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1 Introducao

Atualmente a aviacdo é uma op¢do de transporte muito utilizada e vem se
afirmando ano apods ano devido a maior oferta de voos a pre¢os mais acessiveis. No
Brasil, entre 2009 e 2010, registrou-se um aumento de 22% no numero de embarques,
atingindo o nuimero de 74 milhGes de embarques no pais [1]. Além da questdo do
transporte de pessoas, a aviacdo também representa um meio de transporte de cargas,
principalmente as de maior urgéncia ou de maior valor agregado.

Deixando de lado o aspecto civil da aviacdo, tem-se 0 seu aspecto estratégico
militar, seja na monitoracdo e defesa de areas de fronteira, distribuicdo rapida de
recursos em areas de conflito, ataques ou distribuicdo de suprimentos.

O projeto de um avido basicamente busca atender uma situacdo de Voo
predominante, geralmente nivelado, em velocidades e altitudes de cruzeiro. Porém
situacbes como decolagem e pouso ou mesmo variagches na carga paga transportada
podem fazer as condicOes de projeto se tornarem inadequadas para descrever a situagao
real de voo.

Para atender diferentes condicdes, os avibes tradicionalmente adotam sistemas
como os flaps, slats e slots. Esses sistemas introduzem uma grande complexidade
mecanica, além de descontinuidades no perfil original provocando perdas acentuadas.
Além disso, como efeito colateral, podem aparecer vibracdes e ruidos mais intensos.

Uma solucéo € fazer com que o aerofdlio possa mudar de forma, atendendo mais
de uma condicdo de voo. A ideia de modificar um aerofélio ndo é nova. Ao longo do
tempo, vérias patentes foram registradas propondo sistemas cuja a estrutura do perfil
continham juntas que modificavam o arqueamento e a espessura do perfil. Algumas
outras solugcdes envolvem atuadores convencionais [2].

Essas solugdes, contudo, acarretam um aumento da complexidade mecanica e do
peso. Uma solucdo para isso € a utilizacdo de materiais inteligentes. Materiais
inteligentes sdo capazes de transformar um estimulo, entrada, em uma resposta, saida
[3]. Dentre os materiais inteligentes, destacam-se os atuadores piezo-elétricos ou como

no caso deste trabalho, atuadores de ligas com meméria de forma [2].



O estudo de materiais com memoria de forma tem mostrado avancos
significativos. Varias pesquisas tem sido desenvolvidas para a modelagem matematica,
experimentos, e criacdo e aperfeicoamento de aplicagcbes. Um desses esforgos resultou
na criacdo do livro “Shape Memory Alloys — Modeling and Engineering Applications”
[4], em traducdo livre, “Ligas com Memoria de Forma — Modelagem e Aplicacbes de
Engenharia”, tendo Dimitris C. Lagoudas como editor, que serviu de base tedrica para
este trabalho.

Por fim, uma tese de mestrado realizada na Texas A&M University intitulada
“Design and Implementation of a Shape Memory Alloy Actuated Reconfigurable
Airfoil” [5], ou em traducdo livre, “Projeto e Implementacdo de um Aerofdlio
Reconfiguravel Atuado por Ligas com Memoria de Forma”, de autoria de Justin K.
Strelec, et al. caminhou em direcdo a este objetivo, sendo a principal precursora deste
trabalho. Nessa tese aplicam-se fios de SMA em um modelo bidimensional para
promover sua atuacdo. O objetivo principal do trabalho € posicionar os suportes dos fios
de modo que o formato final obtido tenha o melhor desempenho aerodindmico possivel.
Para tal combinam-se anélises de elementos finitos, para determinar os perfis, aos quais
sdo submetidos a analises de desempenho utilizando-se método dos painéis. Os
resultados sdo utilizados como entrada em um algoritmo genético de otimizagao.

Neste trabalho busca-se desenvolver um aerof6lio capaz de atender diferentes
situacOes de voo através da aplicacdo de insertos de SMA. A ideia consiste em utilizar
insertos de SMA diretamente na estrutura da asa, utilizando a deformacéo dos insertos
para variar o formato externo da asa, obtendo assim diferentes perfis, acarretando
diferentes desempenhos, adequados a diferentes situacdes de voo.

A escolha da melhor configuracdo fica a cargo de um algoritmo de otimizagdo
combinado com sucessivas analises de elementos finitos, analisando sempre o modelo
bidimensional. Dois objetivos de otimizacdo sdo adotados: no primeiro, apds uma
selecdo prévia do perfil objetivo, busca-se chegar nesse perfil através da comparacao
dos formatos externos. O segundo objetivo faz a otimizacdo do desempenho do perfil de

partida, utilizando método dos painéis para avaliar suas caracteristicas aerodinamicas.



2 Aerodinamica do Voo

2.1 Perfis Aerodinamicos

O desempenho de uma asa pode ser determinado por diferentes métodos, como a
avaliacdo de um modelo em escala em tdnel de vento, ou modelo de dindmica dos
fluidos computacional. A avaliagdo das caracteristicas de desempenho de um perfil
bidimensional é uma maneira de obter esses dados, que podem ser extrapolados e
corrigidos para uma asa real.

O perfil bidimensional é, na verdade, uma simplificacdo do comportamento de
uma asa tedrica com razdo de aspecto infinita [6], de maneira que seja possivel supor
que 0 escoamento possa ser descrito em um plano que contenha a secéo transversal da
asa. Essa simplificacdo implica que efeitos que ndo podem ser descritos no plano nédo

sdo devidamente representados pelo modelo.

Arqueamento

|— Bordo de Fuga

Linha do Arqueamento

Corda

Direcio relativa
do escoamento

Bordo de Ataque Espessura

Linha da Corda

Figura 1: Representacdo do perfil bidimensional e das principais variaveis

estudadas.

A Figura 1 apresenta o perfil bidimensional e as varidveis estudadas. O bordo de
ataque ¢é a porcao frontal do perfil, enquanto o bordo de fuga é a por¢do de saida do
perfil. A linha de arqgueamento é a linha média entre a superficie superior e a superficie
inferior do perfil. A linha de corda é a linha que vai da intersecdo do bordo de ataque e a
linha de arqueamento e o bordo de fuga a linha de arqueamento. O comprimento da
linha de corda é definido como a corda do perfil e a distancia entre a linha de corda e a
linha de arqueamento é definida como arqueamento do perfil. O angulo definido pela

linha de corda e o escoamento livre € o angulo de ataque.



Ponta

Envergadura

Projegao Raiz

v
Figura 2: Representacgdo esquematica de uma asa e sua projecao.

A Figura 2 apresenta uma asa, a versdo tridimensional do perfil, com uma
profundidade finita. Para a definicdo de alguns dos termos que serdo utilizados a seguir,
utiliza-se a projecdo da asa no plano. Nela define-se a raiz da asa como o ponto de
encontro entre a asa e a fuselagem do corpo do avido e como ponta da asa a extremidade
da asa. Esta nomenclatura € muito Gtil em asas onde a corda varia entre a raiz a ponta. O
comprimento total entre as pontas das asas € chamado envergadura. Além disso, a
projecdo da asa € utilizada para a determinacdo da sua area plana.

Dados experimentais obtidos em tunel de vento, ou modelos como método dos
painéis, resultam em distribuicdes de pressdo ao longo do perfil para diferentes angulos
de ataque ( @), que podem ser utilizados para o calculo das forcas aerodindmicas
atuantes no perfil.

Por isso, um importante fator de desempenho é o coeficiente de pressao,
definido por [7]:



=2t
pV?
onde P representa a pressao local na superficie do aerofélio, P,,, representa a pressdo do
escoamento ndo afetado pela presenca do aerofélio, ou pressdo no infinito, p € a massa
especifica do fluido, V que representa a velocidade do escoamento ndo afetado pelo
aerofdlio.
A partir da decomposicdo desse pardmetro, pode-se obter o coeficiente de

sustentacdo, definido por [6, 8]:

onde | representa a forca de sustentacdo por unidade de comprimento da asa e ¢ a corda
do aerofédlio. A definicdo de um coeficiente adimensional é de grande utilidade. Esse
valor pode ser utilizado para calcular a forga de sustentacdo para diferentes cordas e
velocidades, desde que, respeitando as limitagcdes da formulacéo.

