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RESUMO

Recentes e significativos avangos nos recursos computacionais e na capacidade de
processamento permitiram o uso de técnicas sofisticadas, como a dindmica dos flui-
dos computacional (CFD), ainda nas fases iniciais de projeto; porém, na pratica da
engenharia, o emprego dessas técnicas costuma se limitar a modelos paramétricos
baseados em métodos empiricos. Além disso, o alto custo das ferramentas, a com-
plexidade de modelagem e as diversas iteracoes necessarias podem tornar o uso do
CFD, por vezes, inviavel. Visando acelerar o processo inicial de modelagem e testes,
bem como reduzir seu custo, apresenta-se neste trabalho uma metodologia automa-
tizada de simulagcao que integra a modelagem 3D da asa de uma aeronave parame-
trizada a um fluxo de CFD voltado a determinacao do arrasto do corpo. A geometria
da asa é descrita por funcbes matematicas que caracterizam suas curvas, € 0 mo-
delo de simulagao é construido utilizando a biblioteca de cédigo aberto OpenFOAM.
A discretizagdo do dominio e os parametros de entrada da simulagcédo e da geracao
de malha sao ajustados iterativamente até que os critérios de qualidade e o valor de
y* estejam dentro dos limites estabelecidos. Na automacao, utiliza-se o solver sim-
pleFoam acoplado ao modelo de turbuléncia k-w SST, de modo que, por meio de um
cbédigo em Python, automatiza-se todo o processo de geracdo de malha, execucao
da simulagao e extragcédo dos principais resultados. O codigo recebe sete parametros
de entrada: seis relacionados a definicdo geométrica da asa e um correspondente a
velocidade do escoamento. Os resultados obtidos a partir de diferentes parametros
de geometria e escoamento foram comparados com valores empiricos para efeito de
validagdo. Como exemplo de aplicacao, € apresentado um estudo paramétrico cuja
andlise de qualidade de malha foi conduzida manualmente, ndo sendo identificados
problemas significativos na abordagem automatizada.

Palavra-chave: CFD. Python. OpenFoam. asa de aeronave.



ABSTRACT

Recent and significant advances in computational resources and processing power
have enabled the use of sophisticated techniques, such as Computational Fluid Dy-
namics (CFD), already in the early stages of design; however, in engineering practice,
the use of these techniques is often restricted to parametric models based on em-
pirical methods. In addition, the high cost of the tools, the modeling complexity, and
the numerous iterations required can make the use of CFD unfeasible. Aiming to ac-
celerate the initial process of modeling and testing, as well as to reduce its cost, this
work presents an automated simulation methodology that integrates the 3D modeling
of an aircraft wing, defined by a parametrized geometry, with a CFD workflow focused
on determining the drag of the body. The wing geometry is described by mathemat-
ical functions that characterize its curves, and the simulation model is built using the
open-source library OpenFOAM. The discretization of the domain and the input pa-
rameters for both the simulation and mesh generation are adjusted iteratively until the
mesh quality criteria and the value of y* fall within predefined limits. In the automa-
tion, the simpleFoam solver is employed, coupled with the k-w SST turbulence model,
so that a Python code automates the entire process of mesh generation, simulation
execution, and extraction of the main results. The code receives seven input parame-
ters: six related to the geometric definition of the wing and one corresponding to the
freestream velocity. The results obtained for different geometric and flow parameters
were compared with empirical data for validation purposes. As an application example,
a parametric study is presented, in which the mesh quality assessment was conducted
manually, and no significant issues were identified in the automated approach.

Keywords: CFD. Python. OpenFoam. airplane wing.
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1 INTRODUCAO

A industria aeroespacial passa por um processo continuo de evolugéo e adap-
tacdo para atender as complexas demandas de mercado, impulsionadas pelos avan-
cos tecnoldgicos e pela crescente necessidade de eficiéncia e sustentabilidade. Esse
cenario cria a necessidade de abordagens inovadoras na gestdo de qualidade e pro-
cessos, visando produtos seguros, eficientes e sustentaveis (Pop et al., 2023).

Antes da década de 1960, na engenharia, métodos computacionais eram di-
ficilmente utilizados em analises aerodindmicas, apesar de ja serem comumente em-
pregados em analises estruturais. Até entdo, a analise aerodindmica de aeronaves
era conduzida quase exclusivamente por meio de testes experimentais em tuneis de
vento, nos quais modelos fisicos eram submetidos a diferentes condi¢des de escoa-
mento para avaliar parametros como sustentagéo, arrasto e estabilidade (Jameson,
1983).

Essas instalacbes permitiam a visualizacdo do escoamento ao redor de per-
fis aerodindmicos e fuselagens, fornecendo dados experimentais sobre coeficientes
de sustentacdo e arrasto. Entretanto, devido as limitagées tecnoldgicas da época,
0s ajustes geométricos eram realizados manualmente, e cada nova configuracao de-
mandava a fabricacao de modelos fisicos, tornando o processo de desenvolvimento
de aeronaves lento e oneroso (Jameson, 1983).

A introdugao das séries NACA, por exemplo, foi um marco na engenharia ae-
ronautica, permitindo a padronizacao de aerofélios e a utilizagdo de métodos como
o Teorema de Theodorsen para prever o comportamento dos perfis aerodinamicos.
Ainda assim, a necessidade de solucdes analiticas e experimentais limitava a capaci-
dade de analise para geometrias complexas, uma vez que apenas casos simplificados
podiam ser resolvidos matematicamente com precisdo (Jameson, 1983).

Foi na década de 1960 que os avangos nas ferramentas computacionais e na
capacidade de processamento abriram caminho para o desenvolvimento da aerodina-
mica computacional, permitindo a aplicacdo de modelos matematicos mais complexos
na previsdo do comportamento dos fluidos. Inicialmente, os métodos computacionais
se concentravam em problemas simplificados, como fluxos potenciais incompressi-
veis, nos quais a equacgao de Laplace podia ser aplicada para estimar campos de
pressao e velocidades (Jameson, 1983).

Durante a década de 1970, a previsao de escoamentos transénicos tornou-se
um dos desafios centrais da aerodindmica computacional, uma vez que o aumento da
velocidade de cruzeiro das aeronaves exigia uma melhor compreenséao dos efeitos de
compressibilidade. A formagéao de ondas de choque sobre aerofdlios e fuselagens re-
sultava em um aumento expressivo do arrasto aerodindmico, impactando diretamente
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a eficiéncia do voo (Jameson, 1983).

Ja nos anos 1980, com o desenvolvimento de sistemas de transporte espacial,
essa tecnologia comecou a ser utilizada para simular fluxos hipersénicos e reacdes
quimicas fluidas. A aerodindmica de reentrada atmosférica, um dos desafios mais cri-
ticos da engenharia aeroespacial, passou a ser amplamente investigada por meio de
simula¢des numéricas, permitindo analises detalhadas do aquecimento aerodinamico
e da interacao fluido-quimica. Desde entdo, a simulacdo CFD se consolidou como
uma ferramenta essencial para a analise e design de veiculos aéreos e espaciais (Fu-
jii, 2005).

Apesar do progresso significativo, o CFD ainda enfrenta desafios substanciais.
Embora seja possivel realizar simulagées de escoamentos turbulentos e fendmenos
de separacdo de camada limite, a precisdo dos resultados depende de fatores como
a qualidade da malha computacional e a escolha de modelos de turbuléncia e con-
digcbes de contorno adequadas. Além disso, a influéncia dos efeitos de escala sobre
os coeficientes aerodindmicos ainda ndo € totalmente compreendida, fazendo com
que a validagdo experimental muitas vezes ainda seja uma etapa essencial para a
confiabilidade das previsées numéricas (Fuijii, 2005).

Nesse contexto, a complexidade e o tempo elevado necessarios para a pre-
paracdo, execucao e andlise das simulagées CFD fazem desse campo um nicho alta-
mente técnico e especializado, ressaltando a necessidade de abordagens inovadoras.
Apesar da existéncia de metodologias voltadas a automacao desse processo, a li-
teratura ainda carece de estudos que explorem solugdes open-source e estratégias
parametrizadas aplicadas a modelos de asas ja consolidados.

Segundo a pesquisa conduzida por Lange et al. (2021), a automacéao de ana-
lises de CFD, combinada com sistemas de computagédo de alto desempenho (HPC),
pode reduzir o tempo de processamento e aumentar a quantidade de iteragdes de
design em um mesmo espaco de tempo. No entanto, apesar dessas vantagens, ainda
nao havia estudos que quantificassem seus efeitos no desenvolvimento de produtos.
A auséncia de dados concretos refor¢ca a necessidade de investigagdes que avaliem
sua influéncia na eficiéncia dos processos de engenharia.

Para suprir essa lacuna, os autores estudaram uma equipe de competicao
formada por estudantes chamada "Elefant Racing", da Universidade de Bayreuth, na
Alemanha, representando pequenas e meédias empresas. Durante varias temporadas,
eles forneceram HPC e métodos automatizados para otimizar as simulacées CFD da
equipe (Lange et al., 2021).

A automacao possibilita a execucao de mudltiplas iteracées de projeto sem
intervengdo manual, garantindo maior consisténcia nos resultados e aumentando a
eficiéncia do processo. Quando combinada ao uso de HPC, essa abordagem permite
a andlise de geometrias complexas com maior resolugdo e menor tempo de proces-
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samento. No entanto, a implementacao de fluxos automatizados em HPC requer um
planejamento cuidadoso, considerando a alocag¢ao de recursos computacionais, a in-
tegracdo com ferramentas de modelagem e a validacao dos resultados.

A comparacao dos indicadores de desempenho antes e depois revelou um
aumento de 115% na eficiéncia aerodindmica e 600% no numero de iteracdes por
temporada. Os resultados demonstram que HPC e automacéo podem otimizar o de-
senvolvimento de produtos, reduzindo tempo e custo (Lange et al., 2021).

Dessa forma, o objetivo principal desta pesquisa é o desenvolvimento e a im-
plementacdo de uma metodologia de automacao em Python para o fluxo completo de
simulagdo de CFD aplicada a modelos parametrizados de asas de aeronaves. Esta
automacao englobara todas as etapas, desde a modificacdo geométrica e geracao de
malha até a execucao das simulagdes e o pds-processamento dos resultados aerodi-
namicos, visando otimizar a analise de desempenho de perfis aerodinamicos.

A proposta busca resolver o problema da elevada complexidade e do tempo
despendido nas analises iterativas de CFD no design aeroespacial. Ao fornecer uma
solugao open-source e parametrizada, o trabalho visa demonstrar como a automagéao
aumenta a eficiéncia e a consisténcia do processo, permitindo que engenheiros ex-
plorem um espaco de projeto mais amplo e atinjam configuracdes de asas otimizadas
com maior agilidade e menor custo operacional.

1.1 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo geral

Desenvolver um algoritmo capaz de executar uma simulagdo CFD para um
tipo de geometria e escoamento, e extrair os principais resultados de forma completa-
mente automatizada, a partir de parametros simples de entrada.

1.1.2 Objetivos Especificos

» Definir um modelo de parametrizacao do dominio do escoamento e da geometria
da asa;

Implementar a geracao automatica da malha computacional;

» Obter, com a automacao, resultados confidveis e comparaveis a dados empiri-
cos;

Analisar graficamente os resultados obtidos.
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2 FUNDAMENTAGCAO TEORICA

A apresentacao deste capitulo visa proporcionar uma base tedrica para a com-
preensdo das caracteristicas do fluxo ao redor de asas de aeronaves e explorar téc-
nicas de automacao que aumentem a eficiéncia e a precisdao das simulacdes CFD,
contribuindo para avangos no projeto de veiculos aéreos.

A construgcédo da automacgao proposta neste trabalho exige um entendimento
abrangente de todas as etapas envolvidas no processo, desde a definicdo do pro-
blema até a anadlise e interpretacdo dos resultados. A implementacao de scripts em
Python para controlar o software de simulagao deve replicar com precisao o fluxo me-
todoldgico de uma simulacao tradicional, garantindo que cada fase seja corretamente
configurada e executada.

Portanto, neste capitulo, € apresentada a fundamentacéo tedrica que sustenta
esta pesquisa, abordando os conceitos fundamentais de dinadmica dos fluidos compu-
tacional e o uso de ferramentas de automagéo em Python para otimizar simulagdes.
Serao discutidos os principios da mecanica dos fluidos que governam o comporta-
mento do escoamento ao redor de asas de aeronaves, focando nas interagbes entre
fluxo e superficie em um contexto aerodinamico.

Além disso, sao revisados trabalhos e artigos relevantes que investigam as
aplicac6es de CFD na engenharia aeroespacial, com énfase em simulagdes para pro-
jeto e analise de asas de aeronaves. A secao também aborda a utilizacao de Python
como uma linguagem de automacao, explorando suas bibliotecas e frameworks que
permitem a construcdo de ferramentas robustas para simplificar processos de simula-
cao e andlise de dados.

2.1 INTRODUGAO A DINAMICA DOS FLUIDOS COMPUTACIONAL

A dinamica dos fluidos computacional (CFD) é um campo voltado a analise
de sistemas que envolvem o escoamento de fluidos, a transferéncia de calor e fené-
menos associados, como reagdes quimicas, por meio de simula¢gées numéricas. Sua
aplicacao abrange diversos setores industriais, desde a engenharia, com estudos ae-
rodin@micos de aeronaves e hidrodindmicos de embarcacgdes, até a biomedicina, onde
€ empregada para investigar o fluxo sanguineo em artérias e veias (Versteeg; Malala-
sekera, 2007).

A partir da década de 1960, a industria aeroespacial comecgou a integrar essas
técnicas no projeto e desenvolvimento de aeronaves e motores a jato, sendo posterior-
mente aplicadas a diversos setores da engenharia. Hoje, o CFD se consolidou como
uma ferramenta essencial para o estudo de sistemas complexos, reduzindo custos e
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proporcionando andlises detalhadas que complementam experimentos fisicos (Vers-
teeg; Malalasekera, 2007).

O CFD pode ser dividido em trés etapas principais: pré-processamento, pro-
cessamento e pds-processamento. Essa estruturagcdo é amplamente adotada, pois
permite organizar as etapas da simulacdao de forma sistematica, facilitando a imple-
mentagao e a analise dos resultados, além de possibilitar a otimizagcado de cada fase
individualmente, garantindo maior controle sobre a preciséo e a estabilidade das solu-
cbes numéricas (Versteeg; Malalasekera, 2007).

O pré-processamento constitui a etapa inicial da simulagéo, sendo responsa-
vel pela definicdo do dominio computacional e das condi¢gdes de contorno. Nessa fase,
o modelo fisico do problema é estabelecido, incluindo a escolha das propriedades do
fluido, como viscosidade e densidade, que influenciam diretamente o comportamento
do escoamento. A definicdo precisa dessas propriedades € fundamental para garantir
a acuracia da simulacao (Ferziger; Peri¢, 2002).

O inicio de qualquer estudo em CFD consiste em caracterizar de forma inequi-
voca o fenémenao fisico a ser investigado. Isso inclui definir o objetivo da simulagéo (por
exemplo, estimar o arrasto, prever padrées de mistura ou avaliar gradientes térmicos)
e identificar as variaveis de interesse — tais como velocidade, pressdo e tempera-
tura — bem como as escalas de comprimento e tempo que governam o escoamento
(Anderson, 1995).

Uma vez delimitado o escopo, procede-se a formulacdo do modelo matema-
tico. Nesse ponto, selecionam-se as equagdes de conservagao que melhor descrevem
o problema (continuidade, quantidade de movimento, energia, transporte de espécies,
entre outras) e estabelecem-se hipéteses simplificadoras apropriadas — como escoa-
mento incompressivel, regime permanente ou auséncia de fontes internas de calor. A
escolha criteriosa dessas suposicdes € fundamental para equilibrar fidelidade fisica e
custo computacional, garantindo que o solver seja capaz de convergir para solugdes
realistas (Anderson, 1995).

Com o dominio fisico e o conjunto de equagdes definidos, tornam-se necessa-
rias condi¢cbes de contorno e iniciais que representem fielmente a situagéo real. Exem-
plos tipicos incluem a condi¢do de nao deslizamento em superficies sélidas, perfis de
velocidade ou pressao especificados em entradas e saidas, e, quando pertinente, pla-
nos de simetria ou periodicidade. A coeréncia entre essas condicdes e as hipoteses
assumidas na modelagem evita incompatibilidades numéricas e assegura que os re-
sultados reflitam corretamente 0 comportamento do sistema (Anderson, 1995).

Em sintese, a fase de definicdo do problema estabelece o alicerce conceitual
para todo o processo de simulacdo. Uma descricao fisica bem formulada, acompa-
nhada de um modelo matematico apropriado e condicées de contorno consistentes,
reduz incertezas e potencializa a confiabilidade dos dados obtidos nas etapas subse-
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quentes de malha, solu¢cdo numérica e andlise dos resultados.

Uma das tarefas mais importantes do pré-processamento € a geracdo da ma-
Iha, que subdivide o dominio em pequenos volumes de controle onde as equacdes
de conservacgao serdo resolvidas. A qualidade da malha exerce influéncia direta na
precisdo dos resultados, sendo necessario garantir a sua adequacao ao escoamento
em estudo. Regides com gradientes acentuados, como fronteiras solidas e zonas de
recirculagao, exigem malhas mais refinadas para capturar os detalhes do fen6meno
fisico (Ferziger; Peri¢, 2002).

