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RESUMO

Este trabalho teve por objetivo analisar o escoamento sobre a aeronave projetada pela equipe
ParahyAsas, tendo em vista seus principais elementos aerodinamicos: a asa, os wingtips® (endplates
e winglets) e a fuselagem. Objetiva-se aqui determinar os principais parametros aerodinamicos (C,
Cp e Cwm), bem como analisar a influéncia do uso e da geometria de wingtips e também do
posicionamento da fuselagem em relagédo a asa sobre estes parametros e o comportamento geral do
escoamento. Para a resolugdo dos casos, empregou-se 0 método dos volumes finitos, sendo a
malha, a especificagdo dos casos, o processamento e posterior tratamento das solugdes obtidas
todos desenvolvidos em cddigo comercial bastante difundido (softwares do CFX - ICEM-FCD, Pre,
Solver e Post). A turbuléncia foi tratada com o modelo RNG k-¢, opgao motivada pelo largo espectro
do nivel de turbuléncia, as caracteristicas da camada limite sobre a aeronave, com separagao e
diversos efeitos 3-D, a regido de downwash e a geragao de vortices. O critério de convergéncia das
solucdes utilizado foi a invariancia das forgcas sobre os corpos analisados, bem como da distribuigao
de pressdes, tendo como pardmetro de convergéncia das equagdes governantes do problema um
erro residual da ordem de 10°%.
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COMPUTATIONAL ANALYSIS OF THE FLOW OVERAN SCALED OPTIMIZED AIRCRAFT
ABSTRACT

This work aimed to analyze the flow through an aircraft designed by the ParahyAsas team, keeping in
mind its main aerodynamic elements: wing, wingtips(endplates and winglets) and the fuselage. The
objective here is to determinate the main aerodynamic parameters (C., Co and Cw), so as to analyze
the influency over these parameters and the whole flow behaviour of wingtips with different geometries
and of the positioning of the fuselage in relation to the wing. To solve the cases, the finit volume
method has been used with the grid, the especification of the cases, the numerical processing and the
later treatment of the obtained solutions, all them develop in a well known commercial code (CFX
softwares - ICEM-CFD, Pre, Solver and Post). The turbulence was treated with the RNG k-¢ model,
choice motivated by the wide turbulence spectra, the boundary layer characteristics over the aircraft,
with separation and several tridimensional effects, the downwash region and the vortex generation.
The convergence criterion of the solutions was the invariance of the forces over the analysed bodies,
so as of the pressure distribution, having as the convergence parameter of the problem governing
equations the residual error of the order of 1078,
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3 Wingtips sdo os dispositivos de ponta de asa com funcéo de reduzir os vértices que surgem nessa regido, otimizando
a eficiéncia aerodinamica, parametro determinado pela raz&o entre as forgas de sustentagao e arrasto.
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INTRODUGAO

Em consonéancia com o avango tecnolégico da computacdo, pode-se utilizar o computador como
ferramenta de trabalho em todas as areas do conhecimento, havendo este invento humano tornado—se
indispensavel a vida do mundo moderno. Dentre as mais variadas aplica¢des, surgiu no inicio da década de
1970 a dindmica dos fluidos computacional (CFD). Promovendo uma rapida solugdo das equagbes de
Navier-Stokes cujas complexidade e nao-linearidades tornam inviavel uma solugdo analitica, diversos
cédigos de CFD tem produzido resultados valiosos sobre os mais diversos fendbmenos da natureza,
cientificos e tecnoldgicos. Proporciona o estudo e a geracdo de conhecimentos em problemas de dificil
reprodutibilidade em laboratério, o aprofundamento sobre situacdes estudadas com outras ferramentas
cientificas e rapidez na produgéo de informagdes sobre estes casos. De fato, a CFD vem sendo utilizada em
inumeros segmentos cientificos e de mercado, cumprindo o seu papel desde a drea médica, para auxiliar no
estudo dos sistemas circulatério e respiratério, até o desenvolvimento de jatos executivos pela Embraer. Em
funcdo da rapida reproducao de diferentes casos, excelente capacidade de adaptacdo a geometrias
complexas e habilidade para tratamento e armazenamento de grande quantidade de informagdes, pode-se
obter uma previsdo qualitativa dos fendbmenos de forma bastante consistente. Para uma validagao dos
resultados, deve-se prever neste tipo de estudo, por exemplo, uma reproducido de caso com resultado de
dominio publico (benchmark) ou de problema com resultados experimentais disponiveis. Aqui, esta
ferramenta baseada no método dos volumes finitos foi empregada para avaliar o escoamento de ar em
torno de uma aeronave e seus principais componentes aerodindmicos, quais sejam, a asa, dois tipos de
wingtips (endplates e winglets) e a fuselagem. O texto a seguir descreve...