Em conjunto com a avaliacdo da sustentacdo, avalia-se de maneira analoga o

arrasto de determinado perfil, através do coeficiente de arrasto, definido por [6, 8]:

onde d representa a forca de arrasto por unidade de comprimento da asa. Para perfis
bidimensionais, € muito comum tracar curvas relacionando o coeficiente de sustentagdo
e o coeficiente de arrasto. Outra forma de avalia-los € através do grafico da razdo entre
o coeficiente se sustentacdo e o coeficiente de arrasto em funcéo do angulo de ataque.
Por fim, o coeficiente de momento possui grande importancia, sendo

representado por [6, 8]:

m

Cpp =2 i

onde m representa 0 momento por unidade de comprimento da asa.



A partir desses coeficientes para perfis bidimensionais € possivel obter os
valores dos coeficientes de desempenho tridimensionais. O primeiro passo é encontrar a

razdo de aspecto da asa, definida por [9]:

onde b representa a envergadura e S a area plana da asa, todos nas mesmas unidades,

uma vez que A é adimensional.

O préximo passo € a definicdo da inclinagdo da curva de sustentacdao do perfil

[9]:

_ AC; 180°
T Aa T

Qo

Entdo transforma-se a inclinacdo da curva bidimensional para a curva da asa [9],

conforme se Segue.

( %o

> , A<4

4o 4o

a= 1+(7TSA) trea
S
140 -

meA

onde ¢ representa o fator de eficiéncia da asa, comumente entre 0,85 e 0,95 [9].

Desta forma, temos que:

C —Ca
L= lao

De maneira analoga, pode-se estudar diretamente a asa tridimensional, obtendo
os coeficientes de sustentacdo e de arrasto. Porém é importante notar que, neste caso, o
termo relativo as forcas ndo sdo mais por unidade de comprimento, e sim seus valores

absolutos e ao invés de utilizar a corda, utiliza-se a area plana da asa [6, 7, 8]:



L

C,L=2
L pV2s

Cp =2 b
D= pv2s

Baseado nesses valores € possivel fazer a selegdo preliminar dos perfis a serem
utilizados, devendo-se porém, observar que essas relaces sdo validas para escoamentos
incompressiveis. Para tal, avalia-se o nimero de Mach, razdo entre a velocidade do

escoamento e a velocidade do som no meio [7]:

Para valores menores que 0,3, considera-se 0 escoamento incompressivel e a
teoria anteriormente apresentada é valida.

O numero de Reynolds é outro parametro adimensional importante capaz de
caracterizar a equivaléncia entre dois escoamentos distintos. A defini¢cdo desse nimero

considera a razdo entre forcas de inércia e forgas viscosas, sendo apresentado a seguir

[7]:

sendo » a viscosidade cinematica e p a viscosidade absoluta.

2.2 Obtencéo de dados de desempenho

Os dados de desempenho utilizados para a avaliacdo dos resultados sdo obtidos
através do software XFLR5, uma aplicacdo do algoritmo do XFoil com uma interface
grafica amigavel.

Para a selecdo dos perfis utilizam-se as polares que representam o valor do
coeficiente de sustentagdo em funcdo do coeficiente de arrasto, obtidas através do

método de painéis para as duas situagdes que sdo estudadas.



A ideia é buscar um conjunto de perfis de forma a minimizar o coeficiente de
arrasto para um mesma sustentacdo, tornando o aerofdlio adequado a mais de uma

condigéo de voo.
2.3 Séries NACA

NACA é uma abreviacdo para National Advisory Committee for Aeronautics,
uma agéncia federal americana fundada em 1915, que veio a se tornar posteriormente a
NASA, National Aeronautics and Space Administration em 1958 [10]. Um dos seus
produtos mais notaveis sdo as suas series de aerof6lios. Dentre outras alternativas
propostas destacam-se a série de quatro digitos. O primeiro digito representa o
arqueamento do perfil, em porcentagem de corda. O segundo digito representa a posi¢do
deste arqueamento méaximo em porcentagem de corda vezes dez, os dois ultimos digitos
representam a espessura do perfil como percentagem de corda [11]. A Tabela 1

apresenta visualmente estas informacoes.

Tabela 1: Representacao do significado de cada digito do nome dos aerofélios.

INACA| X | X [XX
| 2
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EE|
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Por exemplo, o perfil NACA 4415 possui arqueamento maximo de 4% da corda,
situado a 40% da corda em relacdo ao bordo de ataque e espessura de 15% da corda.
Outra caracteristica é que os perfis NACA de quatro digitos tém seu formato externo
matematicamente determinado. Desta forma, primeiramente, calcula-se um y: que
representa a espessura do perfil simétrico equivalente, neste caso NACA 0015, em uma

posicao determinada. [12]:

2 3

y, = 0,ch l0,2969\/§ —0,1260 (%) ~0,3516 (%) +0,2843 (;) —0,1015 (%)41



onde t representa a espessura do perfil, ou seja, sdo os dois ultimos digitos multiplicados
por 100, c € a corda, X € a posi¢do na corda entre 0 e c; e y é a distancia da linha de
centro em uma determinada posicdo x. A Figura 3 apresenta as curvas obtidas por esta

equacao.
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Figura 3: NACA 0015.

Entdo, calcula-se yc [12]:

m( )2 1+ Zp Sepc_X_C

onde m é o arqueamento maximo, dado pelo primeiro digito vezes 100, p é a posi¢do do
arqgueamento maximo, ou seja, 0 segundo digito vezes 10, yc representa a linha de
arqueamento para o perfil assimétrico.

Adicionando-se a definicdo de 6 [12], angulo utilizado para tornar a espessura

perpendicular a linha de arqueamento:

dy,
6 =tan ! (—)
an dx

Define-se entdo os pontos da parte superior [12]:



Xy =X — Y Sin6
Yu =Yt y;cosb

E da parte inferior [12]:

Xy =x+ysinf
Yi =Y~ YyccosO
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Figura 4: NACA 4415.

A Figura 4 apresenta o perfil final obtido, sendo a curva superior descrita por Xy

e yu e a curva inferior descrita por xi e yi.

O principal motivo para a utilizacdo desta familia de perfis reside no amplo

banco de dados existente, resultado de diversos estudos realizados ao longo do tempo,

servindo de suporte aos dados porventura obtidos neste trabalho.

2.4 Estudo de caso

Para a determinacdo dos requisitos e objetivos a serem atingidos neste trabalho,

utiliza-se um bombardeiro pesado de longo alcance, mais especificamente, o Boeing B-

29 Superfortress, para o estudo de caso e geracao dos modelos.
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2.4.1 Breve historico [13]

A histéria do Boeing B-29 Superfortress comeca com a necessidade de
desenvolvimento de um bombardeiro pesado de longo alcance com ambientes internos
pressurizados. Seu projeto representa a evolugdo do Boeing B-17 Flying Fortress, um
projeto mantido com financiamento militar que, mais tarde, foi continuado com recursos
da prépria Boeing.

Devido a pressdo por avides durante a guerra, os primeiros B-29 que foram
produzidos, antes mesmo do projeto ser totalmente testado, eram imediatamente
enviados para um hangar de modificacdo onde véarias partes eram retrabalhadas para
incluir as alteragdes no seu projeto. Por isso, esses primeiros avides tinham defeitos
crénicos, como 0s motores pouco confiaveis.

No entanto, o0 modelo tinha qualidades fundamentais para a época. Eles eram
capazes de voar a quase dez mil metros de altitude com velocidades méaximas de 560
km/h. Os avibes japoneses ndo alcangavam esta altura, e mesmo que alcangassem,
poucos voavam a esta velocidade.

Dentre o0s seus armamentos estavam oito metralhadoras controladas
remotamente. Além disso, possuia cinco computadores analégicos para melhorar a mira
das armas compensando, por exemplo, a velocidade e a gravidade, melhorando
fortemente a sua precisdo. Também foram produzidas algumas versbes trocando
algumas das metralhadoras e computadores por maior capacidade de transportar bombas
e combustivel.

