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Resumo: Este estudo de Dindmica dos Fluidos Computacional (CFD) investigou os
aerofdlios CH10 e NACA 0012, utilizando os softwares livres FreeCAD, SalomeMeca e
OpenFOAM. O objetivo foi analisar a convergéncia das malhas e determinar os coeficientes
aerodindmicos de sustentacdo (Cj), arrasto (Cq) e momento (Crm). A pesquisa explora a
relevancia desses softwares no cenério aerondutico, especialmente no contexto do
aerodesign, proporcionando dados precisos para o desenvolvimento de avibes para
competicéo.
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INTRODUCAO

O cenério do Aerodesign tem ganhado destaque no
meio académico e na indlstria aeronautica,
impulsionado por competicdes desafiadoras (SAE
BRASIL, 2024), onde equipes como a AeroDactyl da
Universidade Federal de Goids (UFG) buscam
exceléncia. Para enfrentar os desafios de projetar
aeronaves que atendam a critérios rigorosos de
desempenho, carga util e autonomia, ferramentas
avangadas sdo essenciais. O software XFLRS,
amplamente utilizado para analises aerodinamicas,
tem suas limitagcbes em escoamentos complexos sobre
aerofélios, levando equipes como a AeroDactyl a
buscar alternativas mais precisas.

Uma dessas alternativas é a Dindmica dos Fluidos
Computacional (CFD), que permite simular o
comportamento dos fluidos ao redor das aeronaves em
movimento. Enquanto 0 XFLRS5 baseia-se na teoria de
escoamentos potenciais, as equagdes de Navier-Stokes
e da continuidade resolvidas através de métodos
numeéricos oferecem uma abordagem mais detalhada,
fornecendo informagBes precisas sobre as forcas
aerodindmicas que afetam a aeronave. Estudos
recentes, como o de Calixtrato e Mariano (2023), tém
adotado malhas ndo estruturadas para explorar
geometrias complexas, como aerofélios de alta
sustentacéo, oferecendo uma abordagem
complementar e flexivel.

Este trabalho expande essa pesquisa, utilizando
malhas ndo estruturadas para simular escoamentos
sobre a asa e a cauda da aeronave, permitindo uma
analise abrangente do comportamento aerodinamico e
da interacdo entre diferentes componentes.
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Ferramentas de codigo aberto como FreeCAD (2024),
SalomeMeca (Eletricité de France, 2024) e
OpenFOAM (OpenFOAM, 2024) sdo empregadas
para modelagem 3D, geracdo de malhas e simulacéo
de dindmica de fluidos, respectivamente. Essa
combinagdo permite avaliar o desempenho
aerodinamico e otimizar projetos de forma acessivel e
econdmica, oferecendo as equipes de Aerodesign uma
plataforma poderosa para desenvolver aeronaves
competitivas com custos reduzidos e resultados
precisos.

METODOLOGIA

Os aerofélios selecionados para a simulagdo foram o
CH10 e 0 NACA 0012, devido ao interesse da equipe
em estudar a viabilidade de suas geometrias. Nas
Figuras 1 e 2, estdo representadas as se¢Bes de cada
aerofdlio.

Figura 1. CH10, Airfoil Tools (2024).

Figura 2. NACA 0012, Airfoil Tools (2024).

Esta metodologia integra o uso dos softwares
FreeCAD, SalomeMeca e OpenFOAM para
simulacdo aerodindmica. No FreeCAD (2024),
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modela-se as se¢des transversais dos aerofélios, sendo
0 da asa representado pelo perfil CH10 e o da cauda
pelo perfil NACA 0012. Em sequéncia, 0
SalomeMeca é empregado para gerar a malha, uma
etapa crucial para garantir resultados de qualidade em
geometrias complexas. Com a malha gerada, foram
realizadas simulacBes de escoamentos sobre o
conjunto asa cauda para um angulo de ataque de 4°.
Por fim, 0 OpenFOAM (OpenFOAM, 2024) realiza a
simulacéo numérica do escoamento, fornecendo dados
sobre forcas aerodindmicas e comportamento do
fluxo. As proximas se¢des detalhardo modelos fisico e
matematico e o procedimento numérico utilizado para
geracdo e analise dos resultados.