Na fase de processamento, as equagdes governantes — como as de Navier-
Stokes, continuidade e energia — sao resolvidas numericamente por meio de métodos
como volumes finitos, diferengas finitas ou elementos finitos. O solver utiliza algoritmos
iterativos para convergir a solugao de forma computacional; porém, a monitoragéo da
convergéncia e a estabilidade numérica ainda exigem intervengdo do usuério para
evitar resultados espurios (Anderson, 1995).

O pés-processamento € dedicado a analise e interpretacéo dos resultados ob-
tidos na fase anterior, permitindo a visualizagdo de campos de velocidade, presséo,
temperatura e outras variaveis relevantes. Essa fase é essencial para validar a simu-
lacéo, por meio da comparacdo com dados experimentais ou analiticos, assegurando
que os resultados sejam consistentes e aplicaveis ao problema real (Anderson, 1995).

Além disso, recursos como o rastreamento de particulas, animagdes interati-
vas e exportacao de imagens de alta resolugcdo ampliam a capacidade de anadlise e
comunicacao dos resultados. Dados alfanuméricos, como valores médios e integrais
em superficies, também sao extraidos para validacdo quantitativa com experimentos
ou correlacdes analiticas. Assim, o pés-processamento conclui o ciclo de simulacao,
transformando dados brutos em informagdes Uteis para embasar decisdes de projeto
e pesquisa (Versteeg; Malalasekera, 2007).

A Figura 1 mostra um fluxograma de CFD, elucidando as atividades em cada
etapa.
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Figura 1 — Fluxo de trabalho em CFD
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Fonte — Khuntia e Ahuja (2018).

2.2 GERAGCAO DE MALHA

A geragao de malha em CFD esté intimamente ligada a discretizagéo do es-
paco por onde ocorre o escoamento de um fluido, processo que consiste na divisao
do dominio fisico em pequenos volumes de controle, sobre 0os quais sdo aplicadas as
leis de conservacdo. Essa decomposicdo possibilita a formulagdo numérica dos flu-
x0s convectivos e difusivos ao longo das faces que delimitam esses volumes (Blazek,
2015).

A qualidade e a adequagéo da malha influenciam diretamente a acuracia, es-
tabilidade e eficiéncia computacional do método de solugado adotado. Essa etapa an-
tecede a resolucao das equagdes de conservacao e deve considerar ndo apenas a
geometria da regido de interesse, mas também as caracteristicas do escoamento a
ser simulado, como regides de gradientes elevados ou a presenca de camadas-limite
(Blazek, 2015).

Diferentes geometrias e tipos de escoamento exigem estratégias especificas
para a geragao da malha. Em dominios simples, pode-se utilizar malhas estruturadas
com controle refinado sobre a topologia das células, ja em geometrias complexas e
com multiplas escalas, torna-se necessério recorrer a malhas ndo estruturadas ou
hibridas, que permitem maior flexibilidade na adaptagcao do dominio (Ferziger; Peric,
2002).

A escolha adequada do tipo de malha e o seu refinamento em regides criticas
séo elementos fundamentais para o sucesso de uma simulagédo CFD, pois garantem
uma resolucao suficiente dos fendémenos fisicos relevantes com custo computacional
viavel. Nos tépicos seguintes, discute-se a classificacdo das malhas, as ferramentas
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computacionais utilizadas em sua geracgao, os critérios de qualidade e a relevancia da
métrica y* na modelagem de escoamentos turbulentos préximos as paredes.

2.2.1 Malhas Estruturadas e Nao Estruturadas

A estrutura da malha utilizada em uma simulacao CFD exerce influéncia direta
sobre a precisao numérica, a eficiéncia computacional e a capacidade de representa-
cao da geometria. De forma geral, as malhas podem ser classificadas em estruturadas
e nao estruturadas, conforme a organizacao topolégica dos elementos de discretiza-
cao (Ferziger; Peri¢, 2002).

Uma malha estruturada, representada pela Figura 2, é definida por linhas de
grade regulares que se cruzam uma unica vez, permitindo que cada ponto seja in-
dexado por coordenadas inteiras (i, j, k). Essa organizacdo confere simplicidade na
programagao, reduz o custo computacional e permite o uso de solvers altamente otimi-
zados, dado que a matriz resultante do sistema algébrico apresenta estrutura regular.
Contudo, sua limitacao esta na dificuldade de representar geometrias complexas sem
distor¢cdes significativas, o que pode comprometer a qualidade da solugéo (Ferziger;
Peri¢, 2002).

Figura 2 — Exemplo de malha estruturada H-type bidimensional

Fonte — Ferziger e Peri¢ (2002).

Em contrapartida, uma malha nao estruturada, representada na Figura 3 é
composta por elementos de forma arbitraria, como tridngulos e quadrilateros em 2D,
ou tetraedros e hexaedros em 3D. A auséncia de conectividade regular oferece flexibi-
lidade para representar dominios complexos, permitindo controle local de refinamento
e adaptacao ao contorno da geometria. Entretanto, essa liberdade estrutural exige
estruturas de dados mais complexas e torna o sistema algébrico resultante menos
eficiente em termos de meméria e tempo de solugao (Ferziger; Peri¢, 2002).
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Figura 3 — Exemplo de malha n&o estruturada com elementos triangulares

Fonte — Ferziger e Peri¢ (2002).

Do ponto de vista da formulagdo numérica, Ferziger e Peri¢ (2002) destaca
que malhas estruturadas permitem discretizacbes com alto grau de precisdo por meio
de aproximacoes centrais simples. Ja em malhas nao estruturadas, a acuracia de-
pende da qualidade dos elementos e do uso de interpolacées mais sofisticadas. Em
regides préximas a parede, por exemplo, 0 uso de hexaedros ou prismas € preferivel
para evitar distorcoes associadas a resolucao da camada limite.

A discretizacao do gradiente em malhas estruturadas é tipicamente obtida por
diferengas centrais; em malhas nao estruturadas, aproximacdes equivalentes reque-
rem o céalculo da normal e da area da face entre volumes adjacentes, como mostrado
na Equacao 1 (Ferziger; Peri¢, 2002).

9 _ o — or

ox Ax (1)

em que ¢ é a variavel escalar genérica; ¢ € o valor no ponto (ou centroide da célula)
a leste; ¢p é 0 valor no ponto central da célula considerada; e Az é a distancia, na
direcao x, entre os centros P e F.

A escolha entre uma malha estruturada ou nao estruturada envolve, portanto,
um compromisso entre simplicidade computacional e flexibilidade geométrica. Em
muitos casos praticos, emprega-se uma malha hibrida, que combina as vantagens de
ambos os tipos, utilizando malhas estruturadas em regides regulares e néo estrutura-
das nas regides de maior complexidade geométrica (Ferziger; Peri¢, 2002).

Murayama et al. (2006) realizaram um estudo de validagdo comparativa entre
codigos CFD que utilizam malhas estruturadas e ndo estruturadas, com aplicagao no
escoamento ao redor de um aerofdlio com trés elementos (slat, asa principal e flap).
O objetivo principal foi avaliar a precisdo dessas abordagens na predicao das forcas
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aerodinamicas e da fisica do escoamento em configuracées com alta complexidade
geomeétrica.

O estudo utilizou trés cddigos distintos: dois baseados em malhas estrutura-
das (UPACS e ADCS) e um baseado em malha nao estruturada (TAS). Para garan-
tir a equivaléncia de comparacao, todos utilizaram o mesmo modelo de turbuléncia
(Spalart-Allmaras).

Uma das principais conclusées foi que o coeficiente de sustentacao (C) apre-
sentou variagdes inferiores a 1% entre os trés cédigos, indicando boa robustez na
predicdo global da forga vertical, independentemente da topologia da malha, como
mostrado na Figura 4. Entretanto, o coeficiente de arrasto (Cp) foi significativamente
mais sensivel, apresentando diferencas de até 5% entre codigos estruturados e até
10% em malhas néo estruturadas menos refinadas.

Figura 4 — Comparacao entre C; e angulo de ataque para diferentes topologias de
malha
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Fonte — Murayama et al. (2006).

Observou-se também que a regido da esteira gerada pelo slat e pela asa
principal apresentava elevada sensibilidade a densidade de pontos na malha ndo es-
truturada. Utilizando estratégias de refino local baseadas em incremento de entropia
como critério, foi possivel reduzir o erro no Cp, em até 30%, tornando os resultados
comparaveis aos obtidos com malha estruturada. A Tabela 1 apresenta a progressao
de refinamento empregada (Murayama et al., 2006):

A Figura 5 ilustra a melhoria na previsdo do arrasto conforme a malha € re-
finada. Nota-se que apenas a partir da Mesh 3 os resultados de C', se aproximam
daqueles obtidos com malhas estruturadas. Isso evidencia a importancia da distri-
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Quadro 1 — Resumo das malhas néo estruturadas.

Malha Pontos Regiodes refinadas

Malha 1 45.997 Malha base, sem refino

Malha 2 75.083 Regido externa (50 chords)

Malha 3 117.621 Esteira (a = 4.01°)

Malha 4 170.751 Esteira e regiao do slat (o« = 20.18°)

Fonte — Murayama et al. (2006).

buicdo estratégica de pontos em regidées com gradientes elevados, como esteiras e
cavidades de slats (Murayama et al., 2006).

Figura 5 — Comparacéao entre C;, e Cp para diferentes densidades de malha nao es-

truturada
4.5 i T T T T T T
4 _ ...........
35 R ™ 7 S e e
g F
3 - /T A A R
~ _ —=—FExp. 2
25 "1 ——TAS(Base mesh)
! ——TAS(Mesh2)
2 F | ——TAS(Mesh3)
: : ; —*+— JPACS(SA)
1.5 .i....i....i.... ETAS(MCShq-}

0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07 0.08 0.09 0.1
d

C—-Cy
Fonte — Murayama et al. (2006).

A principal vantagem da malha n&o estruturada observada no estudo foi o
tempo de geragédo. Enquanto a malha estruturada multiblocos demandou cerca de um
més de trabalho manual, a malha néo estruturada foi gerada em poucos dias. Essa
diferenca reforca o potencial das malhas n&o estruturadas em aplicacées industriais,
desde que acompanhadas de estratégias robustas de controle de qualidade e refina-
mento adaptativo (Murayama et al., 2006).

2.2.2 Ferramentas de Geracao de Malha

Uma boa ferramenta de geracédo de malha deve ser capaz de gerar elementos
que permitam a aplicagédo correta dos métodos numéricos, respeitando as proprieda-
des fisicas e matematicas das equacdes de Navier-Stokes, além de possibilitar refina-
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mentos locais e controle de qualidade geométrica dos elementos gerados (Ferziger;
Peri¢, 2002).

De acordo com Ferziger e Peri¢ (2002), uma malha ideal deve satisfazer di-
versos critérios simultaneamente: adaptacao a geometria, alta ortogonalidade entre
faces, suavidade na transicdo entre tamanhos de células e uma razdo de aspecto
adequada entre dimensdes das células adjacentes. Ferramentas computacionais de-
vem, portanto, incorporar algoritmos que respeitem essas diretrizes.

E também essencial que a ferramenta de geracéo de malha permita a manipu-
lacdo eficiente de estruturas de dados, especialmente para problemas tridimensionais.
Por exemplo, na representagdo matricial dos sistemas algébricos associados as ma-
Ihas, a estrutura esparsa das matrizes deve ser explorada para reduzir o consumo de
memodria e acelerar os calculos (Ferziger; Peri¢, 2002).

Vale destacar que ferramentas robustas devem permitir refinamentos adap-
tativos com base em critérios fisicos ou numéricos. Um exemplo classico € o uso
da métrica de erro ou do gradiente da variavel de interesse para refinar regides com
grande variagao, como zonas de separa¢ao ou camadas limite. Essa funcionalidade
melhora a resolucao local sem aumentar excessivamente o numero total de elementos
da malha, o que seria computacionalmente inviavel (Ferziger; Peri¢, 2002).

Entre os métodos de discretizacdo espacial mais utilizados destaca-se o Mé-
todo dos Volumes Finitos (FVM), que utiliza diretamente a forma integral das equacgdes
de conservacao. Esse método é particularmente vantajoso por garantir, de forma na-
tural, a conservagao global das quantidades fisicas ao considerar explicitamente os
fluxos entre volumes adjacentes (Blazek, 2015). A equacao geral de conservagao na
forma integral é expressa por:

%/ﬂUdQ—i—/@g(FC—Fd)'ndSZ/QQdQ (@)

onde U representa o vetor de variaveis conservativas, F. e F, sao os vetores de fluxos
convectivos e difusivos, respectivamente, n é o vetor normal a superficie dS do volume
de controle €2, e Q é o vetor de fontes volumétricas.

A definicao precisa das variaveis no espaco computacional depende da forma
como os volumes de controle sdo construidos. No esquema cell-centered, as varia-
veis sdo armazenadas no centro geométrico das células, enquanto no cell-vertex, os
valores sao alocados nos vértices da malha, exigindo a construcao de volumes ao
redor dos nés (Blazek, 2015). A Figura 6 ilustra essa diferenca.
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Figura 6 — Esquemas de discretizacao: cell-centered (a esquerda) e cell-vertex (a di-
reita)

Fonte — Murayama et al. (2006).

Além da construgdo geométrica, a forma como os fluxos sdo computados nas
faces das células afeta diretamente a precisdo e a estabilidade da simulagédo. Di-
ferentes esquemas numéricos podem ser utilizados, como centrais ou upwind, cada
um com implicacdes especificas sobre a dissipacao e dispersao numérica do método
(Blazek, 2015).

Esquemas centrais realizam a interpolacdo das variaveis considerando mé-
dias entre os valores das células adjacentes a face, resultando em menor dissipacao
numérica e maior precisao em regides com gradientes suaves. No entanto, podem
apresentar instabilidades em escoamentos com fortes advecgdes (Blazek, 2015).

Ja os esquemas upwind, por outro lado, utilizam informacdes do sentido do
escoamento para determinar qual valor da célula sera predominante na interpolacéo,
introduzindo dissipacao artificial que estabiliza a solucdo, mas pode suavizar exces-
sivamente gradientes e estruturas finas do fluxo. A escolha entre esses esquemas
depende do equilibrio desejado entre precisdo e robustez numérica para o problema
em questao (Blazek, 2015).

A precisao espacial do método depende também da ordem do esquema uti-
lizado. O erro de truncamento, definido como a diferenga entre a solucao exata da
equacao diferencial e a solu¢ao aproximada obtida pelo método numérico, esta rela-
cionado a forma como as derivadas séo discretizadas e ao tamanho da célula, Ax
(Blazek, 2015).

No caso de uma aproximacao de primeira ordem, o erro de truncamento é pro-
porcional a Az, enquanto esquemas de ordem superior convergem mais rapidamente
com o refinamento da malha. De modo geral, a relagao entre o erro de truncamento e
o tamanho da célula pode ser expressa por (Blazek, 2015):

~ O(Az?) (3)
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em que Az representa o tamanho caracteristico da célula e p € a ordem do esquema
numeérico utilizado. Esquemas de ordem superior (p > 1) podem ser empregados para
aumentar a acuracia, mas em geral requerem malhas com qualidade geométrica mais
rigorosa, o que reforga a importancia de ferramentas robustas de geragdo de malha
para garantir a integridade dos calculos numéricos (Blazek, 2015).

Portanto, a func¢ao principal de uma ferramenta de geracao de malha € garantir
que a discretizacao espacial do dominio fisico seja compativel com os requisitos do
método numérico adotado. A adequacao entre a geometria da malha, caracteristicas
do escoamento e esquema numeérico € crucial para o sucesso da simulacao CFD
(Blazek, 2015).

2.2.3 Critérios de Qualidade de Malha e Refinamento

Com o objetivo de avaliar a qualidade de uma malha computacional, adotam-
se métricas especificas aplicadas as suas células, buscando padrdes geométricos
bem definidos. Em malhas n&o estruturadas, critérios como razdo de aspecto, distor-
cao angular, ortogonalidade e suavidade na transi¢ao entre elementos sao avaliados
para minimizar erros de truncamento e garantir a estabilidade numérica da solugéo
(Blazek, 2015).

A razao de aspecto é definida como a razao entre 0s maiores e menores
comprimentos caracteristicos da célula, sendo esse comprimento uma medida repre-
sentativa do tamanho local da célula em uma diregéo especifica. Em elementos he-
xaédricos, por exemplo, o comprimento caracteristico pode ser representado pelas
dimensdes das arestas principais, enquanto em elementos tetraédricos pode-se uti-
lizar o raio da esfera inscrita ou a razdo entre a maior e a menor altura do volume
(Blazek, 2015).

A ortogonalidade refere-se ao angulo entre o vetor normal a face de uma cé-
lula e o vetor que conecta os centros das células adjacentes. Essa propriedade é
essencial para garantir que os fluxos normal e tangencial sejam corretamente repre-
sentados pelas discretizacdes centradas. Em geometrias complexas ou com malhas
nao estruturadas, desvios significativos da ortogonalidade aumentam os erros de inter-
polacéo e tornam necessario o uso de corregdes adicionais nos esquemas de célculo
de fluxos, elevando o custo computacional (Blazek, 2015).

