d denota a

menor distancia até a superficie do perfil aerodinamico.

Para tal, o modelo emprega uma simplificacdo da viscosidade turbulenta (7),
aproximando o seu comportamento ao da viscosidade turbulenta mais afastada da superficie
do aerofdlio. Apés obter essa viscosidade modificada, o valor é corrigido utilizando as
equagoes descritas em 2.13. Essa abordagem torna o modelo mais facil de implementar e

computacionalmente eficiente em comparacao com modelos mais complexos.

X3

X3+ G

NI RN

Vt:vala fvl = X = (213)

A Tabela 1 apresenta as constantes utilizadas e os valores padroes para cada uma
no OpenFOAM. Esses valores nao foram modificados para a implementacao da simulagao

utilizada neste trabalho. Sendo a constante (', calculada pela férmula apresentada.

Tabela 1 — Valores padroes das constantes da Equagao 2.12.

Oy, Cbl C’b2 Cw? CwS Ov 1 Cs
2/3 0.1355 0.622 0.3 2 7.1 0.3

(2.14)
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2.2 AERODINAMICA

A aerodinamica consiste na analise do movimento de fluidos gasosos conforme eles
interagem com objetos solidos imersos em seu interior. Diversos conceitos essenciais para
esse estudo incluem a sustentacao, a resisténcia do ar e a forma como a pressao varia ao
longo da superficie de um corpo em movimento. Essencialmente, a aerodindmica busca
compreender como as forcas aerodinamicas atuam sobre diferentes formas e estruturas,
influenciando o comportamento de aeronaves, veiculos terrestres, ou outros objetos cotidi-
anos, como edificios e pontes. Esse é um campo de estudos formado por uma intersecao
complexa entre a fisica dos fluidos, a matematica aplicada e a engenharia, desempenhando
um papel crucial no desenvolvimento e aprimoramento de tecnologias voltadas para a

locomocao e projeto de estruturas aerodinamicas eficientes.

2.2.1 Forcgas aerodinamicas

Independentemente da geometria do aerofdlio, as forcas aerodindmicas tém sua
origem essencialmente em duas fontes principais: a distribui¢ao de pressao sobre a superficie
do corpo e a distribuicao da tensao de cisalhamento ao longo dessa mesma superficie
(Anderson, 2017). A pressao (p) surge devido ao impacto do ar na superficie, enquanto a
tensdo de cisalhamento (7) é causada pela fricgdo entre o ar e a superficie do corpo. Logo,
a pressao age perpendicularmente a superficie, enquanto a tensao de cisalhamento atua
tangencialmente, conforme pode ser visualizado na Figura 4. Ambas essas medidas sao

quantificadas em termos de for¢a por unidade de area.

Figura 4 - Tlustragao da pressao e da tensao de cisalhamento na superficie do aerofélio.

Fonte: Adaptada de (Anderson, 2017).

A forca resultante no aerofélio é determinada através do calculo realizado no seu
centro de pressao. Quando essa forga é analisada em relacdo a direcao da velocidade de
escoamento do fluido afastado da superficie do corpo (u), obtém-se duas componentes
distintas: uma perpendicular, responsavel pela geragao da forga de sustentagao (L), e uma

paralela, que corresponde a forga de arrasto (D), como ilustrado na Figura 5.

As forgas aerodinamicas sdo comumente descritas em termos de coeficientes aerodi-
namicos, que desempenham um papel fundamental na analise detalhada do comportamento
aerodinamico de corpos e perfis. Essa abordagem dimensional dos coeficientes permite
uma comparacao direta e objetiva entre diferentes configuracdes aerodindmicas e veiculos

aéreos, simplificando a avaliagdo de eficiéncia e desempenho.
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Figura 5 - Componentes da forca resultante.

Fonte: Adaptada de (Anderson, 2017).

Esses coeficientes sdo obtidos através da normalizagao das respectivas forcas em
relagao a dindmica do fluxo de ar incidente. No contexto de perfis aerodinamicos, esta
dindmica é uma relacdo entre a pressao dindmica (¢ ), que é a parcela da pressao gerada
pela energia cinética do fluido, e o comprimento caracteristico do aerofélio (c). As equagoes
para o coeficiente de sustentacdo (C)) e o coeficiente de arrasto (Cy) sdo apresentadas

abaixo:

L
- 2.1
X e (2.15)
D
Cyp= — (2.16)
(ooC

Embora o estudo da aerodindmica envolva uma variedade de fenémenos complexos,
sdo esses conceitos fundamentais que permanecem como alicerce subjacente a todos esses
fendmenos. Em resumo, a compreensao da interacao entre a geometria do aerofdlio, a
distribuicao de pressao e a tensao de cisalhamento é crucial para o desenvolvimento e

otimizacao de projetos aerodinamicos.

2.2.2 Numero de Reynolds

O numero de Reynolds ¢ o parametro adimensional que representa a relagao entre
as forcas inerciais e as forgas viscosas em um fluido, sendo fundamental para a compreensao
do fluxo ao redor do aerofélio em voo livre. A equagao tradicionalmente usada no contexto

da aerodinamica de aerofélios para o calculo desse parametro é:
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_pru-c
I

Re (2.17)

onde ¢ é o comprimento da corda, que é o comprimento caracteristico no caso de um

aerofolio, e i é a viscosidade dindmica do fluido.

A medida que as forcas viscosas ganham relevancia, a turbuléncia do fluido diminui.
O ponto no qual o regime muda de turbulento para laminar é conhecido como o niimero

critico de Reynolds.

2.2.3 Conceito de camada limite

Conceitualmente, a camada limite é a regiao de um fluido que estd em contato
direto com a superficie de um corpo. Quando o fluido entra em contato com essa superficie,
experimenta tensoes de cisalhamento, resultando na reducao de sua velocidade e pela
hipétese do continuo, a velocidade tem que ser nula no ponto de contato. A velocidade
aumenta gradualmente & medida que se afasta da superficie até alcancar a velocidade wu,
como ilustrado na Figura 6. Geralmente, considera-se que a camada limite se estende até

o ponto em que a velocidade do fluido é igual a 99% de wu.

Figura 6 - Ilustragao da camada limite.
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Fonte: Adaptada de (Bergman, 2011).

Um fené6meno comum em perfis aerodindmicos é o descolamento da camada limite.
Isso acontece devido a perda de velocidade nessa regiao, levando a uma inversao da direcao
do fluxo préximo a superficie a partir de determinado ponto. Esse fenémeno resulta na
formacao de vortices nessa area, o que, por sua vez, causa um aumento significativo na

forca de arrasto exercida sobre o corpo e uma perda de sustentacao.
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O descolamento da camada limite esta diretamente relacionado ao angulo de ataque
do aerofdlio. Além disso, observa-se que o angulo de ataque para o qual o descolamento
ocorre diminui gradualmente a medida que o nimero de Reynolds diminui. Isso se deve ao
fato de que as moléculas de fluido na camada limite passam a ter menos energia cinética
para manter a aderéncia (Winslow et al., 2018). Portanto, quanto menor o nimero de

Reynolds, menor ¢é a aderéncia dessa camada a superficie do aerofélio.

Em regimes de niimero de Reynolds extremamente baixos, é frequente identificar
um descolamento parcial da camada limite, mesmo em angulos de ataque reduzidos. Este
descolamento é conhecido como Bolha de Separacao Laminar (BSL). Esse fenomeno é
semelhante ao descolamento total, mas distingue-se pelo restabelecimento da camada

limite, formando algo semelhante a uma bolha nessa camada (Koning et al., 2020).

A instabilidade de Kelvin-Helmholtz é um fenémeno fluidodinamico que ocorre na
interface entre fluidos movendo-se a diferentes velocidades. No contexto do aerofdlio, a
presenca da bolha de separagdo laminar resulta em velocidades distintas do fluido dentro
e fora da bolha. Essa disparidade provoca a formacao de vortices nessa interface, os quais
se desprendem e, eventualmente, se combinam, gerando grandes vortices que exercem um
impacto significativo na aerodinamica do perfil. Esse comportamento pode ser observado
na Figura 7. O aumento da intensidade do gradiente de pressao adverso desencadeia uma
ondulacao progressiva na camada de cisalhamento separada, provocando oscilagoes na
localizacao do reatracamento da camada limite. Essas oscilagoes adicionam complexidade

ao comportamento do fluido.

Figura 7 - Ilustracao da instabilidade de Kelvin-Helmholtz.
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Fonte: Adaptada de (Koning et al., 2020).

Esta ocorréncia representa um desafio significativo ao lidar com aerofélios nesse
contexto, pois a formacao dessa bolha intensifica o arrasto, reduz a sustentagao e provoca
variagoes na distribuicao de pressao ao longo do perfil aerodindmico. Portanto, para
superar esses desafios, recorre-se a aerofdlios nao convencionais em cendrios com baixos
numeros de Reynolds. Esses aerofélios usam estratégias para aumentar a energia na

camada limite, incorporando, por exemplo, quinas ou superficies rugosas.
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2.3 DINAMICA DOS FLUIDOS COMPUTACIONAL

A Dinamica dos Fluidos Computacional é uma abordagem numérica para simulacao
de escoamento fluidos e fendmenos relacionados. O CFD utiliza as equacoes governantes,
definidas na Secao 2.1, para realizar a simulagdo do comportamento do fluido. Atualmente,
este ¢ o método mais preciso para o tratamento de questoes ligadas a dindmica dos
fluidos. Entretanto, ¢ importante notar que seu alto custo computacional pode se mostrar
proibitivo em certos contextos especificos, onde a viabilidade de sua aplicacao pode ser

comprometida.

2.3.1 OpenFOAM

O OpenFOAM, acronimo para Open Field Operation and Manipulation, é um
software de dindmica dos fluidos computacional (CFD) de cédigo aberto amplamente
utilizado para simulagao numérica de fluxos de fluidos complexos (OpenFOAM, 2023).
Uma das suas principais vantagens ¢ a sua flexibilidade e facilidade de integracao com
outros codigos e ferramentas. A auséncia de uma interface grafica predefinida simplifica a
implementacao de solugdes personalizadas e possibilita uma colaboracao mais fluida entre

diversos ambientes de simulagao e analise.

A modelagem no OpenFOAM ¢é realizada utilizando a aplicagdo das equacoes 2.4 e
2.11 para calcular os fluxos nas faces de cada célula numérica definida na discretizacao do
dominio. A geometria do objeto a ser incluido na simulacao do fluxo e do ambiente, assim
como a geracao da malha utilizada para a simulagdo, sao configuradas por meio de outros

programas, sendo o Gmsh uma escolha frequentemente adotada.

Para resolver essas equacoes, o OpenFOAM possui implementado trés métodos
numéricos, sendo estes o PISO, SIMPLE e PIMPLE (Holzmann, 2016). O método
PISO é um algoritmo iterativo usado para resolver as equagoes de Navier-Stokes para
escoamento incompressivel. Ele utiliza uma abordagem de correcao da pressao e tem
como objetivo principal garantir a conservacao da massa. J4 o método SIMPLE, possui os
mesmos objetivos que o PISO, porém ele pode ser aplicado a fluidos compressiveis. Esse
método se difere do anterior por ser semi-implicito, o que significa que as equagoes de
pressao sao resolvidas implicitamente, enquanto as equagoes de velocidade sao resolvidas

explicitamente. O método PIMPLE é um hibrido dos dois métodos apresentados.

Esses métodos demandam uma série de calculos, incluindo aqueles relacionados aos
parametros do problema, como o nimero de Reynolds que é dado pela Equagao 2.17. Esse
valor é calculado pelo OpenFOAM utilizando a viscosidade cinemética v = u/p. Além
disso, é necessario obter os campos essenciais para o comportamento do fluido, como
pressao, velocidade e velocidade turbulenta, que podem ser obtidos por meio de diferentes
métodos numéricos. Portanto, a técnica adotada para a solugao do escoamento em um

corpo ¢ uma combinacao de diversos métodos integrados.
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2.4 OTIMIZACAO MULTIOBJETIVO

O propésito dos problemas de otimizagao é identificar a combinac¢ao mais vantajosa
para as variaveis de decisao, representadas por ¥ dentro de uma regiao viavel, visando
minimizar ou maximizar a fungdo objetivo f(Z) (Coello, 2011). Em contextos onde
apenas uma funcao prediz a qualidade da solucdo, a busca concentra-se em encontrar uma
Unica resposta que otimize esse critério. No entanto, muitos problemas apresentam uma
complexidade maior, envolvendo multiplos critérios que, frequentemente, estao em conflito.

Nesses casos tem-se a otimizagao multiobjetivo.

Devido a esse conflito que geralmente ocorre na otimizagao multiobjetivo, a busca
por uma solugao tnica que seja Otima para todos os critérios torna-se inviavel, ja que
a melhoria em relacao a um critério implica na deterioragao da solugao em relagao a
outro. Diante disso, a otimizacao multiobjetivo surge com o propédsito de identificar um
conjunto de solugoes capazes de alcancar um equilibrio 6timo entre os diversos objetivos do
problema. Esse conjunto seria composto por uma selecao de solugoes que nao é superada

por nenhuma outra.