FORMULACAO TEORICA

A compreensdo dos principios fundamentais
relacionados aos aerofélios e as forcas aerodindmicas
¢ essencial para o desenvolvimento de uma
metodologia robusta de simulacdo. Tendo em vista
isso, os aerofolios, estruturas fundamentais resultantes
da interseccdo de um plano perpendicular com a asa
de uma aeronave, sdo elementos aerodindmicos
projetados para gerar sustentacdo quando expostos ao
fluxo de ar. Sua forma e curvatura especificas induzem
variac@es na presséo do ar ao seu redor, resultando em
uma forca ascendente que € essencial para a elevacéo
da aeronave. Esta caracteristica torna os aerofolios
elementos cruciais na engenharia aerondutica,
influenciando diretamente o desempenho e a
eficiéncia das aeronaves. Nesse contexto, conforme
destacado por Anderson (2015), a corda do aerofoélio,
representada pelo simbolo "c", é definida como a linha
reta que conecta os bordos de ataque e de fuga. Essa
medida ndo apenas caracteriza a geometria dos
aerofdlios, mas também desempenha um papel
fundamental na andlise e no projeto aerodinamico das
asas das aeronaves.

Além da sustentacdo, outras forgas aerodinamicas
atuam sobre os aerofélios durante o voo. O arrasto, por
exemplo, é uma forca de resisténcia que se opde ao
movimento da aeronave, sendo influenciada
principalmente pela forma e pelo perfil do aerof6lio.
O momento, por sua vez, é um efeito rotacional
resultante da distribuicdo de pressdo ao longo do
aerofdlio, afetando a estabilidade e a manobrabilidade
da aeronave.

Nas equacbes 1, 2 e 3, respectivamente, estdo
expostas as férmulas para os coeficientes de
sustentacdo, arrasto e momento utilizadas.

L

= vt @
D
Ca = Suars @
M
Cm,1/4 = plUeol25c (3)

Onde "p" a massa especifica do ar em kg/m3, "U.." a
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velocidade do ar da corrente livre em m/s, "c" a corda
do aerofélio analisado em m e "S" a area planiforme
em m da superficie aerodindmica analisada, que pode
ser a asa ou a cauda. No que diz respeito as forcas na
equacdo, "L" e "D" denotam as forcas de sustentacdo
e arrasto em N, respectivamente. Paralelo a isso, "M"
representa 0 momento em Nm, em estudos sobre
aerofdlios subsdnicos, € comumente adotada a anélise
dos momentos em torno de um ponto localizado na
corda a uma distancia c/4 em relagdo ao bordo de
ataque, conhecido como ponto de um quarto da corda
(Anderson, 2015).

Nesse contexto, estabelece-se também o NUmero de
Reynolds, uma grandeza adimensional que caracteriza
0 regime de escoamento de um fluido ao redor de um
objeto s6lido. O Re é fundamental na determinacdo
dos regimes de fluxo — laminar ou turbulento, e
influencia fendmenos como transicéo de escoamento,
perda de carga e arrasto em uma ampla gama de
aplicacbes da Engenharia. Na equagdo 4, define-se
essa varidvel em funcgdo da corda do aerofélio.