A suavidade na variagdo do tamanho das células, conhecida como smooth-
ness, evita oscilagées numéricas causadas por transicées abruptas de escala. Essa
propriedade pode ser quantificada por métricas que avaliam a variagdo do tamanho
médio das arestas vizinhas, garantindo uma adaptacao progressiva da malha as ca-
racteristicas do escoamento (Blazek, 2015).
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Elementos de ma qualidade, como os denominados “slivers” (tetraedros muito
achatados com volume proximo de zero) ou “wedges” degenerados (prismas com vér-
tices quase colineares), sdo comuns em malhas tridimensionais ndo estruturadas e
devem ser evitados. Tais elementos prejudicam a estabilidade numérica e podem
comprometer a convergéncia da simulacdo. Uma técnica comum para corrigir local-
mente essas imperfeicées € a reconfiguragédo topoldgica, conhecida como “troca de
arestas” (edge-swapping), que modifica a conectividade entre nés para melhorar a
qualidade sem alterar significativamente a malha global (Blazek, 2015).

Refinamento de malha € a principal técnica para redugéo do erro de discretiza-
cao, sendo possivel de forma global, por zonas, ou adaptativa. Estratégias adaptativas
utilizam indicadores fisicos, como gradiente de pressao ou entropia, para aumentar a
densidade de nés apenas onde necessario, maximizando a eficiéncia computacional
(Blazek, 2015).

Malhas anisotropicas sao aquelas cujas células apresentam alongamento ex-
cessivo em uma direcao preferencial, sendo utilizadas especialmente em regides com
gradientes intensos em uma unica dire¢cdo, como a camada limite proxima as superfi-
cies solidas. Esse tipo de malha permite aumentar a resolucao local do escoamento
na direcao perpendicular a parede, sem necessidade de refinar todas as direcoes
igualmente, reduzindo o numero total de elementos e o custo computacional (Blazek,
2015).

A escolha da estratégia de refinamento deve levar em conta a ordem do es-
guema numeérico. Para métodos de segunda ordem, o erro de truncamento se com-
porta como O(Ax?), sendo possivel estimar o erro por comparagéo entre solugdes
com diferentes niveis de refinamento:

E = ¢, — ¢nja ~ O(R") (4)

onde p é a ordem do método e ¢ é a variavel simulada na malha com passo h. Essa
equacao serve como base para a validacao por convergéncia espacial (Blazek, 2015).

2.2.4 Meétricay"

Para a correta resolucao do escoamento turbulento nas proximidades de su-
perficies sélidas, utiliza-se a métrica adimensional y*, que é definida para cada célula
da malha adjacente a parede. O valor de y* quantifica, para uma célula especifica, a
distancia normal entre o centro dessa célula e a parede, expressa em unidades adi-
mensionais baseadas na espessura da subcamada viscosa. Assim, y™ € uma medida
que permite avaliar se aquela célula esta posicionada de modo adequado para captu-
rar os gradientes viscosos da camada limite naquele ponto (Moukalled et al., 2016).
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Segundo Moukalled et al. (2016), o valor de y™ é definido como:

Uy -
yt = (5)

em que y representa a distancia normal da parede até o centro da célula adjacente,
v = u/p € a viscosidade cinematica do fluido, e u, é a velocidade de fricgao, definida
por:

Ur = —_ (6)

em que 7, é a tensdo de cisalhamento na parede, e p é a densidade do fluido. O
calculo de y* depende, portanto, das propriedades do fluido e das condigdes de es-
coamento na vizinhanga da parede.

A principal aplicagcao da métrica y* é a verificagao da adequagédo da malha na
resolucdo da camada limite turbulenta. Essa camada € geralmente dividida em trés
regides, cada uma com caracteristicas distintas de transporte de momento, ilustradas
na Figura 7: a subcamada viscosa (ou laminar), a regido buffer e a regiao logaritmica.
O valor de y* indica em qual dessas regides esta localizada a primeira célula da malha
(Wilcox, 2006).

Modelos turbulentos que resolvem completamente a parede, como 0os mode-
los de baixo numero de Reynolds, requerem que a primeira célula esteja na subca-
mada viscosa, 0 que implica valores de y* préximos de 1. Esses modelos calculam
explicitamente os gradientes de velocidade e as tensdes viscosas em toda a extensao
da camada limite, incluindo a regido mais préxima da parede, onde os efeitos viscosos
predominam. O objetivo de uma simulagdo com esse tipo de modelo é capturar com
alta precisdo o comportamento do escoamento junto a superficie sélida, permitindo
uma predicao detalhada dos esforcos de cisalhamento e da transferéncia de calor na
parede (Wilcox, 2006).

Por outro lado, modelos que utilizam funcdes de parede, como o k- padrao,
assumem que a célula esta na regido logaritmica, o que requer valores de y* superi-
ores a 30. Nesses modelos, a estrutura da camada limite muito préxima a parede nao
€ resolvida diretamente; em vez disso, utiliza-se uma formulacdo empirica (fungédo de
parede) para estimar o perfil de velocidade e as tensdes na regiao préxima a super-
ficie. O objetivo, nesse caso, é reduzir o custo computacional, permitindo o uso de
malhas mais grossas junto a parede, ao custo de uma menor precisdo na resolugao
dos detalhes da subcamada viscosa (Wilcox, 2006).

E importante destacar que a andlise do y* em uma simulagéo nao é feita em
um unico ponto, mas sim sobre todas as células que estdo diretamente adjacentes as
superficies solidas. A pratica comum consiste em calcular a média dos valores de y*
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nessas células, de modo a obter uma estimativa global do posicionamento da malha
em relacao as paredes (Wilcox, 2006).

Essa média é frequentemente utilizada como critério para avaliar a qualidade
do refinamento préximo a parede. Valores muito baixos ou que se situam na chamada
regidao buffer (geralmente entre 5 e 30) devem ser evitados, a menos que o modelo
de turbuléncia tenha sido especificamente validado para operar nesse regime (Wilcox,
2006).

Além disso, 0 uso de y* esta associado a formulacdées adimensionais que
descrevem o comportamento de variaveis turbulentas proximas a parede. Uma dessas
variaveis é a velocidade adimensional «*, definida como a razéo entre a velocidade
local do fluido, medida a uma distancia y da parede, e a velocidade de friccao u., ou
seja, v = u/u,. Dessa forma, essa grandeza - também ilustrada na Figura 7 - mede
o perfil de velocidade normalizado na direcédo perpendicular a parede e é fundamental
para caracterizar a estrutura da camada limite turbulenta (Moukalled et al., 2016).

Figura 7 — Regides da camada limite turbulenta e a localizagdo das células de malha
em funcao de y+
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Fonte — LearnCAx (2025).

Na regido logaritmica da camada limite, o perfil de velocidade segue a lei
logaritmica:

ut = %ln(gﬁ) + B (7)

em que k ~ 0,41 é a constante de von Karman e B ~ 5,25 é uma constante empirica,
conforme discutido por Moukalled et al. (2016).
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Em suma, a métrica y* constitui uma ferramenta indispensavel na analise de
malhas voltadas a modelagem de escoamentos turbulentos. Sua correta interpretacéo
permite garantir a compatibilidade entre 0 modelo de turbuléncia adotado e a malha
numeérica, sendo um fator determinante para a precisao das simulagdes CFD em zo-
nas de contato com paredes sélidas (Moukalled et al., 2016).

2.3 MODELAGEM DE ASAS DE AERONAVES

A modelagem de asas de aeronaves no design conceitual envolve a conside-
racao de diversos parametros que impactam diretamente o desempenho aerodinamico
e estrutural da aeronave. Raymer (1992) descreve como esses parametros, como a
envergadura, a espessura da asa, o angulo de ataque e a curvatura, afetam as carac-
teristicas de voo e devem ser otimizados para garantir a eficiéncia. Cada um desses
fatores influencia na geracao de sustentacao e arrasto induzido, além de desempenhar
um papel crucial na estabilidade da aeronave.

A envergadura da asa, por exemplo, € um dos parametros mais significativos
na definicdo da sustentacéo e do arrasto da aeronave. Uma maior envergadura pode
reduzir o arrasto induzido, melhorando a eficiéncia aerodindmica, mas pode exigir um
reforgo estrutural maior, aumentando o peso da aeronave. A escolha do comprimento
da corda da asa e a forma da secao transversal também sao fundamentais, pois elas
determinam o comportamento do fluxo de ar sobre a asa e a distribuicdo de pressao
ao longo da superficie, afetando diretamente a eficiéncia do voo (Raymer, 1992).

A modelagem de asas avangadas, como as asas C, € outra consideracéo
importante no design conceitual. Essas asas apresentam uma geometria ndo conven-
cional que oferece beneficios em termos de reducéo de arrasto e aumento da sus-
tentagdo. A curvatura (camber) e o angulo de ataque séo ajustados para maximizar
a performance aerodinamica nessas configuracoes. A interacao entre esses parame-
tros deve ser cuidadosamente analisada para otimizar o desempenho em diferentes
regimes de voo (Raymer, 1992).

Além de aspectos aerodindmicos, a modelagem estrutural da asa deve consi-
derar a carga de flexao e os momentos que a asa pode sofrer durante o voo. Raymer
(1992) descreve como o comportamento estrutural das asas, que inclui o calculo de
tensdes e deformacgdes, pode ser simplificado usando técnicas de modelagem por pla-
cas equivalentes. Essas técnicas permitem que as propriedades estruturais da asa,
como a espessura do material e a disposicdo das nervuras, sejam analisadas sem a
necessidade de simulagbes extremamente complexas.

Em termos de otimizacado do design, o autor destaca a importancia de com-
binar a andlise empirica simplificada, utilizada nas fases iniciais de design, com a
analise mais detalhada através de elementos finitos nas fases posteriores. Isso per-
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mite uma avaliacao mais rapida de varias configuracdes de asas, sem comprometer a
precisdo dos resultados nas etapas mais avangadas do projeto.

A transicao entre os métodos empiricos simplificados e andlises mais detalha-
das é fundamental para o avango no design de aeronaves. A abordagem de Raymer
(1992) oferece uma visao abrangente dos parametros de design de asas, porém, para
garantir um processo de otimizagdo mais eficiente, € necessario incluir ferramentas
computacionais que tornem possivel lidar com geometrias mais complexas e dados
estruturais. Nesse contexto, o trabalho de Giles (1995) propde melhorias no cédigo
de analise estrutural ELAPS, integrando métodos de modelagem mais robustos e de
rapida execugao, ideais para as fases conceituais do design.

O estudo de Giles (1995) foca no aprimoramento de um método computacio-
nal para gerar dados estruturais de asas, com o objetivo de reduzir o tempo de mode-
lagem e integrar esses dados eficientemente em cédigos multidisciplinares. O cédigo
ELAPS (Equivalent Laminated Plate Solution) foi aprimorado para lidar com geome-
trias avancadas, como as asas C e winglets, e para modelar componentes internos
das asas, como nervuras e longarinas. As melhorias feitas no cédigo permitem simu-
lar com precisao configuragcdes complexas, proporcionando um ganho significativo na
precisao dos resultados (Raymer, 1992).

Ao adicionar capacidades para modelar efeitos de cisalhamento transversal
e usar funcbes de deslocamento multiplas, o cédigo aprimorado apresenta resulta-
dos mais precisos nas analises das tensdes e deformacdes das estruturas das asas.
Esses aprimoramentos permitem uma analise mais detalhada de configuragdes de
asas em um tempo reduzido, o que é essencial durante a fase de design conceitual,
quando diversas alternativas precisam ser avaliadas rapidamente. Essas melhorias
contribuem significativamente para otimizar o desempenho estrutural sem comprome-
ter a eficiéncia computacional (Giles, 1995).

2.3.1 Séries NACA

O desenvolvimento sistematico de aerofélios pela NACA foi um marco na his-
téria da engenharia aeronautica, visto que, até entéo, a escolha de perfis era baseada
em métodos empiricos e abordagem por tentativa e erro. A criacao das séries NACA
representou um avanco técnico ao permitir o estudo de geometrias padronizadas, cu-
jas caracteristicas aerodindmicas foram extensivamente testadas em tuneis de vento
com baixos niveis de turbuléncia (Somers, 1992).

As primeiras séries NACA, como as de quatro e cinco digitos, foram conce-
bidas para operar com escoamento turbulento, fornecendo altos coeficientes de sus-
tentacdo, embora com maiores coeficientes de arrasto. Em seguida, com o avango na
compreensao da camada limite, surgiram as seéries 6, 7 e superiores, otimizadas para
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promover escoamento laminar por maior extensao da corda, reduzindo significativa-
mente o arrasto em condic¢oes ideais de superficie (Somers, 1992).

Cada série NACA é definida por uma férmula que codifica parametros geomé-
tricos como curvatura maxima, sua posicao ao longo da corda e espessura relativa do
perfil. Essa nomenclatura padronizada simplifica a selecao de aerofdlios no projeto
preliminar, permitindo prever com boa precisdo suas caracteristicas basicas antes de
simulagbes mais avangadas ou testes experimentais (Somers, 1992).

O uso de perfis NACA é particularmente 0til em fases iniciais de projeto de-
vido a disponibilidade de dados experimentais confiaveis e ao comportamento ae-
rodindmico previsivel. Além disso, sua representagdo matematica direta permite facil
integracdo com ferramentas computacionais de modelagem e analise CFD, sendo am-
plamente utilizada para validacao de métodos numéricos (Somers, 1992).

No entanto, a adocédo de perfis NACA apresenta limitagdes quando compa-
rada a aerofélios otimizados via métodos inversos ou parametrizagbes modernas. As
geometrias fixas e o foco em condigdes de escoamento ideais restringem sua aplica-
bilidade em contextos mais exigentes, como regimes transénicos ou aeronaves com
requisitos de performance especificos. Nesses casos, métodos baseados em otimiza-
¢cao numeérica ou técnicas como CST tendem a fornecer melhores resultados (Somers,
1992).

A Figura 8 ilustra a comparagao entre perfis NACA e outros tipos de aerofdlios,
destacando as diferengcas em termos de curvatura e espessura.

Figura 8 — Comparagao entre modelos comuns de aerofélios e séries NACA
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Fonte — Raymer (1992).

Apesar dessas limitacoes, as séries NACA continuam relevantes em contex-
tos educacionais, aplicagdes de baixa velocidade e validagdo computacional. Perfis
classicos como o NACA 0012 ou 2412 ainda sdo amplamente utilizados em estudos
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experimentais e em projetos que exigem simplicidade construtiva e resultados bem
documentados na literatura (Somers, 1992).

2.3.2 Geometria e Parametrizacao de Asas

A parametrizagéo de asas de aeronaves é fundamental no design aerodina-
mico, pois permite representar matematicamente a geometria da asa para otimizagéo
e analise. Durante o desenvolvimento, diferentes configuracées de asas precisam ser
testadas para garantir desempenho adequado; dessa forma, a escolha de um método
eficiente facilita a criacdo de modelos que representem com precisdo as caracteris-
ticas aerodinamicas da asa, otimizando o tempo e recursos computacionais (Bloor;
Wilson, 1995).

Com o avanco das técnicas numéricas e da capacidade computacional, anali-
ses aerodindmicas complexas passaram a ser feitas nas fases iniciais do design. Bloor
e Wilson (1995) observaram que métodos numéricos, antes usados em testes fisicos,
poderiam ser aplicados na otimizagao do design, permitindo a avaliagdo de configu-
racdes geométricas por simulagdo antes da construcgéao fisica, economizando tempo e
custos.

As abordagens numéricas para otimizacao aerodindmica podem ser classifi-
cadas como design inverso ou otimizacao numérica direta. No design inverso, parte-se
de uma distribuicao de pressado desejada e busca-se a geometria correspondente. Na
otimizacao numérica direta, o método consiste em acoplar uma analise aerodindmica
a um esquema de minimizacdo numeérica, calculando uma funcgéo objetivo que carac-
teriza o desempenho aerodindmico (Bloor; Wilson, 1995).

A fim de investigar os impactos da escolha do método de parametrizagdo na
eficiéncia e precisdo da otimizagdo aerodinamica, Mousavi et al. (2007) realizaram
um estudo comparativo entre trés abordagens distintas: pontos de malha, superficies
B-spline e o0 método Class Function / Shape Function Transformation (CST). Cada
técnica foi aplicada a problemas de design inverso e minimizacao de arrasto em ge-
ometrias tridimensionais tipicas da engenharia aerondutica, permitindo a avaliagéo
do desempenho relativo de cada uma quanto a qualidade dos resultados e ao custo
computacional envolvido. Os autores destacaram as vantagens e limitacdes de cada
abordagem, oferecendo subsidios valiosos para a escolha do método mais adequado
em contextos distintos de projeto aerodinamico.

A parametrizagdo com pontos de malha é simples de implementar, mas pode
se tornar limitada devido ao grande numero de variaveis necessarias para representar
a geometria de forma precisa. A independéncia dos pontos pode gerar superficies ndo
continuas, resultando em problemas de estabilidade numérica durante a otimizagéao.
Embora flexivel, sua aplicabilidade é restrita pela quantidade de variaveis de design
necessarias (Mousavi et al., 2007).
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As superficies B-spline oferecem maior controle sobre a geometria com um
namero reduzido de variaveis de design. A precisdao melhora a medida que o numero
de pontos de controle aumenta, mantendo a suavidade das superficies e facilitando
a otimizagdo com métodos numéricos avangados. No entanto, Mousavi et al. (2007)
apontam que a precisao pode ser comprometida se 0 nimero de pontos de controle for
insuficiente, recomendando-se pelo menos 32 pontos para uma representacao precisa
da geometria da asa.

