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RESUMO

E proposto um modelo geométrico parametrizado de aves voadoras do grupo carinata, utilizado
para gerar malhas superficiais com o objetivo de serem utilizadas em andlises aerodinamicas.
Com esse intuito, € implementado um método dos painéis com condic¢io de contorno de Dirichlet,
condi¢do de Kutta linearizada e esteira de vortices livres. Ambos os modelos sdo apresentados e o
método dos painéis € validado. Por fim, € realizado uma anélise aerodindmica comparativa entre
duas aves com caracteristicas geométricas distintas, uma com asa de planeio larga, como o urubu,
e outra com asa de planeio longa, como o albatroz. Os resultados obtidos foram condizentes com

as expectativas tedricas do campo da aerondutica.

Palavras-chave: Modelo Geométrico Parametrizado; Malha Superficial; Método dos Painéis.



ABSTRACT

A parameterized geometric model of flying birds from the carinatae group is proposed and used
to generate surface meshes to be used in aerodynamic analyses. To this end, a panel method with
Dirichlet boundary condition, linearized Kutta condition and free vortex wake is implemented.
Both models are presented and the panel method is validated. Finally, a comparative aerodynamic
analysis is carried out between two birds with different geometric characteristics, one with passive
ascending wings, like the vulture, and the other with active ascending wings, like the albatross.

The results obtained were consistent with theoretical expectations in the field of aeronautics.

Keywords: Parameterized Geometric Model; Superficial Mesh; Panel Method.
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1 INTRODUCAO

Neste trabalho € proposto um modelo geométrico parametrizado que representa diferentes
espécies de aves voadoras, contidas no grupo carinata. Além disso, € implementado um modelo
de método dos painéis utilizado para analisar a geometria de duas aves com formatos de asas
diferentes, uma com asa de planeio larga, como um urubu, e outra com asa de planeio longa,
como o albatroz (KARDONG, 2016).

A Revisao Bibliografica apresenta aspectos importantes sobre duas dreas. No campo
da biologia, sdo apresentados detalhes sobre a morfologia das aves que serdo relevantes para
o desenvolvimento do modelo geométrico. Ja no campo da aerodinamica, sao apresentados os
aspectos relevantes da modelagem do método dos painéis utilizado neste trabalho de pesquisa.

A Metodologia adotada neste trabalho, mostrada na Figura 1.1, pode ser dividida em trés
etapas: definicdo da geometria, cdlculo da malha superficial e solu¢do aerodinamica. Visando
facilitar as andlises, as trés partes foram agrupadas de forma que dois pacotes na linguagem de
programacdo Python foram implementados: pybird! e pypm3D? (ROSSUM; JR, 1995). O pacote
pybird implementa o modelo geométrico e cria uma malha superfial utilizando o software Gmsh
através da API disponivel em Python (GEUZAINE; REMACLE, 2020). Ja o pacote pypm3D
contém a implementacdo do método dos painéis e utiliza dados da malha superficial de uma

geometria qualquer para calcular a distribuicdo de pressao e velocidade na superficie.

Figura 1.1 — Fluxograma da metodologia aplicada neste trabalho.

' ™
[ Perfis aerodinamicos |
.\..- _/f
pybird |
_ _ Y |
< N |
[ Parametros geometricos " Definicdo da geometria |
M |
. |
v I
~ |
[_ Parametros da malha '—b Calculo da malha superficial |
S A :
|
pypm3D__ |
v |
,./ ] --.‘\ I
[ Parémetros da solucéo /}—b Solucéo aerodindmica !
N -
|
|
‘ —
N\
\ Resultados )
_ Y,

Fonte: Elaborado pelo autor.

1
2

Disponivel em: https://github.com/lucasralves/pybird.
Disponivel em: https://github.com/lucasralves/pypm3D.
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Por fim, no capitulo Resultados e Discussdes sdao apresentados os resultados obtidos a
partir da implementa¢do do modelo geométrico, visando a validacao do modelo aerodinamico. A
validado foi realizada por meio de uma anélise comparativa de duas geometrias de aves, uma

com asa de planeio larga e outra com asa de planeio longa.

1.1 Motivacao e Justificativa

A motivagdo consistiu em, através de uma andlise interdisciplinar, desenvolver ferramen-
tas que ajudem a compreender as solu¢des encontradas pela natureza para o voo dos péssaros,
aplicando conhecimentos de engenharia e biologia durante o processo.

Em contraste com aeronaves convencionais, 0 voo das aves € um processo complexo que
envolve movimentos coordenados e deformagdes de diferentes partes do corpo. Enquanto as aero-
naves possuem estruturas conhecidas, como o grupo motopropulsor e superficies aerodinamicas,
as aves realizam o voo de forma unica e diferenciada (KATZ; PLOTKIN, 2001; ANDERSON,
2011; KARDONG, 2016).

Portanto, desenvolver ferramentas capazes de analisar o voo das aves € crucial para
entender como diferentes partes do corpo da ave atuam durante o voo. A andlise interdisciplinar
permite, além da obten¢@o de informacdes sobre os mecanismos envolvidos no voo das aves, a
utilizacdo dessas informacdes no campo da engenharia no desenvolvimento de novas tecnologias
bioinspiradas, micro veiculos aéreos (MAV), dentre outros. J4 no campo da biologia, o estudo do
voo das aves pode fornecer dados relevantes para colaborar em andlises filogenéticas e ajudar a
entender como algumas espécies ocuparam determinados nichos ecoldgicos ao longo da evolug@o
(KARDONG, 2016).

1.2 Objetivos
O trabalho possui 3 objetivos:

* Desenvolver, na drea da biomimética, um modelo geométrico parametrizado capaz de

modelar diferentes espécies de aves com base em suas caracteristicas morfoldgicas.

* Implementar, no campo da aerodindmica, um modelo de método dos painéis com condicao

de contorno de Dirichlet, condi¢ao de Kutta linearizada e esteira livre.