Esses critérios sao definidos por fung¢oes objetivos, sendo usual adotar a minimizagao
dessas fungoes para a otimizacao. Essas fungoes podem estar sujeitas a restrigoes, seja pela
prépria natureza do problema ou por fatores impostos pelas caracteristicas do problema
que se deseja resolver. Portanto, os problemas multiobjetivos com restricao podem ser

definidos de forma geral como:

Minimizar:  f(z) = (fi(x), f2(x), ..., fr(z))
Sujeito a:  g;(z) <0, j=1,2,...,m
h(x) =0, 1=1,2....p

onde T é o vetor das varidveis de projeto a ser analisado e f;(¥),i = 1,2,...,m sdo as
funcoes objetivos. Ja as fungdes de restrigdo sao representadas por g;(7),j = 1,2,....k e
hl(f), = 1, 2, .y P

Uma alternativa ao uso das fungoes de restrigoes é o uso da penalidade, que é uma
pena aplicada a uma solucao candidata que viola restri¢cdes ou condicoes especificas do
problema. Essa técnica permite que as solugoes invidveis nao sejam descartadas, fazendo

com que possam contribuir para a diversidade genética da populacao.

2.4.1 Dominancia

Na otimizacao multiobjetivo, a avaliacao e ordenacao das solugoes sao conduzidas

através do principio de dominancia. Dadas duas solucoes @ e ¢ pertencentes ao conjunto
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de solugoes, diz-se que 4 domina ¢ se, e somente se, f;(@) < f;(v) para todo i no
conjunto {1,...,m}. Em outras palavras, uma solu¢do domina outra quando ela nao é
inferior em nenhum dos critérios. Isso possibilita a representacao grafica das regides que
contém solu¢oes dominadas, dominantes e indiferentes em relagdo a uma solucao especifica,
conforme exemplificado na Figura 8, a qual ilustra um cenério de otimizacao com dois

critérios de avaliacao.

Figura 8 - Relacoes de dominancia.

R
Indiferente Dominada por x,
ax

: o
X, O o X,
s o
Indiferente a x,
Domina x,

AL
Fonte: Adaptada de (Iannoni, Morabito, 2006).

Dentro do conjunto de solugoes dominantes, existem dois tipos de solugoes: as que
dominam fortemente a solugao e as que dominam fracamente a solu¢ao. No caso em que
uma solugao domina fortemente a outra, todas as fung¢oes objetivo superam a solugao a
que ela esta sendo comparada. Enquanto que no caso de uma solu¢ao dominar a outra de
forma fraca implica que podem ter funcoes objetivo que se equivalem entre as duas. Essas

relagdes de dominancia sao expressas matematicamente, respectivamente, da forma:

(2.18)

onde 4, U pertencem ao conjunto de solugoes.

2.4.2 TFrente de Pareto

Um conceito fundamental para a otimizagao multiobjetivo é a Frente de Pareto.
Esta frente é definida como o conjunto de solu¢des ndo dominadas, ou seja, onde nenhuma
solugdo ¢ melhor que outra da curva (Deb et al., 2002). Em um conjunto devidamente

otimizado, contendo um ntimero suficientemente grande de solugoes, é possivel observar
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uma curva que delimita a capacidade de melhorar uma solucao sem deteriorar a outra.
A Figura 9 ilustra essa configuragdo em uma otimizagao multiobjetivo com apenas duas
fungoes objetivo. A curva que passa pelos pontos P; e P, representa a Frente de Pareto,
enquanto a regiao que inclui o ponto P5 é a area onde as outras solugoes permanecem,

neste exemplo.

Figura 9 - Frente de Pareto.

Fonte: Adaptada de imagem disponivel em: rebrand.ly/frentePareto.
Acesso em: 24 de novembro de 2023.

2.5 COMPUTACAO EVOLUTIVA

A Computacao Evolutiva é um campo de pesquisa na area da inteligéncia artificial
que engloba um conjunto de técnicas de otimizacao inspiradas por fenémenos naturais
(Eiben, Smith, 2015). Essas técnicas sdo denominadas de Algoritmos Evolutivos e existe
uma diversidade significativa de algoritmos dentro desse dominio. Alguns dos mais
conhecidos incluem Genetic Algorithms (GA), Particle Swarm Optimization (PSO) and
Differential Evolution (DE). A escolha do algoritmo adequado depende da natureza do
problema em questao, dos recursos computacionais disponiveis, das restricoes do dominio

e das caracteristicas especificas do algoritmo em relagao aos requisitos do problema.

2.5.1 Evolugao Diferencial

O algoritmo Evolugao Diferencial (DE) foi publicado originalmente por Storn e
Price (1997), e mantém sua relevancia até os dias de hoje. O seu funcionamento é andlogo
ao Algoritmo Genético (GA), uma vez que ambos sdo métodos estocésticos inspirados na
teoria da evolucao. O DE é amplamente reconhecido por sua eficiéncia e se destaca dos

demais algoritmos evolutivos devido a utilizacao de seu operador de mutacao caracteristico,
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denominado mutagao diferencial. Este operador é da forma:
Ticy1 = Trya + B (Try0 — Try ) (2.19)

onde 71,79 e 3 sao indices aleatdrios, G ¢ a geragao atual, x; ¢ representa o vetor da
solugao i na geracao G, e, por fim, existe o parametro 3, que controla a intensidade da

mutacao.

Portanto, ao contrario da maioria dos métodos derivados do algoritmo genético, o
operador de mutacdo nao é puramente aleatério. A mutacao diferencial é um operador
que tem seu vetor perturbacao gerado utilizando a diferenca entre dois individuos da

populagdo com uma determinada intensidade.

O diagrama da Figura 10 representa a execucao do algoritmo DE. Inicialmente, é
gerado, geralmente de forma aleatéria, um conjunto finito de cromossomos denominado
populacao. Essa populagao é entao avaliada com base no critério adotado, e posteriormente
os individuos passam por trés etapas: mutacao, cruzamento e sele¢cao. Por fim, os individuos
selecionados sao copiados para a proxima populacdo, e o ciclo reinicia. Esse processo

continua até que o critério de parada estabelecido seja alcangado.

Figura 10 - Diagrama do algoritmo DE.

Inicializagdo da
populagao

Y
Avaliagao
das solugdes

Avaliacao
das solugdes

Critério de

Melhor individuo [€—Sim Nao—» Mutagdo »| Cruzamento |

Selecdo [«

Fonte: Prépria do Autor.

Existem diversas estratégias que podem ser utilizadas para fazer o cruzamento e a
selecdo. Uma estratégia comumente adotada para a etapa de cruzamento é o cruzamento

uniforme, que esta descrito na Equacao 2.20. Nessa estratégia, um valor é selecionado
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aleatoriamente e comparado com uma constante ¢ previamente escolhida. Com base nisso,
cada gene é entao copiado de um dos individuos selecionados na posi¢ao correspondente.

Esse processo continua até que os dois vetores de comprimento D tenham sido percorridos.

Zjn.c se (randb(j) < c)

Uji.G+1 = j = 1, 2, ce 7l). (220)

Tjr, ¢ Caso contrario

Para a estratégia de selecao, existem varias abordagens amplamente adotadas,
como a selecdo por torneio, a selecdo por roleta e a sele¢do por classificacdo. Além disso,
ha uma diversidade de variantes do DE. Embora esse algoritmo seja na forma candnica
mono-objetivo, ele serve como base para uma série de algoritmos multiobjetivo. Um que

se mostrou particularmente eficiente foi o Generalized Differential Evolution 3 (GDE3).

2.5.2 GDE3

O GDE3 ¢é um algoritmo multiobjetivo que se fundamenta no DE como sua estrutura
central, conforme descrito por Kukkonen e Lampinen (2005). Quando aplicado a um
cenario com apenas uma func¢ao objetivo e a auséncia de restricdes, o GDE3 opera de
forma andloga ao DE. O diagrama esquematico do funcionamento geral do algoritmo pode

ser visualizado na Figura 11.

Figura 11 - Diagrama do algoritmo GDE3.
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Fonte: Adaptada de (Goudos,Sahalos, 2009).

Assim como ocorria no DE, o algoritmo comeca com a criacdo de uma populagao

inicial e sua avaliacdo. Entao, o algoritmo entra em um ciclo que ocorre enquanto o
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critério de parada nao é atingido. No contexto do GDE3, esse ciclo inicia-se definindo
como zero o numero de individuos além da capacidade da populacao, representado pela
letra m. Posteriormente, ocorre a criagao e avaliagao dos novos individuos da populacao.
Por fim, ocorre a etapa de selecdo que, no caso deste algoritmo, é realizada em duas fases.
A primeira compara o novo individuo com a solugao anterior. Ja na segunda fase, ocorre

uma selecao global que resulta na remocao dos individuos excedentes.

No que diz respeito aos operadores de mutagao e cruzamento, eles sao unidos em

uma tUnica etapa de recombinag¢ao, conforme ilustrado na Equacao 2.21.

Tjrgc+ B+ (Tjr.¢ — Tjrpc) se (randb(j) < c)
Tjia caso contrario

j=1,2,...,D. (2.21)

Uji,G+1 =

Ao analisar os diagramas do GDE3 e do DE, torna-se evidente que a principal
diferenca entre os algoritmos estd na forma de sele¢do dos individuos para a préxima
geracao. Inicialmente, a solugao resultante da recombinagao é confrontada com a solugao
anterior. A nova solugdo é entao transmitida para a geragdo subsequente, se dominar

mesmo que fracamente a solu¢ao anterior, conforme delineado pela Equagao 2.22.

Ujq se g 3 Tig
TiG+1 =9 ’ (2.22)

i@ caso contrario
O segundo processo de selegao ocorre apds a adicdo de todos os individuos da
populacao da geracao seguinte. Esse é um processo iterativo e acontece enquanto m é
maior que zero, onde m é o nimero de individuos além da capacidade da populagdo. Em
cada ciclo, um individuo ¥ é selecionado. Se Z atende as condig¢oes descritas em 2.23, entao
Z é removido da populacao. A Crowding Distance, simbolizada por C'D, desempenha um
papel crucial neste contexto, pois representa uma métrica responsavel por equilibrar a
populagao resultante. Essa métrica indica a lotagao nas proximidades de um vetor dentro

do seu conjunto nao dominado.

Vi T 746 fi,G-i—l
A (2.23)
V(Zig+1 : Tigr1 A T)  CD(F) < CD (T 6+1)

O GDE3 é uma evolucao do algoritmo GDE;, e representa um avanco significativo
em comparagao com suas versoes anteriores. Embora as versoes anteriores tenham
demonstrado um bom desempenho, hé desafios relacionados a sensibilidade aos parametros
de controle e ao tempo de convergéncia, principalmente no caso do GDE2, que tem a
tendéncia de favorecer solugoes isoladas (Lampinen, 2001; Kukkonen, Lampinen, 2004a,
2004b). A versao mais recente foi projetada para abordar de maneira mais eficaz problemas

de otimizagao complexos, contornando os problemas observados nas outras versoes.
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3 MODELAGEM E SIMULACAO

Neste capitulo, serda abordado os procedimentos envolvidos na modelagem computa-
cional do problema, bem como na simulacao da dindmica dos fluidos dentro do contexto em
analise. O capitulo estd estruturado em duas se¢oes distintas. A primeira secao destina-se a
detalhar o projeto de cada um dos modelos de aerofdlios trabalhados. Posteriormente, sera
discutida a modelagem computacional, abordando a construgao geométrica, a geracao da
malha, o modelo de turbuléncia adotado e a execucao da simulacao utilizando a Dinamica
dos Fluidos Computacional (CFD).

3.1 PROJETO DOS AEROFOLIOS

Os aerofélios tradicionais em niimeros de Reynolds inferiores 10° apresentam um
baixo desempenho aerodinamico. Nessas condi¢oes, o fluxo na camada limite assume um
carater laminar e portanto as moléculas do fluido em contato com a superficie nao possuem
energia cinética suficiente para manter a aderéncia da camada limite. Esse cenario resulta
em varios problemas associados a aerodindmica de aerofélios, como a formacao de bolhas
de separacao laminar, reducao nos angulos de estol e a ocorréncia de instabilidades de
Kelvin-Helmholtz, conforme detalhado nas Subsecoes 2.2.2 e 2.2.3.

Como ilustrado na Figura 12, os aerofdlios tradicionais apresentam uma queda
acentuada de desempenho em niimeros muito baixos de Reynolds, se mostrando menos
eficientes que aerofdlios planos simples . Para mitigar os efeitos indesejados desse regime
de fluxo, é interessante a busca por formatos que gerem uma quantidade controlada
de turbuléncia na camada limite. Uma solugdo que tem sido adotada ¢é a utilizacao de

aerofélios com superficies nao suaves, que possuem quinas e frente reta, por exemplo.

Figura 12 - Comparacao da eficiéncia entre aerofélios suaves e uma placa plana.
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Fonte: Adaptada de (Koning et al., 2020).
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Os aerofdlios abordados neste estudo incluem o modelo plano com duas inflexdes
e o modelo curvado. Este tltimo representa uma generalizacao do modelo semi-circular.
Conforme mostrado por Traub e Coffman (2019), ambos os modelos de aerofélios se
mostraram muito promissores, conforme evidenciado em seus experimentos de ttnel de
vento, bem como em pesquisas anteriores. No caso do modelo arqueado, a construcao da
geometria envolveu o uso da curva de Bézier, uma abordagem diferente em relagao ao

estudo mencionado, que empregou uma forma de arco circular.