O método CST (Class Function / Shape Function Transformation) foi desenvol-
vido para superar limitacées de parametrizagdo em geometrias com grande curvatura,
como as bordas de ataque e de fuga das asas. Ele combina uma fungéo de classe,
que descreve a geometria basica, com uma funcao de forma, que ajusta localmente os
parametros de design. A principal vantagem do CST é sua capacidade de representar
formas complexas de forma eficiente, utilizando um numero reduzido de variaveis de
design, ideal para otimizacdes rapidas e eficazes (Mousavi et al., 2007).

Com o avanco das técnicas de parametrizacao e otimizacao estrutural, novas
abordagens tém sido exploradas para lidar com a complexidade das formas geométri-
cas e a distribuicao de material. Entre essas técnicas, destacam-se o sistema celular
Lindenmayer (LC), os diagramas de Voronoi (VD) e a representacao gréafica bijetiva
(BG), que oferecem solugbes inovadoras para a criagdo e otimizacdo de estruturas
com um numero reduzido de variaveis de design (Dexl et al., 2022).

O sistema celular Lindenmayer (LC) é inspirado no crescimento de plantas e
utiliza um conjunto de regras de producao para gerar topologias complexas. Nesse
sistema, uma célula inicial se divide de acordo com regras definidas, permitindo o
crescimento de uma estrutura a partir de elementos simples (Dexl et al., 2022).

E particularmente Util para otimizacdo de topologia, ja4 que pode gerar uma
grande variedade de formas com um numero reduzido de variaveis. No entanto, a
complexidade do controle das variaveis aumenta com a necessidade de modelar de-
talhadamente a estrutura, o que pode tornar sua implementagdo mais complexa (Dexl
et al., 2022).

Os diagramas de Voronoi (VD) sdo usados para dividir um espago em célu-
las baseadas em um conjunto de pontos, com cada célula associada ao ponto mais
proximo. Essa técnica é eficaz para otimizar estruturas em que a distribuicdo do ma-
terial e a conectividade entre os elementos s&o importantes. A principal vantagem
do Voronoi é sua capacidade de simplificar a descricao da estrutura e a facilidade de
implementacao, ja que a definicdo das células é diretamente associada a pontos de
controle (Dexl et al., 2022).

A representacao grafica bijetiva (BG) utiliza pontos e arestas para formar um
grafo que descreve a estrutura. Essa técnica é altamente flexivel, permitindo a criagéo
de diferentes padrdes de conectividade entre os elementos estruturais. A principal
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vantagem € o0 acesso direto aos pontos e arestas, o que facilita a manipulacdo da
estrutura e a adaptacdo de seus elementos durante a otimizacdo. No entanto, esse
método pode resultar em problemas de conectividade e maior complexidade na defi-
nicao das variaveis de design (Dexl et al., 2022).

O estudo de Dexl et al. (2022) concluiu que os métodos baseados em dia-
gramas de Voronoi e sistemas celulares Lindenmayer sdo mais eficazes do que a
representacao grafica bijetiva em termos de otimizacao e diversidade dos resultados.
A principal vantagem dos diagramas de Voronoi foi sua capacidade de garantir maior
convergéncia e reprodutibilidade dos resultados, com a estrutura gerada mostrando
uma adaptacao precisa aos objetivos da otimizacao, especialmente no que diz respeito
a minimizacao do arrasto e a adaptacao ao perfil aerodinamico (Dexl et al., 2022).

Por outro lado, o sistema Lindenmayer e os diagramas de Voronoi foram mais
eficazes em termos de adaptabilidade estrutural, conseguindo gerar formas mais com-
plexas e com melhor desempenho em relacao aos objetivos. A representagao grafica
bijetiva, embora util, resultou em solu¢gées menos diversificadas e com maior proba-
bilidade de problemas de conectividade, o que afetou sua eficiéncia em otimizagbes
mais complexas (Dexl et al., 2022).

Em resumo, tanto os diagramas de Voronoi quanto os sistemas celulares Lin-
denmayer provaram ser métodos robustos e eficazes para parametrizacdo de estrutu-
ras em otimizagao de asas morphing, com o Voronoi apresentando a melhor reprodu-
tibilidade e convergéncia em multiplas execugdes do processo de otimizacao (Dexl et
al., 2022).

Embora o estudo de Mousavi et al. (2007) se concentre em técnicas de pa-
rametrizacdo aplicadas a aerofdlios e otimizacao aerodinamica de formas 2D e 3D,
o artigo de Dexl et al. (2022) amplia esse escopo, focando em estruturas morfaveis
ativas e seu uso em design multidisciplinar. Enquanto o primeiro explora a eficiéncia
de métodos como B-splines, CST e pontos de malha em problemas classicos de mi-
nimizagao de arrasto, o segundo trata da parametrizacao de geometrias de asas em
um contexto de tecnologias emergentes, como asas com morfagem ativa, que exigem
uma abordagem mais dindmica e adaptativa.

As diferencas de época também séo evidentes, ja que Mousavi et al. (2007)
trabalharam com limitagdes computacionais e técnicas de parametrizacao mais sim-
ples, enquanto Dexl et al. (2022), com a evolucdo das tecnologias computacionais e
algoritmos de otimizagao, exploram novas fronteiras no design de asas, considerando
impactos dinamicos e desempenho aerodindmico adaptativo. Essas distingdes refle-
tem a evolugdo do campo, onde a parametrizacao foi aprimorada para incorporar no-
vas variaveis e técnicas de otimizagcao mais avangadas, adequadas as necessidades
de projetos mais complexos.
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2.4 MODELOS DE TURBULENCIA EM CFD

Na dinamica dos fluidos, turbuléncia é um regime de escoamento caracteri-
zado por flutuagdes caoticas e irregulares nas variaveis do fluido, como a velocidade,
pressao e temperatura. Em um escoamento turbulento, o fluido apresenta movimen-
tos aleatérios, de pequena e grande escala, que resultam em vortices e redemoinhos.
Isso contrasta com o escoamento laminar, onde as particulas do fluido se movem de
maneira suave e ordenada, seguindo trajetérias previsiveis (Versteeg; Malalasekera,
2007).

A turbuléncia ocorre quando o numero de Reynolds — uma medida que re-
laciona as forgas inerciais e viscosas em um fluido — atinge um valor critico. Todos
os fluxos encontrados na pratica de engenharia, desde os simples, como jatos bidi-
mensionais, vértices, fluxos em tubulagdes e camadas limite em placas planas, até os
mais complicados em trés dimensdes, tornam-se instaveis acima de um determinado
numero de Reynolds (Versteeg; Malalasekera, 2007).

Em casos simples, as equacdes de continuidade e de Navier—Stokes podem
ser resolvidas analiticamente. No entanto, fluxos mais complexos devem ser tratados
numericamente com técnicas de CFD, sem a necessidade de aproximacdes adicio-
nais. Essas abordagens permitem a analise de fluxos que ndo podem ser resolvidos
de forma exata, principalmente quando a geometria ou as condi¢cdées sao mais compli-
cadas (Versteeg; Malalasekera, 2007).

A maioria dos fluxos de interesse para a engenharia é turbulenta, tornando
o regime de turbuléncia ndo apenas de interesse te6rico, mas essencial para a pra-
tica da engenharia de fluidos. Os engenheiros precisam de ferramentas vidveis para
representar os efeitos da turbuléncia, o que torna o estudo do comportamento e da
modelagem da turbuléncia em CFD crucial (Versteeg; Malalasekera, 2007).

2.4.1 Escolha do Modelo de Turbuléncia para Simulacoes de Asas

A modelagem da turbuléncia em escoamentos aerodinamicos representa um
dos maiores desafios na aplicagdo de CFD, devido a complexidade intrinseca dos
fluxos turbulentos e a necessidade de solugbes vidveis computacionalmente. Para
contornar a impossibilidade de resolver todas as escalas da turbuléncia em aplicacdes
de engenharia, empregam-se modelos matematicos que aproximam o comportamento
médio do escoamento (Pope, 2000).

A escolha de um modelo de turbuléncia adequado esta diretamente relaci-
onada a natureza do escoamento em estudo, as caracteristicas da geometria, ao
regime de Reynolds e aos objetivos da simulagdo. Em simulagdes de asas, € fun-
damental representar corretamente os efeitos das camadas-limites, separagdes de
fluxo e gradientes de pressao, o que impde exigéncias especificas sobre os modelos
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empregados (Pope, 2000).

Segundo Pope (2000), tais modelos devem ser ndo apenas fundamentados
em principios fisicos sélidos, mas também consistentes com as propriedades funda-
mentais das equacdes de Navier-Stokes. Ainda, o autor destaca que, entre os critérios
de avaliacdo de modelos, estdo a precisdo na previsao das tensdes de Reynolds, a
robustez numérica e a capacidade de adaptagdo a geometrias complexas.

A abordagem estatistica, baseada nas equagdes de Reynolds-Averaged Na-
vier—Stokes (RANS), € amplamente adotada devido a sua viabilidade computacional
em simulagdes de engenharia. Nessa categoria, os modelos de viscosidade turbulenta
— como os modelos k—= e k—w — utilizam hipéteses simplificadoras para estimar o
efeito médio da turbuléncia sobre o0 escoamento. De acordo com Pope (2000), embora
esses modelos ndo descrevam diretamente as tensdes de Reynolds, sua simplicidade
permite a aplicacdo generalizada com custo computacional reduzido.

Por outro lado, modelos mais avancados, como os modelos de tensdes de
Reynolds (RSM), resolvem equacgdes adicionais para cada componente do tensor de
tensdes turbulentas, oferecendo maior fidelidade fisica. Esses modelos séo particular-
mente Uteis em escoamentos com anisotropia significativa, como aqueles encontrados
em asas com angulos de ataque elevados ou presencga de separagdes de fluxo. No
entanto, o custo computacional e a complexidade numérica aumentam consideravel-
mente (Pope, 2000).

A escolha entre modelos mais simples, como k—= ou Spalart—Allmaras, e abor-
dagens mais sofisticadas, como RSM ou LES, envolve um equilibrio entre precisao e
viabilidade computacional. Em contextos de projeto preliminar ou analise de multiplas
configuragbes geométricas, a eficiéncia dos modelos RANS de duas equacdes pode
ser mais vantajosa. Pope (2000) ressalta que, apesar de suas limitagdes, esses mo-
delos sao suficientemente robustos para capturar os principais efeitos da turbuléncia
em escoamentos externos sobre superficies aerodinamicas.

Além disso, a forma de tratamento proximo a parede tem papel crucial na
precisdo das simulacdes. Estratégias como fun¢des de parede ou modelos com re-
solucado da camada viscosa afetam diretamente a previsdo do arrasto e do ponto de
separacao. A correta implementacao dessas condicdes é especialmente relevante em
simulacdes de perfis aerodindmicos, onde os gradientes de velocidade séo intensos
nas regides adjacentes a superficie solida (Pope, 2000).

Os modelos de turbuléncia podem ser classificados segundo a abordagem
adotada para representar as escalas turbulentas. O método DNS (Direct Numerical
Simulation) resolve diretamente todas as escalas do escoamento, desde as grandes
estruturas até as menores escalas dissipativas. Para isso, é necessario que o tamanho
da malha e o passo temporal sejam suficientemente pequenos para capturar os efeitos
viscosos e inerciais, resultando em um custo computacional elevado e aplicagdes limi-
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tadas a geometrias simples e baixos nimeros de Reynolds (Versteeg; Malalasekera,
2007).

Como alternativa mais viavel, a simulacdo LES (Large Eddy Simulation) re-
solve explicitamente as grandes escalas do escoamento e modela apenas as peque-
nas escalas turbulentas que nao podem ser capturadas pela malha computacional,
conhecidas como escalas sub-malha. Ou seja, enquanto as estruturas turbulentas
maiores sao resolvidas diretamente pelas equagdes numéricas, as menores — que
ocorrem em dimensdes inferiores ao tamanho da malha — sao representadas por
modelos especificos de turbuléncia (Wilcox, 2006).

A abordagem mais comum em aplicagdes de engenharia é o uso de modelos
RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes), que resolvem apenas as médias das va-
riaveis de fluxo e modelam os efeitos das flutuagdes turbulentas por meio de termos
adicionais nas equacdes de transporte. Entre os modelos RANS, destacam-se os mo-
delos de duas equacobes, como o k-c € 0 k-w, por seu equilibrio entre robustez, custo
computacional e aplicabilidade (Wilcox, 2006).

O modelo k- € amplamente utilizado em simulagdes de escoamentos com
regides predominantemente turbulentas, sendo adequado para escoamentos externos
com separagdes moderadas. Suas equacbes de transporte sdo dadas por (Pope,
2000):

ok ok 0 v\ Ok

or v _p Y 2 i

ot " Vige, ~ Tt gy K” * ak) axj} ®
Oe Oe € g2 0 v\ Oe
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em que k representa a energia cinética turbulenta,  é a taxa de dissipacado dessa
energia, U; € a componente j da velocidade média do escoamento, x; € a coordenada
espacial na direcao j (com soma implicita sobre j), P. é a taxa de producao de ener-
gia cinética turbulenta, v é a viscosidade cinematica molecular do fluido, o, e 0. séo
constantes adimensionais associadas a difusao turbulenta de k e ¢, respectivamente,
C1. e Cy. sao constantes empiricas do modelo k—¢, e v, é a viscosidade turbulenta
calculada por v; = C,L%, onde C,, € uma constante empirica do modelo (Pope, 2000).

Ja o modelo k-w é mais indicado para regides com gradientes de pressao
adversos e escoamentos internos com separagdes préximas a parede, sendo definido
pelas seguintes equacgdes (Pope, 2000):
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em que w é a taxa de dissipacao especifica da energia cinética turbulenta, g*, «, £,
o; e o}, s80 constantes empiricas do modelo k—w, e 0os demais termos sdo definidos
conforme no modelo k—<. A viscosidade turbulenta € calculada por v, = f (Pope,
2000).

Em aplicagbes aerodinamicas de asas, a escolha pragmatica recai nos mode-
los RANS de duas equacgdes pela boa relagao entre custo e fidelidade. Em gradientes
de pressao adversos e regides préximas a parede, o k—w SST costuma apresentar de-
sempenho superior, enquanto o k— tende a ser mais estavel em escoamentos livres;
a decisdo sobre fungdes de parede ou resolugdo da subcamada viscosa deve seguir
0 objetivo da simulacédo e a meta de y* (Pope, 2000).

Quando ha anisotropia marcada das tensdes turbulentas — por curvatura, ro-
tacdo ou separacdes extensas — 0s modelos de Tensdes de Reynolds (RSM) podem
melhorar a previsdo das tensdes ao custo de maior rigidez numérica e tempo com-
putacional. Sua adocdo é mais adequada em estudos focados onde o ganho fisico
compensa 0 aumento de complexidade (Pope, 2000).

O LES é indicado para resolver estruturas coerentes e fendbmenos de separa-
cao com maior detalhe local. Exige malhas e passos de tempo finos, sobretudo junto a
parede, o que limita 0 dominio ou eleva o custo, sendo mais apropriado para recortes
da geometria ou investigacdes de alta fidelidade (Versteeg; Malalasekera, 2007; Pope,
2000).

Abordagens hibridas RANS—LES, como o DES, aplicam RANS nas proximi-
dades da parede e LES fora da camada limite, produzindo um compromisso eficaz em
escoamentos com separacgao relevante. A eficacia depende fortemente da malha e
da zona de troca entre os regimes, recomendando-se estudos de sensibilidade para
garantir a ativagédo correta do modo LES (Wilcox, 2006; Pope, 2000).

Se alocalizacao da transicao laminar—turbulento afeta C;,, Cp e o ponto de se-
paracao, correcoes transicionais acopladas a RANS aumentam a aderéncia fisica sem
perder eficiéncia (Versteeg; Malalasekera, 2007). Em sintese, a selecado do modelo
deve alinhar meta fisica, orgamento computacional e estratégia de malha, adotando
RANS de duas equagdes como base e escalando para RSM, LES ou DES apenas
qguando a fisica do caso exigir tal refinamento (Pope, 2000).

2.4.2 Validacao de Modelos de Turbuléncia com Dados Experimentais

Diversos estudos tém comparado modelos de turbuléncia tradicionais com da-
dos experimentais para avaliar sua precisdo na simulagcao de escoamentos complexos.
Em um estudo recente, Huang et al. (2024) realizaram uma andlise comparativa entre
cinco modelos de turbuléncia — IDDES, DDES, DES, LES e URANS — aplicados a
simulacao do escoamento ao redor de um 6nibus.



Quadro 2 — Comparacao sucinta de modelos de turbuléncia para simulacoes de asas

Modelo Pontos fortes Limitacoes e uso recomendado
RANS k-¢ Barato e estavel em esco- | Subestima separagdo e anisotropia.
amento livre. Simples de | Uso: fases preliminares e casos com
configurar. separacdo moderada; funcbes de pa-
rede adequadas.
RANS k-w | Melhor perto da parede e | Mais sensivel no escoamento livre; re-
SST com gradiente de pressdo | quer atencdo ao y*. Uso: aerofdli-
adverso. Boa previsdo de | os/asa com efeitos de parede dominan-
separacao incipiente. tes.
RSM Captura anisotropia e efei- | Custo e rigidez numérica maiores. Uso:
tos de curvatura/rotagio. angulos de ataque altos e separagdes
fortes quando RANS de 2 eq. falha.
LES Resolve estruturas coe- | Custo muito alto; malha e At finos, so-
rentes e transigao. Alta fi- | bretudo junto a parede. Uso: recortes
delidade local. da asa e estudos locais.
DES Compromisso: RANS na | Sensivel a malha e a interface RANS/-
(RANS—- parede, LES fora. Bomem | LES; risco de permanecer em RANS.
LES) separacao ampla. Uso: separagdo relevante com orca-
mento intermediério.