 Utilizar o modelo geométrico para gerar malhas superficiais, de forma que possam ser

analisadas a partir da implementacdo do método dos painéis.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

A revisdo bibliografica apresenta os aspectos importantes sobre a anatomia e biomecanica
das asas e caudas de aves que serdo utilizados para o desenvolvimento do modelo geométrico.
Além disso, também € apresentado os aspectos relevantes da modelagem matematica utilizada em
solugdes potenciais no campo da aerodindmica externa, a fim de compreender as simplificacdes

e limitagdes deste tipo de modelo.

2.1 Caracteristicas das Aves

Neste trabalho, serdo modeladas matematicamente as aves com a capacidade de voar, que
pertencem ao grupo das carinatas. Esse grupo apresenta o externo em formato de quilha, onde os
musculos peitorais, os principais responsdveis pelo voo, se ligam (KARDONG, 2016). A seguir,
serdo apresentados os aspectos mais importantes sobre o sistema esquelético, muscular e sobre a

morfologia funcional da asa e cauda.

2.1.1 Sistema Esquelético

A estrutura esquelética da asa de uma ave € composta por varios 0ssos, como o0 Umero, o
radio, a ulna, os carpometacarpicos e os digitos, conforme ilustrado na Figura 2.1 (DYCE, 2010;
MCLELLAND, 1991). O imero € conectado ao restante do corpo por meio da junta do ombro e
nele € inserido o musculo peitoral, que € um dos principais musculos responsaveis pela geracao
de poténcia durante o voo. A ulna, por sua vez, € mais espessa e longa do que o radio e serve
como ponto de fixacdo para as penas de voo secunddrias, responsaveis pela forma aerodindmica
da asa, conforme ilustrado na Figura 2.6. As penas de voo primadrias sdo inseridas nos demais
0ssos da mao. Além disso, o digito 2 contém os ossos que formam a dlula, uma estrutura visivel
em algumas aves durante o voo, semelhante a slats encontrados em aeronaves, que alteram a
distribui¢do de pressdo no extradorso minimizando gradientes de pressdo adversa (KARDONG,
2016; ANDERSON, 2011).

Figura 2.1 — Estrutura esquelética da asa.

eI
‘! \,_(/ Metacarpal
:\\
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4

Fonte: KARDONG, 2016, p. 537.

Além disso, a estrutura dssea da asa se diferencia entre as espécies como resultado da
adaptacdo ao estilo de voo. A terceira sec@o da asa, na qual estdo presentes os 0ssos da mao, é

responsdvel pela maior parte da tracao gerada durante o movimento de bater das asas. Por usa
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vez, as duas primeiras secdes, sdo responsdveis pela producdo da maior parte da sustentacdo
durante o voo. A Figura 2.2 mostra como 0s 0ssos carpometacarpicos e os digitos sdo alongados
na asa de um beija-flor, cujo bater de asas € essencial durante o voo. O albatroz, por sua vez,
aproveita as correntes de ar acima do oceano para planar por longos periodos de tempo e possui
o radio e a ulna mais alongados que os demais o0ssos da asa, indicando que as penas secunddrias

desempenham um papel mais significativo no voo (KARDONG, 2016).

Figura 2.2 — Influéncia do modo de voo na estrutura esquelética da asa.
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Albatroz
Fonte: KARDONG, 2016, p. 541.

A estrutura esquelética da cauda das aves, mostrado na Figura 2.3, € composta por
aproximadamente seis vértebras livres que permitem a movimentagdo. O pigodstilo, onde as penas
da cauda sao inseridas, € um osso maior formado pela fusdo de varias vértebras livres e esta
localizado no final da cauda (DYCE, 2010).

Figura 2.3 — Estrutura esquelética da cauda.

Pigostilo

R

Fonte: KARDONG, 2016, p. 470.

2.1.2 Sistema Muscular

As Figuras 2.4a e 2.4b ilustram os musculos esqueléticos presentes na regido da asa
de aves. O peitoral maior € o principal musculo responsdvel pelo voo, atuando durante a
fase descendente no movimento de bater de asas. Além disso, é importante destacar que os
movimentos das articulacdes da asa sdo realizados por mais de um musculo que podem cruzar

diferentes articulagdes, o que torna necessdria a coordenacao de varios musculos para executar
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qualquer tipo de movimento. O biceps, por exemplo, flexiona o ombro, cuja fungdo se assemelha
ao deltoide, e flexiona o cotovelo (KARDONG, 2016).

Aves com grande capacidade de voo apresentam o musculo peitoral avermelhado, pois
sdo mais vascularizados, possuem uma maior quantidade de mioglobina, mitocondrias e gldbulos
lipidicos. Assim, utilizam gordura como fonte principal de energia e sdo mais adaptaveis ao
esforco prolongado. Aves pouco adaptadas ao voo, por sua vez, ndo apresentam essas caracteris-
ticas, possuem o musculo peitoral com coloracdo esbranquicada e utilizam o glicogénio como
fonte principal de energia (COLVILLE, 2010).

Figura 2.4 — Musculatura da asa.

(a) Musculatura interna. (b) Musculatura externa.

Fonte: COLVILLE, 2010, p. 414.

Os musculos presentes na cauda, mostrados na Figura 2.5, possuem semelhangas com os
musculos da asa, pois existe uma sobreposicao de fungdes, o que torna necessario um movimento
coordenado entre os musculos para executar os movimentos. Além disso, a partir das fun¢des de
cada musculo, € possivel definir 5 tipos de movimentos para a cauda: levantar, abaixar, rotacionar
em torno do eixo lateral, rotacionar em torno do eixo longitudinal e abrir ou fechar as penas
alterando a geometria da cauda (MORENO; MOLLER, 1996).

Figura 2.5 — Musculatura da cauda.