FORMULAGAO DO PROBLEMA
Arrasto, Sustentagcao, Momento e Arrasto Induzido
As forgas que atuam sobre um perfil® sdo caracterizadas pelas componentes da forga resultante da
distribuicdo de pressdo, na direcdo normal ao movimento (vento relativo) e na diregcdo do movimento. A
primeira gera a sustentacao, F., e a segunda o arraste aerodindmico, Fp (da ROSA, 2006).

Assim, podemos definir os respectivos coeficientes de sustentacdo (CLr), arrasto (Cp) e de momento
(Cwm), em relagéo ao centro aerodindmico do perfil:
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onde p é a densidade do fluido, V a velocidade relativa e A, a area plana projetada num plano paralelo ao
escoamento.

O arrasto induzido, segundo Hurt (1960), € a componente da sustentacdo na asa paralela ao
escoamento livre. Como a sustentagéo efetiva e a sustentagdo formam entre si o angulo induzido (ai), o
coeficiente de arrasto induzido (Coi) pode ser calculado da seguinte forma:

2
Cpi = TCC/;R (04)
e
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onde AR ¢ a razao de aspecto.

Designando por b a envergadura® da asa, a razdo de aspecto é definida por:
b2
AR =— 06
A (06)

p

5 Perfil ou perfil aerodinamico é o formato da secgédo transversal de uma asa ou aerofdlio.
6 Envergadura é a distancia entre as duas extremidades externas da asa de uma aeronave.



Equacgao da Continuidade

A lei da conservagao da massa aplicada a um elemento do fluido produz a equacéo da continuidade,
relacionando as variagbes temporais da massa especifica e da velocidade:
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onde p é a massa especifica e u, v e w as componentes da velocidade nas diregbes x, y e z.

Equacdes de Navier-Stokes

A equagéo de transporte da quantidade de movimento, pUi, pode ser formulada como segue.

0 0 op Ot
7(pUi)+ (pUiU.)z——— L+ pf, (08)
ot OX ! ox;  Ox;

]

Os trés termos do lado direito da equacao (08) representam as componentes das forgas devido a
pressao P, do tensor viscoso tj e da forga de corpo fi, respectivamente. Para as equacbes de Navier-
Stokes, caso de um fluido Newtoniano, o tensor tensao é dado por
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em que Wb = 2.4/3 é a viscosidade global, y a viscosidade molecular e &; o delta de Kronecker (8 = 1 para
i=jedj=0parai#j).

Numero de Reynolds (Re)

De acordo com Potter e Wiggert (2004), € um paradmetro que combina um comprimento de escala, uma
velocidade em escala e a viscosidade cinematica; pode ainda servir como uma ferramenta para prever o
regime do escoamento — laminar quando ndo ha nenhuma mistura significativa entre particulas vizinhas do
fluido, turbulento quando os movimentos do fluido variam irregularmente ou ainda intermitente quando ha
transicao irregular do laminar para turbulento e vice-versa.