Fonte — Pope (2000).
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No estudo, os cinco modelos foram avaliados quanto a sua capacidade de
prever caracteristicas aerodinamicas de um énibus em escoamento externo. Os testes
comparativos incluiram simulagdes numéricas validadas com dados experimentais de
tunel de vento. As métricas avaliadas foram o coeficiente de arrasto (C,), o coeficiente
de sustentacgao (C;), campos de pressao, velocidade, linhas de corrente e distribuicao
de vorticidade (Huang et al., 2024).

O modelo IDDES obteve o melhor desempenho na previsdo do coeficiente de
arrasto, com C; = 0,4226, apresentando erro de apenas 0,0299 em relacédo ao valor
experimental de C; = 0,4525. J& 0 modelo URANS subestimou o arrasto significativa-
mente, com valor de C,; = 0,3877. Para o coeficiente de sustentacdo, o modelo DDES
apresentou melhor correspondéncia com o valor experimental (C; = —0,0971), com
previsdao de C; = —0,1061 — erro absoluto de apenas 0,009. A comparacao desses
resultados pode ser vista na imagem 9 (Huang et al., 2024).
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Figura 9 — Comparacao dos valores simulados e experimentais de C,; e C; entre 0s
modelos de turbuléncia

<0.20+4
044 e 0.18 [
-0.16+4

0.3 4 { -0.14-

-0.104

-0.084

-0.06+

0.1
-0.04+4

-0.024

1 X
0.0 DDES DES IDDES LES URANS EXP - DDES DES IDDES LES URANS EXP

Fonte — Huang et al. (2024).

A andlise do escoamento na esteira revelou que o modelo IDDES capturou
melhor a estrutura dos vértices gerados na traseira do 6nibus. O LES apresentou uma
esteira mais uniforme, enquanto o URANS foi incapaz de resolver adequadamente
as regides de baixa pressao e separacao de fluxo, resultando em linhas de corrente
excessivamente simétricas e auséncia de detalhes vorticosos. O DDES mostrou shed-
ding bem definido, mas com menor suavidade no perfil do escoamento (Huang et al.,
2024).

Em termos de distribuicdo de pressao na regiao traseira, o IDDES capturou
valores mais negativos com maior resolugcao espacial. A distribuicao de pressao pre-
vista pelo LES foi mais uniforme, enquanto o URANS n&o conseguiu reproduzir os
gradientes negativos criticos nessa regido. Os resultados do artigo demonstram que
o IDDES e o LES superaram os demais modelos na previsao dos picos de pressao e
sua variagao ao longo da superficie do 6nibus (Huang et al., 2024).

A visualizagao da vorticidade com o critério ¢ = 1000 mostrou que 0 modelo
IDDES capturou maior quantidade de vértices de pequena escala em torno do corpo
do 6nibus, seguido por DDES e LES. O URANS n&o conseguiu identificar estrutu-
ras coerentes de vortice. As andlises com sondas de pressdao em multiplos planos
revelaram que os modelos IDDES e LES apresentaram maiores flutuagdes de pres-
sao vertical — indicando maior fidelidade na previsao de fenémenos turbulentos nao
estacionarios na esteira (Huang et al., 2024).

Conclui-se que o modelo IDDES apresentou o melhor desempenho global,
conciliando precisdo na previsdo de coeficientes aerodinamicos com representacao
detalhada do campo de escoamento. O LES demonstrou maior detalhamento no
fluxo, mas com custo computacional mais elevado. O URANS, apesar de eficiente,
apresentou erros sistematicos em regides de separagao e voértices, limitando sua apli-
cabilidade a estudos de alta fidelidade em geometria de veiculos (Huang et al., 2024).
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Em outro estudo, Odier et al. (2017) compararam os modelos RANS e LES
com medi¢des experimentais em um turbofan operando em regime nominal. As com-
paracdes de perfis médios em trés posicoes axiais mostraram uma concordancia ra-
zoavel entre RANS e LES para todos os resultados.

No entanto, observou-se um desvio quando as temperaturas totais numéri-
cas, numero de Mach e presséao estatica foram comparados aos perfis experimentais,
permanecendo uma discrepancia a ser explicada. A forma dos perfis numéricos, no
entanto, foi consistente com os resultados experimentais (Odier et al., 2017).

Em estudo realizado por Muiruri et al. (2019), quatro modelos de turbulén-
cia RANS foram avaliados quanto a capacidade de prever o torque aerodinamico, o
momento fletor na direcao da pa (flap-wise bending moment) e a distribuicao do coefi-
ciente de pressao sobre uma pa de turbina edlica de 5 MW. Os modelos comparados
foram: Spalart—Allmaras, k—= RNG, k— Realizable e k—w SST.

As simulacdes foram conduzidas com abordagem de referéncia em malha mé-
vel (SMRF) em regime estacionario, utilizando ANSYS Fluent, e a validagéo foi feita
com base em resultados numéricos publicados por outros autores, incluindo dados do
cédigo FAST.

Para a previsao do torque aerodinamico, o modelo k—w SST apresentou va-
lor de 2664 kNm, em excelente concordancia com os 2650—-2682 kNm reportados na
literatura. Ja os modelos k—= RNG e k— Realizable superestimaram o torque, com
valores de 2740 e 2768 kNm, respectivamente. O modelo Spalart—Allmaras foi con-
siderado adequado para condi¢cdes de baixa velocidade, mas sua precisao diminuiu
em velocidades mais elevadas. Os resultados mostraram que, acima de 15 m/s, o
modelo SST manteve boa consisténcia, enquanto os demais apresentaram desvios
crescentes, como mostrado na Figura 10 (Muiruri et al., 2019).
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Figura 10 — Torque aerodinamico previsto por diferentes modelos de turbuléncia em
funcéo da velocidade do vento
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Fonte — Muiruri et al. (2019).

Na avaliacdo do momento fletor flap-wise, o Spalart—Allmaras previu os me-
nores valores em todas as velocidades, o que sugere uma subestimagcao da carga
aerodindmica. Ja os modelos k—= Realizable e SST apresentaram comportamento
semelhante até 15 m/s, mas divergiram em velocidades mais altas, com o Realiza-
ble apresentando flutuagcdes. O modelo SST mostrou uma tendéncia decrescente do
momento apds 15 m/s, condizente com estudos prévios que relacionam esse compor-
tamento ao inicio da separacao de fluxo (Muiruri et al., 2019).

Além disso, foram avaliadas as distribuicbes de coeficiente de presséo ¢, em
trés secdes da pa: 32%R, 60%R e 92%R. Os modelos apresentaram boas previsdes
no lado de pressao da pa, mas diferencgas significativas no lado de sucgdo. Nessas
regides, o modelo k—< Realizable tendeu a superestimar ¢,, enquanto o SST manteve
valores mais conservadores e proximos dos estudos de referéncia. A variacao mais
critica ocorreu na sec¢ao de 92%R a 20 m/s, onde o SST apresentou menor dispersao
entre previsdo e literatura (Muiruri et al., 2019).

Com base nesses resultados, o0 modelo k—w SST foi considerado o mais con-
fiavel entre os testados, tanto na previsdo do torque quanto na andlise de cargas e
distribuicdo de pressao. Sua formulagéo hibrida, que combina caracteristicas de k—
no escoamento livre e k—w proximo a parede, mostrou-se especialmente eficaz na re-
gido do bordo de ataque e em condi¢des de escoamento complexo. Como concluséo,
o estudo recomenda o uso do modelo SST para simulagdes de pas de turbina edlica
de grande porte operando em regime totalmente turbulento (Muiruri et al., 2019).
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Esses estudos evidenciam que a escolha do modelo de turbuléncia deve con-
siderar o equilibrio entre precisdo e custo computacional. Enquanto modelos como
o IDDES e LES oferecem maior fidelidade na captura de estruturas turbulentas com-
plexas, eles demandam maior poder computacional. Por outro lado, modelos como o
URANS, embora menos precisos em certas situagdes, sdo mais eficientes computa-
cionalmente e podem ser adequados para simulagées onde a precisdo extrema nao é
critica.

2.5 OPENFOAM COMO FERRAMENTA DE CFD

O OpenFOAM (Open Source Field Operation and Manipulation) € uma pla-
taforma computacional de cédigo aberto amplamente adotada para simulacbées de
dindmica dos fluidos. Seu uso tem crescido significativamente tanto em ambientes
académicos quanto industriais devido a sua versatilidade, capacidade de personaliza-
¢cao e auséncia de custos com licenciamento (Chen et al., 2014).

Desenvolvido originalmente no Imperial College London, o OpenFOAM ¢é ba-
seado no método dos volumes finitos e estruturado em C++ com programacao ori-
entada a objetos, o0 que permite representar equacdes diferenciais parciais de forma
simbdlica e flexivel. Sua arquitetura modular possibilita a implementacao de solvers
personalizados e o suporte a uma ampla gama de aplicagdes, incluindo escoamentos
incompressiveis e compressiveis, transferéncia de calor, escoamentos multifasicos,
reagcdes quimicas e eletromagnetismo (Chen et al., 2014).

Ao contrario de muitos softwares comerciais, 0 OpenFOAM ¢ distribuido sob
licenca GNU GPL, o que ndo apenas elimina os altos custos de licenca — que podem
ultrapassar dezenas de milhares de dolares anuais — como também proporciona li-
berdade para modificar, redistribuir e adaptar os coédigos conforme a necessidade da
aplicagao. Tal liberdade é especialmente relevante no meio académico, onde recursos
financeiros sao frequentemente limitados (Chen et al., 2014).

A flexibilidade do OpenFOAM, no entanto, vem acompanhada de uma curva
de aprendizado significativa. Sem interface grafica integrada, sua utilizagdo exige fa-
miliaridade com sistemas Unix/Linux, organizacao de diretérios e configuracado ma-
nual de arquivos. Em contrapartida, essa abordagem oferece ao usuario controle total
sobre os parametros fisicos, algoritmos numéricos e condicdes de contorno, sendo
especialmente atrativa para estudos académicos avangados (Chen et al., 2014).

O ambiente computacional estruturado em torno do OpenFOAM inclui fer-
ramentas para todas as etapas do processo: pré-processamento com ‘blockMesh'
ou ‘snappyHexMesh’, solugcdo com solvers baseados em métodos de volumes finitos
(FVM), e pés-processamento com o uso de softwares como ParaView. Essa integra-
¢ao proporciona uma cadeia completa de simulagédo, desde a geometria inicial até a
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analise dos resultados, tornando o OpenFOAM uma solugao independente e autocon-
tida (Chen et al., 2014).

Em termos de desempenho, o OpenFOAM permite execucdo em arquiteturas
paralelas de alto desempenho, sendo amplamente utilizado em supercomputadores
ao redor do mundo. Um exemplo é a simulagdo de escoamentos tridimensionais turbu-
lentos conduzida pelos proprios autores do artigo de Chen et al. (2014), a qual utilizou
1024 nucleos para resolver, com alta resolu¢dao, um problema classico de cavidade
com tampa mével tridimensional.

Dessa forma, o OpenFOAM n&o é apenas uma alternativa gratuita aos pa-
cotes comerciais, mas uma plataforma de desenvolvimento em constante evolugéo,
apoiada por uma comunidade internacional ativa. Sua natureza aberta e extensivel
tem permitido avancos significativos em modelagem computacional, tornando-se uma
ferramenta essencial na engenharia moderna e nas ciéncias aplicadas (Chen et al.,
2014).

A Figura 11 ilustra a estrutura de diretérios tipica de um caso no OpenFOAM.
O diretério principal do caso contém subdiretorios essenciais, como ‘0‘, ‘constant’ e
‘system’. O diretério ‘0° armazena os arquivos de condicdes iniciais e de contorno
para cada variavel do problema, como velocidade, pressao e temperatura. O diretério
‘constant’ contém propriedades fisicas do fluido, modelos de turbuléncia e a malha
computacional. Ja o diretério ‘system‘ abriga arquivos de controle da simulacao, in-
cluindo parametros numéricos, esquemas de discretizacao e critérios de convergéncia
(Chen et al., 2014).
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Figura 11 — Estrutura tipica de diretérios em um caso OpenFOAM
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Fonte — Chen et al. (2014).

2.5.1 Solvers e Modelos de Turbuléncia no OpenFOAM

O OpenFOAM disponibiliza um amplo conjunto de solvers padronizados, de-
senvolvidos para atender a diferentes categorias de escoamentos e fenémenos fisicos.
Esses solvers sdo construidos com base no método dos volumes finitos e organiza-
dos em estruturas modulares, o que facilita sua adaptacdo e extensao conforme a
complexidade do problema (Chen et al., 2014).

Dentre as categorias disponiveis, destacam-se escoamentos incompressiveis,
compressiveis, multifasicos, combustao, transferéncia de calor, eletromagnetismo e
analise de tensdées mecéanicas. Cada solver é projetado para atuar de forma especia-
lizada em uma dessas areas, permitindo ao usuario selecionar ou modificar a aborda-
gem numérica mais adequada a sua aplica¢do (Chen et al., 2014).

Seguindo essa organizacao, destacam-se quatro solvers de base para es-
coamentos monofasicos: simpleFoam e pimpleFoam para regimes incompressiveis,
e rhoSimpleFoam e rhoPimpleFoam para regimes compressiveis, cobrindo combina-
¢cOes de analise estacionaria e transiente. Todos implementam esquemas segregados
com acoplamento pressdo—velocidade via corre¢cdes sucessivas (Patankar, 1980).
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A escolha entre escoamento incompressivel ou compressivel decorre da rele-
vancia das variacoes de densidade no balangco de massa e momento. Quando p varia
de modo desprezivel nas escalas de interesse, adota-se a hipbtese incompressivel;
quando as variacdes de p por efeitos de pressdo e temperatura sdo significativas,
impde-se a formulacdo compressivel com equacao de energia (Patankar, 1980).

Regime estacionario implica que as estatisticas ou médias de interesse néao
dependem explicitamente do tempo e, portanto, busca-se uma solugdo que satisfaga
as equacobes com derivadas temporais nulas. Regime transiente implica dependéncia
temporal explicita, de modo que as equacgdes sdo integradas no tempo com passos
At para capturar a evolugcado do campo (Patankar, 1980).

O simpleFoam resolve escoamentos incompressiveis em regime permanente
por meio do algoritmo SIMPLE, que alterna a solugao das equagdes de quantidade de
movimento com uma equacao de correcao de pressao derivada da continuidade. O
procedimento consiste em estimar a pressao p nos nos, realizar a predi¢cdo da veloci-
dade U, montar uma equacao de corregao de p, atualizar p e U com sub-relaxacao e
repetir até reduzir o desequilibrio de massa e momento (Patankar, 1980).

A sub-relaxacao é um artificio numérico no qual a variavel ndo é atualizada
integralmente com o novo valor calculado, mas por uma fragdao dele combinada com
o valor anterior. Esse amortecimento das corre¢oes estabiliza o processo iterativo do
SIMPLE, reduz oscila¢des entre iteragcdes e diminui o risco de divergéncia, ao custo
de mais passos até a convergéncia. O fator de sub-relaxacdo assume valores entre
zero e um: valores menores aumentam a robustez numérica, enquanto valores mais
altos aceleram a convergéncia quando a malha e as condigdes do problema permitem
(Patankar, 1980).

O pimpleFoam trata escoamentos incompressiveis transientes combinando a
predicdo de momento com multiplas correcdes de pressao no interior de cada passo
temporal At. A cada avango temporal, o solver reduz o erro de continuidade por cor-
recOes sucessivas de p e U, permitindo maior consisténcia temporal do acoplamento
e controle do numero de Courant (Patankar, 1980).

O rhoSimpleFoam trata escoamentos compressiveis em regime estacionario,
estendendo o SIMPLE para o caso de densidade variavel. Além das equacbes de
guantidade de movimento e continuidade, resolve-se a equacao de energia para obter
a temperatura, e utiliza-se uma equacéao de estado (por exemplo, gas ideal) para ligar
p, p € T; assim, a pressao corrigida ajusta também os fluxos quando a densidade
depende de p e T. Esse acoplamento permite capturar efeitos de compressibilidade
em problemas sem dependéncia temporal explicita (Patankar, 1980).

O rhoPimpleFoam resolve escoamentos compressiveis transientes. O solver
avanca no tempo com passos At e aplica correcdes sucessivas de pressao e veloci-
dade dentro de cada passo, enquanto integra a equagao de energia para atualizar 7.
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A equacao de estado fecha o sistema a cada At, de modo que variagdes de pressao
e temperatura se refletem imediatamente na densidade e nos fluxos. Esse proce-
dimento é adequado quando a evolucao temporal e os efeitos de compressibilidade
sao relevantes, como em transientes térmicos ou variacées rapidas de escoamento
(Patankar, 1980).

