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RESUMO

Com o intuito de analisar o comportamento da aeronave GC 102, projetada pela Equipe ParahyAsas de
Aerodesign da UFCG para competir na Xll Competicdo SAE BRASIL de Aerodesign, este trabalho estuda
tal aeronave em manobras tais como: decolagem, curvas e voo nivelado. Para tanto, utiliza-se da dindmica
dos fluidos computacional através dos softwares: ANSYS ICEM CFD 10.0, para a geracdo de malhas; e do
ANSYS CFX 10.0, para a determinacao das condi¢cdes de contorno, resolucdo do problema e consequente
aquisicdo de resultados. O método dos volumes finitos realiza a solugdo dos casos através de inUmeras
iteragOes apos discretizar as equagfes de Navier-Stokes, da continuidade e do modelo de turbuléncia RNG
k-g, até o parametro de convergéncia RMS de 10°.

Palavras-chave: aeronave, manobra de alta exigéncia, escoamento externo

COMPUTATIONAL ANALYSIS OF THE FLOW OVER AN DURING M ANEUVER’S HIGH
REQUIREMENT

ABSTRACT

With the purpose of study the aircraft GC 102, projected by the ParahyAsas UFCG Aerodesign Group for the
Xl SAE BRASIL Aerodesign’s Competition, this work studies thus aircraft in maneuvers like: take-off, curves
and horizontal flight. For this work, the computational fluid dynamics was used over the softwares: ANSYS
ICEM CFD 10.0, for the mesh generation; and the ANSYS CFX 10.0, for the determination of the boundary
conditions, solve the problem and consequent data acquirement. The finite volume method solve the
problem with various iterations after the discretization of the Navier-Stokes equations, continuity and RNG k-
€ turbulence model, until the RMS parameter convergence of 10" be achieved.

Keywords: aircraft, maneuver’s high requirement, flow

INTRODUCAO

A aplicacdo da dindmica dos fluidos computacional (CFD) esta cada vez mais presente no cotidiano,
uma vez que, a obtencdo da solucédo analitica das equacbes de Navier-Stokes torna-se inviavel devido as
nao-linearidades. Assim, solugdes aproximadas para os diversos tipos de escoamento sdo obtidas através
dessa técnica. Com o advento da informatica, esse processo é cada vez mais utilizado, devido a velocidade
de resposta dos computadores e a rapida evolugdo dessa ferramenta.

Além disso, trata-se de uma alternativa aos elevados custos de ensaios experimentais e também de
uma ferramenta de estudo capaz de analisar rapida, segura e consistentemente um grande nimero casos e
situacées. Com a rapida resposta dos computadores e a consisténcias dos métodos de CFD em uso
atualmente, varios processos e/ou geometrias podem ser testadas em um curto espaco de tempo.
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Nessa perspectiva, a equipe ParahyAsas utiliza-se do CFD para 0 aprimoramento de suas aeronaves.
O Galo de Campina 810, primeira aeronave da equipe, foi projetada e testada exaustivamente em ambiente
virtual, visando um melhor desempenho aerodinamico. Com o mesmo intuito, a equipe projetou a aeronave
Galo de Campina 102 para participar da Xl Competicdo SAE BRASIL de Aerodesign a ser realizada em
Sao José dos Campos/SP. Visando um melhor éxito, surgiu a necessidade de um conhecimento mais
detalhado de todo o seu vbo: partindo da decolagem até o pouso da aeronave.

Revisédo Bibliografica

Em sua dissertacdo de mestrado, Lopes (2004) analisa a configuracdo de uma aeronave canard-asa
desenvolvida para uso em um treinador avancado militar utilizando métodos dos painés com enrolamento
de esteira. Fazendo o uso do c6digo computacional VSAERO para célculo aerodinamico de configuracdes
arbitrarias em regime subsbnico e subcritico, consegue ainda determinar os efeitos da localizacdo do
canard, diedro do canard, deflexdo do canard e a interferéncia causada sobre nas caracteristicas
aerodindmicas da asa.