Re, = 2=kt @
u

Onde “p”, diz respeito a viscosidade dindmica do ar
em kg/(ms). Para o presente trabalho € adotado um Re.
correspondente a 750.000.
Para representar o comportamento do fluxo de ar ao
redor dos aerof6lios, é necessario recorrer a modelos
matematicos que descrevam de forma precisa as
interacbes  fluidodindmicas envolvidas. Nesse
contexto, optou-se pela utilizacdo das equacgdes de
Navier-Stokes, que sdo equacdes diferenciais parciais
que descrevem o comportamento dos fluidos. Este
modelo matemaético é particularmente adequado para
simular escoamentos incompressiveis, nos quais as
varia¢Oes de massa especifica sdo negligenciaveis, e
para condicGes onde as propriedades do fluido sdo
constantes.
As equacgles 5, 6, 7 e 8, representam as equacdes de
continuidade e quantidade de movimento e estdo
implementadas no software OpenFOAM em suas
formas tridimensionais e em coordenadas cartesianas:

0 a( o(pv) , 0

NN
%+ug—2+vg—;+w2—z=—%g—:+v(g+%+%) (6)
%+uz—;+vz—;+w%=—%z—i+v(g Zlyz g) )
Z_‘:+“Z_:+”Z_‘;+W%=_%Z_:+V(?T‘Z+%+%)(8)

13

Onde “u”, “v” e “w”, sdo as componentes das
velocidades em m/s na direcdlo X, y e z,
respectivamente. “P” consiste na pressdo dada em Pa
e “v” ¢ a viscosidade cinematica do fluido que para
fins de analise possui um valor de 1,333x10°¢ m?/s.

No ambito do presente estudo, varias condi¢fes sao

estabelecidas para facilitar a resolucdo das equagdes
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de Navier-Stokes em coordenadas cartesianas.
Inicialmente, é imposto o requisito de escoamento
incompressivel, devido a velocidade consideravel das
simulacbes em curso. Adicionalmente, sdo
consideradas propriedades constantes, assumindo-se
gue a viscosidade cinematica e a massa especifica
permanecam invariantes ao longo de todas as
simulacdes. Outra suposicdo relevante é a
bidimensionalidade do escoamento, resultante da
aplicacdo da condicdo de contorno "empty" nas faces
"front* e "back" do dominio de simulagdo,
posicionadas na direcdo z. Por fim, adota-se a hipotese
de regime estacionario, caracterizada pela auséncia de
variacdo temporal significativa das variaveis de
interesse em todo o dominio analisado.

Dessa maneira, dada as determinadas simplificacdes,
obtém-se as equacbes de 9, 10 e 11:

du  0v
H+3=0 9)
ou ou 10P 0%u | 9%u
u5+v5——;5+v(ﬁ+ﬁ) (10)
v v 10P 9%v 2%v
UE‘FVE——;@‘FV(E‘FW) (11)

Por fim, na Tabela 1 serdo apresentadas as condicdes
de contorno pertinentes a formulagdo tedrica
estabelecida:

Tabela 1. CondicGes de contorno adotadas, Calixtrato
e Mariano (2023).

Pardmetros  Entradas Saidas Aerofdlios
Velocidade |Uol| = o o
[mis] 1,0 Pu=Vv=00 u=v=0,0
Presséo _ p=0,0 _
[Pa] rp=00 (manométrica) rp=00

Onde “|U|”, é constituida das seguintes componentes
horizontal e vertical:

U, =U-cos(a)i+U- sin(a) j (12)

Dado que a velocidade da corrente livre foi
estabelecida como unitaria, as equagdes que governam
tanto a magnitude quanto a direcdo da velocidade a
qual o dominio de simulacBes esté4 sujeito é exposta
nas Equacbes 13 e 14:

Ux = cos(a) (13)
Uy = sin(a) (14)

PROCEDIMENTOS COMPUTACIONAIS

O presente estudo utilizou o método de volumes
finitos de segunda ordem, juntamente com o método
SIMPLE de acoplamento pressdo-velocidade para
realizar as simulac@es, destacando a discretizacdo do
dominio fisico por meio de malhas ndo estruturadas.
O processo foi organizado em trés etapas principais de
pré-processamento conforme apresentado no trabalho
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de Calixtrato e Mariano (2023), o qual descreve o
procedimento para a criacdo de uma malha que atenda
as necessidades do projeto.