Um grande avanco em relacdo aos avides da época era, sem dlvida, a presenca
de éreas pressurizadas, com excecdo do compartimento das bombas, propiciando um
ambiente menos hostil para a tripulacdo. Suas missdes mais famosas foram os

lancamentos das bombas sobre Hiroshima e Nagasaki.
2.4.2 Especificagdes

Para atender os requisitos de grande capacidade de carga e longo alcance, o B-29
media pouco mais de 30 metros de comprimento, por 8,5 metros de altura, com uma
envergadura de 43 metros. Sua massa, vazio, era de 33.800 kg e a massa em ordem de
voo de 54.000 kg era capaz de decolar com uma massa maxima de até 60.650 kg. O B-
29 possuia quatro motores situados em suas asas, com velocidade méxima de 574 km/h,

velocidade de cruzeiro de 350 km/h e velocidade de estol de 170 km/h, sendo capaz de
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alcancar até 5230 km de distancia a uma altura maxima de 9710 m. Essas especificagdes

estdo resumidas na Tabela 2 [13].

Tabela 2: Especificacdes do modelo produzido.

Comprimento 30,18 m
Envergadura 43,06 m
Altura 8,5m
Area da asa 161,3 m2
Razdo de aspecto 11,5
Massa vazio 33.800 kg
Massa em ordem de voo 54.000 kg
Maxima massa de decolagem | 60.650 kg
Poténcia 4%1.640 KW
Velocidade méxima 574 km/h
Velocidade de cruzeiro 350 km/h
Velocidade de estol 170 km/h
Autonomia 5.230 km
Maxima altitude 9.710 m

2.4.3 Envelope de voo

O envelope de voo é um diagrama utilizado para verificar quais sdo as cargas
maximas que o avido estd submetido durante o voo. Esse diagrama mostra fatores pelos
quais as cargas de voo nivelado nédo-acelerado devem ser multiplicadas para que se
tenham as cargas de situacdes reais de voo.

O diagrama é construido da seguinte forma, utilizando-se o coeficiente de
sustentacdo maximo, calcula-se a sustentacdo obtida para uma faixa de velocidades do
avido, a razdo entre esta sustentacdo e o peso maximo de decolagem do avido sdo
plotadas na parte curva do grafico.

Dependendo do tipo de avido e utilizacdo, definem-se fatores de carga, positivo
e negativo, que representam 0s valores maximos que a curva anterior pode ter, caso
avalie-se o limite de escoamento como critério de falha. Caso avalie-se a resisténcia
ultima, definem os fatores de carga ultima positivo e negativo [14].

O célculo do envelope de voo do B-29 utiliza o coeficiente de sustentagdo
maximo de 2,5, conservador, fatores de carga positivo igual a 4 e negativo igual a -2,
fatores de carga altimos positivo de 6 e negativo de -3 [14], aproximando o avido por
um avido de cargueiro civil. A Figura 5 mostra o envelope de voo para 0 Boeing B-29
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Superfotress. As informagdes mais importantes retiradas deste diagrama séo os fatores
de carga que devem ser aplicados as cargas em voo nivelado para a obtencdo dos
carregamentos a serem suportados pelas estruturas, ou seja, as cargas de voo nivelado
devem ser multiplicadas por 4 e por -2 para os calculos considerando o limite de

escoamento. E por 6 e -3 quando for considerado a resisténcia Gltima como limite.
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Figura 5: Envelope de voo.

2.5 Situacgdes de voo

Para a avaliacdo das cargas e do desempenho do avido para o estudo de caso,
diferentes situacdes de voo sdo analisadas. A primeira delas é a decolagem com a carga
paga maxima, onde a velocidade considerada é 60% da velocidade de cruzeiro e as
propriedades da atmosfera sdo as mesmas encontradas no solo.

A segunda condicédo é o voo nivelado, onde as propriedades da atmosfera séo as
obtidas em sua altitude de voo de cruzeiro. Essas propriedades estdo resumidas na
Tabela 3.

Tabela 3: Propriedades atmosféricas nas diferentes situagdes de voo [15].

Propriedades Decolagem | Voo nivelado
Altitude Om 7283 m
Velocidade 56,7 m/s 94,4 m/s
Densidade 1,225 kg/m?® | 0,5714 kg/m3
Viscosidade Dinamica 17,894 pPas | 15,516 pPas
Viscosidade Cinematica | 14,61 m?/s 27,17 ma/s
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Pressao 101325 Pa 39520 Pa
Velocidade do som 340 m/s 311 m/s
Reynolds 155x10° | 13,9x108
Mach 0,17 0,30

2.6 Motivacdo

A selecdo dos perfis para um determinado aerofélio levam em conta apenas uma
situacdo de voo, as demais s&o atingidas pelo acionamento de dispositivos adicionais.
No entanto, estes dispositivos acabam aumentando a complexidade e massa do sistema,
além de inserirem descontinuidades, provocando perda de eficiéncia.

A proposta deste trabalho é selecionar dois perfis um para voo nivelado e outro
para decolagem e pouso. Para a situacéo de decolagem, o ideal é que o perfil apresente
coeficiente de sustentacdo alto, mesmo que isto custe mais em termos de arrasto, pois
como o0 avido ainda esta a baixas velocidades, o empuxo da turbina ou hélice ndo é um
fator limitante. Durante o voo nivelado, o perfil ideal é aquele que apresente um
coeficiente de sustentacdo suficiente para contrapor ao peso do avido, com o menor
arrasto possivel, pois o0 avido estard a altas velocidades neste momento, e o arrasto
influenciara decisivamente no consumo de combustivel, afetando a autonomia e o custo
do voo.

Utilizando aerofolios da familia NACA série de quatro digitos, utilizando a
selecdo tradicional, teriamos ou o cenario da Figura 6 ou da Figura 7. Apesar do NACA
8415 apresentar altos coeficientes de sustentacdo, caracteristica desejavel para
decolagem, seus coeficientes de arrasto sdo mais altos em pontos de menor sustentacéo,
caracteristicas do voo nivelado, enquanto o NACA 4415 apresenta menor arrasto para

esta faixa de coeficientes de sustentagdo.
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Figura 6: Desempenho aerodindmico do NACA 4415.
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Figura 7: Desempenho aerodindmico do NACA 8415.

Com a possibilidade de selecdo de dois perfis distintos, pode-se entdo comparar

as caracteristicas de cada um em cada situacéo de voo e verificar a melhor opcéo.
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Figura 8: Desempenho aerodinamico dos dois perfis para a situacdo de voo

nivelado.

Para a situacdo de voo nivelado, a Figura 8 mostra o desempenho dos dois
aerofolios, embora a curva do NACA 8415 seja superior a do NACA 4415 na maior
parte do grafico, a curva do NACA 4415 apresenta menores coeficientes de arrasto para
coeficientes de sustentacdo menores que 1,2, adequando-se ao voo nivelado.
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Figura 9: Desempenho aerodinamico dos dois perfis para a situacéo de decolagem.

No caso da decolagem, a Figura 9 mostra a diferenca de desempenho entre 0s
dois perfis, porém, neste caso, as baixas velocidades requerem um coeficiente de
sustentacdo maior, logo o perfil adequado serd o que apresenta menores coeficientes de
arrasto a altos coeficientes de sustentacdo, 0 NACA 8415.

Portanto, neste trabalho, estuda-se uma forma de variar entre 0 NACA 4415 e
NACA 8415. Essa capacidade faz com que o aerof6lio passe a ter as curvas de
desempenho mostradas na Figura 10, ou seja, 0 baixo arrasto do NACA 4415 para voo

nivelado e a alta sustentacdo para decolagem do NACA 8415.
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Figura 10: Curvas de desempenho esperadas do aerofélio.