Visando determinar caracteristicas como campo de velocidades, pressado e temperatura, dentre outras
variaveis de escoamentos sobre aerofélios de diferentes geometrias e em diferentes condicbes, Ferreira
(2003) utilizou o0 método dos volumes finitos e obteve resultados que se mostraram bastantes coerentes
com o modelo tedrico adotado em sua concepcao.

Um estudo sobre winglets é feito por Pinto (2004), abordando vantagens, desvantagens e o0s principais
aspectos técnicos envolvidos em projeto, uma vez que esses dispositivos melhoram significativamente a
eficiéncia aerodindmica de aeronaves. Além de realizar uma extensa revisdo bibliografica, Pinto (2004)
implementa e valida um programa de calculo aerodinamico de asas, baseado no método de Weissinger ou
método da linha sustentadora estendido e ainda realiza um estudo de caso avaliando as vantagens obtidas
com o uso de winglets na performance de uma aeronave militar de patrulha. Por fim, seus estudos indicam
um ganho em tempo de véo, quanto ao uso de winglets, de 7,5%

Visando uma estimativa do Efeito Solo em aeronaves na fase de projeto preliminar, Silva (2006) avalia e
compara diferentes metodologias. Foram utilizadas metodologias semi-empiricas: Torenbeek, DATCOM e
ESDU, e o Método da Linha Sustentadora Estendida, ao final foram comparadas com dados de ensaios em
tinel de vento. Por fim, conclui-se que os métodos de Torenbeek e ESDU sdo os mais adequados para
decolagem e pouso pois a estimativa para altos angulos de ataque é mais confiavel; e o MLSE para estimar
o efeito solo na velocidade descendente.

Aplicando um método de otimizagdo na obtencdo de trajetdrias 6timas de decolagem de aeronaves,
Freitas (2004) procurou analisar este movimento visando minimizar o comprimento de pista. A variavel de
controle utilizada foi a deflexdo do profundor, parametrizada em funcdo da velocidade. Os resultados
demonstraram que a decolagem otimizada reduz em aproximadamente 20% da distancia de decolagem.

Flor (2008) analisou o escoamento em torno da aeronave GC 810 e GC 820 da equipe ParahyAsas no
ano de 2008. Através disso, além de testar varios tipos de winglets foi possivel aprimorar e otimizar o
projeto desenvolvido visando a X Competicdo SAE Brasil, na qual a equipe ParahyAsas participou.

Ao desenvolver seu trabalho de iniciacao cientifica, Pefia (2009) analisou o escoamento sobre a asa
proposta para a aeronave GC 101, estimando a interferéncia provocada pelo efeito solo, pela fuselagem e
também a utilizacéo de winglets quando da necessidade de aprimorar sua eficiéncia aerodinamica. Além de
obter as curvas de C, e Cp em fungéo do angulo de ataque.

Arrasto, Sustentacao e Arrasto Induzido

Qualquer objeto que se movimenta num fluido sofre um arrasto (forca na direcdo do escoamento
composta pelas forcas de pressdo e de cisalhamento que atuam na superficie do objeto). Pode ser
determinado conhecendo-se a distribuicdo de pressao e de tensdo de cisalhamento na parede. (MUNSON,
2004)

Se o0 objeto produzir um campo de escoamento assimétrico, pode haver uma forca normal ao
escoamento: a sustentacdo. Alguns objetos, como aerofélios, sdo projetados para produzir uma
sustentacéo, outros para reduzir a geracéo de sustentacgéo.

Assim, podemos definir os respectivos coeficientes de sustentacdo (C,), arrasto (Cp) e de momento
(Cw), em relacdo ao centro aerodindmico do perfil:
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onde p € a densidade do fluido, V a velocidade e A, a area planar da superficie.
O arrasto induzido, segundo Hurt (1960), € a componente da sustentacdo na asa paralela ao
escoamento livre. Como a sustentacdo efetiva e a sustentacdo formam entre si o angulo induzido (a;), o
coeficiente de arrasto induzido (Cp;) pode ser calculado da seguinte forma:
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onde AR é a razdo de aspecto e b é a envergadura da asa.
Equacéo da Continuidade

A lei da conservacdo da massa aplicada a um elemento do fluido produz a equacdo da continuidade,
relacionando as variaces temporais da massa especifica e da velocidade:

op  olpu) , o(pv)  olpw) _
ot OX oy 0z

0 [07]

onde p é a massa especifica e u, ve w as componentes da velocidade nas direcdes x, y € z.