Inicialmente, empregou-se o software FreeCAD para
desenhar os aerofdlios da asa e da cauda, visando uma
representacdo precisa das geometrias envolvidas. Isso
foi feito importando as coordenadas dos respectivos
aerofolios a partir do site Airfoil Tools (2024). Em
seguida, utilizando o software SalomeMeca, realizou-
se 0 desenho do dominio de simulagfes utilizando o
ambiente “Geometry”. O conjunto asa cauda foi
simulado para um angulo de ataque de 4°.
Adicionalmente, dado que a corda do aerofélio CH10
é unitéria, foram especificadas as seguintes medidas
em relacdo a corda da asa: a distancia "L{", que
corresponde a distancia horizontal do bordo de fuga da
asa ao bordo de fuga da cauda e que corresponde a “2,0
m” (L = 2Cy), a distancia "Z;", que corresponde a
distancia vertical do bordo de fuga da asa ao bordo de
fuga da cauda, sendo igual a “0,3 m” (Z:=0,3Cy) e a
razdo de cordas entre os aerofdlios, “C/Cy”, que
possui um valor de “0,5”, implicando em uma corda
para 0 NACA 0012 igual a “0,5 m”. Na Figura 3, é
possivel de se observar as etapas intrinsecas a esse
processo.

a) P

b) <)

d] — . e) :

Figura 3. Etapas de criagdo do dominio: a)
Importacdo e deslocamento dos aerofolios; b)
Criagéo do disco e face retangular; c) Translacdo da
face retangular; d) Translagdo dos aerofolios; €)
Fusdo das faces e remogdo dos aerofdlios; f) Criagdo
das linhas das esteiras de vdrtices a 4° e particdo do
dominio.

Na segunda etapa, correspondente a geracdo de
malhas ndo estruturadas triangulares, a partir da secdo
“Mesh” foi utilizado o algoritmo NETGEN, que ¢
fundamentado no método da frente de avango. O
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método da frente de avango consiste na adicdo
progressiva de elementos individuais a partir das
fronteiras do dominio, avancando gradualmente em
direcdo ao seu interior. Neste processo, sdo gerados
nos nas fronteiras do dominio, os quais sdo conectados
por arestas para formar a frente inicial. A medida que
a frente avanca, linhas sdo continuamente adicionadas
ou removidas para evitar interseccdes e satisfazer os
pardmetros de controle estabelecidos. (Blazek, 2015).
A geracdo de uma malha de qualidade e bem refinada
desempenha um papel crucial no sucesso das
simulacdes computacionais, especialmente ao usar
malhas ndo estruturadas em métodos numeéricos
computacionais. Uma malha bem refinada garante
uma representacdo precisa do dominio fisico,
permitindo a captura adequada dos fendmenos
fluidodindmicos em estudo. Para os aerofélios, onde
os gradientes de pressdo sdo mais pronunciados, como
por exemplo o CH10, uma malha mais refinada é
necessaria para capturar com precisdo os efeitos do
escoamento ao redor das superficies aerodindmicas.
Isso inclui areas como a regido préxima ao bordo de
ataque e ao bordo de fuga, onde ocorrem transicdes de
escoamento e separacdo. Da mesma forma, as esteiras,
que sdo regibes de vorticidade e turbuléncia geradas
ao redor do aerofolio, necessitam de uma malha
refinada para representar com precisdo a estrutura e a
evolugdo desses fendmenos.

Ao todo foram geradas 5 malhas com distintos graus
de refinamento, sendo a Malha 1 a menos refinada e a
Malha 5 a mais refinada em quantidade de volumes do
dominio. Na Tabela 2 estdo apresentados o0s
parametros adotados para cada tipo de malha:

Tabela 2. Pardmetros adotados no algoritmo
NETGEN para cada malha.