Este trabalho também estuda como adequar o desempenho aerodindmico do
perfil a situagdo de decolagem partindo do perfil NACA 4415, e analisando os perfis
obtidos ap0s a atuacdo ndo por sua forma, mas pelo Ci/Cyq maximo, ndo importando o

formato final obtido.
2.7 Método dos painéis

O método dos painéis apresenta uma maneira simples e computacionalmente
barata de calculo do desempenho aerodindmico de um perfil. Basicamente, esse método
divide o perfil em placas, planas ou nao, calcula as velocidades do escoamento nessas
placas e, a partir dai, obtém as pressdes ao longo do perfil, possibilitando a avaliagcdo
das forgas aerodinamicas, [16].

A partir desse método, sdo comparadas as caracteristicas aerodinamicas de um
determinado perfil com o perfil original. O objetivo é encontrar perfis com melhor
relacdo entre sustentacdo e arrasto. A ideia é fazer com que a curva C; em funcéo de Cq
combinada dos dois perfis, apresente valores de C; mais altos para um mesmo Cq,

mantendo o Cq baixo para valores menores de C;.
2.7.1 Célculo das velocidades
Uma vez definida a quantidade de painéis, o proximo passo é definir as

velocidades normal e tangencial do fluxo em cada painel, segundo [16]:
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N N
u; = Vycosa + quusij +y2 Uy,
j=1 j=1

N N
v; = Vo sina+quvsij +]/Zv,,ij
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sendo u; a velocidade tangencial e v; a velocidade normal ao painel, « 0 angulo de
ataque, g; e y sdo a intensidade das singularidades, de fontes e vortices

respectivamente. Esses valores séo calculados através das seguintes expressoes [16]:

. 1 41
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. Py
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. Py
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. 1 | Tij+1
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Y 2T rij

onde ;; representa a distancia do j-ésimo vertice até o ponto central do i-ésimo painel e
[BU representa o angulo formado entre r;; e r; ;1. Usualmente as numeracdes dos nos e

painéis comecam na parte inferior do bordo de fuga em direcdo ao bordo de ataque e

retornando ao bordo de fuga por sua parte superior. E importante salientar que o

koo

indicador representa que as equagdes devem ser resolvidas no referencial de cada

painel.
Para determinar as velocidades, precisamos determinar q; € y. Para isso, tem-se

a condicdo de que a velocidade normal ao painel é nula e por consequéncia:

—u;sinf; + v;cos; =0
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Por fim, as velocidades tangenciais no bordo de fuga séo iguais:
Uy sin 04 + v;; sinf; = —uy cos Oy + vy sin Oy

De posse desses valores, é possivel montar um sistema linear na forma Ax=b,

onde A é uma matriz N+1 x N+1 e b um vetor com N+1 elementos.

2.7.2 Célculo da distribuicdo de pressao

Uma vez obtidas as velocidades, basta aplicar o principio de Bernoulli em

relacdo ao escoamento no infinito para obter a distribuicdo de pressoes:

P, w? P, V,*

pi 2 po 2

Aplicando-se essas pressdes na area do painel obtém-se as forcas que,
decompostas, representam a forca de sustentacdo e a forca de arrasto. Este método
apresenta uma boa aproximacao para as forcas de sustentacdo, que varia muito pouco
com o numero de painéis adotados. Porém o arrasto apresenta comportamento
decrescente conforme o nimero de painéis aumenta o que induz a um namero de painéis
fixo para que se possa realizar a comparacdo entre perfis, de modo a tornar este erro um
erro sistematico, capaz de representar a tendéncia real, embora os valores absolutos

tenham confiabilidade questionavel.
2.7.2.1 Numero de painéis

Como primeiro problema a ser definido, o nimero de painéis € uma variavel de
grande influéncia nos resultados obtidos. O aumento do nimero de painéis tende a
aumentar a qualidade dos resultados. Contudo, uma vez que cada painel representa um
local onde o escoamento deve ser determinado, o aumento do nimero de painéis implica

em um custo computacional maior.
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Figura 11: Discretizacao do perfil com 10 painéis.
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Figura 12: Discretizacdo do perfil com 100 painéis.
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Figura 13: Discretizacao do perfil com 1000 painéis.
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A resolucdo do modelo com 10 painéis envolve uma matriz 11 x 11, ou seja,
121 elementos, enquanto o modelo com 100 envolve uma matriz 101 x 101, com 10201

elementos e o0 modelo com 1000 envolve uma matriz 1001 x 1001 com 1002001

elementos. Ou seja, notamos uma evolucdo quadratica na quantidade de memodria
requerida para armazenar os valores, além de maior custo computacional para sua
resolucdo, fator critico para o processo de otimizacdo devido ao grande numero de

simulagdes que devem ser rodadas.

N w B~ (6] [e)]

Variagdo Relativa do C, e do C;
=

——
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o

Numero de Painéis
(| cm—

Figura 14: Andlise da influéncia da quantidade de painéis no resultado obtido.

A Figura 14 apresenta a variagdo relativa entre os resultados obtidos para
diferentes quantidades de painéis, para o perfil NACA 8415 a 5° de angulo de ataque.
Para as simulacOes realizadas neste estudo, utilizam-se 100 painéis, pois a partir deste
valor, ndo se tem variacdes significativas dos resultados que justifiquem a adocdo de
uma discretizacdo mais fina. Além disso, este valor € comumente utilizado em outros

trabalhos apresentados na literatura [16, 17].
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3 SMAs e Modelagem de Elementos

Finitos

3.1 SMAs

As ligas com memoria de forma, ou SMAS, sdo considerados materiais ativos,
com capacidade de apresentar deformacdo em resposta a variagdo de temperatura, muito
superior que a maioria dos outros materiais [18].

O efeito de memdéria de forma foi primeiramente observado por Arne Orlander
em 1938, porém foi em 1962 que Buehler observou o efeito em uma liga de niquel-
titnio, que foi conhecido como NiTiNOL em homenagem ao laborat6rio onde o feito

ocorreu, Naval Ordnance Laboratory [18].
3.1.1 Materiais ativos

Materiais ativos apresentam a capacidade de atuar como sensores ou atuadores.
No caso dos materiais sensores uma entrada mecénica é convertida em uma saida ndo
mecanica, enguanto os materiais atuadores sdo o contrario, uma entrada ndo mecanica
resulta em uma saida mecanica [4].

Além disso, pode-se classificar o acoplamento da resposta dos materiais em
relacdo a entrada da seguinte forma: direta, quando a entrada influencia diretamente na
resposta; ou indireta, onde a entrada influencia em uma variacdo secundaria que por sua
vez é a responsavel pela atuacdo mecanica. Essa caracteristica esta intimamente
relacionada com a direcionalidade das atuacdes.

As ligas com memoria de forma (SMA) apresentam como caracteristica singular
a capacidade de recuperar sua forma quando aquecidos, mesmo na presenca de cargas
altas [4]. Além disso, apresentam grande densidade de energia, 0 que possibilita sua

aplicacdo como atuadores, por exemplo.
3.1.2 Mudanca de fase

As SMAs possuem duas fases distintas: martensita e austenita [4]. A fase
martensitica € encontrada a baixas temperaturas, com flexibilidade superior e facilmente

deformavel, exibindo pouca simetria, com estrutura cristalina monoclinica ou
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tetragonal. Essa fase € caracterizada pela existéncia de variantes, normalmente
chamadas de geminada e desgeminada. A fase austenitica, por sua vez, é encontrada em
altas temperaturas, apresentando estrutura cristalina cubica, com dureza superior, sendo
conhecida como fase mae [19].

A transformacdo martensitica é predominantemente cisalhante e nao-difusiva,
ocorrendo através da nucleacdo e crescimento a partir da fase austenitica. Quando essa
transformacédo se da na auséncia de tensfes, forma-se a martensita geminada, também
referenciada como auto-acomodada, resultando em mudancas de forma despreziveis
[20]. A transformacdo de martensita geminada para martensita desgeminada se da
através da aplicacdo de tensdes.

Em um material poli cristalino, cada gréo apresenta respostas individualmente de
acordo com a orientacdo dos grdos, composicdo e tensdes locais, sendo a resposta
macroscopica dada pela soma das respostas individuais.