Re= YD (10)
A

Modelo RNG k-¢

O modelo de turbuléncia RNG k-¢ obtém a distribuicdo destas variaveis a partir da solugdo de duas
equacgodes de transporte: uma para k (a energia cinética turbulenta) e outra para € (a taxa de dissipagao da
energia cinética turbulenta). Esta ultima variavel representa o montante de k por unidade de massa e de
tempo convertidos em energia interna de fluido por acao viscosa. Com base nas distribuicbes de k e €, a
viscosidade turbulenta é explicitamente avaliada ao longo do dominio e expressa por:

ut=u{1+ /Cupk} (11)
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enquanto a relagido entre a tenséo e a velocidade média do fluido é formulada do seguinte modo:
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Neste modelo, a equagdo da energia cinética turbulenta apresenta termos semelhantes aos das
equacoes de Navier-Stokes como mostra a equacéo (13).
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O termo P da produgado de equagado de energia cinética turbulenta, formulado pela equagao a seguir,
capacita o modelo a tratar de escoamentos néo paralelo com elevada taxa de deformagao angular, além de
o tornar mais sensivel a efeitos tridimensionais.
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Por fim, a seguinte expressao é usada para equacionar a conservagao de &.
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Os termos do tensor deformagéo S; e da destruicdo de ¢, R, sdo computados considerando-se,
respectivamente, as expressoes (16) e (17), com a equagéao (18) formulando a variavel n.
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A renormalizagdo de grupos aperfeicoa a caracterizagdo da viscosidade turbulenta, pois ameniza as
nao-conformidades dos modelos k-¢ iniciais que utilizaram a hipétese da viscosidade turbulenta isotropica.

METODOLOGIA
Método dos Volumes Finitos

O método dos volumes finitos é tido como uma evolugdo do método das diferencas finitas, pois garante
que a discretizacao das equagdes diferenciais do problema seja realizada de uma forma conservativa, i. e.,
as quantidades de massa, momento e energia sdo conservadas na sua forma discreta.

Lomax et al. (1999) esclarecem que outra vantagem desse método é o fato de ndo ser preciso realizar
uma transformagdo de coordenadas para malhas irregulares, dessa forma a utilizacdo de malhas nao-
estruturadas torna-se possivel, permitindo uma maior flexibilidade na geragdo das malhas abrangendo
geometrias arbitrarias.

Uma explicagédo detalhada e mais aprofundada sobre as bases e a aplicagdo deste método foi omitida
deste texto em fungdo de sua concisdo e devido a grande difusdo que o mesmo apresenta entre a
comunidade cientifica da mecénica dos fluidos e fenébmenos de transportes em geral.

Geragao de Malhas

Para a geragao das malhas, foi utilizado o software computacional ICEM-CFD 10.0. A malha é gerada
com uma rotina computacional utilizada pelo software, a “Tetra - Abordagem Octree”. O procedimento da-se
da seguinte forma: inicialmente o software cria um tetraedro inicial que abrange todo o dominio do problema
que em seguida é subdividido até que os pardmetros de tamanho de cada elemento tetraédrico da malha,
especificados pelo usuario, sejam satisfeitos (ANSYS, 2005). Para cada caso em estudo, o mesmo
parametro de refinamento — tamanho maximo do elemento na malha — foi utilizado apds a constatagao da
convergéncia — invariancia dos resultados - de um caso inicial.

Codigo Computacional

Pré-processamento (CFX — Pre)

Nesse modulo, o material que escoa, as condi¢des fisicas gerais do problema e as condi¢gdes de
contorno e inicial sdo definidas. Aqui também é feita a selegdo da malha que pode ser importada de varios
geradores de malha, inclusive do ICEM-CFD. Em seguida, determina-se o tipo de escoamento (permanente
ou transiente) e regime do escoamento (laminar ou turbulento), seleciona-se o fluido e seu estado em
condigao estatica (pressao e temperatura), especificam-se as condigées de contorno, os valores iniciais das



variaveis e os paradmetros para a convergéncia. Por fim, o arquivo a ser repassado para o CFX — Solver é
criado para dar sequéncia a analise computacional.