A modelagem da turbuléncia, essencial em escoamentos de engenharia, esta
diretamente integrada aos solvers do OpenFOAM por meio de bibliotecas especificas.
O software suporta diversas estratégias, desde simulacdes diretas até abordagens
mais econémicas como RANS e LES.

As bibliotecas de turbuléncia incluem modelos amplamente utilizados, como
k-e, k-w, Spalart-Allmaras e variantes hibridas como DES (Detached Eddy Simulation),
permitindo flexibilidade na escolha do grau de fidelidade e custo computacional (Chen
et al., 2014).

Na estrutura do OpenFOAM, a definicdo do modelo de turbuléncia é separada
da formulacao do solver e configurada por meio de arquivos de entrada. Isso permite
aplicar diferentes modelos com alteragbes minimas na estrutura do caso, mantendo
0 mesmo solver base. Essa modularidade é um dos principais diferenciais do Open-
FOAM, facilitando a experimentacdo com distintas abordagens sem necessidade de
modificar o codigo-fonte (Chen et al., 2014).

Além dos modelos empiricos, 0 OpenFOAM também suporta simulacées dire-
tas da turbuléncia, embora com elevado custo computacional. No estudo de Chen et
al. (2014), foram aplicadas simulagdes DNS e LES ao classico problema da cavidade
com tampa movel, demonstrando a capacidade do software em capturar escoamentos
com multiplas escalas.

Dessa forma, o OpenFOAM se posiciona ndo apenas como uma ferramenta
de simulagdo, mas também como um ambiente flexivel de pesquisa em modelagem
turbulenta, sendo amplamente adotado em estudos que buscam equilibrar custo com-
putacional e preciséao fisica.

2.6 AUTOMAGAO DE PROCESSOS CFD

Simulagdes de alta fidelidade tornaram-se essenciais em projetos de enge-
nharia por reduzirem a necessidade de protétipos fisicos, acelerando o tempo de
desenvolvimento e otimizando o desempenho desde as fases iniciais. No entanto,
configurar e executar simulacées CFD de forma precisa continua sendo uma tarefa
extremamente complexa, que envolve alto investimento de tempo, recursos computa-
cionais e conhecimento técnico especializado (Ligrani et al., 2020).

Historicamente, o uso de ferramentas CFD esteve restrito a uma parcela li-
mitada de profissionais altamente qualificados, dado o alto nivel de especializagdo
exigido para gerar malhas de qualidade, ajustar modelos fisicos e interpretar correta-
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Quadro 3 — Comparacéao entre os resultados obtidos com DNS, LES e RANS para o
escoamento na cavidade com tampa movel

Modelos de Vantagens Desvantagens
Turbuléncia
DNS Alta precisdo. Nao necessita Elevado custo
correlacdes empiricas. computacional. Dificil
Descreve todos detalhes do definicao de condicoes
escoamento. iniciais e de contorno.
LES Captura dinamica dos Custo computacional ainda
principais redemoinhos. alto. Complexidade em
Menos custoso que DNS. geometrias elaboradas.
Mais preciso que RANS.
RANS Bom para problemas de N&o captura detalhes do
engenharia. Custo escoamento. Alta
computacional reduzido. dependéncia empirica.
DES Util em engenharia. Captura N&o captura detalhes
efeitos instacionarios em proximos a parede.
escoamentos com
separacao. Mais geral que
RANS.

Fonte — Chen et al. (2014).

mente os resultados. Como destaca a pesquisa de Freels et al. (2014) com engenhei-
ros mecanicos, mais da metade relatou ndo se sentir apta a utilizar ferramentas CFD,
evidenciando o alto grau de dificuldade associado a sua adogéao .

Além disso, o custo envolvido em projetos CFD € substancial: licencas de
softwares comerciais podem ultrapassar dezenas de milhares de délares por ano, en-
quanto simulagbes complexas exigem estagdes de trabalho robustas ou clusters de
alto desempenho (Siemens Digital Industries Software, 2023). Como apontado por
especialistas da area, o que se contrata, de fato, em um projeto CFD nao € apenas
o software, mas o tempo, o conhecimento e a experiéncia do analista responsavel
Menter (2021).

A automacao surge, nesse contexto, como uma resposta estratégica para am-
pliar a eficiéncia e a escalabilidade das simulagdes. Um estudo de caso demonstrou
que a integracao entre automacao e computacao de alto desempenho (HPC) permitiu
um aumento de 600% no numero de iteracdes de projeto avaliadas durante 0 mesmo
periodo de desenvolvimento (Smith et al., 2019).

A automacéao pode ser aplicada em diversas etapas do processo: desde o pré-
processamento (geracdo de malha, definicdo de condicbes de contorno), passando
pela execucdo em série de casos paramétricos, até o pds-processamento (extragao
e analise de resultados). Ao reduzir o esforco manual, esses fluxos automatizados
liberam o engenheiro para atuar de forma mais analitica e estratégica, focando na
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interpretacao dos resultados e ndao em tarefas repetitivas (Wendt; Casey, 2021).

Contudo, automatizar processos CFD ainda é um desafio consideravel. Algu-
mas etapas, como a geracao de malhas, continuam exigindo julgamento humano para
garantir qualidade e estabilidade numérica, especialmente em geometrias complexas.
Embora avancos tenham sido feitos em algoritmos de malha automatica, a completa
automacao desse processo ainda nao é plenamente confiavel para todos os casos
(Frei, 2020). A criagdo de um pipeline automatizado demanda também investimento
inicial em programacao, testes e validagdes, o que s6 se justifica se 0 mesmo fluxo for
reaproveitado em multiplas simulagdes ou estudos de projeto (Eckhardt et al., 2020).

Outro aspecto critico diz respeito a verificagao e validacao dos resultados ob-
tidos por meio de simulagcbes automatizadas. A automacéao pode eliminar erros ope-
racionais humanos, como configuragdes inconsistentes, mas ndo assegura por si s6 a
correcao fisica das solucdes obtidas. E essencial implementar critérios de verificacdo
— como andlise de convergéncia, independéncia de malha e conservacao de varia-
veis — e validacado contra dados experimentais ou solugcbdes analiticas sempre que
possivel (Roache, 1998).

Dessa forma, a automacao em CFD deve ser encarada ndo como um subs-
tituto da analise técnica, mas como uma ferramenta complementar que, quando apli-
cada com rigor metodoldgico, tem o potencial de ampliar a produtividade, reduzir er-
ros e democratizar o uso da simulacdo numérica no desenvolvimento de projetos de
engenharia. A seguir, serdo discutidas as principais motivacdes e possibilidades de
automacao em CFD, bem como a aplicagao pratica desses conceitos no ambiente
OpenFOAM, com suporte a linguagem Python.
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3 METODOLOGIA

Nesse capitulo, sdo apresentados os procedimentos adotados para a modela-
gem da asa, geracdo da malha computacional, configuracao das simulagdes CFD no
OpenFOAM, automacao do fluxo de trabalho com Python e validagdo dos resultados
obtidos. A metodologia foi estruturada em etapas sequenciais, conforme ilustrado na
Figura 12.

Figura 12 — Fluxo metodoldgico adotado no estudo

Escopo da automacgao Dominio, condig¢oes de contorno e

Ferramentas de CFD

Formatos de asa, faixas de _ iniciais Geometria do dominio;

. R . Geragdo de malha, solver e B . .

velocidade, regime e tipos de o entradas/saidas, paredes, simetria,
modelo de turbuléncia. 2
escoamento fungdes de parede.

Template do caso Desenvolvimento da Automacao Resultados e validacao

Estrutura de pastas/arquivos Scripts para gerar STL, malha, Extrair CL,CD,Cm; ajustar
padrdo, para qualquer parametrizar casos e executar o malha/fisica; comparar com

simulagdo dentro do escopo. solver. dados experimentais.

Fonte — Autor (2025).

3.1 MODELAGEM DA ASA

Para a modelagem da asa, optou-se pelo emprego de aerofdlios da familia
NACA, pela baixa complexidade geométrica, formulacao analitica explicita e ampla
confiabilidade reportada na literatura. A parametrizacao direta de espessura relativa,
camber e posicdo da maxima espessura facilita a geragado automatica de geometrias,
o que possibilita a varredura de configuragdes de forma sistematica e garante repro-
dutibilidade no passo a passo do CFD.

Assim, definiram-se parametros geomeétricos e de voo como entradas, com o
objetivo de implementar um algoritmo que gere automaticamente o arquivo STL de
uma asa 3D a partir desses valores. Foram considerados: (i) o codigo NACA do
aerofdlio, (ii) a envergadura (span), (iii) a corda na raiz, (iv) a corda na ponta, (v) 0
deslocamento longitudinal, (vi) o &ngulo de ataque e (vii) a velocidade de voo. Esses
parametros descrevem o plano médio e a variagdo de corda, permitindo a construgcao
paramétrica da geometria e sua exportagdo em STL.

A forma do aerofdlio NACA de 4 digitos utilizada no algoritmo é descrita pela
Equacao 12. Para um c6digo NACA abced (com digitos a, b, ¢, d), definem-se:

a b cd

- = __ t=— 1]. 12
oo P10 100" r € 0,1] (12)
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onde m é a curvatura maxima da linha média, dada como fracdo da corda, p é a
posicdo do camber maximo ao longo da corda, medida desde o bordo de ataque e t
€ a espessura maxima do aerofolio, também como fracdo da corda. A distribuicdo de
semiespessura (metade da espessura) ao longo da corda normalizada é mostrada na
Equacéao 13.

yi(z) = 5t (0.2969y/x — 0.1260 2 — 0.3516 2* 4 0.2843 2° — 0.1015z") . (13)

A seguir, sdo apresentados o calculo da linha média (camber, Equacao 14)
e sua derivada (Equacao 15), do angulo da tangente ao camber (Equacao 16) e das
coordenadas das superficies superior (Equacédo 17) e inferior (Equacao 18), todos
utilizados na geracdo da geometria de forma automatizada:

Ye(r) = P m ) (14)
(1—p)2(<1 2p) +2px —2°), p<x<l1
2m
—(p— ), 0<z<p,
7=\ "om (19
* (1_p)2<p_x>7 p<:13<1
O(x) = arctan(fi:) (16)
zo(2) =2 — ye(2) sinf(z),  yul@) = ye(2) + p(x) cosb(x). (17)
ve(v) = v +yi(x) sinf(z),  ye(x) = ye(x) — wu(@) cosb(x). (18)

Com base nessas equagdes, o contorno bidimensional do aerofélio NACA é
fechado pela combinagéo das superficies superior e inferior, permitindo a extrusédo ao
longo da envergadura com variagao linear da corda entre raiz e ponta e eventual des-
locamento longitudinal. Esse procedimento permite a geragdo da geometria tridimen-
sional da asa em formato STL, incorporando angulo de ataque e demais parametros
definidos, o que possibilita a reproducao automatica de diferentes perfis NACA, asse-
gurando reprodutibilidade, flexibilidade na variagdo de casos de estudo e eficiéncia na
preparacao das geometrias para simulagées CFD.
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Diversas bibliotecas em Python foram avaliadas para a implementacao do al-
goritmo de geragdo automatica da geometria da asa. Optou-se pela utilizagdo do
NumPy-STL, devido a sua simplicidade, eficiéncia e integracao direta com a linguagem
Python, além de ser amplamente adotada na comunidade cientifica para manipulacao
de arquivos STL.

3.2 GERACAO DE MALHA

O blockMesh define o envelope do escoamento. O dominio foi dimensionado
em funcao do comprimento caracteristico L, calculado a partir das cordas de raiz ¢, e
de ponta ¢;, como mostra a equagao 19.

¢ 2 14+ XA+ N

A= - L= 3Cr T (19)

Adotaram-se dimensées explicitas L, = 10L e L, = L, = 8L, conforme a

parametrizagdo dos vertices. A resolugéo foi fixada por (N,, N,, N,) = (30, 24, 24),

implicando passos A, = L,/N,, A, = L,/N, e A, = L,/N,. Empregou-se multi-

grading em simpleGrading para concentrar células nas regiées de interesse: no eixo

x, particdes (25%, 25%, 50%) com razdes (0,2, 0,4, 2); no eixo y, (35%, 30%, 35%) com

(0,25, 0,5, 4); no eixo z, (70%, 30%) com (0,8, 0,2). Essa configura¢do substitui afasta-

mentos genéricos por multiplos de L nos vertices e assegura transicao suave entre a
vizinhanga da asa e as regides mais afastadas do dominio.

3.2.1 Condicoes de Contorno

As condi¢des de contorno do dominio foram definidas de modo a representar
fielmente o escoamento ao redor da asa e garantir a correta resolucédo das variaveis
fisicas nas interfaces entre o fluido e as superficies solidas. O dominio foi dividido
em trés regides principais: freestream, que compreende as superficies de entrada do
escoamento, bem como as superficies laterais, superior e inferior; outFlow, correspon-
dente a superficie de saida do fluido situada atras da asa; e wall, que representa a
propria superficie da asa.

Para o campo de velocidade, na regiao freestream foi aplicada a condi¢céo de
contorno fixedValue, fixando o valor da velocidade de entrada parametrizado conforme
o caso estudado. Essa abordagem garante que 0 escoamento incidente seja mantido
constante ao longo da simulacao, estabelecendo o numero de Reynolds e a intensi-
dade do fluxo principal. Na superficie outFlow, foi utilizada a condicdo zeroGradient,
que permite que o gradiente normal da velocidade seja nulo, ou seja, ndo impde res-
tricbes ao valor da velocidade na saida, permitindo que o fluido escoe livremente sem
reflexdes artificiais ou restricdes numéricas. Na superficie wall, correspondente a asa,
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foi adotada a condicao de nao deslizamento (noSlip), impondo velocidade nula na in-
terface fluido-sélido, o que é fundamental para a correta formagédo da camada limite e
para a predicao dos esforcos de cisalhamento.

Para o campo de presséo, o valor interno foi inicializado como uniform 0. Nas
superficies freestream e wing, foi aplicada a condigdo zeroGradient, permitindo que
o gradiente normal da presséo seja nulo e que o campo se ajuste naturalmente as
variagoes induzidas pelo escoamento. Na superficie outFlow, foi utilizada a condigao
fixedValue, fixando o valor da pressao em zero, o que estabelece uma referéncia para
o campo de pressao e facilita o fechamento do balango de massa no dominio.

Para as variaveis de turbuléncia, k e w, o valor calculado na simulagéao foi fi-
xado na regido freestream por meio da condicao fixedValue, assegurando que o nivel
de turbuléncia incidente seja consistente com o regime de escoamento desejado. Na
superficie outFlow, foi utilizada a condicdo zeroGradient, permitindo a saida livre das
variaveis turbulentas sem imposicao de gradientes artificiais. Na superficie da asa
(wing), foram aplicadas as fung¢des de parede (wallFunctions), que ajustam o compor-
tamento das variaveis turbulentas de acordo com o modelo de turbuléncia adotado e
com a resolucao da malha junto a parede, garantindo a correta predicao dos efeitos
viscosos e turbulentos na camada limite.

No caso da viscosidade turbulenta (v;), o valor foi definido como uniform 0 em
todo o dominio. Embora o campo v; seja utilizado principalmente em simulagées com
modelos de turbuléncia RANS, como o k—w SST, no contexto do simpleFoam essa
definicao inicial € adequada, pois o valor de v, é recalculado iterativamente pelo solver
a partir das equacdes de transporte de k e w. Dessa forma, a condicéo inicial uniforme
nao compromete a evolugdo do campo turbulento, sendo suficiente para garantir a
estabilidade numérica e a correta ativacdo dos modelos de parede.

Essas escolhas de condi¢des de contorno asseguram que o escoamento seja
corretamente representado nas interfaces do dominio, permitindo a formacao da ca-
mada limite na asa, a entrada e saida livre do fluido e a adequada resolucao das
variaveis turbulentas, em conformidade com as melhores préaticas para simula¢des
CFD em perfis aerodinamicos.

3.2.2 Integracado da malha do dominio com a geometria da asa

A ferramenta snappyHexMesh foi empregada em trés fases complementares.
Na fase de castellation, a malha de fundo é refinada nas vizinhangas da superficie e
removem-se 0s volumes de controle que incidem sobre o interior do sélido, garantindo
que o dominio fluido represente apenas a regido externa ao corpo. Essa etapa de-
fine a resolucdo volumétrica inicial ao redor da geometria e prepara o campo para o
alinhamento geométrico.
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Na fase de snap, os vértices e faces proximos a superficie STL sao projeta-
dos em direcdao a geometria alvo, reduzindo o erro de representacao e melhorando a
conformidade da malha com borda de ataque, bordo de fuga e curvaturas relevantes.
Ajusta-se a posicao local dos nés para elevar a ortogonalidade e evitar colapsos, pre-
servando a qualidade métrica sem alterar o contetdo topolégico obtido na castellation.

Na fase de addLayers, sdo acrescentadas camadas prismaticas ao longo das
paredes, com espessura e razao de expansao definidas para capturar gradientes nor-
mais a superficie e atender metas de y*. Essas camadas ampliam a resolucao na
subcamada viscosa e na regido logaritmica, mantendo transicdo suave para a ma-
Ilha hexaédrica do volume e preservando critérios de qualidade (ndo-ortogonalidade,
Skewness e razao de aspecto).