Equacdes de Navier-Stokes

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

a(pul) + a(pU|UJ) - oP o1, +pf| [08]
ot OX 5 OX, OX,

Os trés termos do lado direito da equacéo [08] representam as componentes das forcas devido a pressao P,
do tensor viscoso T;; e da forga de corpo f;, respectivamente. Para as equag®es de Navier-Stokes, caso de
um fluido Newtoniano, o tensor tenséo é dado por:

ouU ou, ouU
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T, =-4,0

em que y, = 2.4/3 é a viscosidade global, p a viscosidade molecular e &; o delta de Kronecker (§; = 1 para i
=jed;=0parai#j).

Modelos de Turbuléncia

Vias de regra, 0os escoamentos turbulentos se caracterizam por uma intensidade de mistura bem
superior a do escoamento laminar, assim como por exemplo, uma variacdo caodtica da pressdo e da
velocidade no campo do escoamento. Para nimeros de Reynolds elevados, as grandes instabilidades
observadas neste tipo de escoamento surgem dos termos de inércia ndo-lineares e dos termos viscosos
nas equacdes de Navier-Stokes. Assim, torna-se necessario uma modelagem adequada destes termos para
uma previsdo consistente de escoamentos turbulentos. Além disto, seguindo a classica estratégica de
Reynolds, as variaveis instantaneas sdo compostas por duas parcelas: uma parcela promediada,
responsavel pelo movimento global do fluido, e outra parte variavel/oscilante que caracteriza o regime
turbulento.



Modelo de Turbuléncia RNG k-&

O modelo de turbuléncia RNG k-¢ obtém a distribuicdo destas varidveis a partir da solugdo de duas
equacdes de transporte: uma para k (a energia cinética turbulenta) e outra para € (a taxa de dissipacdo 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 acdo viscosa. Com base nas distribuicbes de k e €, a
viscosidade turbulenta é explicitamente avaliada ao longo do dominio e expressa por:

Cok
b= [10]
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enquanto a relacdo entre a tensao e a velocidade média do fluido é formulada do seguinte modo:
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Neste modelo, a equacdo da energia cinética turbulenta apresenta termos semelhantes aos das
equacdes de Navier-Stokes como mostra a equacao [12].

ok 0
p =a— (“efetlvoa ) +P p8 [12]
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O termo P da producdo de equacdo de energia cinética turbulenta, formulado pela equagéo a seguir,
capacita o modelo a tratar de escoamentos néo paralelo com elevada taxa de deformacao angular, além de
torna-lo mais sensivel a efeitos tridimensionais.

oo v, , ;. au [13]
- ”efetivo (6Xj 6Xi 8Xj
Por fim, a seguinte expressao é usada para equacionar a conservacao de e.
o 0 og g’
pUJ g = G_ (“efenvo a ) Cls_ k P CZsp k - R [14]

Os termos do tensor deformacgdo S; e da destruicdo de €, R, sdo computados considerando-se,
respectivamente, as expressdes em [15], [16] e [17].
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€

A renormalizacdo de grupos aperfeicoa a caracterizacdo da viscosidade turbulenta, pois ameniza as
nao-conformidades dos modelos k-¢ iniciais que utilizaram a hipotese da viscosidade turbulenta isotrépica.

METODOLOGIA
Método dos Volumes Finitos

Difundido originalmente por Patankar (1980), esse método surgiu como uma evolugdo do método das
Diferengas Finitas. O método discretiza uma equacéo de conservacéo dividindo o dominio do calculo em
varios subdominios onde localmente as leis fisicas de conservacdo sdo vdlidas com um grau de
aproximacdo. Isto o difere substancialmente do método das Diferencas Finitas que resolve equacgtes
diferenciais baseando-se na aproximacao de derivadas por diferencas finitas. Além disto, 0 método dos
volumes finitos é adequado para geometrias complexas, uma vez que pode ser adaptado a qualquer tipo de
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malha. Sendo assim, é considerado hoje o0 método mais adequado para aplicacdes de engenharia com
elevada exigéncia de consisténcia das solu¢cdes obtidas, condicdo atendida pela conservacdo das leis
fisicas em cada subdominio.