3.1.1 Modelo plano com inflexoes

O aerofdlio plano com duas inflexoes é apresentado esquematicamente na Figura 13.
Os parametros que sao utilizados na etapa de otimizacao do modelo 880 e, O, Tie € O,
os quais correspondem, respectivamente, a posigao e angulo da primeira inflexao (leading
edge), além da posigdo e dngulo da segunda inflexao (trailing edge). O bordo de ataque do

aerofdlio é linear, permanecendo vertical para um angulo de ataque igual a zero.

A espessura do aerofdlio foi estabelecida como uma constante. Essa escolha foi
orientada pela consideracao de que, para o contexto especifico em que esses aerofélios
sao empregados, uma menor espessura contribui para uma aerodinamica mais eficiente
(Koning et al., 2020). Assim, pensando na viabilidade prética do projeto, adotou-se uma

espessura fixa equivalente a 0.8% da corda.

Figura 13 - Formato do aerofdlio a ser otimizado.

Fonte: Adaptada de (Traub, Coffman, 2019).

3.1.2 Modelo curvo

O aerofdlio curvado é apresentado esquematicamente na Figura 14. Sua construgao
¢é baseada em uma moldagem de uma placa plana, com sua curva estabelecida pela curva
de Bézier de quatro pontos. A curva de Bézier é uma constru¢ao matematica amplamente
utilizada no projeto de aerofdlios, pois sua férmula permite criar curvas suaves e complexas
com um controle preciso sobre sua forma. Essa curva é definida por um conjunto de pontos

de controle, sendo este normalmente formado por quatro pontos. O primeiro e o ultimo
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ponto definem o inicio e o final da curva. Ja os pontos intermedidrios, influenciam o seu

comportamento sem que a curva passe diretamente sobre eles.

Figura 14 - Formato do aerofélio a ser otimizado.

Fonte: Disponivel em: rebrand.ly/curvaBezier.
Acesso em: 13 de outubro de 2023.

A férmula geral para uma curva de Bézier cuibica, ou seja, que possui quatro pontos

de controle, é dada por:

B(t)=(1—-1)*Py+3(1 —t)’tP, + 3(1 — t)t* P, + t° 3 (3.1)

onde B(t) é a posigao na curva para um dado pardmetro ¢t. No caso desse modelo, essa

posicao pode variar de 0 a 1, e Py, Py, P, e P3 sao os pontos de controle.

Os parametros utilizados na etapa de otimizacao para este modelo sdo o P e o P;.
O Py é o ponto que delimita o inicio da curva e é definido como sendo o ponto (0,0) e 0 P,
é ponto que marca o final da curva e é fixado como sendo o ponto (1,0). Uma abordagem

similar é abordada por Koning et al. (2020).

3.2 MODELAGEM COMPUTACIONAL

A modelagem computacional foi conduzida por meio da técnica de Dindmica dos
Fluidos Computacional (CFD), que atualmente é a ferramenta mais precisa disponivel
para a simulagao desse tipo de fenomeno. No entanto, é importante ressaltar que essa
abordagem possui um alto custo computacional. Porém, no contexto de aerofdlios nao
convencionais e regimes de baixo nimero de Reynolds, o uso desse método é essencial
para a obtencao de resultados precisos, devido aos fendmenos complexos envolvidos nesse

cenario.

A implementacao da modelagem foi realizada com o auxilio do OpenFOAM, um
software de codigo aberto amplamente reconhecido em diversas areas para simulagoes
numéricas baseadas em CFD. No ambito deste projeto, destacam-se varias vantagens do

uso do OpenFOAM: sua flexibilidade, que permite aos usuarios personalizar e ajustar
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modelos, algoritmos e solucionadores de acordo com as necessidades especificas de suas
aplicagoes; sua facil integragdo com uma variedade de ferramentas de pré-processamento e
poOs-processamento, como ParaView, Gmsh e Salome, simplificando a criacao de geometrias,
a geracao de malhas e a andlise dos resultados da simulacao; e sua facilidade de integracao

em outros c6digos.

3.2.1 Geracao da malha

A ferramenta de pré-processamento utilizada para a construcao da geometria foi o
Gmsh. Esse software, de fonte aberta, é um gerador de malha de elementos finitos 3D e é
integrado com um mecanismo de Computer Aided-Design (CAD). O Gmsh ¢é separado
em quatro médulos, sendo estes: geometria, malha, solucionador e pds-processamento
(Geuzaine, 2009). Neste estudo foram utilizados os médulos de geometria e malha, para
criar o arquivo “main.msh”utilizado pelo OpenFOAM.

A geometria foi realizada por meio de scripts na linguagem nativa do Gmsh, cuja

“geo”. A construcao de uma geometria no Gmsh se baseia na

extensao de arquivo é
Representacao de Borda (BRep), onde cada objeto é construido considerando a hierarquia
topolédgica. De maneira especifica, um volume é delineado por superficies, uma superficie
¢é limitada por arestas e uma aresta €, por sua vez, definida por pontos. Essa abordagem
topoldgica fundamenta a construcao dos arquivos, utilizando entidades topologicas que
sao instancias das classes GVertex, GEdge, GFace e GRegion. Estas sao subclasses da
GEntity. Tanto o Gmsh quanto o OpenFOAM utilizam objetos 3D, por isso é realizada

uma extrusao da geometria total do modelo até a profundidade das células.

A geometria e a malha de ambos os modelos de aerofélios, bem como o dominio
computacional, foram geradas por meio de cinco arquivos do Gmsh. Um desses arquivos
contém os parametros essenciais para a construcao do modelo, sendo ajustado pelo codigo
encarregado da automacao da simulacao. O arquivo do programa principal adquire esses
parametros e invoca a fungao responsavel pela construgao dessa geometria, alocada em
outro arquivo. Em seguida, este cédigo principal chama a func¢ao contida no arquivo
dedicado a criacao da geometria do dominio. Por fim, este arquivo realiza uma extrusao e

define as superficies do aerofélio, assim como o seu volume.

O tamanho da malha global foi de 1 u.c e esse valor foi reduzido até chegar ao
tamanho de 0.01 nas proximidades do aerofdlio. O tamanho do tunel de vento foi de 20 u.c
de altura e 40 u.c de largura. O exemplo gerado com o aerof6lio plano pode ser observado

na Figura 15, e na Figura ampliada 16.

3.2.2 Métodos numéricos

Para resolver numericamente a equacao de Navier-Stokes, conforme definida em

2.11, em um regime permanente, empregou-se método conhecido como Semi Implicit
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Figura 15 - Malha gerada para o tunel de vento com o aerofélio plano.

Fonte: Prépria do Autor.

Figura 16 - Figura 15 ampliada.

Fonte: Prépria do Autor.

Method for Pressure Linked Equation (SIMPLE) (Patankar, Spalding, 1983). Esse método
oferece a vantagem de lidar com o acoplamento entre pressao e velocidade na mesma
malha, mitigando problemas decorrentes de fortes gradientes de pressao. O pseudo-

cddigo apresentado abaixo representa uma adaptacao dos passos de execucao do algoritmo
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SIMPLE fornecido no OpenFOAM (2023):

Algorithm 1 SIMPLE: Método Semi-Implicito para Equagoes Pressao-Velocidade

1: while nao convergido do

2 Avancar para a préxima iteracio t = t"*!

3 Inicializar «"*! e p"*! usando os valores mais recentes de u e p
4 Construir as equagoes de quantidade de movimento

5: Sub-relaxar a matriz de quantidade de movimento

6 Resolver as equacoes de momento para obter uma previsao de u"*?
7 Construir a equacao de pressao

8 Resolver a equacao de pressao para p"!

9 Corrigir o fluxo para ®"+!

10: Sub-relaxar p*!

11: Corrigir a velocidade para u™*!

12: end while

Empregou-se a interpolacao linear de Gauss para os gradientes e divergentes. Os
termos divergentes de velocidade e de viscosidade-equivalente (nuTilda) foram resolvidos
com esquema de segunda ordem linearUpwind (Warming, Beam, 1976) com limitador de
fluxo. Este esquema emprega as interpolagoes upwind padrao com uma corregao explicita

pelo esquema preditor-corretor de MacCormack baseada no gradiente local de velocidade.

O campo de pressao (p) foi calculado utilizando o método numérico GAMG,
acronimo para Geometric Algebraic MultiGrid. Esse método tem como principio geral a
resolugao do problema em camadas, comecando por malhas grosseiras e progredindo para
malhas cada vez mais refinadas a cada iteragao. Isso permite que o algoritmo obtenha
solugoes parciais rapidamente nas camadas superiores, acelerando assim a obtencao dos
resultados em malhas refinadas. O ganho de velocidade em relagao aos métodos padroes
de resolucao depende da diferenca entre a economia de tempo com a utilizacao de malhas

mais grosseiras e os custos adicionais de refinamento da malha e mapeamento de dados de

campo (CFD Direct. User Guide OpenFOAM, 2023).
O campo de velocidades (u) foi calculado utilizando a funcao do OpenFOAM

smoothSolver. Para especificar o método, é necessario indicar o suavizador a ser utilizado.
Dado que o método Gauss-Seidel apresenta bons resultados para o acoplamento pressao-
velocidade, ele também foi aplicado a essa resolucao. O campo de velocidades turbulentas

(1) foi calculado da mesma forma.

Os valores de tolerancia adotados nos métodos numéricos utilizados para obter
0s campos P, u e i, foram respectivamente, 1075, 1078 e 1078, O fator de relaxamento
foi estabelecido como 0.1 para todos os calculos. A tolerancia representa um valor limite
para a diferenga entre resultados de duas iteragoes, indicando a convergéncia da equagao.
Por outro lado, o fator de relaxamento é uma constante que determina a intensidade da

variagao para a proxima iteracao.
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4 VALIDACAO DO MODELO

Este capitulo tem como objetivo demonstrar a fidelidade do modelo em relacao aos
dados reais provenientes dos testes de tnel de vento conduzidos por Traub e Coffman (2019).
Sera realizada a comparacao entre os resultados provenientes da simulagao computacional
e os dados experimentais, seguida por uma anéalise detalhada do erro do modelo. Este
processo permite avaliar quao precisamente o modelo representa o comportamento do

fluido e a validade do uso da simulagdo como fonte dos dados utilizados na otimizacao.

4.1 COMPARACAO COM DADOS DE TUNEL DE VENTO

Independentemente do tipo de aerofélio ou do contexto especifico para o qual
se pretende aplicar a simulacao, a otimizacao do projeto desse aerofdlio demanda uma
avaliagdo prévia do modelo computacional que serd empregado para descrever a dinamica
do fluido. Essa etapa torna-se particularmente critica quando a faixa do numero de
Reynolds a ser considerada é inferior a 10°. Nesses casos, é necessario ter ainda mais
atencao com a fase de avaliacdo, conduzindo testes com um conjunto significativo de

elementos para garantir a robustez e a confiabilidade do modelo.

Ao lidar com regimes de baixo nimero de Reynolds, as flutuacoes nesse parametro
tornam-se significativamente mais pronunciadas em compara¢ao com faixas mais conven-
cionais. Esse comportamento mais sensivel a pequenas variacoes pode exercer impactos
importantes nas simulagoes. Este desafio se estende a fase experimental em tuneis de
vento, onde, na faixa especifica considerada para este trabalho, sdo observadas variagoes

consideraveis em medic¢oes independentes (Winslow et al., 2018).

Por consequéncia, é essencial que os dados utilizados provenham de uma tnica
fonte de dados, apresentando uma quantidade significativa de amostras e uma taxa de
variacdo baixa entre medicoes independentes. Por isso os dados foram retirados do artigo
publicado por Traub e Coffman (2019), ja que sao apresentados dados experimentais em
uma quantidade e variedade significativas e as medicoes independentes se mostram muito

consistentes.

No experimento descrito no artigo ¢ utilizado um equipamento com 0.05 graus de
precisao em relagao ao angulo de ataque, e para realizar a analise da reprodutibilidade entre
medicoes independentes ¢ utilizado um aerofélio arqueado de 304.8 mm e R, = 4 x 10%,
obtendo uma variacao entre 0.2% e 0.32% para o C;, com um intervalo de confianca de
99%.

Para a validagao do modelo computacional, foram utilizados quatro conjuntos
distintos de instancias. O primeiro conjunto abrange a variacao do nimero de Reynolds
para um aerofélio plano simples, escolhido devido a sua simplicidade em comparacao

com outros aerofdlios planos que apresentam inflexoes. Este conjunto cria um contraste
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com o segundo conjunto de instancias, no qual é empregado o aerofélio proposto pelos

pesquisadores do experimento fisico, considerando diferentes valores de Reynolds.

Os conjuntos trés e quatro consistem em experimentos com numeros de Reynolds
fixos, mas variando a angulagao da dobra do bordo de ataque e do bordo de fuga, respectiva-
mente. Essa abordagem abrangente visa garantir uma validagao do modelo computacional,
contemplando diversas configuragoes e condigoes relevantes para o comportamento aerodi-

namico das aplicagoes de interesse.

4.1.1 Analise para placa plana

O conjunto inicial de instancias consiste em uma variacado do niimero de Reynolds
aplicada ao aerofélio plano simples, cuja geometria é equivalente a de uma placa plana e
estd exibida na Figura 17. Este conjunto compreende trés instancias, sendo o ntiimero de

Reynolds o tnico atributo distintivo entre elas.

Figura 17 - Geometria gerada no Gmsh para a placa plana.

Fonte: Prépria do autor.