Elevador da cauda depressor caudae
(eleva a cauda) (abaixa a cauda e rotaciona

1ageral da cauda | ao longo do eixo longitudinal)
abre as penas e eleva

pubocaudal externo
(abaixa a cauda e rotaciona
ao longo do eixo longitudinal)

pubocaudal interno
(abaixa a cauda e rotaciona
ao longo do eixo lengitudinal)

Fonte: MOLLER, 1996, p. 4.
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2.1.3 Morfologia Funcional: Asa e Cauda

O formato das asas depende, além da estrutura esquélica ja discutido anteriormente, das
penas que sdo inseridas nos ossos da mdo e no antebraco, como mostrado na Figura 2.6. As
penas primdrias se originam na mao, e sao as principais responsaveis pela produgdo da forca
propulsiva. Essas penas s@o longas, estreitas e muitas vezes afiladas nas pontas. Além disso, as
penas primdrias rotacionam durante a fase ascendente no movimento de bater de asas, criando
espacgos para passagens de ar que minimizam as for¢as aerodinamicas. As penas secundarias,
por outro lado, estdao localizadas na parte interna das asas, conectadas ao antebrago, e sdo as

principais responsdveis pela producdo de sustentacio (KARDONG, 2016).

Figura 2.6 — Disposicdo das penas primadrias e seconddrias na asa.
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b

Primarias
| (na mao)

»
" | Secundarias
(no antebraco)
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Fonte: KARDONG, 2016, p. 538.

Portanto, a estrutura esquelética e o formato das penas, em conjunto, formam diferentes
tipos de asas, mostradas na Figura 2.7, adaptadas para diferentes tipos de voo. A asa eliptica,
Figura 2.7a, € comum em pdssaros que vivem dentro de florestas e apresenta baixa razao de
aspecto e penas de voo primdrias espacadas. J4 a asa de planeio longa, Figura 2.7b, ¢ comum
em aves que passam grande parte do tempo utilizando correntes de ar para planar préximas aos
oceanos, possuindo alta razdo de aspecto e penas de voo sem espacamento entre si. As aves
de caca, como as dguias, possuem a asa de planeio larga, Figura 2.7c, apresentando uma razao
de aspecto menor do que a asa de planeio longa, e com as penas de voo espacadas proximas a
ponta da asa. Por fim, a asa de alta velocidade, Figura 2.7d, € afilada e geralmente nao possui
espacamento entre as penas (KARDONG, 2016).

A cauda, ao contrdrio da asa, apresenta formatos mais variados, como pode ser observado
na Figura 2.8. O formato se deve as penas inseridas no pigostilo, sendo que, além do fator
aerodinamico na selec@o natural, a selecao sexual também desempenha um papel importante no
formato (BALO, 2013; THOMAS; BALMFORD, 1995).

1

Fonte: <https://www.jsg.utexas.edu/news/2016/10/bird-wing-shape-depends-on-family-more-than-flight-style/ .
Acesso em: 19 de abril de 2022.



Figura 2.7 — Formatos de asa.
(a) Asa eliptica.

(b) Asa de planeio longa.
(c) Asa de planeio larga (d) Asa de alta velocidade.

(T S>>

Fonte: Universidade do Texas em Austin !.

As implicacdes da influéncia da aerodinamica da cauda no processo evolutivo através da
selecdo natural se tornam visiveis na analise de aves adaptadas a diferentes ambientes. Espécies
que habitam ambientes florestas fechadas e necessitam de alta manobrabilidade durante o voo
frequentemente exibem caudas com maior drea quando comparadas a aves adaptadas a ambientes
abertos, como os albatrozes, que possuem asas longas voltadas ao planar, onde a otimizagdo da
relagcdo entre sustentacao e arrasto assume importancia primordial (KARDONG, 2016; BALO,
2013).

Figura 2.8 — Ilustrag¢do de quatro formatos de caudas diferentes.
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Fonte: BALO, 2013, p. 25.
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2.2 Modelagem Aerodinamica

A descri¢do matemadtica do movimento dos fluidos sempre foi um desafio para matemati-
cos e fisicos. As equagdes de Navier-Stokes, em homenagem a Claude-Louis Navier e George
Gabriel Stokes, compdem o modelo mais completo e realista de fluidos até hoje. Esse conjunto
de equacdes possuem poucas solucdes analiticas e, por isso, € comum a utilizacdo de métodos de
CFD (Dinamica dos Fluidos Computacional), especialmente a partir dos anos 90, para obter uma
solucdo. Uma simplificacdo comumente aplicada, principalmente na segunda metade do século
passado, € o uso de uma solucdo potencial (KATZ; PLOTKIN, 2001; ANDERSON, 2011). (AN-
DERSON, 2011; KATZ; PLOTKIN, 2001; SCHLICHTING; GERSTEN, 2000; VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007).

O método potencial € amplamente utilizado no campo da aerodindmica externa, com
uma de suas aplicagdes mais conhecidas sendo o método dos painéis. Este método é capaz
de calcular a distribuicdo de pressdo em superficies aerodindmicas e pode ser acoplado a
métodos de corre¢do de camada limite e de compressibilidade. No entanto, a solucdo potencial
possui algumas limitagdes, como a incapacidade de capturar regides de recirculacdo sobre
superficies aerodinamicas, tais como as que ocorrem proximo ao estol (KATZ; PLOTKIN, 2001;
ANDERSON, 2011).

A seguir serdo apresentadas as simplificacdes para um fluido incompressivel, inviscido e
irrotacional, necessdrias para estabelecer o contexto do problema potencial. Em seguida, sera
discutido o método das singularidades, com foco especial no método dos painéis que sera

aplicado no decorrer deste trabalho.

2.2.1 Fluido Incompressivel, Inviscido e Irrotacional
2.2.1.1 Condigdes para Incompressibilidade

A compressibilidade de um fluido € resultado de variacdes de pressdo e temperatura, seja
no espago ou no tempo. A verificacdo se um fluido € compressivel pode ser feita analisando
a variacdo adimensional de densidade (Ap/p) em fungdo da varia¢do de temperatura (A7'/T)
e pressdo (Ap/p), a partir das equagdes de momento e energia. BOYD (1967) apresenta um
conjunto de critérios, apresentados na Tabela 2.1, que, se satisfeitos, permitem desprezar a
influéncia da temperatura e pressdo sobre a densidade, a qual passa a ser considerada constante
no fluido.