Processamento (CFX — Solver)

A partir das informagdes fornecidas pelo pré-processamento, a obtengéo da solugao do problema ocorre
nesse modulo. A marcha temporal, as diversas estratégias de “varredura” do dominio computacional e os
algoritmos de solugéo de sistemas de equacgdes linearizadas, por exemplo, integram esta parte do codigo.
Além de produzir e exibir graficos como a evolugao do erro residual a cada iteragdo do processo de
convergéncia, o usuario pode também selecionar uma variavel desejada, como por exemplo, a forca na
diregcdo x e acompanhar sua variagcdo em funcdo do numero de iteracbes. Concluido o processo de
convergéncia nesse modulo, um novo arquivo é gerado contendo os resultados convergidos para
tratamento no pos-processamento.

Pés-processamento (CFX — Post)

No ultimo modulo do codigo, os resultados obtidos séo tratados graficamente e manipulados de modo a
explorar regides do dominio de maior interesse, assim como exibi-los utilizando os diversos recursos
ilustrativos disponiveis. Qualquer variavel do problema pode ser mostrada no dominio ou em parte dele
usando, por exemplo, curvas de nivel (“countor plot” no cédigo), assim como evidenciar sua distribuicdo em
um plano ou em uma geometria pré-selecionada. E possivel ainda como a exportagdo de imagens e a
criacao de animagoes.

Geometria da Asa

Para o problema de interesse, a asa apresenta geometria semi-trapezoidal e é o resultado de escolha
minuciosa entre os diversos formatos possiveis, procurando combinar elevada eficiéncia aerodindmica com
facilidade e simplicidade construtivas. As principais dimensdes e o aspecto geral de uma semi-asa séo
mostrados na Figura 1.
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Figura 1 - Geometria da semi-asa selecionada.

Em relagao ao formato do perfil, foram avaliadas diversas alternativas em software XFLR5, que utiliza a
teoria da linha de sustentacdo. O software, XFLR5, é citado em varias paginas da internet e féruns de
discussao sobre aerodinamica, pelas boas referéncias e por ter cédigo livre, 0 mesmo foi escolhido como
software alternativo para realizar as simulagdes do presente trabalho. Ao final deste trabalho inicial, foi
selecionado o perfil Eppler 423 mostrado na Figura 2, sendo a asa projetada de forma a aproximar a
distribuicdo de sustentagao a de uma asa ideal, a eliptica.

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

Considerando ainda as limitagdes impostas pela norma da Competicao de Aerodesign SAE Brasil,
objetivo final da Equipe ParahyAsas, as definicbes quanto a geometria da asa Ihe conferiram as seguintes
caracteristicas: i) Envergadura: 3800 mm; ii) Area plana: 1,40 m?; iii) Relacdo de Aspecto: 10,314; iv) Corda
média aerodindmica’: 368 mm; v) Comprimento do aileron®: 840 mm; vi) Parte moével do Aileron: 100 mm.

7 Corda média aerodinamica é a corda correspondente a uma asa com a mesma envergadura e area.
8 Aileron é a superficie de controle aerodindmico utilizada para realizar movimentos de rotagcdo em torno do eixo
longitudinal da aeronave.



RESULTADOS E DISCUSSAO
Anadlise da asa em condig¢des de cruzeiro

Para as simulagdes da asa proposta, a velocidade considerada foi de 13,3 m/s, verificada em campo
como sendo a velocidade média de cruzeiro das aeronaves alvo do estudo. Para as condicbes atmosféricas
tipicas do local da Competicao de Aerodesign, Sao José dos Campos/SP, e época da competigéo, outubro,
esta velocidade e as propriedades do ar produzem um numero de Reynolds de aproximadamente 270000.
As condigbes de contorno utilizadas consideraram uma entrada de ar a 25 °C e nesta velocidade; uma
secao de saida com pressdo estatica nula; trés superficies com escoamento com livre escorregamento e um
plano de simetria, conforme mostrado na Figura 3.
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Figura 3 — Malha no ambiente computacional evidenciando as condigbes de contorno.