Geracao de Malhas

Utilizando o cédigo computacional ANSYS ICEM-CFD 10.0, optou-se por geracdo de malhas
tetraédricas. Ja que esse tipo de malha se adapta melhor aos contornos de geometrias complexas como
por exemplo de um perfil aerodinamico. A geracgdo ocorre a partir de um tetraedro inicial que em seguida é
subdividido pela rotina do software até estar de acordo com os parametros de refinamento selecionados
pelo usuario.

Resolucdo dos Casos

A resolugdo dos casos deu-se através da utilizacdo do software ANSYS CFX 10.0. Utilizando-se da
técnica dos volumes finitos, o software apresenta uma interface simples e intuitiva. Uma vez que a
geometria € complexa, seria uma opcao bastante complexa a elaboracdo de um algoritmo em algum outro
software, tipo o Matlab, empregando simplesmente o método dos volumes finitos. A seguir, cada etapa do
processo de resolucdo dos casos é comentada.

Pré-Processamento (CFX-Pre)

ApOs a geragdo da malha, a mesma foi importada no software CFX para o estabelecimento das
condicdes de contorno, condi¢des iniciais, critérios de parada, bem como de todas as propriedades
envolvidas e ainda a selecéo do tipo de escoamento (permanente ou transiente) e do regime (laminar ou
turbulento). Ao final desse processo, 0 caso em estudo é levado ao ambiente do CFX-Solver para dar
sequéncia ao processamento dos dados.

Processamento (CFX-Solver)

Quando importadas as informag8es provenientes do pré-processamento, 0 processamento obtém a
solugdo do problema. Esse mdadulo constitui-se da marcha temporal, estratégias de “varredura” do dominio
computacional, além dos algoritmos de solugdo de sistemas de equacdes linearizadas. Além disso, ha a
opcao da geracao de graficos a fim de acompanhar o andamento do processo de obtencao da solugéo.

Pés-Processamento (CFX-Post)

Por fim, os resultados do processamento sdo expostos ao usuario nesse ultimo médulo. Pode-se obter
os resultados em planilha e exporta-los ao Microsoft Excel e também manipular regides do dominio para
obter a distribuicdo de uma dada variavel através do mesmo. Podendo ainda criar videos ilustrativos e
capturar imagens do dominio.

Analise em Manobras

A fim de analisar ao desempenho e estimar os esforgos atuantes na aeronave durante todo o envoltorio
de vbo, as analises em manobras foram realizadas, uma vez que a dindmica do escoamento é totalmente
diferente e, por certas vezes mais complexa do que um vdo horizontal plano.

Decolagem e Pouso

Para a previsdo de cargas sobre a aeronave durante decolagem foram realizadas simulagdes com o
angulo de estol, ja que o angulo de subida ndo é maior que este. Para o pouso foi utilizado o mesmo
angulo, ja que a descida ndo é acentuada e buscando sempre a condicao de pouso nivelado, que € o toque
simultaneo das trés rodas da aeronave.

Curvas e Guinadas

Para a andlise da aeronave em curvas, foram realizadas simulagfes com variacdo do angulo de
rolagem de 0° a 30°, juntamente com a deflexdo maxima estimada das superficies de controle (ailerons,
lemes e profundor), a fim de representar a trajetoria de curva. Dessa forma serdo determinados os esforgos
atuantes na aeronave, uma vez que quando em curva, 0S COrpos apresentam uma for¢a centripeta de
grande intensidade podendo chegar a varias vezes a aceleracdo da gravidade.



Geometria em Estudo

A aeronave, GC 102, projetada pela Equipe ParahyAsas apresenta uma caracteristica peculiar devido
as regras da competicdo nacional na qual representara a Universidade Federal de Campina Grande. Tal
regra impde que o somatério da altura, comprimento e envergadura de cada bloco aerodinamico deve estar
na faixa de valores de 4,5m a 6,5m.