Para desprezar o efeito da pressao sobre a compressibilidade de fluidos, sdo utilizados
trés critérios que envolvem os trés parametros adimensionais: Nimero de Mach, Reynolds e
Froude. Na andlise de aerodindmica externa, como no calculo do campo de escoamento em
aeronaves e perfis aerodinamicos, tanto o Niumero de Reynolds, que representa a razao entre as
forcas inerciais e as forcas viscosas, quanto o Nimero de Froud, que representa a razio entre as
forcas inerciais e a forca gravitacional, assumem valores maiores que 1. Portanto, o nimero de

Mach ser suficientemente menor que 1, representado pela primeira condi¢do, € critério suficiente
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Tabela 2.1 — Condi¢des para incompressibilidade.

Pressao Temperatura
a2
M<<1 M—<<1
e
M\? M\? a?
—_ <<1 e —<<1
<Fr) (FT) e
M? M? q?
<< 1 —— << 1
Re Re e
1 G,
— (T —-Ty) << 1
PrRe e ( )

Fonte: Elaborado pelo autor com base em BOYD (1967).

para desprezar o efeito da pressdo sobre a variacdo da densidade, ja que o restante das condicdes
assumem valores menores (BOYD, 1967).

Ja as restri¢des impostas pela temperatura, representam 4 critérios. Os trés primeiros sao
semelhantes aos da pressdo, com a exce¢do do termo a?/e que é multiplicado nas equagdes e
que, sozinho, representa um critério. Em gases ideais, a razao a® /e assume o valor de 0, 56 e é
fun¢do da razdo dos calores especificos a pressdo e volume constante. Dessa forma, o nimero
de Mach ser suficientemente menor que 1, nesse cendrio, também garante que os trés primeiros
critérios sejam atendidos. O ultimo critério pode ser satisfeito assumindo que ndo ha troca de
calor entre o corpo e o fluido (BOYD, 1967).

2.2.1.2 Efeito Alto Reynolds

Em 1904, Prandlt definiu, para altos valores de Re, o conceito de camada limite como
uma regido pouco espessa, proxima a parede, na qual as forcas viscosas sdo maiores ou possuem
ordem de grandeza similar as forcas inerciais. Nessa regido, a velocidade assume valor igual
a zero na parede, conhecido como condi¢cdo de nao deslizamento, e se forma um perfil de
velocidade que pode ser caracterizado como laminar ou turbulento (KATZ; PLOTKIN, 2001;
ANDERSON, 2011). Nessas condicdes, o escoamento pode ser divido em duas regides, uma
inviscida, suficientemente longe da superficie, e outra proxima da superficie, na qual as forcas
viscosas ndo podem ser desprezadas.

Matematicamente, os efeitos de alto Reynolds podem ser percebidos através da Equacdo
2.1, que mostra a componente = da equagdo de momento adimensionalizada. Nela € possivel
verificar 4 nimeros adimensionais: S;, F'r, Eu e Re. O nimero de Reynolds, que representa
a razao entre a forga inercial e a forca viscosa, aparece dividindo a parte difusiva da equacao.
Portanto, para um nimero de Reynolds suficiente grande, Re > 104, é possivel desprezar essa

parcela, fazendo com que a equacdo da quantidade de movimento se reduza a Equagao de Euler
(KATZ; PLOTKIN, 2001).
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A Figura 2.9 mostra um exemplo de um perfil aerodindmico sujeito a uma situagdo
de alto Reynolds, com a linha azul delimitando a regido da camada limite que se desenvolve,
aumentando de espessura em dire¢do ao bordo de fuga. Além disso, nesse cendrio, a variacio da
pressdo no sentido normal a parede pode ser desprezado, de forma que a distribuicao de pressao
calculada através das Equacdes de Euler na interface com a camada limite, € igual a pressdo na
superficie (KATZ; PLOTKIN, 2001; ANDERSON, 2011).

Figura 2.9 — Perfil aerodindmico com a linha tracejada separando a regido da camada limite
préxima a superficie.

Fonte: Elaborado pelo autor.

A presenca da camada limite também tem efeito sobre a distribuicdo de vorticidade no
fluido. A vorticidade, definido como o rotacional do vetor velocidade, é gerado na interface
entre o fluido e a superficie através de um processo inviscido, devido a diferenca de velocidade
ou a presenca de gradiente de pressdo. A vorticidade criada nessa interface, dentro da camada
limite, € carregada pelos termos advectivos para a esteira de vortices, regides as quais se restringe
(MORTON, 1984). Portanto, o fluido, fora da regido da camada limite e da esteira, pode ser

tratado como irrotacional.

2.2.2 Fluido Potencial

O fluido potencial é definido a partir de um escoamento irrotacional, ou seja, fora da
camada limite. Dessa forma, o campo vetorial, correspondente ao campo de velocidade, pode ser
tratado como um campo conservativo, permitindo a definicao de um potencial ¢, cujo gradiente
corresponde ao campo de velocidade, como mostrado pela Equacdo 2.2 (KATZ; PLOTKIN,
2001).

U=V (2.2)

O célculo do potencial ¢ € feito utilizando a equacao da continuidade aplicada a um fluido
incompressivel. Dessa forma, ao substituir o vetor velocidade pelo gradiente de ¢, a equagdo
da continuidade se reduz ao laplaciano do potencial, como mostrado pela Equacgdo 2.3 (KATZ;
PLOTKIN, 2001).

Vip=0 (2.3)
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A solucdo da Equacao 2.3 depende das condi¢des de contorno impostas ao problema.
Existem duas condi¢des: uma aplicada a uma distancia onde o escoamento nao € perturbado e
outra na superficie do corpo em andlise. A condi¢ao de contorno referente ao escoamento nao
perturbado pode ser estabelecida a partir da defini¢cdo do potencial ¢, referente ao escoamento
livre, e ¢y, referente ao potencial gerado pela presenca do corpo. Ambos se relacionam ao

potencial ¢ através da Equacdo 2.4.