As simulagdes iniciais produziram curvas de Ci, Cp e Cu em fung&o do angulo de ataque® da asa, sendo
o ultimo em relagéo ao centro aerodindmico’™ do perfil. Para comparar os dados de C. e Cp, foram
realizadas simulagdes no software XFLR5.
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Figura 4 — Comportamento das curvas de C. (a) e Cp (b) em fung&o do &ngulo de ataque.

9 Angulo de ataque é a inclinagéo da asa ou perfil aerodinamico em relagéo a direcdo do escoamento.
10 Centro aerodinamico é o ponto em torno do qual o coeficiente de momento ndo muda com variagdes do angulo de
ataque.
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Figura 5 — Comportamento da curva de Cw.

Na figura 4.a, as curvas de CL apresentam o comportamento esperado. Como o perfil da asa é
assimétrico, ha geragdo de sustentagdo para um angulo de ataque nulo. A medida que o angulo de ataque
aumenta o CL também aumenta. Entretanto, ha um limite, o angulo de estol, a partir desse valor o CL
decrescera. Pois é nessa situagdo onde ocorre a separagdo do escoamento ao aerofélio com perda de
sustentagao, caracterizando esse efeito — estol.

As curvas de Cp, da figura 4.b, demonstram o comportamento que, a medida que aumenta ou diminui o
angulo de ataque, o Cp aumenta, ja que havera uma maior area plana projetada na direcdo do escoamento.

Na figura 5, a curva de Cm apresenta maiores valores para os angulos de ataque mais altos, ja que as
forgas aerodindmicas — sustentagdo e arrasto - sdo maiores, produzindo assim um momento no sentido de
baixar o bordo de ataque'" e levantar o bordo de fuga'?.

Analisando os resultados das simulagées no ambiente do CFX — Post, pode-se produzir e vale salientar
algumas imagens.
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Figura 6 — Distribuigdo de pressdo em torno da semi-asa para dngulo de ataque de 4° (a) e 18° (b).

Em ambas as figuras, 6.a e 6.b, observa-se o ponto de estagnagdo — ponto de incidéncia inicial do
escoamento, caracterizado por velocidade nula e pressdo maxima — no bordo de ataque do perfil. Vale
salientar também o ponto de pressao minima, localizado na parte superior do perfil, caracterizado nas fotos
pelas cores mais claras.

Na Figura 6(a) observa-se que, em geral, as pressdes sdo menores do que as observadas na Figura
6(b), evidenciando o menor valor do C. para o angulo de ataque de 4° do que para o de 18° com esta
explicito na figura 4.a. Porém, ambas — figuras 6.a e 6.b - reproduzem o principio de vOo de aeronaves com

11 Bordo de ataque é a porgao frontal do perfil.
12 Bordo de fuga é a porgao terminal do perfil.



o intradorso (superficie inferior) da asa submetida a pressdes maiores e seu extradorso (superficie de acima
da asa) a pressdes menores que a estatica local.

5.442e+000

(b)
Figura 7 — Linhas de corrente para semi-asa para angulos de ataque de 4°(a) e 18° (b).

Em ambas as imagens da Figura 7, sdo observados os voértices de fuga que surgem nas pontas da asa
a partir da diferenga entre as pressfes acima e abaixo da asa. A solugdo reproduz com qualidade este
fendbmeno onde esta diferenga de presséo induz o movimento observado, possibilitando assim o estudo de
alternativas para atenua-lo ou mesmo elimina-lo, uma vez que ele é deletério para a eficiéncia aerodinamica
da asa. Note que, a medida que o angulo de ataque cresce, o vértice de fuga é direcionado para o bordo de
fuga da asa por toda sua extenséo, conforme mostrado na Figura 7(b).
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Figura 8 — Destaque na distribuicdo de sustentacdo de forma semelhantemente semi-elipsoidal.