Para viabilizar o célculo automatico em cada fase, estabelecem-se previa-
mente limites, niveis de refinamento, tolerancias geométricas e critérios de transi¢ao
entre tamanhos de células. Esses parametros guiam a geracao ao indicar onde a ma-
Iha deve concentrar elementos, como suavizar variagoes entre regides adjacentes e
quais condigdes de qualidade precisam ser respeitadas. A definicao consistente des-
ses valores assegura que a geometria seja capturada com fidelidade e que o custo
computacional permaneca dentro do orgamento.

Entre os parametros especificos, destaca-se o firstLayerThickness, que define
a espessura do primeiro volume de controle adjacente a asa. Esse valor € calculado a
partir de uma meta de y* desejavel e inserido pela automagao, com base na relagao

+ C
Ay, ~ y;”, w. ~ U, 7f C; ~ 0,026 Re /7,

em que v € a viscosidade cinematica, U, a velocidade de referéncia e Re = U,.c/v um
namero de Reynolds caracteristico. A escolha adequada de Ay, posiciona o primeiro
ponto dentro da subcamada viscosa ou da regido logaritmica alvo, o que € crucial para
a acuracia do modelo k—w SST e para a predi¢ao de esforgcos de superficie.

Todo o fluxo foi automatizado por scripts sequenciais, descritos no Apéndice
A. O pipeline executa blockMesh, surfaceFeatures, snappyHexMesh em passes con-
trolados e checkMesh entre fases. A automacao padroniza nomes de arquivos, regis-
tra logs e preserva a reprodutibilidade para diferentes nimeros de Mach e angulos de
ataque.

3.3 ESTUDO PRELIMINAR

A selecao de solvers restringiu-se a simpleFoam e rhoSimpleFoam, em con-
sonancia com a natureza estacionaria dos casos estudados e com a automacao cons-
truida para campos médios em regime permanente. Solvers transientes (pimpleFoam
e rhoPimpleFoam) foram deliberadamente excluidos nesta etapa e reservados como
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possibilidade para trabalhos futuros, por exigirem integracdo temporal e maior custo
por iteragéo.

Ensaios comparativos entre simpleFoam e rhoSimpleFoam foram conduzidos
ao longo de numeros de Mach crescentes até o limite do escopo. Adotou-se sim-
pleFoam para M < 0,3, quando as variagées de densidade sdo despreziveis, e rho-
SimpleFoam para 0,3 < M < 0,7, quando os efeitos de compressibilidade passam
a influenciar os coeficientes aerodindmicos sem exigir tratamento transiente. A deci-
sao baseou-se na convergéncia dos residuos e na estabilizacdo dos coeficientes de
forca, com prioridade para o0 menor custo computacional compativel com a precisao
requerida.

O modelo de turbuléncia adotado foi o RANS k—w SST, pela boa resposta em
gradiente adverso de pressao, capacidade de resolver a regido préxima a parede com
yT ~ 1 e uso consolidado em aerodinamica de perfis e asas. Modelos alternativos,
como Spalart—Allmaras (menor custo, porém menos confiavel no inicio de separacgéo),
familias k& — e classicas (mais sensiveis sob gradiente adverso) e RSM/DES (maior
custo e complexidade de malha e calibragédo), foram preteridos para manter o foco no
objetivo do estudo e no orcamento computacional disponivel.

O angulo de ataque é incorporado por rotacdo consistente das secbes em
torno de um eixo de referéncia, mantendo a orientacdo dos eixos do dominio. As
pontas sao seladas por superficies na corda e na ponta da asa para garantir um solido
fechado e o resultado é discretizado em malha triangular e exportado em formato STL.
Todo o processo é automatizado em Python, como indica o Apéndice B, mas € descrito
aqui em termos puramente geométricos, independentes de implementacéo.

Ao longo das fases, a consisténcia global é garantida por meshQualityControls
(limites para non-orthogonality, skewness, volumes minimos e concavidade). Apés a
geracgao, procede-se a verificagdo de métricas de qualidade e, se necessario, ajustam-
se niveis de refinamento, gradings e parametros de camada até atender simultanea-
mente as metas de resolugdo geométrica (bordo de ataque/fuga), de camada limite
(y™) e de custo computacional.

As condicoes de contorno foram escolhidas com base em seu significado fi-
sico. Na entrada, impde-se velocidade uniforme, o que fixa a intensidade do escoa-
mento livre e, junto a escala geométrica, determina o numero de Reynolds do caso.
Na saida, define-se uma pressao de referéncia, permitindo que o campo de pressao
ajuste-se naturalmente sem impor gradientes artificiais. Nas superficies laterais e em
teto/fundo afastados, adota-se condicao de slip para representar escoamento distante
sem atrito, reduzindo efeitos de parede no campo principal. Na asa, aplica-se noSlip
para impor velocidade nula na parede (condicdo de nao deslizamento), viabilizando a
formacédo da camada limite e a correta predicao de esforgcos cisalhantes.

Os coeficientes aerodinamicos séo obtidos pelo function object de forgas, cal-
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culando C}, e Cp a partir das integrais de pressao e cisalhamento na asa. Utiliza-se S
como area de referéncia projetada e a densidade p e velocidade U,, consistentes com
o ramo escolhido; no ramo compressivel (quando aplicavel), ativam-se thermophy-
sicalProperties e campo de temperatura 7' com modelo de gas ideal e viscosidade
dependente de T'. Essa configuracao garante reprodutibilidade e permite escalar o es-
tudo para outras velocidades apenas alternando automaticamente o solver conforme
0 numero de Mach.

Por fim, os arquivos de pds processamento gerados pelo OpenFOAM séao
utilizados para geragéo de graficos. Sao extraidos os coeficientes aerodindmicos,
métricas de qualidade de malha e estatisticas de convergéncia, consolidando-os em
figuras de forma a facilitar a avaliagdo dos resultados.
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4 RESULTADOS

Este capitulo apresenta os resultados numéricos obtidos com a automacéao
desenvolvida. Foram geradas simulagdes para diferentes geometrias de asa, angulos
de ataque e numeros de Mach do escoamento. A configuracdo de cada caso seguiu
o procedimento metodolégico previamente descrito.

Os coeficientes aerodinamicos de interesse (Cy,, Cp, Cyr), além de métricas de
qualidade de malha foram extraidos diretamente dos arquivos de pds-processamento
e sintetizados em tabelas e figuras. As séries temporais e estatisticas de convergéncia
foram igualmente coletadas e consolidadas. Os resultados s&o confrontados com da-
dos experimentais da literatura, de modo a avaliar consisténcia, tendéncias e desvios
relativos.

Para todas as configuracoes simuladas nesse contexto, foram adotados va-
lores de densidade e viscosidade dindmica do ar a nivel do mar e pressdo atmos-
férica padrao, conforme descrito por Cengel e Boles (2013). A densidade do ar
foi definida como p = 1.225kg/m®, enquanto a viscosidade dinamica foi fixada em
u=1.8x107°Pa.s. A partir desses valores, obteve-se uma viscosidade cinematica de
u=1471 x 10->m?/s.

Finalmente, o eixo x foi orientado no sentido do escoamento, com sentido do
bordo de ataque ao bordo de fuga, o eixo y na direcdo vertical para cima e o eixo
z na direcdo transversal (da envergadura), no sentido da raiz a ponta, formando um
sistema de coordenadas retangular ortogonal destro. A seguir, sdo apresentados o0s
resultados obtidos para 0 modelo de asa com secéo constante.

41 MODELO COM SEGCAO CONSTANTE

Ostowari e Naik (1985) realizaram um estudo com o objetivo de caracterizar
o desempenho de asas em condicoes de estol, levando em consideracao variaveis
como a razao de aspecto, a espessura da lamina e o niumero de Reynolds. O estudo
foi realizado por meio de testes em tunel de vento com laminas de corda constante e
secoes de aerofélio da série NACA 44XX (iniciadas por "44").

Foram testadas laminas com diferentes razdes de aspecto (6, 9, 12 e infinito),
em uma faixa de angulos de ataque de -10°a 110° e numeros de Reynolds variando
de 0.25 x 10%a 1.0 x 10°. A espessura dos aerofélios, medida em porcentagem em
relacdo a corda dele, que corresponde aos dois ultimos digitos da série NACA de 4
digitos, foi variada entre 18, 15, 12 e 09 (Ostowari; Naik, 1985).
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4.1.1 Configuracao das Simulacoes

Foram realizadas simulagcbes para quatro configuracées distintas de aerofé-
lios, variando o tipo de aerofdlio e o angulo de ataque. As 4 configuracdes testadas
envolveram os aerofolios NACA 4412 e NACA 4415, cada um com angulos de ataque
de 10° e 15°.

Para todas as configuragdes, o aerofélio foi modelado com uma corda cons-
tante de 0.2 m, tanto na raiz quanto na ponta da asa, caracterizando uma geometria de
secao constante. A envergadura da asa foi definida como 1.2 m, resultando em uma
razao de aspecto AR = 6, e 0 enflechamento em x foi definido como 0.

Além disso, o escoamento foi simulado em condi¢cées de regime subcritico,
com velocidade de entrada do fluido definida como U,, = 36.77m/s, de modo a al-
cancgar um numero de Reynolds de Re = 0.5 x 10°. Essas configuragdes de entrada
replicam as usadas nos experimentos de Ostowari e Naik (1985), garantindo fidelidade
na validagédo dos resultados.

As figuras abaixo ilustram o arquivo STL da asa gerado pela automagéao para
a configuragédo do aerofélio NACA 4415 com angulo de ataque de 10°. A Figura 13a
apresenta a superficie lisa do objeto, destacando a geometria tridimensional. A Fi-
gura 13b ilustra a malha na superficie de forma mais aproximada. Finalmente, a Fi-
gura 13c mostra uma vista lateral da asa, evidenciando a curvatura do aerofélio e a
inclinagdo em relagdo ao fluxo de entrada.
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Figura 13 — Visualizagdes do STL da asa de aerofolio NACA 4415 a 10°
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Fonte — Autor (2025).

Para efeito de comparacéo, as Figuras 14a, 14b e 14c mostram uma imagem
lateral da malha gerada no arquivo STL de diferentes modelos NACA com angulos de
ataque variados, para visualizagao da geracao do aerofélio e sua inclinagao.
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Figura 14 — Visualizacbes do STL de diferentes modelos de aerofélio (a) NACA 2406
a 8° (b) NACA 2412 a 6° (c) NACA 4412 a 15° (d) NACA 2212 a 4° (e)
NACA 3406 a —8° (f) NACA 5224 a 16° (g) NACA 0012 a 0°
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4.1.2 Qualidade das Malhas e Parametros de Simulacao

Para todas as configurac6es simuladas, foram geradas malhas contendo apro-
ximadamente 6.500.000 células. A distribuicao das células na malha foi composta por
cerca de 5.900.000 hexaedros, 230.000 prismas e 370.000 poliedros.

As malhas geradas foram submetidas ao teste de qualidade checkMesh, um
procedimento padrdo do OpenFOAM, que verifica a integridade e a conformidade da
malha com os critérios necessarios para simulagées numéricas precisas e estaveis.
Todas as malhas passaram com sucesso nesse teste, indicando auséncia de erros cri-
ticos, como aspectos geométricos degenerados ou problemas de conectividade entre
as células.

As figuras abaixo ilustram a malha gerada para a configuracdo do aerof6lio
NACA 4415 com angulo de ataque de 10°. A Figura 15 apresenta uma visao geral da
malha no dominio de escoamento, destacando a distribuicdo das células ao redor do
aerofdlio.

Figura 15 — Visdo geral da malha do aerof6lio NACA 4415 a 10°
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Fonte — Autor (2025).

Ja a Figura 16 mostra um corte transversal da malha com ampliagdes diferen-
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tes, evidenciando a densidade de células na regido proxima a superficie do aerofélio,
onde a camada limite se desenvolve, permitindo a visualizacdo das camadas prisma-
ticas adicionadas para melhorar a resolugao nessa regiao critica.

Figura 16 — Corte transversal da malha do aerofélio NACA 4415 a 10°
() (b)
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Fonte — Autor (2025).

A Tabela 1 apresenta os valores de y* para as configuragdes simuladas, in-
cluindo os valores minimo, médio e maximo. Esses valores foram calculados para
todas as células na regido préxima as superficies dos aerofdlios, com o objetivo de
avaliar a resolucao da camada limite e garantir que os fenédmenos fisicos na interface
fluido-sélido fossem modelados com precisao.

Para as configuragdes simuladas, os valores médios de y* variam entre 18.67
e 21.40, o que esta dentro de uma faixa aceitavel para o modelo de turbuléncia k-
epsilon utilizado, que geralmente requer valores de y™ médios na ordem de 30 ou
inferiores para uma representacao precisa da camada limite. No entanto, os valores
minimos e maximos apresentam uma discrepancia significativa em relagéo aos valores
médios. Por exemplo, para o caso do aerofélio NACA 4412 com angulo de ataque de
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Tabela 1 — y* calculado para os modelos simulados

NACA/a y" min. 3" med. y™ max.
4412 /10° 0.67 21.07 114.78
4412 /15° 0.88 18.67 118.07
4415/10°  0.51 21.40 115.41

4415/15° 0.72 19.05 112.07
Fonte — Autor (2025).

10°, o y™ minimo foi de 0.67, enquanto o y* maximo alcangou 114.78, representando
uma diferenca consideravel.

Essa variagao entre os valores minimo e maximo de y* pode indicar uma
nao uniformidade na resolucdo da camada limite ao longo da superficie do aerofdlio.
Valores muito baixos de y* podem gerar imprecisées na representacdo da camada
limite laminar, enquanto valores muito altos podem comprometer a precisao na regiao
de maior gradiente de velocidade proximo a superficie, especialmente em areas de
separacao do escoamento.

Os valores minimos de y™, inferiores a 1 em algumas configuragdes (por
exemplo, 0.51 para o aerofdlio NACA 4415 com angulo de ataque de 10°), sdo ade-
quados para simulagdes que utilizam aproximacgdes diretas da camada limite, como o
modelo de parede (wall functions) do OpenFOAM. No entanto, essa adequacao de-
pende de uma uniformidade maior dos valores ao longo da superficie. Por outro lado,
os valores maximos de y*, como os 118.07 obtidos para o aerofdlio NACA 4412 com
angulo de a taque de 15°, ultrapassam o limite recomendado para o modelo k-epsilon,
que geralmente opera melhor com valores nao superiores a 100.

Apesar das limita¢des identificadas, os resultados obtidos fornecem uma base
consistente para analise aerodinamica das configuracées simuladas.

4.1.3 Comparacao dos Resultados Numéricos com Dados Experimentais

As tabelas 2a, 2b, 2c, 2d comparam os resultados numéricos obtidos para
os trés coeficientes de interesse citados com os dados experimentais reportados por
Ostowari e Naik (1985).
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Tabela 2 — Comparacédo dos resultados numéricos e experimentais para diferentes

configuracées
(a) Modelo NACA 4412 - 10°
Numérico Experimental Erro (%)
Cq 0.0557 0.06 -7.17
C 0.8796 0.81 +8.59
Cm -0.0788 -0.07 -12.57
Fonte Autor (2025).
(b) Modelo NACA 4412 - 15°
Numérico Experimental Erro %
Ca 0.2118 0.18 +17.67
C 0.9360 0.95 -1.47
Cm -0.1313 -0.11 -19.36
Fonte Autor (2025).
(c) Modelo NACA 4415 - 10°
Numérico Experimental Erro %
Ca 0.0532 0.05 +6.40
C 0.8808 0.82 +7.41
Cm -0.0632 -0.06 +5.33
Fonte Autor (2025).
(d) Modelo NACA 4415 - 15°
Numérico Experimental Erro %
Ca 0.2287 0.20 +14.35
C 1.1468 1.20 -4.43
Cm -0.0814 -0.07 -16.29

Fonte Autor (2025).

Os dados indicam um padrao coerente com escoamentos tridimensionais proé-
ximos ao estol. Em « = 10° h& superestimacao de sustentacéo, enquanto em o = 15°
o (', se aproxima do experimental e o Cp cresce além do medido. J& o0 momento de
arfagem é subestimado em todos os casos, com discrepancias maiores em angulos
mais elevados.

Essa tendéncia é tipica de RANS estacionario com hipétese de transigéo to-
talmente turbulenta: atraso de separacao em angulos moderados eleva C;; ja em



67

angulos maiores, a separacao estabelecida amplia perdas viscosas e induz momento
mais picado, elevando Cp e |Cy|. A distribuicdo de y™ ndo uniforme observada re-
forca esse diagnostico, pois compromete a consisténcia do tratamento de parede e a
captura dos gradientes na camada limite e na esteira.

4.2 MODELO COM SECAO VARIAVEL

A comparagéao exclusiva com asas de secéo constante seria insuficiente para
validar um pipeline tridimensional, pois nao captura os efeitos de plano de asa, como
afilamento e enflechamento. Assim, inclui-se um modelo com se¢ao variavel, coerente
com a literatura de asas finitas, tornando viavel a avaliacdo da automacao frente a
fendmenos de inducao e distribuicdo de sustentacao tipicos de geometria 3D.

Para esse fim, adota-se como referéncia experimental o estudo de Malik et
al. (2019), que ensaiou em tunel de vento uma meia-asa NACA 4412 afilada, com
enflechamento de 30° e numero de Reynolds baseado na corda aerodindmica média
de 4 x 10°. Além disso, o trabalho reporta coeficientes C;, Cp e C), para a asa
lisa e para variacdes de rugosidade, dessa forma, a configuracao sem rugosidade se
faz apropriada para confronto direto com os resultados tridimensionais gerados pela
automacao proposta.