¢ = doo + Py 2.4)

Assim, a condi¢do de contorno aplicada ao escoamento ndo perturbado pode ser definida
a partir do potencial ¢,, de forma que a velocidade gerada por ¢, tende a zero a medida que a

distancia ao corpo tende ao infinito, como mostrado pela Equacao 2.5.

lim Ve = 0 (2.5)

A condi¢do de contorno na superficie do corpo em andlise é definida a partir de duas
consideracgdes: o fluido fora da camada limite pode ser tratado como inviscido e a variagdao de
pressao dentro da camada limite, na direcao normal a parede, € zero. Dessa forma, € possivel
definir que a velocidade seja tangente a curva, no caso bidimensional, ou a superficie, no caso
tridimensional, que separa a camada limite do fluido inviscido. Essa condi¢@o, no entanto, € ttil
quando € utilizado, em conjunto com a solucdo potencial, um método de correcdo de camada
limite, de forma a se obter a distancia da superficie que serd aplicada a condi¢cao de contorno
(KATZ; PLOTKIN, 2001; SCHLICHTING; GERSTEN, 2000).

Para se ser possivel aplicar a condi¢cao de contorno na propria superficie, € necessario
analisar o caso limite, quando Re tende ao infinito. Nesse cendrio, a altura da camada limite é
zero e todo o fluido passa a ser tratado como inviscido e irrotacional, com excecdo da esteira
de vértices que passa a ser representada por uma descontinuidade, na qual hd uma variacao
pontual do potencial. Portanto, ao considerar o Re infinito, € possivel aplicar a condi¢cao de ndo
permeabilidade na parede, de forma que as linhas de corrente contidas no corpo sejam tangentes
a superficie (KATZ; PLOTKIN, 2001; SCHLICHTING; GERSTEN, 2000).

Nesse cendrio, existem duas maneiras de se aplicar essa condicdo, através do método
direto ou indireto, que utilizam condi¢des de contorno de Neumann e Dirichlet respectivamente.
O método direto define o potencial ¢, satisfazendo a Equagdo 2.6 na superficie analisada, sendo
n o vetor unitdrio normal a superficie (KATZ; PLOTKIN, 2001).

V¢l =0 (2.6)

super fcie

Ja o método indireto divide a dominio analisado em duas regides, uma dentro do objeto
em andlise e outra fora. Dentro do objeto € definido um potencial constante, Equacdo 2.7, de
forma que o gradiente seja zero e, consequentemente, a velocidade. Dessa forma, a condicdo de

contorno de Dirichlet garante que a velocidade de transpiracdo na superficie seja zero de forma
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indireta (KATZ; PLOTKIN, 2001).

Blinterior = CONStante 2.7

2.2.3 Acoplamento Pressao-Velocidade

O célculo da pressao € feito apenas através do campo de velocidade utilizando a Equacao
de Bernoulli, Equacio 2.8, que pode ser deduzida a partir da Equagdo de Euler. E importante
destacar que a Equacao 2.8 costuma ser apresentada sem a parcela da derivada temporal do
potencial. Nesse cendrio, o fluido costuma ser tratado como rotacional e a Equacdo de Bernoulli
pode ser aplicada somente entre dois pontos de uma linha de corrente. No entanto, ao considerar
o fluido irrotacional, a Equacao de Bernoulli pode ser aplicada entre dois pontos quaisquer do
dominio, além de permitir incluir o termo ndo estaciondrio relacionado a variacdo de potencial
no tempo (KATZ; PLOTKIN, 2001; ANDERSON, 2011).

dp U* p

E+7+;+E:C(w (2.8)

Com a intencao de calcular a distribui¢@o de pressdo em torno de superficies, € possivel
aplicar a Equagdo 2.8 em um ponto qualquer no escoamento € no escoamento ndo perturbado, de
forma a se obter o coeficiente de pressao, representado pela parcela do lado esquerda da Equacdo
2.9. Em fluidos em estado estaciondrio, a derivada temporal do potencial é omitida da Equagdo
2.9, fazendo com que o coeficiente de pressdo seja fungdo apenas da razdo de velocidades.

P — Poo U? 2 0¢

e S 29
0,5pU? Uz U2 ot 29)

2.2.4 Método das Singularidades

A solug@o mais comum da formulagao potencial se baseia na linearidade da Equagao 2.3,
que permite representar uma solu¢cdo complexa a partir de solucdes elementares. Dessa forma,
um perfil aerodindmico ou aeronave € substituida por um conjunto de soluc¢des bdsicas, que
induzem uma velocidade no escoamento como se houvesse a presenca de um corpo. O nome
do método se deve ao fato de que as solugdes elementares possuem singularidades, que sao
posicionadas na superficie do corpo em andlise (KATZ; PLOTKIN, 2001; ANDERSON, 2011).

2.2.4.1 Circulacdo e Vorticidade

A vorticidade e a circula¢io sdo parametros que podem ser calculados a partir do campo
de velocidade. A vorticidade é definida como o rotacional do campo de velocidade, enquanto a
circulagdo € a integral de linha fechada do campo de velocidade. Esses pardmetros podem ser

relacionados pelo Teorema de Stokes, como mostrado na Equagdo 2.10.

F:j{ﬁ-df:/f-ﬁds (2.10)
C S
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No inicio do século XX, os matematicos M. W. Kutta e N. E. Joukowski descobriram,
independentemente, que a circulacdo em um campo incompressivel e inviscido estd relacionada
com a for¢a produzida pela distribuicao de pressao em uma superficie através do Teorema que
ficou conhecido como Kutta-Joukowski, Equacao 2.11 (KATZ; PLOTKIN, 2001).

F=pUyxT (2.11)

Portanto, para que a distribuicdo de pressdo em um corpo submerso em um fluido
incompressivel e inviscido gere sustentacido, € necessario que o corpo em andlise contenha

vorticidade, mesmo que o fluido ao redor seja irrotacional.

2.2.4.2 Singularidades: Fontes e Dipolos

As duas singularidades apresentadas sao fontes e dipolos. As fontes sdo singularidades
que nao possuem vorticidade, ou seja, o campo de velocidade induzido ndo € capaz de gerar
sustentacdo. Esse tipo de singularidade € utilizada para descrever uma superficie ndo sustentadora,
como o corpo central de uma aeronave, ou para dar estabilidade numérica na solug¢do. Os
dipolos, por sua vez, possuem vorticidade no ponto de singularidade, mas induzem um campo
de velocidade irrotacional. Essas duas singularidades sdo distribuidas ao longo da superficie do
corpo em andlise e apenas dipolos sdo utilizados na modelagem da esteira de vortices (KATZ;
PLOTKIN, 2001).