A distribuicdo de sustentacdo por toda a semi-asa apresenta uma forma aproximada de uma semi-
elipse, como se pode observar na Figura 8. Os resultados mostrados nas Figuras 4 a 8 confirmam as
informacgdes tedricas utilizadas para o estabelecimento do projeto conceitual da aeronave e corrobora a
capacidade e consisténcia de analise da ferramenta computacional aqui empregada.

Analise da Semi-asa para varios numeros de Reynolds

Buscando conhecer o comportamento da semi-asa proposta sob varios regimes de escoamento e
reproduzir as forgas de sustentagdo e arrasto durante a corrida para decolagem, foram realizadas varias
simulagdes considerando diferentes valores do numero de Reynolds na secdo de entrada. Nestas
simulagdes, foi fixado o angulo de ataque em dois graus em fungdo da melhor eficiéncia aerodindmica do
perfil utilizado para esta condi¢ao.



hCL
1
LD
03 0.05
s 0.045
07 0.04
0e 0.035
0.0z
ns
0.025
0.4
n.oz
f3 0015
02 (il
01 0.005
Welocidadelm/s) Welocidads(m/s]
P 4 5 5 10 12 v 4 B B 10 12
—a—a—u CFx b e [ 2
+—+—+—+ <FLRA =88 xFLRS
_ (@) ) (b) '
Figura 9 — Graficos das curvas de C. (a) e Cp (b) em fungdo da velocidade, respectivamente
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Figura 10 — Grafico da curva de Cu para a asa proposta em funcéo da velocidade.

Nas figuras 9 e 10, observamos a sensibilidade dos coeficientes aerodindmicos com relagéo a

velocidade de forma semelhante a uma parabola. Ja que os respectivos coeficientes sdo proporcionais ao
quadrado do inverso da velocidade.

Selegdo de Wingtip

Para evitar a formacao de vortices, foi realizado um estudo sobre a utilizacdo e a eficiéncia de

superficies eliminadoras de vortices ou, utilizando um jargdo da aerondutica, wingtips. Como ndo ha uma
teoria especifica para esses dispositivos e analisando os estudos de Hemke (1927) e da Equipe Céu Azul
(2004), foram selecionadas seis geometrias compondo distintos conjuntos asa-wingtip.



Figura 11 — Wingtip do tipo winglet (extraida de FLOR, 2008)

Mostrado na Figura 11, o primeiro conjunto analisado aqui ja havia sido testado em um trabalho anterior
(FLOR,2008) e foi a partir dele que dois tipos foram concebidos, conforme especificados a seguir.
A. Winglet, apresentado na Figura 11;
Winglet tipo A sem a aba superior;
Endplate com formato elipsoidal;
Endplate circular;
Endplate trapezoidal;
Endplate tipo E em escala reduzida.
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Figura 12 — Wingtips tipos C(a), D(b), E(c) e F(d), respectivamente.



Como as forgas - de sustentagéo, de arrasto e lateral - atuantes nos wingtips sao insignificantes quando
comparadas as respectivas forgcas da asa, analisou-se apenas o efeito que cada um dos wingtips produzia
sobre a eficiéncia aerodindmica da asa. Assim, com os resultados obtidos produziram-se as informacoes
contidas na Figura 13 a seguir. Note que o wingtip de melhor eficiéncia foi o tipo C em formato de elipse
mostrado na Figura 12.a.
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Figura 13 — Eficiéncia aerodindmica da asa com a utilizagdo dos wingtips testados.
Altura da asa a fuselagem

Semelhantemente ao estudo dos wingtips, foi realizada uma série de simulagdes buscando melhorar a
eficiéncia aerodindmica da asa. Se comparada a situacdo de asa isolada, a condigdo em que a asa esta
montada lateralmente a fuselagem constitui geometria significativamente distinta, podendo-se antever
também alteragbes importantes no escoamento do ar sobre a asa. Para avaliar este efeito e verificar o
melhor posicionamento relativo entre a asa e a fuselagem, foram simuladas diversas configura¢des, sendo
apresentados aqui os resultados obtidos para distanciamentos de 90, 180 e 270 mm entre estas duas
partes da aeronave.