A transformagdo austenita-martensita comega, na auséncia de tensdes, em uma
temperatura referenciada como temperatura inicial martensitica, tendo seu fim quando a
temperatura torna-se menor que a temperatura final martensitica. A transformacéo
reversa também ocorre de maneira semelhante, porém a temperaturas mais altas, sendo
a temperatura onde a transformacdo comeca sendo conhecida como temperatura inicial
austenitica e a temperatura onde a transformacdo completa-se, temperatura final

austenitica. Essas temperaturas variam de acordo com as tensdes aplicadas [20].
3.1.3 Resposta do material e treinamento

Para materiais poli cristalinos, a resposta a variacdo de tenséo ou de temperatura
depende do histérico do espécime [20]. Isto decorre da plasticidade induzida pela
transformacdo de fase (TRIP). Esse fendmeno é mais facilmente identificavel nos
primeiros ciclos de um carregamento mecanico, onde deformacdes plasticas residuais
ndo sdo recuperadas. Na medida em que se aumenta o numero de ciclos, a resposta
tende a se estabilizar, eliminando o fendmeno. Esse processo € conhecido como
treinamento, sendo fundamental para o uso das SMAs [4]. Para atuadores, este
treinamento geralmente ocorre atraves da aplicacdo de tensdo constante e variacdo da
temperatura. Outra possibilidade é o treinamento através da manutencdo da temperatura
constante e variacdo das tensdes, porem, este método é mais utilizado em aplicacfes de

pseudoelasticidade [20].
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3.1.4 Ligas Niquel-Titanio

As ligas de Niquel-Titanio sdo amplamente utilizadas nas aplicacdes de
materiais com memoria de forma, sendo muitos estudos direcionados para os efeitos da
adicdo de cobre, ferro, nidbio, molibdénio e outros [21].

Porém, as ligas de Niquel-Titanio tem as caracteristicas dos seus ciclos pouco
estaveis, o que dificulta a sua aplicacdo como atuadores, uma vez que a relagcdo entre
entrada e saida pode sofrer alteracfes ao longo da vida util do equipamento [22].

Para resolver este problema sdo utilizadas ligas niquel, titanio e cobre, que
apresentam caracteristicas muito interessantes como menor histerese de temperatura,
menor sensibilidade a composicdo para as temperaturas de transformacdo, maior

velocidade de resposta, maior capacidade de amortecimento e resisténcia a fadiga [21].
3.2 Método de Elementos Finitos

A andlise pelo método dos elementos finitos € utilizada em situacGes onde a
geometria ou as condic¢Bes de contorno sao muito complexas, inviabilizando a analise
analitica tradicional. Este método avalia um meio continuo com infinitos graus de
liberdade através de um modelo discreto, com um namero finito de graus de liberdade
[23, 24, 25, 26].

Composta de trés partes, pré-processamento, processamento e pos-
processamento, a fase de maior criticidade é justamente a de pré-processamento. Neste
momento, sdo definidas a geometria, 0s materiais e suas propriedades e as condi¢des de
contorno, como forcas aplicadas e mecanismos de apoio. Estas informacfes sdo a
representacdo fisica do modelo, semelhante a que seria feita em um estudo analitico.

Procede-se entdo com a discretizacdo do modelo, para modelos bidimensionais,
tridangulos ou quadrilateros, estes sdo considerados elementos de primeira ordem, pois
cada um das arestas € definida apenas por dois nos. Porém, modelos mais sofisticados
podem adotar modelos de segunda ordem por exemplo, onde estas arestas sdo descritas
por parabolas. Discretiza¢fes de maior ordem também séo possiveis, resultando em uma
melhor descricdo do objeto estudado, & custos computacionais maiores [27]. Além
disso, esta malha pode ser estruturada, onde divide-se a geometria em um grid. A malha
ndo estruturada, por sua vez é gerada automaticamente [27].

As condigdes de contorno séo entdo aplicadas aos nos externos, e 0s nos internos

de um elemento sdo compartilhados com seus vizinhos, acoplando-os, possibilitando a
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resolucdo de um sistema de equacdes que varia de acordo com o tipo de andlise
efetuada. Este estudo aproxima a transformacdo sofrida pelos SMAs a uma expansdo

térmica:

{o} = [E]({e} — {D

onde € representa a deformacdo e e'representa a expansao térmica do elemento livre.
Esta fase é conhecida como fase de processamento, onde as matrizes sao geradas e
resolvidas.

A fase de pds-processamento é a fase onde os resultados sdo disponibilizados e
podem ser posteriormente tratados [23].

O software utilizado foi o Abaqus FEA, produzido pela Dassault Systemes. Um
dos pontos fortes deste software é a possibilidade de escrever rotinas em Python, a fim
de customizar e automatizar as simulacGes a serem realizadas. Para tal, o script € escrito
de maneira semelhante a uma macro, tendo como entrada, as variaveis controladas pelo
algoritmo de otimizacdo.

O modelo mostrado a seguir € construido de forma robusta, evitando-se recursos
automaticos e recursos dependentes da malha gerada. Este modelo é resultado da
evolugdo de modelos mais simples utilizados ao longo do trabalho, desde o primeiro,
composto apenas de uma casca sem estrutura interna, até o atual. A evolugdo destes
modelos implicou em um aumento da quantidade de variaveis a serem controladas, o
que gerou um aumento significativo do tempo de simulacdo, pois cada variavel que €

acrescentada requer duas simulac@es a mais por passo.
3.2.1 Modelo em elemento finitos

Visando obter um modelo representativo de uma situacdo real, busca-se incluir
os elementos tradicionais presentes em uma asa real. A Figura 15 mostra o modelo,
retirada interface de usuario do software.

A longarina, elemento estrutural responsavel por dar rigidez a asa e transferir as
cargas de voo da asa para a fuselagem, foi concebida com secdo tipo Box, sua se¢édo
transversal € um retangulo vazio, obtendo uma longarina com maior momento de
inércia, melhorando o suporte a cargas torcionais quando comparada a uma longarina

maciga com a mesma massa. A Figura 15 mostra a localiza¢éo da longarina no modelo.
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Figura 15: Modelo com a longarina destacada.

Além da longarina, foi adotada, uma estrutura conhecida como D-Box, sua
funcdo principal é dar mais rigidez ao bordo de ataque, mantendo seu formato durante o
Voo, preservando o desempenho aerodindmico do aerofélio. Assim como a longarina,
esta estrutura percorre toda a asa transversalmente ao perfil, auxiliando a longarina,

propiciando uma asa mais rigida. A Figura 16 mostra a estrutura em destaque.

Figura 16: Modelo com a D-Box em destaque.

Foram adicionados doze insertos de SMA neste modelo, cinco na parte superior
e cinco na parte inferior do perfil, buscando uma variacdo de arqueamento tdo grande
guanto seja necessario e dois insertos verticais, possibilitando assim a variacdo da
espessura do perfil. Como descrito anteriormente, estes insertos tém a transformacéao de
fase simulada por uma expansdo ou retracdo térmica, de valor igual a expansdo ou
retracdo esperada devido a transformacdo de fase, para um degrau unitario de
temperatura.

A motivagdo para esta aproximacédo € a simplicidade de simula¢&o. Além disso,
a atuacdo dos insertos pode ocorrer a baixa velocidade, uma vez que pretende-se
modicar a asa para pousos e decolagens, onde a velocidade de alteracdo do perfil ndo é
um fator critico. Estes insertos sao as estruturas em cinza claro na Figura 16.

A estrutura interna que suporta os insertos é feita de aluminio, tendo como
fungdo a manutengdo do formato do perfil durante o voo. Ela foi concebida com o
minimo de material possivel, mas sendo capaz de suportar as cargas aerodinamicas que
foram levadas em consideracgdo neste modelo.