As Figuras 18, 19 e 20 ilustram as comparagoes entre os resultados do modelo e
os dados experimentais para os valores de R, = 4 x 10*, R, = 6 x 10* ¢ R, = 8 x 10%,
respectivamente. Nas Figuras 18a, 19a e 20a, é apresentada a comparacao da relagao entre
o coeficiente de sustentacao e o coeficiente de arrasto. Simultaneamente, nas Figuras 18b,
19b e 20b, é exibida a comparacao da relacao entre o angulo de ataque e o coeficiente de

sustentacao.
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Figura 18 - Graficos comparativos para R. = 40.000.
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Figura 19 - Graficos comparativos para R, = 60.000.

0411 Modelo computacional :
e Dados do tinel de vento !
0.3 A ".'
S 0.2 7"

0.1 42> o
0.0 4 . — .

-1.0 -0.5 0.0 0.5 1.0
G

(a) Grafico comparativo C; x Cy

1.0 1 Py
0.5 4 o
- ,-"
© 0.0 o
—0.5 1 e mmmm- Modelo computacional
e e Dados do tinel de vento
—1.0 |, T T T
-10 0 10 20
a

(b) Gréfico comparativo o x C}

Figura 20 - Graficos comparativos para R, = 80.000.

0411 Modelo computacional “,
*  Dados do tiinel de vento ,.‘
0.3 + o
s
= /
© 0.2
01 i . \\\\ /,,' °
0.0 4 . ~ . .
-1.0 -0.5 0.0 0.5 1.0
G

(a) Grafico comparativo C; x Cy

C

1.0 4 . :/"—'—_' ------
0.5 -
/',’
0.0 1
—0.57 /’I. ----- Modelo computacional
e *  Dados do tinel de vento
_ 1 .0 d e
T T T T
-10 0 10 20

a

(b) Grafico comparativo o x C



43

Como evidenciado, o modelo conseguiu replicar de maneira precisa o comportamento
dos coeficientes aerodindmicos, inclusive para o intervalo de angulos de ataque negativos
e para o trecho subsequente ao ponto de estol. O erro absoluto em relacao ao angulo
de ataque é exibido nos graficos apresentados na Figura 21. Sendo o Gréafico 21a o erro
relacionado ao coeficiente Cy e o Grafico 21b o erro relacionado ao coeficiente C;. As

disparidades entre os erros sao insignificantes neste caso.

Figura 21 - Erro dos coeficientes aerodindmicos em relagdo ao nimero de Reynolds.
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Conforme mostrado na Tabela 2, observa-se um aumento no erro em relacao ao Cy
a medida que o nimero de Reynolds cresce. Embora a expectativa seja uma tendéncia
inversa, o erro associado ao aerofdlio plano simples é préximo ao erro esperado dos dados,
devido ao método de obtencao desses dados a partir dos graficos do artigo publicado.
Portanto, pequenas variacoes nos valores dos dados experimentais podem exercer uma

influéncia consideravel nos valores médios dos erros da simulagao.

Tabela 2 — Erros médios para cada instancia.

R. Erro Quadratico Erro Absoluto FErro Quadratico FErro Absoluto
Médio C Médio C Médio Cy Médio Cy
40.000 0.003662 0.049216 0.000317 0.015316
60.000 0.005355 0.054766 0.000230 0.012660
80.000 0.005921 0.057393 0.000200 0.011244
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4.1.2 Analise para o aerofdlio proposto experimentalmente

Para este conjunto de instancias, adotou-se um aerofélio com os seguintes valores
para as variaveis de projeto: z, = 0.1, 6, = 15, x4 = 0.8 € de = 15. A geometria
correspondente esta ilustrada na Figura 22. A escolha desse aerofélio para a fase de
validagao visa contrastar o desempenho do modelo, no caso mais simples, que é o de uma
placa plana, com um modelo proposto por Traub e Coffman (2019), reconhecido como um

aerofélio eficiente para esta faixa especifica de niimero de Reynolds.

Figura 22 - Geometria gerada no Gmsh para o aerofélio proposto experimentalmente.

Fonte: Proépria do autor.

Este conjunto é composto por trés instancias, sendo o nimero de Reynolds o inico
atributo distintivo entre elas. As Figuras 23, 24 e 25 ilustram as comparacoes entre os
resultados do modelo e os dados experimentais para os valores de R, = 4x 10%, R, = 6 x 10*
e R, = 8 x 10*%, respectivamente. As Figuras 23a, 24a e 25a, apresentam a comparacao
da relagao entre o coeficiente de sustentacao e o coeficiente de arrasto. Simultaneamente,
as Figuras 23b, 24b e 25b, exibem a comparacao da relagao entre o angulo de ataque e o

coeficiente de sustentacao.



Figura 23 - Graficos comparativos para R. = 40.000.
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Figura 24 - Graficos comparativos para R, = 60.000.
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Figura 25 - Graficos comparativos para R. = 80.000.
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Através da analise, torna-se evidente que a simulacdo é capaz de reproduzir de
maneira geral o comportamento dos coeficientes em relacao ao angulo de ataque. Contudo,
ao lidar com angulos de ataque negativos, observa-se uma leve discrepancia em relacao aos
dados experimentais, atribuida & instabilidade do comportamento do fluido nessa faixa. E
importante ressaltar que a diminuicao da precisao conforme o niimero de Reynolds diminui
era prevista com base na variacao do comportamento aerodinamico que ocorre nessa faixa.

Nota-se, inclusive, uma discrepancia significativa apés o angulo de estol, somente para o
caso em que R, = 4 x 10* foi utilizado.

E possivel notar um erro maior em relacdo ao conjunto de instancias anterior. Isso
ocorre devido a maior turbuléncia adicionada pelos aerofélios que possuem dobras. Esse é
um efeito desejavel em relagao a aerodinamica do aerofélio, porém pode gerar uma maior
complexidade na simulacao. O erro absoluto do modelo em relagdo ao angulo de ataque é

mostrado de forma detalhada nos graficos apresentados na Figura 26.

Figura 26 - Erro dos coeficientes aerodinamicos em relagdo aos angulos de ataque.

R, = 40000 0.20
R. = 60000 /
R, =80000 ./

R, =40000
R, = 60000 A
R, = 80000 X

e

>

N
1

3

=

o

g
1

erro absoluto - Cy4
erro absoluto - C;

0.02 4% ia
w

e o e i

(@) o —_ p—

S W (ew] |9
1 1 1 1

“ ~,
0.00 —* "

(a) Erro absoluto a x Cjy. (b) Erro absoluto a x Cj.

Como é possivel observar, o maior erro ocorreu para R. = 40.000 no que se refere
ao (3. As demais instancias apresentaram um comportamento muito semelhante. Por fim,
sao apresentados os erros médios de cada caso na Tabela 3, levando em consideracgao o

erro absoluto e o erro quadratico para os dois coeficientes analisados.

Tabela 3 — Erros médios para cada instancia.

R, Erro Quadratico Erro Absoluto FErro Quadratico FErro Absoluto
Médio C Médio C Médio Cy Médio Cy
40.000 0.009622 0.079423 0.001783 0.034001
60.000 0.008683 0.080452 0.000263 0.012984
80.000 0.009666 0.081422 0.000285 0.013116
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4.1.3 Andlise da variacao do adngulo do bordo de ataque

O préximo conjunto de instancias mantém a mesma configuracao do caso anterior
para o bordo de fuga, ou seja, 74 = 0.8 e & = 15°. Entretanto, uma modificacdo foi
implementada na posicao da dobra do bordo de ataque, agora definida com x;, = 0.2.
Nesse conjunto, o nimero de Reynolds foi mantido constante em Re = 60.000, porém o
angulo do bordo de ataque foi ajustado individualmente para cada elemento. A Figura 27

mostra as geometrias geradas no Gmsh para cada elemento do conjunto.

Figura 27 - Sobreposi¢ao das geometrias geradas no Gmsh para os aerofdlios de cada
instancia.

Fonte: Prépria do autor.

Este conjunto é composto por trés instancias. As Figuras 28, 29 e 30 ilustram as
comparacoes entre os resultados do modelo e os dados experimentais para os valores de

8e =07, 8. =10" e 6, = 20°, respectivamente.



48

Figura 28 - Graficos comparativos para 6, = 0’
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Figura 30 - Graficos comparativos para &, = 20°.
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Neste contexto, é notavel uma clara tendéncia de melhora em relacdo ao ajuste
do modelo aos dados para angulos menores. Esta progressao é evidente tanto no grafico
que correlaciona o angulo de ataque a com Cj, quanto no gréafico que relaciona C; com Cy.
Contudo, essa otimizagao é mais evidente nos graficos a direita, visto que eles destacam as

discrepancias de ambos os parametros. A Figura 31 ilustra claramente essa sobreposicao.

Figura 31 - Erro dos coeficientes aerodinamicos em relagdo aos angulos de ataque
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Ao analisar os graficos dos erros absolutos, nota-se que o modelo computacional
reproduz de maneira bastante precisa os dados experimentais até cerca de @ =5, para o
Cy. Entretanto, apos esse ponto, o valor diverge para valores inferiores aos observados

experimentalmente. Simultaneamente, observa-se para o C;, que o modelo tem uma menor
precisao para valores de o negativos.

Tabela 4 — Coeficientes aerodinamicos para o segundo conjunto de aerofélios.

0 Erro Quadratico Erro Absoluto Erro Quadratico Erro Absoluto
Médio C Médio C Médio Cy Médio C,
0° 0.025035 0.142384 0.000197 0.011209
10° 0.013074 0.084282 0.000415 0.018440
20° 0.031115 0.129544 0.001649 0.030541

4.1.4 Analise da variacao do angulo do bordo de fuga

O quarto conjunto de analises visa avaliar a influéncia da alteragdo no bordo de
fuga do aerofélio na qualidade do modelo. Nesta configuracao, o aerofélio é mantido
apenas com a dobra traseira, portanto o angulo do bordo de ataque é ajustado para ser
igual ao angulo referente a tangente gerada pela altura da dobra traseira pela posi¢ao no

eixo x dessa mesma dobra (z;). A Figura 32 mostra as geometrias geradas no Gmsh para
cada elemento do conjunto.
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Figura 32 - Sobreposicao das geometrias geradas no Gmsh para os aerofdlios de cada

instancia.

Fonte: Prépria do autor.

Assim como no caso anterior, o nimero de Reynolds foi mantido constante em

R. = 60.000. Nas Figuras 33 e 34, foram considerados os angulos 6, = 10" e 0, = 20°,
respectivamente. E relevante salientar que o 4ngulo &, = 0" nao foi incluido, pois corres-
ponde ao caso de uma placa plana, o qual ja foi analisado anteriormente. Este conjunto

de dados revelou-se particularmente sensivel a variagao da angulacao, especialmente em

relacdo ao comportamento do coeficiente de arrasto. Para ;. = 20°, foi observado um erro

significativo em comparacao com as demais simulagoes.
Figura 33 - Graficos comparativos para &, = 10°.
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Figura 34 - Graficos comparativos para &, = 20°.
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A Figura 35 exibe o grafico do erro do modelo em relagdo aos coeficientes Cy e
(), respectivamente. Observa-se que o erro do modelo para os dois casos analisados, em
relagdo o C'y, aumenta gradualmente a medida que o angulo de ataque aumenta. Ja para o
(), o erro absoluto atinge seu pico logo apds o a = 0°. Esses dois picos relatados impactam

profundamente a média dos erros dos modelos, conforme apresentado na tabela 5.

Figura 35 - Erro dos coeficientes aerodinamicos em relagao aos angulos de ataque.
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Tabela 5 — Coeficientes aerodindmicos para o terceiro conjunto de aerofélios.

0t Erro Quadratico Erro Absoluto Erro Quadratico Erro Absoluto
Médio C Médio C Médio Cy Médio Cy

10° 0.011648 0.091244 0.000271 0.012358

20° 0.024532 0.132993 0.000742 0.020167
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5 OTIMIZACAO

Este capitulo tem como objetivo fornecer uma descricao detalhada da metodologia
utilizada para obter os projetos otimizados dos aerofélios propostos neste estudo. A
estrutura do capitulo esta subdividida em trés segoes distintas. A primeira se¢ido apresenta
a descri¢ado do processo de otimizagdo comum a ambos os modelos de aerofélios estudados.
As se¢bes subsequentes, segunda e terceira, concentram-se em detalhar as caracteristicas
especificas desse processo para cada modelo de aerofdlio abordado: o plano com duas
inflexdes e o curvo. A descricdo do projeto dos dois modelos é apresentada na sec¢ao
3.1. Além disso, apresentam-se andlises dos resultados vinculados ao desempenho do
processo de otimizacao e das variaveis de projeto das solugoes desenvolvidas pelo algoritmo

evolutivo.

5.1 PROJETO E OTIMIZACAO DOS AEROFOLIOS

O processo de otimizagao das variaveis de projeto de aerofélios, visando a adaptagao
a aplicacoes especificas ou ao aprimoramento de sua eficiéncia aerodinamica, é uma etapa
essencial na construcao de estruturas aerodinamicas. Essa etapa pode ser utilizada para
diferentes fins, como encontrar novos modelos de perfis aerodinamicos, ou para o aumento
da eficiéncia energética de um veiculo aéreo, como no caso de um drone por exemplo, ou
para o aumento da sustentacao da asa, em empreendimentos que possuam como objetivo

o aumento da carga suportada.