Tabela 1 — Forgas aerodindmicas e eficiéncia da asa e sustentagdo na fuselagem para trés afastamentos
entre a asa e a fuselagem.

Asa Fuselagem
Distancia (mm)  Fp (N) FL (N) FL/Fp FL
90 9,074 172,021 18,96 -0,360
180 9,358 172,122 18,39 -0,279
270 9,164 172,858 18,86 -0,237

Reunidos na Tabela 1, os resultados obtidos mostram uma sensibilidade pequena do escoamento em
relagao a este parametro, considerando-se os valores testados.
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Figura 14 — Conjunto semi-asa e semi-fuselagem distando verticalmente 180 mm.



Para um maior esclarecimento, a figura 14 apresenta o conjunto semi-asa e semi-fuselagem, com a
distancia vertical de 180 mm. Em relagdo ao posicionamento horizontal, a parte inicial da fuselagem
encontra-se sob centro aerodindmico do perfil da asa — localizado a uma distancia de 25% da corda
contabilizados a partir do bordo de ataque.
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Figura 15 — Distribuigcéo de pressbes para os casos simulados de 90(a), 180(b) e 270 mm (c).

Observa-se também uma eficiéncia levemente superior para a distancia de 90 mm, ja que se observa na
figura 15.a uma regido com pressdes maiores (cor amarelada) na parte inferior & asa. Guardadas as
devidas proporgdes, a presenca da fuselagem gera um efeito semelhante ao efeito solo - que aumenta a
sustentagdo na asa — e assim denominamos de “efeito fuselagem”. Evidenciado também pela sustentagdo
negativa na fuselagem, ja que se observam nas imagens da figura 15 que abaixo da fuselagem ha uma
regido de baixa pressédo que é maior do que a regido na parte superior a fuselagem.
Observa-se adicionalmente que, a medida que a distancia entre a asa e a fuselagem é aumentada, a
sustentagcao da asa também cresce, efeito constatado pela confrontagdo dos resultados para as distancias
de 180 e 270 mm. Entretanto, para conclusdGes gerais, € necessario um aprofundamento do estudo
avaliando os valores intermediarios entre os simulados para revelar detalhadamente o comportamento do

problema em relacéo a este parametro.
CONCLUSOES

Utilizado o método dos volumes finitos em cddigo comercial, diversos resultados computacionais foram
obtidos para o escoamento em torno da asa, de seis wingtips e do conjunto asa-fuselagem. De uma forma
geral, as simulagbes computacionais reproduziram bem os efeitos aerodindmicos, inclusive os fenémenos
de ponta de asa, com destaque para os vortices de fuga. Destes resultados, conseguiu-se identificar o efeito
da utilizagdo de wingtips com um importante incremento na eficiéncia aerodindmica da asa. A ferramenta
apresentou boa capacidade de reprodugao do comportamento aerodinamico dos corpos estudados tanto
para baixos, como para altos angulos de ataque.

Observou-se ainda uma boa correlagéo entre os resultados previstos por dois softwares (CFX e XFLRS5),
apesar da simplicidade do equacionamento utilizado pelo software XFLR5 em contraposi¢ao a solugdo mais
elaborada do CFX. Vale ainda salientar o tempo de solugéo que, no caso do XFLR5, deu-se em questao de
minutos, enquanto no CFX a solugao demandou algumas horas.



Por fim, o estudo da interferéncia da fuselagem sobre a asa mostrou que as modificagbes sofridas pelo
escoamento do ar em relagdo a condigdo de semi-asa isolada produzem alteragbes na sustentagéo, no
arrasto e, consequientemente, na eficiéncia aerodinamica da asa.

Estas informagdes serao extremamente importantes para as definicbes projetuais e configuragdo da
aeronave da Equipe ParahyAsas que representara a UFCG na Xll Competicdo SAE Brasil de Aerodesign
2010.
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