Por fim, uma fina camada de polimero é utilizada para recobrir a asa,

possibilitando a atuacdo dos insertos e mantendo o desempenho aerodindmico da asa.
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Como em uma asa real, as estruturam foram modeladas com espessuras
diferentes [28]. Tomando-se uma por¢do da asa para estudo, o polimero de entelagem, a
longarina e a D-Box percorrem longitudinalmente, direcdo paralela a envergadura, toda
a secdo enquanto a estrutura interna e os insertos aparecem em intervalos. Por isso,
diferenciou-se as espessuras, as primeiras apresentam uma espessura maior, tendo maior
rigidez quando observadas no plano, enquanto a estrutura interna e 0s insertos
apresentam espessura menor, pois ndo percorrem toda a asa, sendo, na verdade,
posicionados em intervalos regulares.

A longarina e 0 D-box séo dimensionados de modo a suportarem os esforgos de
VOO com carga maxima corrigido pelos fatores obtidos no envelope de voo. A Figura 13

mostra esquematicamente o tipo de carregamento considerado na sua elaboracao.

Figura 17: Modelo para dimensionamento da longarina.

As estruturas dos perfis foram dimensionadas no proprio modelo do Abaqus,
através da avaliacdo dos resultados obtidos, buscando-se a deformacédo resultante das
cargas aerodindmicas minima, porém sem rigidez excessiva dificultando a atuacdo dos
insertos de SMA.

A otimizacdo tem como objetivo alterar os comprimentos dos insertos, 0 que
resulta em um total de 12 varidveis a serem controladas pelo algoritmo de otimizacdo. O
modelo considera ainda a incluséo de cargas aerodinamicas, fazendo com que o formato
final obtido seja o formato em operacdo e carregado, como em uma situacdo real de

VvO0O0.
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3.2.2 Dados de entrada

Figura 18: Referéncia dos insertos de SMA.

Para a exposicao dos resultados foi adotada a seguinte convencéo:

Os insertos da parte superior do perfil serdo identificados por um S seguido do
namero correspondente a sua ordem, por exemplo, o primeiro serd identificado como S1
0 segundo como S2 e assim por diante, seguindo a ordem da Figura 18. Para 0s insertos
da parte inferior a letra sera | e para os incertos verticais, a letra serd um E.

O parametro controlado pelo algoritmo de otimizagdo é o tamanho dos insertos
de SMA, mantendo seu posicionamento e propriedades constantes.

A Tabela 4 apresenta as propriedades mecanicas do aluminio utilizado no

modelo, com ele sdo fabricadas a longarina a D-Box e a estrutura interna.

Tabela 4: Propriedades do Aluminio [29, 30, 31].

Aluminio 7075 T6
Maodulo de Young 71,7 GPa
Coeficiente de Poisson | 0,33
Limite de escoamento 503 MPa
Resisténcia Gltima 572 MPa

A Tabela 5 apresenta as propriedades consideradas do polimero de entelagem,
Tecoflex 80-A. Este polimero é capaz de suportar uma deformacdo de 30% antes da

falha, o que o adequa a nossa aplicacao.

Tabela 5: Propriedades do Polimero de Entelagem [32].

Tecoflex 80-A
Maodulo de Young 71 kPa
Deformacgdo méxima | 30%
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A Tabela 6 apresenta as propriedades mecanicas dos do NiTiCu, tanto na fase
martensitica quanto na fase austenitica.
Tabela 6: Propriedades do SMA [33].

SMA TiNiCu
Expanséo | 4%
Martensita
Maodulo de Young 40 GPa
Coeficiente de Poisson | 0,3
Limite de escoamento 500 MPa

Resistencia tltima 895 MPa
Austenita
Maodulo de Young 83 GPa

Coeficiente de Poisson | 0,3
Limite de escoamento 130 MPa
Resistencia tltima 895 MPa
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4 Otimizacgao

A otimizacdo é baseada em um algoritmo englobando o modelo descrito
anteriormente e combinado com o método gradiente para a localizacdo dos possiveis
melhores resultados.

Antes de prosseguir, é importante definir o que é chamado de pivé daqui em
diante. Pivo é definido como um ponto valido, sobre o qual é estimado o gradiente. Em
torno do pivo sdo gerados outros pontos para essa estimativa, chamados de vizinhos. Se
fosse possivel encontrar o gradiente analiticamente, ndo seria necessaria a utilizacdo de

vizinhos, e apenas o pivd seria necessario.
4.1 Algoritmo em Python

A fim de automatizar a execucdo de um grande nimero de simulac6es seguidas,
utiliza-se um script, escrito na linguagem Python, executado através da janela de
comando do Abaqus.

Esta rotina engloba a criacdo de cada situagéo simulada, ou seja, a geracdo dos
inputs das simulacdes, célculos dos respectivos erros e a otimizacdo em si, onde

buscam-se as possibilidades de menores erros.
4.1.1 Algoritmo

Os modulos do algoritmo interagem como o descrito graficamente no diagrama
da Figura 9. A Unica diferenca entre a utilizacdo do algoritmo comparando formas,
apresentado no item 4.1.4, e o algoritmo comparando o desempenho aerodinamico,
apresentado no item 2.7, € o método de obtencdo do pardmetro de comparacéo, ou 0

erro de forma ou a razdo sustentacao por arrasto.
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Figura 19: Diagrama do algoritmo final.
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4.1.2 Método Shotgun

Um dos maiores desafios de se realizar uma otimizacdo de uma funcéo
desconhecida é a determinagdo dos pontos iniciais de simula¢do. Levando-se em
consideracdo um caso mais genérico, esta funcdo pode ter diversos minimos dentro do
dominio estudado, onde, portanto, pontos iniciais diferentes levam a minimos
diferentes. Uma alternativa para a solucdo dessa situagdo consiste em realizar um
grande numero de simulagdes, comecando em pontos aleatorios através do método
shotgun.

Este método seleciona valores de forma aleatéria para cada variavel em estudo,
dentro dos limites minimo e maximo permitidos, gerando o primeiro pivd de cada
rodada de simulagdes. Desta forma, cada rodada possui um ponto de partida diferente,
possibilitando a obtencdo de minimos locais diferentes, de acordo com as caracteristicas

da funcdo naquele ponto.
4.1.3 Obtencgéao dos pontos vizinhos

A fim de possibilitar o célculo de um gradiente, sdo gerados pontos no entorno
do pivé espacados de um valor fixo. Em outras palavras, para cada variavel, criam-se
dois vizinhos, somando-se Ax e subtraindo-se Ax desta variavel. Procede-se entdo com a
verificagdo da viabilidade desse ponto. Basicamente, é verificado se este situa-se entre

os limites méximo e minimo determinados para 0 modelo em quest&o.
4.1.4 Calculo do erro de forma

A selecdo de perfis para uma asa levam em consideracdo as caracteristicas
aerodindmicas dos perfis em questdo para uma situacdo especifica de voo. Partindo do
voo nivelado e da decolagem, selecionam-se dois perfis, neste caso, NACA 4415 para
voo nivelado e NACA 8415 para decolagem. Os insertos de SMA sdo 0s responsaveis
por modificar o formato, variando entre os dois perfis. Este método busca a melhor
configuracdo possivel para realizar esta funcao.

O método de célculo de erro utilizado neste estudo foi a diferenga de areas, onde
somam-se as areas que nao pertencem a intersecdo do perfil de obtido e do perfil de
chegada. Para tal, € necessario posiciona-los de forma que a comparacdo seja valida.
Valendo-se de um dos conceitos fundamentais da morfometria, deve-se decompor a

forma em um conjunto de pontos representativos desta forma [34]. Avaliando-se o
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perfil, uma de suas caracteristicas fundamentais mais facilmente determinada é a corda.
Assim, determina-se o vértice do bordo de fuga, pois essa geometria apresenta dimensao
nula em teoria, quase nula na pratica. O segundo passo é identificar o ponto do bordo de
ataque com a maior distancia deste vértice. Esse ponto é considerado a origem dos
aerofdlios em questao.

Transladando-se a origem dos dois aerof6lios comparados para o ponto (0,0) e
situando o veértice do bordo de fuga no eixo horizontal, pode-se alinhar os dois perfis a
serem estudados. Além disto a determinacdo das cordas permite a correcdo dos perfis
para a avaliacdo mais precisa da real configuracdo analisada.