Neste estudo, o processo otimizacao tem como objetivo maximizar o coeficiente de
sustentacao e reduzir o coeficiente de arrasto atrelado aos perfis analisados no cenario de
baixo nimero de Reynolds. Diversos métodos de inteligéncia artificial tém sido utilizados no
projeto de perfis aerodinamicos otimizados, incluindo redes neurais, algoritmos evolutivos
e otimizagao baseada em enxame. (Bakar et al., 2022; Liu, 2006; Li, Wang e Bia, 2020 ).

Para enfrentar o desafio de otimizagao neste trabalho, a selecao de um algoritmo
multiobjetivo se baseou nos resultados obtidos em duas investigacoes anteriores, conduzidas
pelo grupo de pesquisa formado por Koning, Romander e Johnson (2019, 2020) do National
Aeronautics and Space Administration (NASA). Esses estudos visavam determinar a
geometria ideal para o aerofélio de uma sonda de exploragdo em Marte, operando em uma
faixa de nimeros de Reynolds entre 10* e 10°. A conclusdo dessas pesquisas destacou a

eficacia da abordagem multiobjetivo para otimizar aerofélios em contextos semelhantes.
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5.1.1 Problema de otimizacgao

O problema de otimizagao proposto para o projeto de aerofélios tem como objetivos
praticos o aumento do coeficiente de sustentacao e a diminuigdo do coeficiente de arrasto.
Entretanto, conforme mencionado anteriormente, problemas de otimizacao multiobjetivo
sao frequentemente formulados como desafios de minimizac¢ao. Com base nisso, foi decidido
pela minimizacao do valor médio do coeficiente de arrasto médio e do coeficiente de

sustentagdo apés tornado negativo. A descrigdo formal do problema é apresentada a seguir:

C e — — _Clmédio7 médio SC |Od| < 100,
Minimizar:  fi(Z), fo(Z) = (5.1)
100, 100 caso contrario.

Ca

onde e Cy

respectivamente, para uma estrutura gerada pela solugao .

edio oo SA0 0s valores médios do coeficiente de sustentagao e de arrasto,

Para determinar esses coeficientes, é realizada uma média dos valores obtidos ao
variar o angulo de ataque em um intervalo de 0° a 12°, com incrementos de 3°. Cada
ponto dentro desse intervalo requer uma simulacao separada no OpenFOAM. Assim,
para otimizar o processo, foi selecionado um conjunto de pontos conciso, mas ainda
representativo. A limitacio em 12° foi baseada em observacdes de testes de tinel de
vento, como os apresentados no Capitulo 4. Nesse angulo, os aerofélios com caracteristicas
padroes para a faixa de Reynolds utilizada nesse estudo, atingiam o angulo de estol em

torno de 10° a 12°.

Dado que o angulo de estol é uma consequéncia direta do design do aerofdlio e
do ambiente operacional, ndo é possivel garantir que todos os aerofélios irdo atingir esse
ponto antes do limite do intervalo especificado. No entanto, um alto angulo de estol é uma
caracteristica desejavel para um perfil aerodindmico. Por isso, como parte da formulagao
do problema, foi aplicada uma penalidade estatica as solugoes com valores elevados de
Cy médio. Essa medida visa contornar situacoes em que o ponto de estol é notavelmente
baixo, pois a partir desse ponto, as simulacoes se tornam mais complexas, o que pode

comprometer os resultados.

Um método que se mostrou muito eficiente em lidar com problemas multiobjetivos
foi o GDE3, que esta detalhado na Secao 2.5.1. A implementacao desse algoritmo para
o estudo foi realizada utilizando a linguagem de programagao Python. Essa escolha foi
baseada principalmente na facilidade de implementacao que essa linguagem oferece. Um
ponto importante de ressaltar sobre essa escolha é que, embora o Python tenha uma
eficiéncia menor em relagdo a velocidade de execucao quando comparado com outras
linguagens, essa desvantagem se torna insignificante nesse tipo de processo de otimizagao.
Isso ocorre, pois a maior parte do tempo de execucao é gasto pelo OpenFOAM que realiza

a simulagao do modelo.
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A biblioteca utilizada para a implementacao do algoritmo evolutivo foi a Platypus
(Hadka, 2015), que possui um médulo contendo o GDE3, e se mostrou eficiente e de facil
customizacao. Para a resolucao do problema proposto foi implementada uma funcao de
avaliagao, que foi acoplada ao médulo GDE3 da biblioteca. Para uma melhor compreensao
da forma de avaliacdo adotada, a funcio estd descrita em Algorithm 2. E importante
ressaltar, que independente do modelo utilizado, foi estabelecido que o ponto P; deve
sempre preceder o ponto P, ao longo do eixo x. Portanto, as coordenadas x desses pontos
sao trocadas caso essa condicao seja violada. Essa medida é necessaria para assegurar a

integridade da malha durante o processo de geracao.

Algorithm 2 Funcao de avaliagao

1: procedure AVALIADOR(Zp,, Yp,, Tp,, Yp,)

2 if Tp, < Tp then

3 troca os valores da coordenada x entre os dois pontos.

4 end if

5: Aplica a simulacao para a configuracao, gerando os valores de C; e Cy

6 Armazena —Cj e Cy nas variaveis f; e f, respectivamente.

7 if | fa| > 100 then

8 Aplica a penalidade f, = 100, f; = 100

9: end if

10: Armazena o conjunto [f1, f2] nos objetivos da insténcia solugao do individuo.

11: end procedure

Uma parte essencial na implementacao de algoritmos evolutivos é a combinacgao
dos valores atribuidos aos parametros. No presente estudo, foi adotada uma abordagem
que emprega uma populacao consistindo de 100 individuos, uma taxa de recombinagao
estipulada em 20%, um indice de cruzamento de 50%, e uma intensidade de mutacao
fixada em 3 = 0.1. Os valores empregados para as taxas mencionadas foram determinados
de maneira empirica. Como critério de parada, foi estabelecido um limite maximo de 800

geragoes. O algoritmo foi repetido em 10 execugoes para cada cenario.

5.1.2 Problema de decisao

Entretanto, um dos desafios inerentes a otimizacdo multiobjetivo é selecionar o
aerof6lio mais apropriado dentre o conjunto de solu¢oes obtidas. Com o intuito de alcancar
projetos otimizados que balanceiam eficazmente seus critérios de avaliacao para atender a
diferentes objetivos de projeto, foram analisadas trés abordagens distintas para obter um

perfil otimizado.

A primeira abordagem adotada foi a selecao da solucao central da curva de Pareto,
que é a forma mais simples de escolher uma soluc¢do em um conjunto nao-dominado. E
intuitivo pensar a solugao central como uma solucao equilibrada entre os objetivos. Esta

abordagem ¢ proposta como base de comparacao para as outras duas formas de decisao,
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que sao baseadas em duas func¢oes conhecidas para a analise do desempenho do perfil

aerodinamico.

Para a segunda estratégia de tomada de decisdo, é adotada a seguinte funcao:

fdl_ad

(5.2)

esta fungdo é amplamente empregada na busca por projetos otimizados, especialmente na
otimizag¢ao monobjetivo de perfis aerodinamicos. Sua aplicacao direciona-se ao aumento

do tempo de voo da aeronave, resultando em uma maior autonomia.

Por fim, para a terceira abordagem, foi empregada a seguinte funcao:

i

fa, = o2 (5-3)

esta funcao é predominantemente aplicada em otimizac¢des com baixo niimero de Reynolds,
especialmente em contextos como o de drones, e esta correlacionada a um maior alcance

da aeronave (Fagundes, 2016).

Assim, esses critérios foram empregados para determinar a solucao ideal a ser
selecionada do conjunto de solugoes na frente de Pareto em cada caso. Sendo utilizado
apenas na decisao final da otimizacao. Dado que foram realizadas multiplas iteragoes
para cada caso, o projeto otimizado escolhido para cada valor de nimero de Reynolds foi
selecionado com base nessa funcao, dentre todas as solu¢oes obtidas em cada iteracao do

caso correspondente.

5.2 AEROFOLIO PLANO COM INFLEXOES

A configuracao do aerofélio plano com inflexdes é apresentada na Figura 13. Devido
a faixa de nimeros de Reynolds considerada neste estudo, é essencial recorrer ao CFD
para prever os coeficientes aerodinamicos de cada solugao analisada. O tempo demandado
por cada simulagao e as variacoes significativas no comportamento aerodindmico do perfil,
mesmo com pequenas alteragoes em suas varidveis de projeto, tornam esses espagos de

busca desafiadores de serem explorados de maneira abrangente.

A Tabela 6 apresenta as variaveis a serem otimizadas e os intervalos correspondentes
para cada uma, todas elas sendo varidveis continuas. Para contextualizar, zp, e zp,,
utilizados na simulagao realizada na funcao objetivo, correspondem respectivamente a
V- T € Y- 2. Os pontos yp, € yp, sao calculados a partir das alturas desses pontos, onde
yp, =7 (1 —xp) - tan(de) e yp, = v - (1 — xp,) - tan(d), levando em consideragao a
possibilidade de troca entre xp, e xp,, caso este ultimo seja menor. Aqui, v atua como
fator de correcao para garantir que o comprimento da corda do aerofélio seja unitario.

Assim, v é o inverso do comprimento total.
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Tabela 6 — Variaveis de projeto do problema de otimizagao e seus correspondentes intervalos

Varidveis de projeto Intervalo

Tie [0.01,0.99]
6l€ [30 85 ]
e [0.01,0.99]
(5t€ [ 850]

As restri¢oes nos intervalos dos parametros foram estabelecidas por consideragoes
técnicas relacionadas ao script da geometria. Isso ocorre porque nao pode haver coincidéncia
entre os pontos que definem o arco de cada dobra. Portanto, é necessario que x;. seja
diferente de z;.. Da mesma forma, os pontos que definem a borda nao podem coincidir
com os pontos da dobra, logo o intervalo dessas variaveis nao pode ser definido de 0 a 1.
Essas limitacoes sao essenciais para preservar a integridade e a validade da representacao

geométrica, evitando configuragoes que poderiam resultar na falha da geracao da malha.

5.2.1 Frente de Pareto

Para destacar a dindmica presente na curva de Pareto em relagdo ao formato
dos aerofélios, a Figura 36 apresenta alguns exemplos de perfis gerados a partir das
solugoes encontradas na frente de Pareto. Esta figura mostra a populacao final resultante
do algoritmo GDE3 em uma das execugoes para um nimero de Reynolds de 60.000,
destacando com uma coloracao mais forte as solugées que compoem a frente de Pareto.
Ao longo da curva de Pareto, é possivel observar uma transicao dos aerofélios de uma
configuragao mais triangular e elevada para uma forma mais baixa, com angulos de dobra

menores e mais suaves.

Figura 36 - Populagao final GDE3 (R, = 60.000).
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Portanto, os aerofdlios que apresentam uma maior sustentagdo tendem a ser mais
angulados, enquanto os aerofélios que apresentam um menor arrasto tendem a ser mais
retos. Uma maneira de avaliar a convergéncia do método é observando a distribuicao
da populagao final e a variagao entre iteragoes distintas. O grafico da Figura 37 ilustra
qualitativamente essas relacoes. Neste grafico, as populagoes resultantes de cada uma
das dez iteragoes sao representadas por cores distintas, com a frente de Pareto de cada
populagdo destacada com uma coloragao mais intensa. Este gréafico foi gerado para um
nimero de Reynolds de 60.000.

Figura 37 - Populacao final GDE3 (R, = 60.000).
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Como ¢ possivel observar, as iteragoes apresentaram resultados proximos e consis-
tentes. A diversidade dentro das populacoes ainda é visivel, porém as frentes de Pareto
sao formadas por um numero significativo de individuos. Esses resultados indicam uma

convergéncia satisfatoria do algoritmo para o nimero maximo de geragoes adotado.

5.2.2 Distribuicao das variaveis de projeto

Com o objetivo de avaliar como o algoritmo explorou o espacgo de busca e quais
as adaptacoes foram mais claramente adotadas para as varidveis de projeto, essa secao
apresenta os graficos da distribuicao dos individuos da populacao final, com destaque para
os que formam a frente de Pareto, em termos do C,; e do C; em relacdo a cada variavel de

projeto.

Inicialmente é apresentada a dispersao da variavel de projeto z;., no grafico da
Figura 38. Os valores de x;, se concentraram principalmente entre 0 < x;, < 0.4 e quanto
mais afastado da faixa 0 < z;, < 0.2 , maior a tendéncia de aumento do coeficiente de
arrasto. Ja o coeficiente de sustentagao tem o comportamento similar, porém tendo uma

tendéncia de aumento conforme se afasta do zero.



Figura 38 - Dispersao das solugoes em relagao a variavel de projeto xe.
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1.0

A préxima variavel analisada é o ;.. Conforme mostrado nos gréaficos da Figura 39,

sua dispersao é menos restrita a uma faixa especifica, especialmente se comparada apenas

as solugoes contidas na frente de Pareto. No caso da relacao entre a variavel x;. e o Cy

médio, apresentado no grafico da Figura 39a, existem solugdes com valores 0 < Cy; < 0.15

para todos os valores de x4, exceto pela faixa entre 0 e 0.2, onde praticamente nao ha

solugoes

presentes.