Malha Malha Malha Malha Malha
1 2 3 4 5
Max. Size 2,0 1,0 05 0,25 0,125
Min. Size 0,02 0,01 0,005 0,0025 0,00125

Parametros

Growth
Rate 005 005 0,05 0,05 0,05
Local 002 001 0005 00025 0,00125
Sizes
Start 002 00l 0005 00025 000125
Length
End
Length 2,0 1,0 0,5 0,25 0,125

Volumes 18571 29687 67322 174002 496477

Posteriormente, as simulag@es foram conduzidas no
software OpenFOAM. Para isso, o arquivo de malha
obtido no SalomeMeca foi importado, e foram
aplicadas as condi¢fes de contorno e hip6teses
descritas na secdo de formulagdo tedrica. O
OpenFOAM emprega 0 método dos volumes finitos
de segunda ordem de convergéncia espacial, dividindo
0 dominio fisico em mdltiplos volumes discretos
conectados entre si. As equacbes do problema foram
discretizadas e resolvidas para cada volume,
garantindo a consisténcia dos fluxos de massa e
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guantidade de momento linear entre as superficies
conectadas, conforme proposto por Mavriplis (1997)
Maliska (2017). Por fim, o algoritmo SIMPLE foi
utilizado para resolver problemas com escoamentos
incompressiveis em regime permanente, permitindo
ainda a introducdo de modelos de turbuléncia.

RESULTADOS E DISCUSSAO

Apos realizar as simulagdes nas Malhas 1, 2, 3, 4 e 5,
a andlise dos coeficientes aerodindmicos revela
padrdes interessantes. Para o coeficiente de
sustentacdo (C), observa-se uma rapida convergéncia
para o estabilizador horizontal, enquanto para a asa, a
convergéncia é mais lenta. Além disso, nota-se que 0s
valores de C; sdo maiores para o aerofdlio da asa em
comparacdo com o do estabilizador horizontal. Isso
ocorre porque o perfil CH10 possui um maior grau de
arqueamento, sendo, portanto, mais eficaz na geragéo
de sustentagdo. Quanto ao coeficiente de arrasto (Cg),
ele converge a partir da segunda malha para a asa, mas
apenas a partir da quarta malha para a cauda. J& o
coeficiente de momento (Cm,1/4) converge rapidamente
para a asa, enquanto que para a cauda, o inicio da
convergéncia € observado a partir da terceira malha.
Vale destacar que, por ser simétrico, o perfil NACA
0012 apresenta um coeficiente de momento em torno
de ¥ da corda muito pequeno, sendo passivel de
desconsideracdo em aplicag6es préticas,
diferentemente do que ocorre para o perfil CH10.

A seguir, nas Figuras de 4 a 6, estdo representadas por
meio de planilhas de calculo as curvas obtidas para os
coeficientes aerodindmicos em funcéo da malha.
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Figura 4. Coeficiente de sustenta¢do para o conjunto
asa cauda em funcdo da malha.
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Figura 5. Coeficiente de arrasto para o conjunto asa
cauda em func¢do da malha.
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Figura 6. Coeficiente de momento para o conjunto
asa cauda em funcéo da malha.

Nas Figuras 7 e 8, sdo apresentados 0s campos de
pressdo e a magnitude da velocidade para o par de
aerofdlios CH10 e NACA 0012, que foram extraidos
através da simulagédo da malha 5.

Figura 7. Campos de pressdo para 0 conjunto asa
cauda para a malha 5.

Figura 8. Campo de velocidade para o conjunto asa
cauda para a malha 5.

Em relacdo ao campo de pressdo, no que tange ao
aerofdlio CH10, que é assimétrico, a regido de cor azul
escura e verde ao redor do bordo de ataque e presente
também no extradorso indica uma é&rea de baixa
pressao significativa. Este comportamento é tipico em
aerofolios assimétricos, que sdo projetados para gerar
uma maior diferenca de pressdo entre o intradorso e o
extradorso, resultando em uma maior sustentac&o.
Paralelo a isso, o aerofélio NACA 0012, sendo
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simétrico, apresenta uma distribuicdo de pressao
diferente. Este aerofélio também mostra uma zona de
baixa pressao ao redor do bordo de ataque, mas esta é
menos pronunciada em comparagdo ao aerofélio
CH10. A simetria do NACA 0012 implica que ele gera
a mesma pressdo em ambos os lados quando em
angulo de ataque zero, resultando em uma menor
diferenca de pressdo entre o intradorso e o extradorso.