As Equagdes 2.12 e 2.13 calculam os potenciais gerados pela distribui¢do constante de
fontes e dipolos, respectivamente. Ambas as equagdes ja satisfazem a condi¢do de contorno
no infinito, mas é necessario definir os valores de o e i para que a condi¢ao de contorno na
superficie e a condicao de Kutta no bordo de fuga sejam atendidas (KATZ; PLOTKIN, 2001).

Do = %/Ulogr ds (2.12)
S
1 0
Gu = %/ua—nlogr ds (2.13)
S

A Figura 2.10 apresenta os potenciais gerados pela aplicacdo das Equacdes 2.12 € 2.13
em um painel quadrado. O potencial gerado pela distribui¢ao de dipolos, ilustrado na Figura
2.10a, apresenta um salto de potencial entre os dois lados do painel que corresponde ao valor de
1 na Equacdo 2.13. No caso da distribuicdo de fontes, o valor de o na Equacdo 2.12 corresponde
a diferenca entre as derivadas do potencial na direcdo normal ao painel dos dois lados (KATZ;
PLOTKIN, 2001).

A partir da Equacdo 2.4, o termo ¢, pode ser expresso como uma integral das Equagdes
2.12 e 2.13 sobre a superficie e a esteira. Dessa forma, o potencial total pode ser representado
como a soma do potencial induzido pela superficie e esteira, juntamente com o potencial livre,
como mostrado na Equacgdo 2.14 (KATZ; PLOTKIN, 2001).
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Figura 2.10 — Potencial gerado por uma distribuicdo constante de fontes e dipolos em um painel
quadrado.

(a) Distribuicio de dipolos. (b) Distribuicao de fontes.

Fonte: Elaborado pelo autor.

1 0 1 0
= 1 — ps—1 ds + — —1 dS + ¢so 2.14
(r) 27T/SB {0 087 — fls ogr} +27r/sw [“an ogr] +¢ (2.14)
Com o objetivo de aplicar a condicio de contorno de Dirichlet, KATZ; PLOTKIN (2001)

sugere definir o potencial interno como sendo igual ao potencial livre, resultando na Equacgao
2.15.

1

0 1 0
—_ 1 — p—1 — —1 = 2.1
o7 s, {a 08T — Hsy - og r} ds + o /SW {uw o 0g r] ds =0 (2.15)

Ademais, como o valor de o € igual a diferenca entre a derivada do potencial na direcao
normal ao painel dos dois lados, o assume o valor de menos a velocidade do escoamento livre
normal a superficie, como mostrado pela Equacgao 2.16 (KATZ; PLOTKIN, 2001).

o=—-Uy-n (2.16)

2.2.4.3 Unicidade de Solugao

Para determinar a distribuicdo correta de dipolos na superficie e na esteira, é necessario
respeitar ndo apenas a condi¢do de contorno, mas também a condic¢ao de Kutta. A condicao de
Kutta define que a linhas de corrente contidas na superficie deixem o bordo de fuga de um corpo
aerodindmico com velocidade finita e de maneira suave (KATZ; PLOTKIN, 2001; ANDERSON,
2011).

Existem algumas maneiras de se determinar a condi¢do de Kutta: a) definir a direcao
e sentido da velocidade no bordo de fuga; b) definir como zero a diferenca de pressdo entre o
intradorso e o extradorso no bordo de fuga; ¢) definir a direcdo e a for¢ca dos dipolos que sdo
inseridos na esteira através do bordo de fuga (KATZ; PLOTKIN, 2001; ANDERSON, 2011).
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Neste trabalho serd utilizado o método c), conhecido como método linear, no qual a dire¢ao
da esteira é determinada pelo dngulo do bordo de fuga e a forca do dipolo € definido como a
diferenca entre o dipolo no extradorso e intradorso da asa.

As ilustracdes na Figura 2.11 ilustra como a quantidade de circulagdo, ou vorticidade,
gerada pela distribuicao de dipolos afeta as linhas de corrente ao redor do perfil. Apenas o perfil
mostrado na Figura 2.11b apresenta a quantidade correta de circulacdo que permite que as linhas
de corrente deixem o perfil no bordo de fuga de maneira suave e com velocidade finita (KATZ;
PLOTKIN, 2001).

Figura 2.11 — Ilustracdo de um perfil aerodindmico com diferentes quantidades de circulagao.

(a) Circulagio igual a zero. (b) Circulagdo correta.

B N o
;__uiﬁﬁﬁ““wnaxgd/f'

(c) Circulacao em excesso.

—_—

J

Fonte: KATZ; PLOTKIN, 2001, p. 88.

2.2.4.4 Esteira de Vortice

A esteira de vortices é causada pela diferenca de pressdo entre diferentes regides de
uma superficie sustentadora, como o intradorso e o extradorso de uma asa, gerando vortices
no escoamento livre. Embora esse fendmeno seja modelado como uma distribuicdo de dipolos,
ele ndo pode gerar sustentacdo, uma vez que nao € uma superficie sélida e estd livre para se
movimentar de acordo com a velocidade local. Uma forma de verificar a auséncia de sustentagdo
¢ aplicar o Teorema de Kutta-Joukowski, o qual afirma que a for¢a resultante deve ser nula
(KATZ; PLOTKIN, 2001). A Equagdo 2.17 aplica esse teorema e mostra que a vorticidade deve
ser paralela a velocidade local para que ndo haja forga.

AF=pUx(=0=Ux( (2.17)

Existem diversas maneiras de se determinar o formato da esteira de vortices, sendo trés
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delas as mais comuns: a) definir a esteira como plana; b) inicialmente definir a esteira como
plana e utilizar um método de relaxagdo para permitir que a velocidade do escoamento livre, a
velocidade induzida pelo corpo e a prépria esteira alterem seu formato; c) aplicar um método de
esteira livre, que utiliza uma marcha no tempo para inserir a esteira no escoamento a partir do
bordo de fuga (KATZ; PLOTKIN, 2001).