Figura 39 - Dispersao das solugoes em relacao a varidvel de projeto x.
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A dispersao das solugoes apresenta um perfil quase simétrico em relagdao ao C,

como pode ser visto no grafico da Figura 39b. Ha solugoes tanto melhores quanto piores

que as anteriores conforme ;. se desloca em direcao ao valor 1. Essas informagoes indicam

uma preferéncia por valores maiores de x; para perfis mais aerodinamicos, devido ao

aumento do volume de solugoes conforme x;. se desloca para a direita. Além disso, a
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analise sugere que esta varidvel possui menos relevancia em comparacao a outras, pois nao

apresenta areas com tendéncia clara de aumento ou diminui¢ao dos coeficientes.

Realizando uma analise dos valores associados aos angulos das dobras, comecando
pelo d;e, cujos graficos correspondentes podem ser visualizados na Figura 40, é perceptivel
que as solugoes apresentam uma concentracao notavel em torno de d;, = 20°, sendo essa a
variavel com a menor dispersao. Tal constatacdo sugere uma vantagem significativa em
manter esse parametro em angulos inferiores a 30° e superiores a 5°. Essa observagao é
reforcada pelo fato de as solugoes que compoem a frente de Pareto se concentrarem ainda
mais nas proximidades da reta que indica os 20°. Esses resultados indicam que d,. exerce

uma influéncia extremamente relevante na aerodinamica do perfil.

Figura 40 - Dispersao das solugoes em relacao a variavel de projeto dj.
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(a) Cy médio das solugoes. (b) C; médio das solugoes.

Essa conclusao é fundamentada na pratica, uma vez que essa dobra representa a
frente de impacto com o ar. Aerofélios com angulos muito elevados formam, essencialmente,
uma espécie de parede, resultando em um arrasto consideravel e na geragao de uma pressao
significativa na superficie dianteira do aerofélio, ocasionando uma forga contraria ao
movimento desejado. Por outro lado, angulos muito baixos aumentam a probabilidade de
ocorrer uma diferenga suficientemente grande entre a altura do bordo de ataque e do de
fuga, resultando em um efeito semelhante, onde a regiao central do aerofélio desempenha

essa mesma funcao.

Por fim, abordamos o angulo do bordo de fuga do aerofélio, representado pelo
Ote-

apresentados na Figura 41. E nitida a diferenca no comportamento das solucdes em

Os graficos que destacam a dispersao das solugoes em relagao a essa variavel sao

comparacao com o 0. No caso da dobra traseira do aerofélio, evidencia-se uma dispersao
mais abrangente, contudo, com um aumento significativo na tendéncia do coeficiente de

arrasto e uma elevacao na tendéncia do coeficiente de sustentacao. Isso indica que o angulo
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do bordo de fuga é menos critico do que o do bordo de ataque. Entretanto, ainda exerce

uma influéncia significativa na aerodinamica do perfil.

Figura 41 - Dispersao das solugdes em relagao a variavel de projeto d;..
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Portanto, torna-se evidente que as variaveis de projeto que moldam a parte frontal
do aerofdlio exercem a maior influéncia no comportamento aerodinamico do corpo. Esse
resultado era esperado, uma vez que a parte frontal é a que enfrenta a maior resisténcia do ar
e suas caracteristicas influenciam toda a dinamica do corpo do aerofdlio. Em contrapartida,
a variavel que menos impacta o desempenho aerodinamico é x;., demonstrando somente
uma tendéncia de nao ser adaptativa quando posicionada na porc¢ao inicial do aerofédlio.
Essa observacao sugere que ajustes nessa regiao tém menor efeito sobre o comportamento

global do aerofdlio em comparacao com modificagdes nas demais variaveis.

5.2.3 Tempo de computacao

No total, foram realizadas 60 iteracoes para o modelo de aerofélio plano com duas
inflexdes, divididas em 10 iteragdes para cada valor de Reynolds. O intervalo de variacao
do nimero de Reynolds foi de 1.5 x 10* a 9 x 10*, com uma diferenca de 1.5 x 10* entre
eles. Devido ao consideravel tempo de execucao de cada iteragao do modelo, que excedeu
as 20 horas, foi necessario o uso de multiplas maquinas. No total, seis computadores
foram empregados para lidar com a carga computacional, cada um executando 5 iteragoes
simultaneamente na maior parte do tempo. A Tabela 7 apresenta as especificacoes de
cada maquina utilizada no processo.

A maior parte dos recursos computacionais foram cedidos pelo Programa de Pds
Graduagao em Modelagem Computacional (PPGMC) e pelo LabMaker da Universidade Fe-
deral de Juiz de Fora. As métricas estaticas para o tempo de computacao dos experimentos

estao apresentadas na Tabela 8.
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Tabela 7 — Descricao das maquinas utilizadas para a execucao do GDE3

Maquina Processador Modelo Velocidade Ntcleos Memoria

Intel3770 Intel Core i7 3770 3.40GHz 8 CPU
Intel950/1 Intel Core i7 950 3.07 GHz 8 CPU
Intel950/2  Intel Core i7 950 3.07 GHz 8 CPU
Intel12600 Intel Core i5 12600  3.40GHz 6 SSD
6
4

Ryzen4600H Ryzen 5 4600H 3 GHz SSD
Ryzen2200G Ryzen 3 2200G 3.5GHz CPU

Tabela 8 — Métricas estatisticas do tempo de computacao

Maquina Tempo Médio Desvio Padrao FExecucoes Totais
Intel3770 30h20m 3h19m 10
Intel950/1 58h14m 1h15m 5
Intel950/2 57h01m 1h16m 6
Intel12600 39h46m 4h29m 9
Ryzen4600H 23h03m 3h04m 20
Ryzen2200G 23hbH4m 2h53 10

Ao analisar as métricas dos tempos de execugao, é evidente a variagao significativa
em relacdo ao tempo médio de execucao entre as diferentes maquinas. Essa disparidade
pode ser atribuida a possibilidade de os processadores das maquinas Intel950 e Intel12600
serem utilizados remotamente para a execucao de outros projetos de pesquisa por usué-
rios distintos. Esse compartilhamento de recursos pode ter impactado diretamente no

desempenho e na disponibilidade destas maquinas para o projeto.

5.3 AEROFOLIO CURVO

A configuragao do aerofélio curvo estd apresentada na Figura 14. As variaveis a
serem otimizadas para esse modelo de aerofélio, que sao reais, assim como os intervalos
considerados, sao detalhados na Tabela 9. Para este modelo, a restricao quanto a ordem
dos pontos P; e P, no eixo = foi conservada. Essa medida visa manter a integridade
da geometria do aerofélio, impedindo a formacao de self-loop e dobras complexas que

dificultariam a implementacao desses aerofdlios em cenarios préticos.

Tabela 9 — Variaveis de projeto do problema de otimizagao e seus correspondentes intervalos.

Varidveis de projeto Intervalo

Tp [007 10]
v, ~0.2,0.2
Tp, [00, 10]

[

yp, —0.2,0.2]
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Ao contrario do modelo plano com inflexdes, neste modelo, os pontos P; e Py
podem ser posicionados em qualquer lugar do plano zy. No entanto, por questoes de
eficiéncia computacional na otimizacao, opta-se por restringir o espago de busca, evitando a
exploracao de solugoes que foram julgadas ineficazes (Koning et al., 2020). Essa abordagem
também esta alinhada com o fato de que perfis com aerodindmica desfavoravel tendem
a exigir mais tempo para convergir, muitas vezes atingindo o limite maximo de tempo

estabelecido para a convergéncia, resultando em interacoes mais lentas.

5.3.1 Frente de Pareto

No contexto dos aerofélios curvos, existe uma relagao intrinseca entre o grau de
curvatura e o arrasto gerado. Aerofélios mais curvos tendem a apresentar maior arrasto,
enquanto os mais retos demonstram uma propensao a reduzir a resisténcia do ar em sua
superficie. Para ilustrar essa dindmica, a Figura 42 apresenta alguns aerofélios gerados a
partir das solucoes encontradas na frente de Pareto. Nesta figura, é mostrada a populacao
final resultante de uma das itera¢oes do algoritmo GDE3 para um nimero de Reynolds de
60.000, destacando com uma coloragao mais forte as solugdes que compoem a frente de

Pareto.

Figura 42 - Populacao final GDE3 (R, = 60.000.
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A variacao ao longo da curva pode ser visualizada como uma espécie de onda suave,
evidenciando a influéncia interconectada entre o grau de curvatura, o deslocamento dos
pontos minimos e maximos, o arrasto e a sustentagdo. Compreender essas caracteristicas
dos aerofélios ao longo da curva de Pareto é crucial para tomar decisdes informadas na

construcao de projetos otimizados de aerofélios.
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Figura 43 - Populagao final GDE3 (R, = 60.000).
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A Figura 43 mostra a convergéncia do método GDE3 para o perfil curvo, é notavel
que o algoritmo de otimizacao revela uma frente de Pareto mais estruturada em comparacao
com o perfil plano com inflexdes, onde a populacao da ultima geracao esta distribuida
nas proximidades da curva de Pareto. Isso sugere uma maior convergéncia para o caso
deste perfil, refletida em um nimero muito maior de solugoes presentes na curva de Pareto.
Este comportamento indica uma 6tima convergéncia, tornando mais nitido o ponto de
equilibrio entre os coeficientes e destacando de maneira mais clara os limites fundamentais

entre os objetivos concorrentes.

5.3.2 Distribuicao das variaveis de projeto

Nesta se¢ao, sera apresentada a dispersao das solugdes que compoem a populagao
final do algoritmo GDES3 para cada variavel de projeto do modelo em relacao aos coeficientes
aerodinamicos associados a cada solugdo. O aerofélio curvo é construido de forma a se
assemelhar a uma placa moldada em um formato descrito por uma curva de Bézier cubica,
como descrito na Subsecao 3.1.2. Portanto, as variaveis de projeto adotadas para esse

modelo sdo as coordenadas dos dois pontos de controle da curva, P, e Ps.

Os primeiros resultados apresentados sao a dispersao das solugoes em relagao a
variavel de controle xp,, conforme ilustrado na Figura 44. Observa-se claramente que uma
posicao mais proxima da ponta dianteira do aerofélio confere uma vantagem significativa
ao desempenho aerodindmico do projeto, o que faz com que os aerofélios nesta populagao
de solugoes possuam a tendéncia de ter o ponto de maxima curvatura da borda de ataque
mais proximo da extremidade. Esta configuragao é semelhante, com as devidas ressalvas

as diferencas significativas entre os modelos, ao que ocorria com a posicao da primeira
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dobra no aerofélio plano.

Figura 44 - Dispersao das solugoes em relacao a variavel de projeto xp,.
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(a) Cy médio das solugoes. (b) C; médio das solugoes.

A proxima varidvel analisada é a xp,. Como é possivel observar nos graficos
apresentados na Figura 45, por mais que as solucoes tenham a tendéncia de se concentrar
gradativamente mais, conforme o valor dessa variavel se desloca para a extremidade traseira
do aerofélio, ela nao se limita a uma faixa especifica. Isso sugere que a influéncia dessa
variavel na aerodinamica do perfil esta mais fortemente condicionada aos valores de outras

variaveis.

Figura 45 - Dispersao das solugoes em relacao a variavel de projeto xp,.
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(a) Cy médio das solugoes.

(b) C; médio das solugoes.

Analisando agora a componente vertical dos pontos de controle, comecando pelo yp,,

¢ possivel observar nos resultados presentes na Figura 46, que assim como a componente

x de P, os valores para a componente y também permaneceram restritos a uma faixa
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especifica. Todos os resultados exibiram valores positivos para yp,, concentrando-se
principalmente no intervalo de 0.1 < yp, < 0.2. Dessa forma, ao considerar-se também o
comportamento observado em relacao a xp,, pode-se inferir uma tendéncia de bordos de

ataque com uma curvatura mais acentuada.

Figura 46 - Dispersao das solugoes em relacao a variavel de projeto yp,.
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(a) Cy médio das solugoes. (b) C; médio das solugdes.

Para concluir, a analise foi estendida a componente vertical y de P,. Como esperado,
os valores dessa variavel nao se limitaram a uma faixa especifica. No entanto, observou-se
claramente um aumento na tendéncia de solugoes com coeficientes de sustentagao mais
elevados apresentarem valores maiores para yp,. Por outro lado, solugoes com perfis
aerodinamicos que favorecem uma menor resisténcia do ar exibiram valores negativos, com

modulos menores.

Figura 47 - Dispersao das solugoes em relacao a variavel de projeto yp,.
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Isso indica que ha uma tendéncia de que aerofélios com coeficientes de arrasto
menores terem um bordo de ataque com uma leve curva com concavidade para cima.
Enquanto que aerofélios que geram mais sustentagdo para a estrutura, tendem a ser mais

arqueados e com um maior grau de curvatura.

5.3.3 Tempo de computagao

Para o modelo de aerofdlio curvo, foram realizadas 60 iteragoes ao todo, sendo 10
para cada ntimero de Reynolds no intervalo de 1.5 x 10% ¢ 9 x 10%, com uma variacao
de 1.5 x 10* entre cada valor utilizado. Para esse modelo o tempo de execucdo foi
consideravelmente menor que para o modelo de aerofdlio apresentado anteriormente,
chegando a executar em aproximadamente 12 horas em algumas maquinas. A Tabela 10
apresenta os resultados para as métricas estatisticas em relagao aos tempos de execugao

para este caso.