Porém a corda ndo é a maior determinante das caracteristicas aerodinamicas do
perfil, e sim o seu formato externo. Portanto, torna-se necessario discretizar o perfil,
tomando a distancia da superficie tanto superior quanto inferior a linha de corda como
pontos de referéncia.

A partir dai, “inflam-se” as retas determinadas por estes pontos, transformando-
as em retangulos até que estes representem de forma aproximada a superficie em
questdo. Conhecendo estes valores para dois perfis diferentes, é possivel avaliar as areas
deste que ndo pertencem a intersecdo, sendo esse valor tomado como indicador da

semelhanca entre as formas estudadas, ou seja, a funcdo custo a ser minimizada:

Erro = ) abs((xi = xt11) (o = Y1)

onde x; e Xj+1 Sd0 posi¢cdes marcadas na linha de corda e y, é 0 valor da espessura do
perfil objetivo e yr é a espessura do perfil resultante da simulagdo. A otimizagao tem por

objetivo, minimizar este valor.
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Figura 20: Célculo do erro de forma.

A Figura 21 mostra graficamente a sobreposicdo das formas comparadas e a area
obtida com os erros de cada ponto, neste caso, o erro de forma entre as duas curvas seria

a area da figura verde.
4.1.5 Método Gradiente

O método gradiente é uma alternativa onde a escolha do proximo pivd estd
relacionada com o gradiente encontrado. Para a realizacdo de cada passo do método,
realizam-se um namero entre n+1 e 2n+1 de simulagfes, sendo que este nimero se
aproxima idealmente de 2n+1, sendo composto de um pivé, mais um ponto com o valor
de uma das variaveis somado de um passo e outro ponto com o valor da mesma variavel
subtraida deste passo, para cada uma das variaveis estudadas no modelo em questao.

Uma vez realizada as simulagdes, calculam-se os erros e com base nestes
valores, pode construir-se um vetor gradiente que, multiplicado por um fator, resulta no
passo entre o pivo atual e 0 novo pivo.

Este ciclo repete-se até que o erro atinja o valor desejado, ou seja, indique que a
funcdo convergiu para um minimo local, ou que o nimero maximo de iteracfes seja
ultrapassado [35, 36, 37].
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Figura 21: Representacédo gréafica da escolha do pivo.

A Figura 21 apresenta 0 método graficamente para uma situacdo de duas
variaveis. Uma vez definido pivd inicial, criam-se 0s pontos vizinhos. Sdo feitas
analises em elementos finitos no pivd e nos pontos vizinhos, possibilitando a avaliagdo
do erro para cada um deles. Como os pontos e 0s erros sao conhecidos, calcula-se entéo

uma estimativa para o gradiente neste ponto. Isto possibilita a escolha de um proximo
pivo, segundo a relacgéo:

{Novo pivo} = {Pivo inicial} — p{grad}

onde p representa um passo, que neste trabalho foi utilizado como um multiplicador
fixo, e grad o gradiente obtido.
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5 Resultados da Otimizacao

A seguir sdo mostrados o melhor resultado da otimizacdo pelo método de
comparacdo de forma e os cinco melhores resultados pela comparagdo de desempenho

aerodinamico.
5.1 Meétodo de comparacdo de forma

A Tabela 7 apresenta as dimensdes obtidas na simulagéo que resultou em um
erro de 5% comparando-se os perfis objetivo e o obtido. Alguns insertos séo
selecionados no limite maximo do dominio, 11, 12, S2, situados na porcdo frontal do
perfil, enquanto os insertos 14, 15, S4 e S5, apresentam valores baixos, 0 que mostra que
a porcdo do bordo de fuga dos perfil de saida e do perfil de chegada sdo bastante

semelhantes.

Tabela 7: Comparacéo de forma.

Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento
S1 140,52 mm S2 300,00 mm S3 586,85 mm
S4 0,63 mm S5 1,32 mm 11 150,00 mm
12 300,00 mm 13 543,95 mm 14 5,00 mm

15 3,77 mm El 282,92 mm E2 212,46 mm
Erro 5%

CI/Cd max 194

5.2 Método dos painéis

A seguir, sdo reportados os cinco melhores resultados do método dos painéis. A
titulo de comparacdo, a razdo maxima entre o coeficiente de sustentacdo e o coeficiente
de arrasto para 0 NACA 4415 foi de 166, obtido através do método dos painéis.

5.2.1 Resultado 1

A Tabela 8 apresenta a configuracdo obtida para o resultado 1. E interessante
notar a grande presenca de insertos com dimensdo 5 mm. Este valor € muito
provavelmente resultado do mecanismo de seguranca para evitar erros, toda vez que o

método gradiente indica uma dimensdo negativa, ao invés de atribuir o valor limite do
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dominio, que seria zero, o programa atribui 5 mm evitando erros de construcdo do
Abaqus. Esse fendmeno é um indicativo de que os insertos que obtiveram este valor

podem ser removidos.

Tabela 8: Método dos painéis; resultado 1.

Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento
S1 77,17 mm S2 60,68 mm S3 299,19 mm
S4 5,0 mm S5 5,0 mm 11 0,17 mm

12 5,0 mm 13 2,62 mm 14 119,87 mm
15 5,0 mm El 296,06 mm E2 363,33 mm
CI/Cd max 160

5.2.2 Resultado 2

A Tabela 9 apresenta a configuracdo obtida para o resultado 2. Resultado sem
muitos insertos com valor de protecdo, o que significa que praticamente todos o0s

insertos sdo atuados para alcancar esta configuracéo.

Tabela 9: Método dos painéis; resultado 2.

Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento
S1 39,37 mm S2 150,91 mm S3 68 62 mm

S4 5,0 mm S5 1,42 mm 11 34,21 mm

12 146,98 mm 13 49,88 mm 14 327,6 mm

15 5,0 mm El 128,14 mm E2 270,45 mm
CI/Cd max 153

5.2.3 Resultado 3

A Tabela 10 mostra a configuracdo obtida no resultado 3. Este resultado
apresenta cinco insertos com valor de protecdo, o que indica que uma configuracdo mais

simples seria o suficiente para chegar a este resultado, ou proximo a ele.

Tabela 10: Método dos painéis; resultado 3.

Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento
S1 75,77 mm S2 52,12 mm S3 210,53 mm
S4 30,52 mm S5 5,0 mm 11 30,06 mm

12 5,0 mm 13 5,0 mm 14 5,0 mm

15 5,0 mm El 196,69 mm E2 266,7 mm
CI/Cd max 158
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5.2.4 Resultado 4

A Tabela 11 mostra a configuracdo obtida para o resultado 4. Este resultado
apresenta uma diferenga notavel em relacdo aos anteriores, o inserto superior nimero
cinco e o inserto inferior numero cinco apresentam dimensdes muito maiores que 0s
resultados anteriores, 0 que pode ser um indicativo de ponto inicial em um regido que

converge para outro minimo local.

Tabela 11: Método dos painéis; resultado 4.

Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento
S1 92,5 mm S2 57,2 mm S3 410,89 mm
S4 124,59 mm S5 176,62 mm 11 62,13 mm

12 162,15 mm 13 504,91 mm 14 265,16 mm
15 282,35 mm El 34,89 mm E2 294,74 mm
CI/Cd max 157

5.2.5 Resultado 5

A Tabela 12 mostra a configuracdo obtida para o resultado 5. O aspecto
interessante do resultado cinco foi a obtencdo da razdo Ci/Cq maior que o do perfil de

partida.

Tabela 12: Método dos painéis; resultado 5.

Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento | Inserto | Comprimento
S1 20,56 mm S2 142,76 mm S3 478,77 mm
S4 271,06 mm S5 5,0 mm 11 150,0 mm

12 65,77 mm 13 415,64 mm 14 178,5 mm

15 5,0 mm El 154,22 mm E2 301,51 mm
CI/Cd max 179
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6 Analise dos Resultados

A seguir sdo feitas as analises do desempenho aerodindmico dos resultados
obtidos e comparados com o aerofolio de partida, NACA 4415. Esta andlise baseia-se
nas curvas de coeficiente de sustentacdo em funcdo do coeficiente de arrasto
principalmente, tendo o valor maximo de razdo C/Cq avaliado no grafico de C/Cq em
funcdo do angulo de ataque.