O calculo correto do formato da esteira € importante pois afeta a velocidade induzida na
superficie que, por consequéncia, afeta o arrasto induzido produzido. O perfil ilustrado na Figura
2.12 mostra como o formato da esteira interfere no valor dos coeficientes aerodinamicos. Entre
os formatos de esteira avaliados, o formato c representa melhor a realidade, pois a esteira deixa o
perfil de maneira suave, tangente ao angulo do bordo de fuga, e se alinha com escoamento livre,

minimizando a for¢a gerada a partir da Equacao 2.17.

Figura 2.12 — Influéncia do formato da esteira de vortices nos coeficientes de sustentagdo e

arrasto.
?.
— -
Wake a

Wake geometry O, Cn Wake ¢

a 1.40 (.50

b 1.17 0.24 Wake b

¢ 1.22 0.33

Fonte: KATZ; PLOTKIN, 2001, p. 213.

2.2.5 Método dos Painéis

Existem varios métodos dos painéis que utilizam diferentes solucdes elementares e
modelos de esteira. Inicialmente, HESS; SMITH (1966) propos a utilizacdo de uma distribui¢do
de fontes na superficie como solucao elementar. No entanto, esse tipo de solu¢do ndo possui
vorticidade e, portanto, sé pode ser usado para superficies ndo sustentadoras. Para contornar essa
limitagdo, outras solu¢gdes foram combinadas com a distribuicao de fontes, como o dipolo, que
gera um campo de velocidade irrotacional, mas tem vorticidade no ponto de singularidade (KATZ;
PLOTKIN, 2001). Um método que nao utiliza dipolos, mas gera sustentacdo, foi proposto por
HESS; COMPANY (1973), que considera distribui¢cdes de fontes na superficie e filamentos de
vorticidade no interior do corpo. A seguir, € apresentado um modelo que utiliza distribuicdes de
fontes e dipolos para solucionar o problema.

O método dos painéis utilizado neste trabalho envolve a discretizacdo da superficie do

objeto em andlise em painéis, como ilustrado na Figura 2.13, nos quais sdo aplicados distribuicdes
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constantes de fontes e dipolos. A condi¢do de contorno de Dirichlet € aplicada em pontos no
centro de cada um dos painéis. Além disso, € utilizado um modelo de esteira livre, no qual,
em cada instante de tempo, € acrescentado painéis com distribui¢do constante de dipolos no
escoamento por meio das arestas da malha no bordo de fuga (KATZ; PLOTKIN, 2001).

Fonte: KATZ; PLOTKIN, 2001, p. 354.

2.2.5.1 Sistema de Equagdes

A Equacdo 2.15 € aplicada a todos os painéis presentes na superficie. Como resultado, a
integral sobre a superficie pode ser substituida por um somatério que engloba todos os painéis,
gerando um conjunto de equagdes que compdem o sistema linear. Quando aplicada a um unico
painel 4, a Equacdo 2.15 resulta na Equacdo 2.18. Os termos a;j, b;j, ¢;; € d;; correspondem
aos coeficientes de influéncia de cada painel j no ponto i. E importante destacar que a;j € b;;
sdo constantes, pois dependem apenas da superficie. Porém, os termos c;; € d;; dependem da
geometria da esteira, sendo que ¢;; corresponde aos painéis conectados ao bordo de fuga e d;; ao

resto da esteira.

Nte

nf nf Ny
Z fhs;bij + Z P Cig = Z 0;Qi; — Z Pw; Aij—n, (2.13)
j=1 j=1 j=1

j:nte

As fontes sdo calculadas aplicando-se a Equagdo 2.16 em cada painel individualmente, o
que resulta na Equacdo 2.19. J4 os dipolos sdo encontrados resolvendo a Equacio 2.18, aplicada

em todos os painéis, em conjunto com a condi¢do de Kutta (KATZ; PLOTKIN, 2001).
0; = —Us - 3 (2.19)
Os coeficientes de influéncia correspondentes a distribuicao de fontes sdo calculados
utilizando a Equacgdo 2.20. Ja os coeficientes relacionados a distribui¢cdo de dipolos sdo obtidos
por meio da Equagdo 2.21. Ambas as equacdes sao expressas no sistema de coordenadas local

de cada painel contido no plano xy.
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% — _i { “~ (2 — 21) (Yes1 — Yk) — (¥ — wn) (Thr1 — 78) log T+ Trpr + dges)
7 s At Tk T = ekt 5 50
—|z| {arctan Mkt = e arctan Uk R+ T hk+1:| }
21y, o
PR {arctan MUk )k ~ ke gy Tk )Gl th] (2.21)
a i “T'k 2741

E importante ressaltar que os somatérios presentes nas Equacdes 2.20 e 2.21 correspon-
dem a cada um dos lados do painel. Assim, o limite superior do somatdrio n € determinado pelo
nimero de lados do painel, que pode ser 3 ou 4. Quando a varidvel k presente nas equagdes
ultrapassa o valor de n, ela retorna para o valor 1, representando o ultimo lado do painel, que
conecta o ultimo ponto ao primeiro. Os pardmetros dx k1), M(kk+1)> Tk» €k € by s0 calculados,
respectivamente, pelas Equacdes 2.22, 2.23, 2.24, 2.25 e 2.26 (KATZ; PLOTKIN, 2001).

diesery = V(@1 — 20)% + (Wt — Ur)? (2.22)
LTk+1 — Tk
re=V(x —zp)2+ (y — y)? + 22 (2.24)
_ 2 2
er = (x — )+ 2 (2.25)
hie = ( — 1) (y — yr) (2.26)

2.2.5.2 Condigao de Kutta

A condi¢do de Kutta € satisfeita definindo a forca do dipolo do painel adicionado ao
escoamento, de forma que a circulacio no bordo de fuga seja zero. Utilizando a Figura 2.14 para
ajudar a visualizar os painéis no bordo de fuga, a forca do dipolo adicionado € definida como
a diferenca entre a forca do painel no extradorso e do painel no intradorso, representada pela
Equacdo 2.27 (KATZ; PLOTKIN, 2001).