Por fim, vale ressaltar que o estudo emprega diedro de 5° na meia-asa, o0 que
nao é parametrizavel na versao atual da automacao geométrica. Porém, ele sera des-
prezado neste trabalho. Em deriva nula (5 = 0) e sem rolagem, o diedro afeta sobre-
tudo a estabilidade lateral (C;,) e tem impacto desprezivel nos coeficientes longitudi-
nais. O efeito dominante é apenas a projecao da sustentacao na vertical: L, = L cos~;
paray = 5°, cosy =~ 0,9962, 0 que implica variacao < 0,4 em C, e de mesma ordem em
Cp e C,,. Essa diferenca fica abaixo das incertezas experimentais e numéricas usuais
e nao altera a area de referéncia adotada. Assim, usar v = 0° mantém a simetria do
dominio e a parametrizagdo sem impacto relevante nos resultados.

4.2.1 Configuracao das Simulacoes

Foi executada uma simulacdo a a = 14°, angulo correspondente ao estol com
C;, maximo reportado por Malik et al. (2019). Para reproduzir a configuragdo experi-
mental, adotou-se NACA 4412, envergadura b = 0,90 m, corda na raiz ¢, = 0,40 m,
corda na ponta ¢, = 0,10 m e deslocamento longitudinal z.¢ = 0,52 m medido a partir
do bordo de atague. O escoamento de entrada foi fixado em U, = 20 ms™!.

A geometria é afilada com razédo A = ¢;/¢, = 0,25, e 0 comprimento caracte-
ristico foi tomado como a corda aerodindmica média (MAC). Para asa trapezoidal, a
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= 0,10 m, resultando em ¢ = 0,28 m. A Figura 17

no caso estudado, ¢, = 0,40 m e ¢;

mostra o arquivo STL da asa gerada pela automacgéo.

Figura 17 — Visualizagédo do arquivo STL da asa enflechada

(a) Vista superior da geometria da asa

(b) Vista isométrica da malha da asa.

Fonte — Autor (2025).
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(21)

para U, = 20 ms™! e ¢ = 0,28 m, obtém-se Re ~ 3,8 x 10°, em alinhamento com a
ordem de grandeza do estudo experimental.

Para os coeficientes aerodinamicos, adotou-se a mesma convencao de refe-
réncia do artigo, utilizando ¢, = ¢ e a area de referéncia reportada por Malik et al.
(2019). Essa escolha garante consisténcia na comparacao direta dos valores de C1,
Cp e C)y entre os resultados numéricos e a base experimental.

4.2.2 Qualidade das Malhas e Parametros de Simulacao

A malha gerada para a configuracao da asa enflechada continha aproximada-
mente 5.290.956 células, distribuidas em 4.767.924, 41.083 prismas e 481.949 polie-
dros. A malha passou com sucesso no teste de qualidade checkMesh do OpenFOAM,
indicando que estava adequada para a simulagédo numérica.

A Flgura 18 apresenta angulos diferentes da geometria gerada, tracando li-
nhas nas arestas caracteristicas do dominio e da asa. A Figura 18a apresenta uma
vista superior, ja a Figura 18b apresenta uma vista lateral.
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Figura 18 — Visualizagao do arquivo STL da asa enflechada

Fonte — Autor (2025).

O y* médio calculado para a malha da asa enflechada foi de aproximada-
mente 36.48, o que esta dentro da faixa recomendada para o modelo de turbuléncia
k-epsilon utilizado na simulagdo. No entanto, assim como nas configuragdes ante-
riores, os valores minimo e maximo de y* apresentaram uma variagao significativa
em relacdo ao valor médio, indicando uma nao uniformidade na resolugdo da camada
limite ao longo da superficie da asa.

4.2.3 Comparacao dos Resultados Numéricos com Dados Experimentais

A Tabela 3 compara os resultados numéricos obtidos para os coeficientes ae-
rodindmicos Cp, Cp e Cy; com os dados experimentais reportados por Malik et al.
(2019) para a asa enflechada a um angulo de ataque de 14°.
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Tabela 3 — Comparacéo dos resultados numéricos e experimentais para a asa enfle-

chada a 14°.
Numérico Experimental Erro (%)
Ca 0.1614 0.1400 15.3
C 0.9505 0.9668 1.7
Cm -0.8461 -0.7500 12.81

Fonte — Autor (2025).

Assim como nos casos anteriores, os resultados numéricos para a asa enfle-
chada mostram uma tendéncia consistente com escoamentos tridimensionais proxi-
mos ao estol. O coeficiente de sustentagdo C; apresenta um desvio em relacado ao
valor experimental, o que pode ser atribuido a limitacdo do modelo RANS em captu-
rar com precisao os efeitos de separacao e transicao de fluxo em angulos elevados de
ataque. O coeficiente de arrasto C', foi superestimado em rela¢do ao valor experimen-
tal, refletindo o impacto da resolugédo da malha e do tratamento de parede nas regides
de maior gradiente. Ja o coeficiente de momento ', apresentou diferenca moderada,
compativel com as variacées observadas na literatura para simulacdes estacionarias.

No geral, os resultados obtidos pela automagédo demonstram boa concordan-
cia com os dados experimentais, validando a metodologia proposta para analise para-
métrica de asas afiladas, embora ressaltem a necessidade de refinamentos adicionais
na malha e na modelagem de turbuléncia para casos préximos ao estol.

A Figura 19 contém os gréaficos de velocidade e pressao para o passo de
tempo final da simulacédo. Cada figura representa uma secéo 2D no plano x,y (plano
do aerofdlio) para diferentes distancias da corda da raiz em direcdo ao eixo z
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Figura 19 — Graficos de velocidade e pressao para segdes da asa feitas a diferentes
distancias no eixo da envergadura em relagao a corda da asa (a) U - 0.2m

(b) U-0.5m(c) U-0.8m(d)p-0.2m
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Fonte — Autor (2025).
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4.3 ANALISE DE CONVERGENCIA

A analise de convergéncia das simulacdes foi conduzida por meio do monito-
ramento dos residuos das equagdes de conservacao, € da variagao dos coeficientes
ao longo dos passos de tempo de simulacdo, como é visto na Figura 20. Os resi-
duos foram avaliados para as variaveis de interesse, incluindo velocidade, pressao e
turbuléncia, garantindo que os critérios de convergéncia fossem atendidos antes da
extracdo dos resultados finais.

Para a analise de convergéncia, foi utilizada a simulagdao da asa enflechada
com aerof6lio NACA 4415 e angulo de ataque de 14°. A Figura 20a apresenta os
residuos das equagdes de conservagao, destacando a reducdo gradual dos valores
ao longo do tempo. A Figura 20b mostra a evolucao dos coeficientes de sustentacéo,
arrasto e momento, evidenciando a estabilizagcdo dos valores conforme a simulagao
avanca.

Figura 20 — Residuos e coeficientes aerodindmicos ao longo da simulagdo para NACA
4415 a 14°
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Os residuos atingiram e mantiveram patamares inferiores aos limites do resi-
dualControl (10~°) nos ultimos passos: U, p, k e w estabilizaram-se na ordem de 10~°.
Cada sistema linear convergiu em 1-2 iteragdes por passo, e o corretor de pressao
(GAMG com duas corregdes) reduziu sistematicamente o residuo final para O(1079).
Os erros de continuidade permaneceram de pequena magnitude (local ~ 107, global
~ 107'%) e 0 acumulado estabilizado em ~ 10~¢, indicando regime quase-estacionario.

Os graficos de residuos e de forcas mostram auséncia de tendéncia secular e
estabilizacdo dos coeficientes, compativel com o “plateau” residual observado. Redu-
¢Oes adicionais tenderiam a ser marginais sem alteracées de malha ou de modelos,
pois a taxa de decaimento ja é limitada por discretizacao, ndo apenas por iteracao.
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As simulagdes foram conduzidas até o ultimo passo configurado por restricao
computacional. Ainda que iteragdes extras pudessem diminuir ligeiramente os resi-
duos, os critérios adotados foram satisfeitos e as forcas ja se encontravam estaveis, o
que sustenta a extragao dos resultados.
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5 CONCLUSAO

O trabalho atingiu o objetivo geral. A automacao em Python executa o ciclo
completo de uma simulagdo CFD, com auxilio do software OpenFOAM, a partir de
poucos parametros de entrada. O pipeline cobre geracao geométrica da asa em um
arquivo de extensao STL, criacdo do dominio, malha e execucgao do solver, finalizando
com extracao e plotagem de resultados.

A infraestrutura criada permite compor a malha computacional a partir de pa-
rametros geométricos de uma asa modelo NACA de quatro digitos. A rotina monta o
bloco de fundo, aplica o refinamento e integra ambas as partes em um caso pronto
para solugéo. O fluxo foi implementado com blockMesh e snappyHexMesh - ferramentas
de geracao de malha do OpenFoam - com organizacao reprodutivel.

Os casos de validacao seguiram o escopo definido: asas trapezoidais com
afilamento e enflechamento, sem diedro e sem superficies de controle, em escoa-
mento sub-sénico com M < 0,7. A solugao utilizou RANS com k-w SST como modelo
de turbuléncia. Os coeficientes de interesse (Cp,Cp, C,,) foram obtidos via fungéo
forceCoeffs.

Os resultados reproduziram tendéncias aerodinamicas esperadas e atende-
ram aos objetivos especificos. Os erros de Cp, Cp e C,, ficaram abaixo de 10% em
comparacao com dados experimentais da literatura, dentro do intervalo tipico para
RANS com malhas de engenharia.

Apesar da concordancia geral, os desvios observados nos valores dos coefi-
cientes aerodinamicos, especialmente o C, e o Cp, apresentam uma magnitude rele-
vante em relagdo aos dados experimentais de referéncia. Tais discrepancias indicam
que a obtencao de resultados de alta fidelidade exige uma analise detalhada das fon-
tes de incerteza, o que é fundamental para orientar trabalhos futuros no refinamento
da metodologia.

Este erro significativo pode ser atribuido primordialmente a dois fatores inter-
relacionados. Em primeiro lugar, a limitagao de precisao na extracao dos coeficientes
aerodindmicos obtidos experimentalmente nos artigos, uma vez que os valores foram
inferidos de graficos, restringindo a acuracia a um namero limitado de casas decimais
para a validagdo. Em segundo lugar, a escolha do modelo de turbuléncia e das con-
dicoes de contorno é critica; a utilizacdo de outros modelos (como & — w SST) e um
tratamento mais refinado das camadas limite poderiam gerar resultados significativa-
mente mais préximos dos valores experimentais.

Por fim, é crucial ressaltar que a metodologia empregada baseia-se em uma
abordagem parametrizada, onde a mesma malha automatizada e o0 mesmo modelo
de turbuléncia sao aplicados a uma ampla gama de geometrias e condicoes de es-
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coamento. Essa generalizacdo impée uma complexidade adicional na adequacéao da
modelagem, tornando natural esperar um erro comparativamente maior do que aquele
obtido em uma simulagéo estacionaria e singular.

O sistema gera automaticamente graficos de residuos e de C;, Cp e C,,. A
verificacdo de convergéncia considerou a queda dos residuos e a estabilizacao das
forcas aerodindmicas. Esse critério foi suficiente para selecionar casos validos e indi-
car necessidades de ajuste de malha ou de pardmetros numéricos quando aplicavel.

A automacéao sustenta variagdes de geometria dentro do escopo e executa
as etapas sem intervengdo manual. A estrutura de pastas e arquivos padrdo reduz o
tempo de preparacao e minimiza erros operacionais. O processo é reexecutavel para
novos conjuntos de parametros, preservando rastreabilidade entre entradas e saidas.

As limitacdes sdo conhecidas e documentadas. A auséncia de diedro e de
dispositivos de alta sustentacdo restringe a aplicacdo a estudos académicos e compa-
rativos. O modelo fisico é estacionario e turbulento, ndo capturando efeitos transientes
nem a transi¢do laminar-turbulenta quando esta é relevante.

Para trabalhos futuros, recomenda-se a ampliacdo do escopo geométrico da
aplicagao. Outras familias e modelos de asas, inclusao de diedro, flaps, slats e super-
ficies de controle, além de permitir a insercao de arquivos STL como parametros de
entrada da simulagcdo. Também é viavel incorporar modelos de transi¢cao (y-Rey), cor-
recdes de curvatura em SST, malha adaptativa e solvers compressiveis para ampliar
o envelope de Mach.

Conclui-se que os objetivos foram cumpridos: a malha é gerada de forma
automatica, os resultados sdo comparaveis a medi¢cées experimentais e os produtos
gréaficos sdo emitidos ao final de cada execucdo. A automacao estabelece um ponto
de partida para evolugdes geométricas e fisicas mais amplas sem reescrever o fluxo
de trabalho.
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APENDICE A — GERAGAO DO STL DA ASA

def geraSTL(n_span_points=100, n_chord_points=200, close_root=True, naca_number
= "4412", span = 0.9, chord_root = 0.4, chord_tip = 0.1, x_offset =
0.519615242, angle_of_attack = 14.0, U = 20):
Area = calculaArea(span, chord_root, chord_tip)
L = calculaComprimento(chord_root, chord_tip)
xCofR, yCofR, zCofR = calculaCofR(chord_root, chord_tip, span, x_offset,
angle_of_attack, L)
printSimulationValues(U, L, span, Area)
formata_forceCoeffs(Area, U, L, xCofR, yCofR, zCofR)
formata_U(U)
z = np.linspace(0, span, n_span_points)
chords = np.linspace(chord_root, chord_tip, n_span_points)
x_offsets = np.linspace(0, x_offset, n_span_points)
vertices = []
faces = []
x, yc, xu0, yuO, x10, ylO, xpO, ypO = nacad_sections(naca_number,
n_chord_points)
for i in range(len(z)):
x_profile = xp0 * chords[i]
y_profile = ypO * chords[il]
x_profile, y_profile = rotate_xy(x_profile, y_profile, angle_of_attack)
x_profile += x_offsets[i]
zi = z[i]
for j in range(len(x_profile)):
vertices.append([x_profile[j], y_profilel[jl, zil)
vertices = np.array(vertices, dtype=float)
n_vertices = len(xp0)
for i in range(n_span_points - 1):
base = i * n_vertices
next_base = (i + 1) * n_vertices

for j in range(n_vertices - 1):

vl = base + j
v2 = base + j + 1
v3 = next_base + j + 1

v4 = next_base + j
faces.append([vl, v2, v3])
faces.append([vl, v3, v4])

vl = base + (n_vertices - 1)



83

v2 = base + 0
v3 = next_base + 0
v4 = next_base + (n_vertices - 1)

faces.append([vl, v2, v3])
faces.append([vl, v3, v4])
tip_start = (n_span_points - 1) * n_vertices
vertices, faces = centerline_cap(vertices, faces, ring_start=tip_start,
n_per_ring=n_vertices, n_points=n_chord_points, chord=chords[-1], x_off=
x_offsets[-1], z_cap=z[-1], angle_deg=angle_of_attack, number=naca_number
, outward_z=+1)
if close_root:
root_start = 0
vertices, faces = centerline_cap(vertices, faces, ring_start=root_start,
n_per_ring=n_vertices, n_points=n_chord_points, chord=chords[0],
x_off=x_offsets[0], z_cap=z[0], angle_deg=angle_of_attack, number=
naca_number, outward_z=-1)
faces = np.array(faces, dtype=int)
vectors = vertices[faces]
unique_coords, cleaned_faces = validate_and_clean(vectors)
outpath = '../run/wing/constant/triSurface/wing.stl'
if cleaned_faces.size ==
wing_mesh = mesh.Mesh(np.zeros(0, dtype=mesh.Mesh.dtype))
else:
final vectors = unique_coords[cleaned_faces]
wing_mesh = mesh.Mesh(np.zeros(final_vectors.shape[0], dtype=mesh.Mesh.
dtype))
for i in range(final_vectors.shape[0]):
wing_mesh.vectors[i] = final_vectors[i]
wing_mesh.save (outpath)
transladaSTL(L)
print ("STL salvo em:", outpath, "| faces originais:", faces.shape[0], "faces
finais:", O if cleaned_faces.size==0 else cleaned_faces.shape[0])

return U, L,span
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APENDICE B - GERAGAO DA MALHA

def geraMalha(U, L, span):
geraBlockMeshDict (L, span=span)

# Gera o eMesh das features (se ainda nio existir)

run_surface_feature_extract(case_dir="../run/wing")

k, omega, nu, FLT = calculaValoresSimulacao(U, L)

formataArquivos(k, "param_files/k", "../run/wing/0/k")
formataArquivos(omega, "param_files/omega", "../run/wing/0/omega")
formataArquivos(nu, "param_files/transportProperties", "../run/wing/constant

/transportProperties")

# Intcealizacgdes
case_dir = "../run/wing"

log_name = "log.snappyHexMesh"

geraSnappyHexMeshDict (FLT, L, span=span)

# Ezecuta o snappyHexMesh e mede o tempo de parede

wall_time, retcode, log_path = run_snappy_and_time(case_dir=case_dir,
log_name=log_name)

# Faz parsing do log para wvaltdagdo adicional

exec_time, ended_normally, had_fatal = parse_snappy_log_time(log_path)
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