Além disso, em relagdo ao campo da magnitude de
velocidades, o mapa de cores na parte superior da
imagem indica a velocidade variando de 0 a 1,6 metros
por segundo. As regifes de maior velocidade s&o
encontradas no extradorso de ambos os aerofélios,
indicando um fluxo acelerado. As linhas de corrente e
os vetores de velocidade ao redor dos aerofolios
mostram o padrdo do fluxo. Proximo a borda de ataque
do aerofélio CH10, o ponto de estagnacdo &
identificado pela regido azul, onde a velocidade do
fluxo é reduzida a zero. Este ponto é caracterizado por
uma pressao elevada, uma vez que o fluxo de ar é
forgado a parar e depois se divide para fluir ao redor
das superficies superior e inferior do aerof6lio. No
caso do aerofdlio NACA 0012, o ponto de estagnacao
também ocorre proximo ao bordo de ataque. Devido
ao design simétrico deste aerofélio, a distribuicdo da
velocidade ao redor do ponto de estagnacéo tende a ser
mais uniforme comparada ao aerof6lio CH10. A
simetria do NACA 0012 resulta em uma divisdo mais
equilibrada do fluxo de ar entre as superficies superior
e inferior, contribuindo para uma distribuicdo de
pressdo mais uniforme e um comportamento de fluxo
mais equilibrado.

CONCLUSAO

As conclusdes deste estudo evidenciam a eficacia da
utilizacdo de ferramentas de Dindmica dos Fluidos
Computacional (CFD) e softwares livres na simulacéo
e andlise do comportamento aerodindmico de
aeronaves projetadas para competicdes de aerodesign.
O emprego do OpenFOAM, juntamente com
ferramentas de modelagem e discretizagdo de dominio
como FreeCAD e SalomeMeca, demonstrou ser uma
abordagem robusta e acurada para a obtencdo de
coeficientes aerodindmicos e analises detalhadas dos
campos de pressdo e velocidade ao redor dos
aerofdlios.

No que diz respeito ao desempenho aerodindmico dos
aerofolios analisados, 0 CH10, com seu maior grau de
arqueamento, demonstrou coeficientes de sustentacdo
mais elevados em comparacdo ao NACA 0012. Este
fato indica que aerofdlios assimétricos, como o CH10,
sdo mais eficientes na geracdo de sustentacdo. Em
contraste, 0 NACA 0012, por sua simetria, apresentou
uma distribuico de pressdo mais uniforme, resultando
em menor diferenca de pressdo entre o intradorso e o
extradorso. Esta simetria implica em um
comportamento do escoamento mais equilibrado ao
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redor do aerofélio. Além disso, devido a sua simetria,
o perfil NACA 0012 exibe um coeficiente de
momento em torno de % da corda, o qual é tdo
pequeno que pode ser desconsiderado em aplicacGes
praticas para a cauda da aeronave, em contraste com o
perfil CH10, que possui um coeficiente de momento
mais substancial devido ao seu formato assimétrico.

Entre as malhas utilizadas, a quarta malha revelou-se
a mais eficiente, devido ao seu tempo de simulagdo
reduzido e a apresentacdo de resultados confiaveis.
Embora a quinta malha também apresente bons
resultados, seu maior refinamento implica em um
tempo de simulagdo mais prolongado, tornando-a
menos préatica para algumas aplicacdes.

A aplicabilidade das malhas ndo estruturadas
triangulares revelou-se essencial para lidar com as
geometrias complexas das superficies analisadas,
proporcionando a flexibilidade necessaria para
alcancar resultados precisos nas simulagdes de
escoamento sobre a asa e a cauda. Este estudo
conjunto do escoamento sobre a asa e a cauda permitiu
uma compreensdo mais aprofundada da interacdo
entre diferentes componentes aerodindmicos da
aeronave e seu impacto no desempenho global.
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