Tabela 10 — Métricas estatisticas do tempo de computacao

Méquina Tempo Médio Desvio Padrao FExecugoes Totais
Intel3770 12h51m 0h22m 15
Intel950/1 34h51m O0h28m 8
Intel950/2 64h29m 8h30m 6
Intel12600 22h06m 2h21m 11
Ryzen4600H 10h38m 3h04m 10
Ryzen2200G 14h37m Oh13m 10

Como evidenciado, ocorreu uma alteragao notavel no tempo de execugao em
comparag¢ao com o caso anterior. Porém, é importante ressaltar que essa redugao no tempo
nao esta associada ao desempenho das maquinas, mas sim a convergéncia dos métodos
numéricos empregados pelo OpenFOAM. Tal fendomeno se deve a superficie mais suave

deste aerofdlio.
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6 RESULTADOS

Neste capitulo serao apresentados os principais resultados obtidos no estudo. O
capitulo foi dividido em duas secoes. Na primeira secao, é realizada uma analise dos
resultados, identificando e discutindo os melhores aerofélios com base na métrica de
desempenho escolhida. Além de discutir a influéncia do nimero de Reynolds no projeto e
desempenho dos aerof6lios. Em seguida, na segunda secao, serd apresentada a comparacao
entre os aerofdlios obtidos e os resultados presentes na literatura. A secao é encerrada
com a apresentacao de um projeto otimizado para o aprimoramento do aerofélio sugerido

utilizando experimentos fisicos como base.

6.1 PROJETOS OTIMIZADOS

Para obter o conjunto de projetos 6timos em cada execucao, utilizou-se o algoritmo
GDES3, cuja aplicagdo para a resolugao do problema abordado neste trabalho ¢ detalhada
na Subsecao 5.1.1. Os processos decisorios adotados para a selecao dos melhores aerofélios,
a serem destacados a partir do conjunto de solugoes 6timas que compoem a curva de
Pareto, estao descritos na Subsecao 5.1.2. Essa secdo tem o objetivo de mostrar os
resultados obtidos para os trés tomadores de decisao testados, e assim avaliar as vantagens
e desvantagens de cada proposta e quais as adaptacdes que permitiram as melhorias dessas

caracteristicas especificas.

6.1.1 Aerofdlio plano com inflexoes

O primeiro modelo de aerofélio abordado é o modelo plano com duas inflexGes.
Inicialmente, serdo apresentados os projetos selecionados para os numeros de Reynolds
abordados neste trabalho, por cada tomador de decisao escolhido. Para selecionar cada um
dos projetos apresentados, foi obtido o conjunto solugao de todas as iteracoes realizadas
para cada ntimero de Reynolds e, em seguida, selecionada a frente de Pareto desse conjunto.
Posteriormente, foi aplicado o método de tomada de decisao de interesse ao conjunto de

solugoes dessa curva.

A Figura 48 apresenta os melhores aerofélios encontrados para cada ntimero de
Reynolds com base no critério de decisao por ponto de referéncia, que considera o projeto
central da frente de Pareto como o melhor projeto do conjunto de solugées. Os valores
exatos das variaveis de projeto e a média dos valores dos coeficientes aerodinamicos estao
descritos na Tabela 11. A média é a mesma utilizada nas fungoes objetivo da etapa de
otimizagao, com a média dos valores para o Cy e do C; para angulos de ataque variando

entre 0° e 12°, com intervalos de 3°.

E possivel observar que os projetos selecionados utilizando esse tomador de decisoes

convergem para um formato caracteristico. Notavelmente, esse conjunto de aerofélios
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Figura 48 - Projetos otimizados por niimero de Reynolds - Decisao por ponto de referéncia.

(a) R. = 15.000. (b) R, = 30.000.

(¢) R. = 45.000. (d) R. = 60.000.
(e) R. = 75.000. (f) R. = 90.000.

Tabela 11 — Descri¢ao dos projetos otimizados por nimero de Reynolds (R,).

R, Te Ole Tie Ote Cy médio () médio

15.000 0.22911 21.70° 0.78995 20.48° 0.15071  1.32402
30.000 0.12410 35.26° 0.53695 14.49° 0.13553  1.35414
45.000 0.16361 30.92° 0.56184 13.03° 0.12507  1.34711
60.000 0.15821 30.61° 0.48803 13.92° 0.12583  1.39737
75.000 0.13638 29.66° 0.58956 13.87° 0.12058  1.35871
90.000 0.17687 25.77° 0.64519 18,98° 0.13224  1.49084

exibe uma dobra frontal curta, representando em média apenas 16.47% da corda, enquanto
a dobra referente ao bordo de fuga do perfil é o maior segmento do aerofélio. Outra
caracteristica desse conjunto é que a altura da segunda dobra é levemente superior a
da primeira. No entanto, devido aos aerofélios serem obtidos com base em processos

estocasticos, é possivel observar algumas variagoes em relacdo ao padrao observado.

Neste caso, o projeto otimizado para o nimero de Reynolds de 15.000 possui uma
dobra traseira consideravelmente mais curta do que as obtidas para os outros valores, e
uma frente um pouco mais elevada que a parte de tras do aerof6lio. Assim como o projeto
otimizado para o nimero de Reynolds de 45.000, que também apresenta uma leve descida

no segmento central do aerofélio.

A Figura 49 apresenta os melhores aerofdlios encontrados para cada valor de
Reynolds com base na relagao C;/Cy. Os valores exatos das varidveis de projeto e a média

dos valores dos coeficientes aerodinamicos estao descritos na Tabela 12. E possivel notar
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uma similaridade com o conjunto de solugoes apresentado anteriormente, porém este

conjunto apresenta mais variagoes e caracteristicas menos marcantes.

Figura 49- Projetos otimizados por niimero de Reynolds - C;/Cy

(a) R. = 15.000.

m

(¢) R. = 45.000.

(b) R = 30.000.

(d) R. = 60.000.

(e) R. = 75.000.

Tabela 12 — Descri¢ao dos projetos otimizados por nimero de Reynolds (R,).

(f) R. = 90.000.

R, e Ole Tte Ote Cy médio () médio
15.000 0.12549 28.75° 0.59214 13.29° 0.13628 1.26193
30.000 0.21399 20.38° 0.59947 13.90° 0.12782 1.31285
45.000 0.20508 24.56° 0.61964 15.04° 0.12768 1.38715
60.000 0.20910 28.77° 0.53966 15.19° 0.13009 1.45151
75.000 0.20662 27.27° 0.57982 15.54° 0.12293 1.42822
90.000 0.18675 26.18° 0.63655 15.35°  0.12280 1.42113

A Figura 50 apresenta os melhores aerofdlios encontrados para cada valor de

Reynolds com base na relagio C/C%. Os valores exatos das varidveis de projeto e a

média dos coeficientes aerodinamicos estao descritos na Tabela 13. Este conjunto de

solucoes favorece o coeficiente de sustentacao, resultando em caracteristicas interessantes.

E possivel observar uma frente ligeiramente mais elevada, em comparacao com os conjuntos

anteriores de solugoes, e uma proporcao mais equilibrada entre os segmentos que compoem

o corpo do aerofélio.
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Figura 50 - Projetos otimizados por niimero de Reynolds - C?/C?

(a) R. = 15.000. (b) R, = 30.000.

(¢) R. = 45.000. (d) R. = 60.000.
(e) R. = 75.000. (f) R. = 90.000.

Tabela 13 — Descri¢ao dos projetos otimizados por nimero de Reynolds (R.).

R, Tle Ole Tte Ote Cy médio () médio

15.000 0.26192 15.01° 0.65754 14.77° 0.14238  1.31616
30.000 0.33713 20.13° 0.69025 19.89° 0.14778  1.45512
45.000 0.17721 27.94° 0.67518 18.82° 0.13634  1.45476
60.000 0.26220 26.95° 0.62681 18.62° 0.13840  1.52853
75.000 0.23833 27.64° 0.67112 20.91° 0.13504  1.54689
90.000 0.24813 23.91° 0.63436 18.91° 0.13328  1.53106

Conforme esperado, os trés conjuntos de solugao apresentaram uma tendéncia de
aumento do coeficiente de sustentacao e uma diminuicao do coeficiente de arrasto de
acordo com o aumento do nimero de Reynolds. Essa melhoria ocorre devido as condigoes

mais apropriadas para a aerodindmica em perfis no geral.

6.1.2 Aerofélio curvo

O préximo modelo abordado é o modelo de aerofdlio curvo. Neste primeiro
momento, serdo apresentados os projetos selecionados por cada tomador de decisao. O
método de obtencao desses aerofélios foi idéntico ao utilizado na sele¢do dos projetos do
modelo anterior. Como discutido na Subsec¢ao 5.3.1, o algoritmo evolutivo apresentou
uma convergéncia mais alta para esse modelo. Além disso, as alteracoes na estrutura do
aerofélio conforme as alteragoes nas variaveis de projeto sao mais suaves para este modelo,

resultando em menos variagoes em relagdo ao formato caracteristico de cada conjunto.
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A Figura 51 apresenta os melhores aerofélios encontrados para cada ntiimero de
Reynolds com base no critério de decisdo por ponto de referéncia, que considera o projeto
central da frente de Pareto como o melhor projeto do conjunto de solugoes. Os valores
exatos das variaveis de projeto e a média dos coeficientes aerodinamicos estao descritos
na Tabela 14. Este conjunto de aerofélios possui como caracteristica o ponto méaximo da
curva proximo ao inicio do aerofélio. Isso ocorre devido a localizacao do ponto de controle
P, da curva de Bézier, que se encontra proximo a posi¢ao zero em relacao ao eixo x, e do

Ps, que em geral permanece antes do meio do aerofélio.

Figura 51 - Projetos otimizados por nimero de Reynolds - Decisao por ponto de referéncia

T T

(a) R. = 15.000. (b) R, = 30.000.

(c) R. = 45.000. 7 (d) R. = 60.000. L
(e) R, = 75.000. 7 (f) R, = 90.000. L

Tabela 14 — Descricao dos projetos otimizados por nimero de Reynolds (R,).

Re Tp1 Yp1 T p2 Yp2 Cd médio Ol médio

15.000 0.12078 0.15380 0.61307 0.12694 0.12724  1.42808
30.000 0.06030 0.07132 0.23254 0.20000 0.10885  1.46037
45.000 0.03983 0.10015 0.43469 0.19508 0.10908  1.62384
60.000 0.13630 0.20000 0.71265 0.07936  0.10100  1.56497
75.000 0.11045 0.18691 0.58707 0.12948  0.10582  1.63927
90.000 0.04260 0.09312 0.44995 0.20000 0.10500  1.67757

Ao observar a tabela, é possivel notar que ha algumas excecbes em relacdo a
tendéncia do posicionamento dos pontos de controle. Por exemplo, alguns aerofélios
apresentam o ponto P, mais afastado do primeiro ponto, porém isso é compensado pela
altura mais baixa desse ponto. Por outro lado, os aerofélios que apresentam uma distancia
pequena entre P; e P, mostram uma altura menor de P; e uma altura maior de P,, o que

mantém o padrao caracteristico do aerofélio.
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A Figura 52 apresenta os melhores aerofélios encontrados para cada valor de
Reynolds com base na relagao C;/Cy. Os valores exatos das variaveis de projeto e a média
dos coeficientes aerodindmicos estao descritos na Tabela 15. Este conjunto de solugoes é
semelhante ao primeiro, porém o ponto maximo esta ligeiramente mais afastado do inicio
do aerofdlio. Isso se deve a posi¢do do ponto de controle P, que permanece similar ao do
primeiro conjunto, enquanto o ponto P, estd localizado mais distante do primeiro ponto,
entre 50% e 60% da corda para todos os aerofélios, e com uma posicao y mais elevada na

maioria dos projetos obtidos.

Figura 52 - Projetos otimizados por nimero de Reynolds - C;/Cy

— T T

(a) R. = 15.000. (b) R, = 30.000.

(c) R. = 45.000. 7 (d) R. = 60.000. L
(e) R, = 75.000. 7 (f) R, = 90.000. L

Tabela 15 — Descrigao dos projetos otimizados por nimero de Reynolds (R,).

R, Tp1 Yp1 X p2 Yp2 Cy médio C; médio

15.000 0.05263 0.10293 0.51686 0.13531  0.11855  1.35457
30.000 0.09212 0.14561 0.61500 0.14496 0.11319  1.57791
45.000 0.07774 0.17558 0.60660 0.20000 0.12235  1.83726
60.000 0.11299 0.18194 0.54099 0.20000 0.11417  1.85162
75.000 0.06067 0.14957 0.58653 0.20000 0.11440  1.83220
90.000 0.09537 0.18029 0.63020 0.18715 0.11560  1.87531

A Figura 53 apresenta os melhores aerofélios encontrados para cada valor de
Reynolds com base na relagio C7/C3. Os valores exatos das varidveis de projeto e a
média dos coeficientes aerodindmicos estao descritos na Tabela 16. Como mencionado
anteriormente, este conjunto de solugoes favorece o coeficiente de sustentagao, resultando

em um formato caracteristico com uma curva mais elevada em comparagdo com os outros
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conjuntos. Além disso, outra caracteristica observada é que os aerofélios tendem a se
manter mais simétricos. Isso se deve ao fato de que os parametros yp; € yps possuem
valores mais altos para esse conjunto de solucoes, e o ponto P; esta localizado mais préximo

do final do aerofélio.

Figura 53 - Projetos otimizados por nimero de Reynolds - C}/C?

T

(a) R. = 15.000. (b) R, = 30.000.

(c) R. = 45.000. 7 (d) R. = 60.000. L
(e) R, = 75.000. 7 (f) R, = 90.000. L

Tabela 16 — Descricao dos projetos otimizados por niimero de Reynolds (R).