6.1 Meétodo de comparacdo de forma

Inicialmente, vamos apresentar os resultados do método de comparacdo de
forma. A Figura 22 mostra duas configuragdes de um perfil atuado por SMAs. Em
vermelho tem-se o perfil original. Em verde tem-se o perfil objetivo. Em azul, tem-se a

nova configuracdo induzida pela atuacdo das SMAs.
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Figura 22: Representacdo grafica do resultado de comparacao de forma.

Pode-se ver a grande coesdo neste caso entre o perfil objetivo e o perfil obtido a
partir da atuacdo, porém ainda assim os perfis diferenciam-se no bordo de ataque, e
entre 50% e 75% da corda onde as duas curvas sdo facilmente distinguiveis.

As Figura 23 e a Figura 24 mostram as curvas de desempenho aerodinamico do
resultado obtido pelo método de comparacao de forma. Para a situagédo de decolagem, o
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resultado obtido apresenta uma vantagem ao trabalhar com coeficientes de sustentacao
entre 1,1 e 1,5, porém o perfil de partida ainda se mostra vantajoso para as demais
situacdes. O perfil obtido apresenta uma razéo Ci/Cq maior que o perfil de partida, 194
contra 166.
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—— NACA 4415 Voo NACA 4415 Decolagem Forma Voo Forma Decolagem
Figura 23: C; em fungdo de Cq; comparacgéo de forma.
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Figura 24: Raz&o Ci/Cq em funcdo do angulo de ataque; comparacgéo de forma.
6.2 Meétodo dos Painéis

A seguir, sdo analisados os resultados obtidos pelo método dos painéis, na

mesma ordem em que foram apresentados anteriormente.

41



6.2.1 Resultado 1

A Figura 25 e a Figura 26 representam o desempenho aerodindmico dos
formatos obtidos por atuacdo de SMAs. Pode-se notar que a razdo maxima entre
coeficiente de sustentacdo e coeficiente de arrasto € menor que a obtida pelo perfil de
partida, porém o perfil obtido apresenta maiores coeficientes de sustentacdo para
coeficientes de arrasto a partir de 0,03 aproximadamente, tanto para a situa¢ao de voo,
quanto para a situacao de decolagem.
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Resultado 1 Voo Resultado 1 Decolagem
Figura 25: C, em funcéo de Cq; resultado 1.
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Figura 26: Razdo C/Cq em func¢do do angulo de ataque; resultado 1.
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6.2.2 Resultado 2

A Figura 27 e a Figura 28 apresentam o desempenho aerodinamico do resultado
obtido. De maneira semelhante, este resultado ndo obteve uma razdo méxima de
coeficiente de sustentacdo em relacdo ao coeficiente de arrasto maior que o perfil de
partida. Ainda assim, apresenta maiores coeficientes de sustentacao para coeficientes de

arrasto a partir de 0,03 aproximadamente em ambas as situagdes.
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Figura 27: C, em funcéo de Cg; resultado 2.
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Figura 28: Raz&o C\/Cq em funcéo do angulo de ataque; resultado 2.
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6.2.3 Resultado 3

A Figura 29 e a Figura 30 mostram o desempenho aerodinamico do resultado.
Este resultado apresenta um comportamento bastante interessante, variando muito
pouco em relacdo ao perfil de partida, as curvas de coeficiente de sustentacdo em funcéo
do coeficiente de arrasto dos dois perfis para situacdo de voo sdo praticamente
sobrepostas para coeficientes de sustentacdo até 0,2. A razdo Ci/Cq méxima ndo supera a

razdo do perfil de partida.
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Figura 29: C, em funcgéo de Cg; resultado 3.
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Figura 30: Razédo C/Cq em funcgdo do angulo de ataque; resultado 3.
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6.2.4 Resultado 4

A Figura 31 e a Figura 32 mostram o desempenho aerodindmico deste resultado.
Pode-se notar que neste caso, o perfil obtido é superior ao perfil de partida apenas a
partir do coeficiente de arrasto de aproximadamente 0,04, diferentemente dos anteriores
e a razdo maxima entre coeficiente de sustentacdo e coeficiente de arrasto maxima é

menor que a do perfil de partida.
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Figura 31: C, em funcéo de Cg; resultado 4.
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Figura 32: Razédo C/Cq em func¢do do angulo de ataque; resultado 4.
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6.2.5 Resultado 5

A Figura 33 e a Figura 34 apresentam o desempenho aerodindmico. A primeira
diferenca notavel entre o resultado 5 e os demais é a sua razdo entre coeficiente de
sustentacdo e coeficiente de arrasto ser maior que a do perfil de partida.

Além disso, como caracteristica geral de desempenho, apresenta curva
praticamente coincidente com a curva do perfil de partida até coeficientes de
sustentacdo da ordem de 1,4, a partir de onde o perfil de partida apresenta melhor
comprometimento entre sustentacdo e arrasto. Este comportamento muda a partir de
coeficientes de arrasto da ordem de 0,04, onde o perfil obtido passa a apresentar

melhores coeficientes de sustentagéo.
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Figura 33: C; em funcéo de Cg; resultado 5.
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Figura 34: Razédo C/Cq em fun¢do do angulo de ataque; resultado 5.
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7 Conclusoes

O método de comparacdo de forma apresentou resultados bastante préximos ao
perfil objetivo, embora a precisdo parece chegar a um valor limite de acordo com o
passo e o critério de parada selecionados.

Através deste método, chegou-se a um perfil com uma razdo C/Cq maior que 0
do NACA 4415, porem, apresentando coeficientes de sustentagdo mais baixos que o
NACA 4415 em alguns pontos.

Ja para o método dos painéis, houve uma pequena diferenca nos resultados,
principalmente ao se verificar a curva de coeficiente de sustentacdo em fungdo do
coeficiente de arrasto.

Algumas delas apresentaram um coeficiente de sustentacdo maior que o do
NACA 4415 ja para os coeficientes de arrasto baixos, enquanto outros apresentaram
coeficientes de sustentacdo mais elevados para coeficientes de arrasto maiores.

Ao observar a curva que relaciona a razdo entre coeficiente de sustentagdo e
coeficiente de arrasto em funcdo do angulo de ataque, nota-se que apenas um dos perfis
obtidos apresentou valores maiores que a razdo maxima do NACA 4415.

Em outras palavras, os perfis resultantes sdo capazes de gerar mais sustentacéo
para um mesmo arrasto em algumas situa¢Ges, ou mesmo gerar mais sustentacdo que o
NACA 4415, porém, ao comparar 0s pontos de melhor razdo entre sustentacao e arrasto,
0 NACA original permaneceu com o melhor resultado na maioria dos casos.

Isto leva a escolha do Unico resultado em que sua razdo Ci/Cq supera a razdo do
perfil de partida como resultado mais promissor, pois apresenta melhor
comprometimento entre sustentacdo e arrasto e também pode chegar a coeficientes de
sustentacdo mais elevados que o perfil de partida.

Estes resultados mostram que é possivel alterar positivamente o desempenho de
um perfil através dos métodos propostos, porém estudos em um modelo tridimensional
e mesmo em um modelo em tanel de vento ainda devem ser feitos antes de concluir
sobre a viabilidade deste método.

Além disso, existem desafios a serem resolvidos antes da obtengdo de um
modelo real, tais quais, 0 comportamento térmico da asa durante o voo, principalmente

nas areas ao redor da turbina, como fornecer e retirar calor dos insertos sem acrescentar
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uma carga excessiva ao avido e sem consumir energia excessivamente, uma vez que 0
aumento da eficiéncia € um dos objetivos deste sistema.

Além disso, deve-se repensar a localizacdo de alguns equipamentos do avido
como tanques de combustiveis, que ndo poderdo ser alocados nas asas devido a
mudanca de forma, o que exigiria um tanque flexivel.

Estes séo alguns desafios e pontos-chave para o0 sucesso deste modelo.
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