Na figura 1, podemos observar a respectiva aeronave, tipo monoplano e com empenagem tipo H.

Figura 1 — Aeronave GC 102 em ambiente ANSYS CFX 10,0.
RESULTADOS OBTIDOS
Aileron

Os esforc¢os iniciais foram focados para as simulagdes dos esfor¢os no aileron da semi-asa proposta em
condigdo de vbo planado em cruzeiro a uma velocidade de 13,3 m/s, correspondendo a velocidade de estol
da aeronave. Para as condi¢cdes atmosféricas tipicas do local, Sdo José dos Campos/SP, e época da
Competicao de Aerodesign, outubro, esta velocidade e as propriedades do ar produzem um nimero de
Reynolds de aproximadamente 2,7x10°.

CFX&

Escoamento livre Saida

Entrada Simetria

z
o 1.152 2.308 3.456 (m) x-/k 5

Figura 2 — Malha no ambiente computacional evidenciando as condi¢des de contorno.

As condi¢Bes de contorno utilizadas consideraram uma entrada de ar a 25 °C e nesta velocidade; uma
sec¢do de saida com presséao estatica nula; trés superficies com escoamento com livre escorregamento e um
plano de simetria, conforme mostrado na Figura 2.

Apresenta-se os gréaficos da Figura 3, como resultado da andlise da deflexdo do aileron com relagdo a
asa. Percebe-se que para deflexBes positivas do aileron (para baixo), o C, da asa aumenta, efeito
semelhante ao uso de flaps, aumentando também o Cy, ja que o aileron localiza-se na extremidade da asa.
O efeito contrario é percebido quando os angulos de deflexdo do aileron sdo invertidos.
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Figura 3 — Graficos dos coeficientes de sustentacao (a), de arrasto (b) e de momento de arfagem (c) para a
asa e aileron com angulo de ataque de 2° e deflexao do aileron de -15° a 15°.

Decolagem
A partir da analise de decolagem, para um angulo de subida de 16° graus, apresenta-se na Figura 4.

Observa-se que a pressao menor na asa tende a ocorrer na parte superior do bordo de ataque, ja que esse
esta inclinado, préximo ao estol e o descolamento da camada-limite € precipitado.
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Figura 4 — Distribuicdo de pressao na aeronave GC 102 para a decolagem num angulo de 16°.
Para essa situacdo, obteve-se C, igual a 1,34, Cp igual a 0,24, e Cy, igual a -0,15.
Manobras

Variando o angulo de yaw, pode-se obter uma boa estimativa do comportamento da aeronave em
curvas. Apresenta-se agora a figura 5, apresentando as angulagfes analisadas.
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Figura 5 — Distribuicdo de pressdo em torno da aeronave para os angulos de yaw analisados.

Observa-se que a pressao menor ocorre na parte da asa que tende a subir no movimento de
rolagem, evidenciada pela cor azul na parte esquerda da figura 5. Dispde-se na tabela 1, os valores de forca
e momento atuantes na aeronave para cada uma das situacdes da figura 5.

50 100 15° 20°

Fx(N) -15,195 | -15,288 | -15,159 | -15,035
Fv(N) 514 | 16,757 27,8 38,925
Fz(N) 131,17 | 129,72 | 127,947 | 125,348

Mx(N.m) | -38,959 | -44,628 | -39,082 | -39,206
My(N.m) 9,573 9,889 10,249 10,555
Mz(N.m) 5,268 3,727 3,362 2,586
Tabela 1 — Forcas e momentos atuantes na aeronave para cada um dos angulos de yaw.

Observa-se que a sustentacdo diminui em funcdo do aumento do angulo de yaw, em virtude disso,
durante as manobras, as aeronaves sempre procuram aumentar o angulo de ataque e também realizar
curvas com pequenos angulos de yaw.

CONCLUSAO
Observou-se que as analises corresponderam bem a teoria aerodinamica e as analises de manobras
foram bem aplicadas, entretanto, € necessario um estudo minucioso de cada tipo de aeronave. Como a GC-
102 é uma aeronave cargueira ela realiza curvas com pequenos angulos de yaw.
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