R, xp1 Yp1 X p2 Yp2 Cy médio C; médio

15.000 0.09517 0.20000 1.00000 0.07225 0.14533  1.63632
30.000 0.06543 0.15613 0.68642 0.18967 0.12724  1.74364
45.000 0.06424 0.16591 0.71950 0.19609 0.12722  1.89508
60.000 0.06417 0.19811 0.80344 0.18821 0.13076  2.07900
75.000 0.07813 0.18954 0.83222 0.17316 0.13022  2.04534
90.000 0.07474 0.19910 0.81622 0.20000 0.13459  2.11476

Assim como observado no modelo plano com inflexoes, os trés conjuntos de solugao
demonstraram uma tendéncia de aumento do coeficiente de sustentacdo e uma diminuigao
do coeficiente de arrasto conforme o niimero de Reynolds aumenta. No entanto, uma
excecao foi observada no segundo conjunto de solugoes, que manteve um valor médio
estavel para Cy, e no terceiro conjunto, onde o valor extremamente alto para o C; médio
dos ultimos dois aerofdlios resultou em um C; médio um pouco mais alto do que para a

maioria dos nimeros de Reynolds menores que eles.

Este modelo de aerofélio demonstrou uma tendéncia de ter um C); médio mais

alto em comparacdo com o modelo plano com duas inflexdes, enquanto tende a ter um
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Cy médio menor. Isso sugere que o aerofélio curvo possui uma eficiéncia aerodinamica

superior.

6.1.3 Comparacgao entre os modelos abordados

Com o intuito de detalhar as diferencas de desempenho entre os dois modelos
abordados neste estudo, apresentam-se os aerofdlios selecionados por cada tipo de tomador
de decisoes em dois graficos distintos, os quais contrastam o desempenho aerodinamico
desses aerofélios. O primeiro grafico ilustra a relagao entre os coeficientes de arrasto (Cy)
e sustentagao (), enquanto o segundo mostra a relagao entre o dngulo de ataque («) e o
coeficiente de sustentagiao (C;). Os valores dos graficos foram gerados para a variando de
—10° a 20°, com intervalos de 2°. Esta andlise foi conduzida para os niimeros de Reynolds
de 30.000, 60.000 e 90.000.

Os trés primeiros perfis aerodindmicos analisados foram os selecionados pontos
de referéncia e estao apresentados nas Figuras 48 e 51. Os graficos comparativos desses
aerofélios sao mostrados na Figura 54, em ordem crescente de nimero de Reynolds.
Em todos os contextos apresentados, observa-se que o comportamento dos aerofélios é
equivalente até os primeiros valores positivos de a, momento em que comecam a surgir
diferencas marcantes em seus desempenhos. A partir desse ponto, o aerofélio curvo
demonstra um coeficiente de sustentacao significativamente mais alto em comparacao com
o modelo plano com inflexoes, gerado principalmente por uma maior aderéncia da camada
limite. Portanto tendo o ponto de estol em angulos de ataque mais altos que o outro

modelo.

Embora a tendéncia de comportamento dos coeficientes aerodinamicos permaneca
a mesma, independentemente do nimero de Reynolds, é notavel que a diferenca de
desempenho entre os modelos abordados aumenta consideravelmente com o aumento desse
numero. Este ganho de desempenho mais acentuado para o modelo curvo era esperado,
uma vez que superficies mais suaves tendem a se beneficiar mais do aumento do ntimero de
Reynolds. E importante ressaltar que artefatos que geram turbuléncia na camada limite
sao benéficos para ntimeros muito baixos de Reynolds, porém a suavidade do aerofélio é

um fator que se beneficia significativamente do aumento do nimero de Reynolds.
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Figura 54 - Graficos comparativos entre o desempenho do modelo curvo e do modelo plano
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O préximo conjunto de perfis analisados é dos aerofélios obtidos através do tomador

de decisoes que utiliza a funcao C;/Cy, os quais sao mostrados nas Figuras 49 e 52.

Os graficos comparativos desses aerofélios sao exibidos na Figura 55, organizados em

ordem crescente de nimero de Reynolds. Notavelmente, os perfis curvos deste conjunto
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apresentam um coeficiente de sustentagao consideravelmente mais alto do que os perfis
planos com inflexoes.

Figura 55 - Graficos comparativos entre o desempenho do modelo curvo e do modelo plano
com inflexdes.
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Ambos os perfis demonstram

um angulo de estol similar, enquanto o modelo
curvo tende a exibir um coeficiente de arrasto ligeiramente mais elevado para angulos de
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ataque negativos. A tendéncia de uma melhoria mais expressiva em rela¢do ao desempenho

aerodinamico para o modelo curvo conforme o aumento do nimero de Reynolds permanece.

Por ultimo, apresentam-se os perfis obtidos pela funcio de decisao C}/C%, os quais

sao apresentados nas Figuras 50 e 53. Os graficos comparativos desses aerofélios sao

Figura 56 - Graficos comparativos entre o desempenho do modelo curvo e do modelo plano
com inflexdes.
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exibidos na Figura 56, organizados em ordem crescente de ntimero de Reynolds. Este
perfil exibiu um comportamento semelhante ao segundo conjunto apresentado, porém
com coeficientes de sustentacao mais elevados. Em relagao ao aumento do desempenho
mais acentuado para o modelo curvo com o aumento do niimero de Reynolds, a tnica
excegao observada ocorre na transicao do coeficiente de arrasto entre o aerofdlio gerado
para R, = 60.000 e o gerado para R. = 90.000. Isso se deve ao processo de obtenc¢ao dos

perfis ser nao deterministico.

Portanto, o aerofélio curvo demonstrou possuir um desempenho aerodinamico
superior ao aerofélio plano com inflexdes. Sua capacidade de manter a aderéncia da
camada limite de forma mais eficiente e seu melhor desempenho em relacao ao coeficiente
de sustentacao superam a pequena vantagem do aerofdlio plano no que diz respeito ao

coeficiente de arrasto para angulos de ataque negativos.

6.2 COMPARACAO DE DESEMPENHO

Esta secao tem como objetivo realizar uma comparacao entre o modelo de aerofélio
proposto por Traub e Coffman (2019), em um estudo tedrico e experimental, e os modelos
obtidos com o processo de otimizacao proposto neste trabalho, para R, = 60.000. O
aerofélio que servira como base de comparacao é o plano com duas inflexdes, que possui
os seguintes valores para as variaveis de projeto: ;. = 0.1, &, = 15°, x4, = 0.8 € d;, = 15°.
Este perfil aerodinamico sera comparado com os projetos otimizados para R. = 60.000 do

modelo curvo.

A Figura 57 apresenta os graficos comparativos para o aerofélio escolhido com base
no ponto de referéncia central da curva de Pareto. Como é possivel notar, o comportamento
do coeficiente de sustentacdo em relagao ao angulo de ataque é equivalente entre os dois
aerofélios até os primeiros valores positivos para «. A partir desse momento, o aerofdlio

curvo passa a ter uma vantagem significativa. No que diz respeito ao coeficiente de arrasto,

Figura 57 - Graficos comparativos entre o desempenho do modelo curvo e do modelo
retirado da literatura.
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o modelo plano tem uma vantagem em angulos de ataque muito pequenos ou negativos.

No entanto, o angulo de estol do modelo curvo é expressivamente maior.

A Figura 58 ilustra os graficos comparativos do coeficiente de sustentagao em relacao
ao coeficiente de arrasto (C;/C,) para o aerofélio selecionado. Observa-se uma vantagem
consideravel no desempenho do aerofélio plano em relacao ao coeficiente de arrasto. Por
outro lado, o aerofélio curvo demonstra um desempenho notavelmente superior em termos

de coeficiente de sustentacao em todo o intervalo de angulo de ataque considerado.

Figura 58 - Graficos comparativos entre o desempenho do modelo curvo e do modelo
retirado da literatura.
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Ao aplicar a fungao C;/Cy ao modelo da literatura, é obtido o valor de 10.13,
enquanto para o modelo selecionado no estudo, o valor é de 16.19. Isso indica uma

melhoria significativa na autonomia do veiculo aéreo com o uso do modelo selecionado.

A Figura 59 apresenta os graficos comparativos do aerofélio escolhido utilizando a
relacio C?/C?. Observa-se um comportamento semelhante ao aerofélio anterior, porém
com o coeficiente de sustentagao alcancando valores mais elevados. Isso ocorre porque a
funcao utilizada para avaliar e selecionar o aerofélio prioriza este parametro. Ao aplicar
a fungao C?/C? ao modelo da literatura, obtém-se o valor de 112.67, enquanto para o
modelo selecionado no estudo, o valor é de 525.55. Esse aumento substancial indica um

significativo aumento de alcance utilizando o modelo proposto.
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Figura 59 - Graficos comparativos entre o desempenho do modelo curvo e do modelo
retirado da literatura.
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Os trés conjuntos revelaram uma inclinagao em favorecer o coeficiente de sustentacgao

em maior medida do que o modelo de aerofélio utilizado como referéncia. O primeiro
conjunto demonstrou estar mais alinhado com a proposta do modelo literario. Embora
tenha exibido um coeficiente de arrasto superior, a discrepancia entre os dois foi minima.
Os pontos mais discrepantes entre os dois modelos foram o coeficiente de sustentacao,
consideravelmente mais elevado no modelo proposto, e o angulo de estol, que também
foi superior neste mesmo modelo. Em resumo, o algoritmo de otimizac¢ao multiobjetivo

GDE3 demonstrou eficacia ao produzir resultados que verdadeiramente refletem uma
aerodinamica de qualidade.



81

7 CONCLUSAO

O objetivo principal deste trabalho foi buscar perfis aerodinamicos eficientes em
regimes de baixo nimero de Reynolds, empregando o algoritmo multiobjetivo GDES.
Para atingir esse propésito, conduziu-se uma modelagem computacional usando CFD
para simular cada solugao gerada durante a busca, permitindo a obtencao dos valores de
Camedio € Clmedios utilizados na funcao de avaliacao. Além disso, uma se¢ao de validacao
do modelo foi apresentada, visando demonstrar a fidelidade do modelo em relagao aos

dados experimentais e, assim, validar a simulacao como método de avaliacao das solugoes.

Os resultados iniciais apresentados incluiram comparacoes entre dados computacio-
nalmente gerados e dados provenientes de experimentos em tinel de vento conduzidos por
Traub e Coffman (2019). Conforme demonstrado no Capitulo 4, a simula¢do conseguiu
reproduzir de maneira geral o comportamento dos coeficientes aerodindmicos, apresen-
tando erros médios pequenos. Observa-se uma variacdo mais expressiva em alguns casos,
especialmente para angulos de ataque negativos ou acima do ponto de estol. Portanto,
os resultados indicam que o modelo escolhido para a simulagao é uma fonte confiavel na

geracao dos dados utilizados na avaliacao das solugoes durante o processo de otimizagao.

Dois outros conjuntos de resultados foram apresentados no Capitulo 5, onde foram
compartilhados dados referentes a convergéncia do método, destacando a adaptacao
das solucgbes em relagao aos objetivos. Além disso, uma andlise do comportamento das
variaveis de projeto foi apresentada, revelando tendéncias relacionadas a essas variaveis. O
proposito dessa etapa foi elucidar o funcionamento e a convergéncia do algoritmo GDE3,
proporcionando insights sobre o comportamento dos coeficientes aerodinamicos no contexto

especifico das aplicagoes abordadas.

Por fim, foi apresentado o dltimo conjunto de resultados obtidos na etapa de
otimizacao. Os resultados apresentados no Capitulo 6, foram relacionados aos projetos
otimizados encontrados. Foi avaliado o desempenho desses aerofélios em relagdao ao
resultados apresentados na literatura e também foi feita uma comparacao dos desempenhos
de diversos projetos otimizados, com variacdo da escolha da estratégia de tomada de
decisdo em relagao ao melhor aerofélio a ser escolhido a partir das solu¢des presentes na

frente de Pareto.

O trabalho apresenta um modelo de CFD que se destacou na simulagao da aerodi-
namica de perfis em baixo nimero de Reynolds, uma faixa atipica que apresenta diversos
desafios para a aerodinamica. Ao longo do estudo, foram desenvolvidos aerofélios eficientes
para essa faixa especifica, superando em alguns aspectos resultados retirados da literatura.
A andlise abrangeu a influéncia das varidveis de projeto, do nimero de Reynolds e das
preferéncias relacionadas aos critérios adotados na otimizacao no modelo obtido para um

melhor desempenho. Em tltima analise, o estudo resultou em modelos otimizados para
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maior eficiéncia aerodinamica, tendo tido contribuigdes para a compreensao e melhoria do

desempenho em regimes de baixo nimero de Reynolds.

Para trabalhos futuros, sugerimos um estudo amplo de convergéncia de malha,
explorando a sensibilidade da solucao a diferentes discretizagoes. Além disso, uma pos-
sibilidade acerca do método multiobjetivo é incluir o coeficiente de momento entre os
critérios de avaliacao, considerando-se simultaneamente os coeficientes de sustentacao,
arrasto e momento, o que poderia gerar resultados interessantes e aprimorar o processo
de otimizacao. A introducdo de uma penalizacao adaptativa pode proporcionar maior
flexibilidade ao algoritmo, ajustando-se dinamicamente as caracteristicas do problema,

potencialmente resultando em solu¢oes mais refinadas.
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