Hwake = Hupper — Hlower (227)
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Figura 2.14 — Forca dos dipolos de painéis que compartilham uma aresta do bordo de fuga.

Fonte: Elaborado pelo autor.

2.2.5.3 Modelo de Esteira Livre

A necessidade de simular uma esteira realista se deve a sua influéncia na distribui¢ao
de pressdo na superficie do objeto em andlise. A complexidade do modelo geométrico, como a
proximidade entre a asa e a cauda, impossibilita a definicdo de uma geometria da esteira prescrita
que seja realista e minimize a forca gerada nela. Portanto, € utilizado um modelo de esteira livre,
no qual, como mostrado na Figura 2.15, € adicionado uma nova sec¢do na esteira em cada instante
a partir da velocidade em cada um dos vértices no bordo de fuga (KATZ; PLOTKIN, 2001).

Figura 2.15 — Representacdo da marcha no tempo para a criagdo da esteira.

(a)t =0,0s. (b)t = Ats. ()t = 2Ats.

Fonte: Elaborado pelo autor.

As componentes do vetor velocidade induzida pela presenca de fontes em um painel
sdo calculadas pelas Equacdes 2.28, 2.29 e 2.30 escritas no sistema local previamente definido
(KATZ; PLOTKIN, 2001).

O = Yht1 — Yk Th+ Ter1 — gt
Uy = — log (2.28)
4 ; Ak kr1) Tk + Tkt + dgpr)
T Te + Thy1 — d
vy = g Ty — Tkt ] k k+1 (k,k+1) (2.29)
AT = dgpr1) Tk + Tra1 + dgrrn)
0 — m er — h m exr1 — h
Wy = — (arctan (kkt1) 2k ¥ _ arctan (k1) Pt k+1> (2.30)
4 — 2T 2Tkt 1

Ja as componentes da velocidade induzida pela presenca de dipolos em um painel sio
calculadas pelas Equagdes 2.31, 2.32 e 2.33 também no sistema local (KATZ; PLOTKIN, 2001).



32

w = P - 2(Ye — Y1) (Tk + Thp1) 231)
B 4n — el irerees — (@ — 2p) (@ — 2p1) + (v —un) (0 — yer) + 22
vy = RN 2(@p1 — ) (e + Th41) 2.32)
Ar = rrep{reren — (@ = 2e) (@ = 2e1) + (Y — ) (Y — yera) + 2%}
w, = e - (2 — 2p0)(y — &) — (@ — 2) (Y — Y1) + 7011) (2.33)
Podr — e {rerie — (@ — @) (@ — 2en) + (Y — o) (Y — Y1) + 27} :

O movimento livre dos vértices na esteira altera a area dos painéis e, como nao pode
haver criacdo de circulagdo na esteira, o valor de x,, em um determinado painel precisa ser
corrigido devido a variagcdo de drea que pode ocorrer. Portanto, ao calcular a velocidade induzida
pela esteira em um painel, o valor correto de i, € corrigido pela Equagdo 2.34, na qual S é a
area do painel e o subscrito ”o0” representa o valor da varidvel no momento em que o painel foi
inserido na esteira (KATZ; PLOTKIN, 2001).

So
= = 2.34
Mw ILLon S ( )

2.2.5.4 Calculo da Velocidade na Superficie

A velocidade em cada painel € determinada somando a velocidade do escoamento livre
com a velocidade gerada pela distribui¢do de singularidades, como mostrado pela Equacdo 2.35,
na qual os subscritos o e i correspondem a velocidade induzida pela distribui¢do de fontes e

dipolos respectivamente.

U=Uu+U,+U, (2.35)

O modo como as velocidades U, e U ., 830 calculadas se altera dependendo do tipo de
condi¢ao de contorno aplicada, seja de Dirichlet ou Neumann. Para um problema que utiliza
a condi¢do de contorno de Dirichlet, a velocidade no ponto de controle no centro do painel é
determinada pela forca da fonte no painel e pelo gradiente de dipolos, calculado a partir dos
dipolos nos painéis vizinhos (KATZ; PLOTKIN, 2001).

A distribuic@o de fontes induz uma velocidade normal ao painel com valor igual a o,
como mostrado na Equagdo 2.36. Devido a Equagao 2.19, percebe-se que ¢ tem valor igual
a componente normal ao painel do vetor velocidade Us.. Portanto, a distribui¢do de fontes é
responsavel pela impermeabilidade na superficie. A distribuicao de dipolos, por sua vez, induz
uma velocidade tangente a superficie, igual ao gradiente de dipolos, com mostrado pela Equagdo
2.37 (KATZ; PLOTKIN, 2001).

U, =03 (2.36)
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(2.37)
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3 MODELO GEOMETRICO

A geometria é definida a partir de trés elementos: vértices, curvas e superficies, como
mostrado na Figura 3.1. Esta secdo, Modelo Geométrico, tem como objetivo apresentar os pontos
de controle e as curvas que os conectam. As superficies, por sua vez, sdo definidas na préxima

se¢do, na fase de implementacao.

Figura 3.1 — Etapas para a definicdo de uma superficie da geometria.
L]

Fonte: Elaborado pelo autor.

A Figura 3.2 ilustra, de forma simplificada, alguns pontos de controle e curvas definidas
pelo modelo geométrico. As curvas de Bézier, mostradas em vermelho, foram definidas como o
elementos basicos de construc@o da geometria devido a facilidade de se definir curvas em trés
dimensdes a partir de alguns pontos de controle. Além das curvas de Bézier, também foram

utilizadas circulos, elipses, curvas de perfis aerodinamicos e retas.

Figura 3.2 — Ilustra¢do simplificada dos pontos de controle e curvas definidos pelo modelo
geométrico.

— |

Fonte: Elaborado pelo autor.

Ademais, com o objetivo de facilitar o desenvolvimento das Equagdes 3.7 a 3.55, foram
definidos dois pardmetros: B(X,t) e q(0, @), calculados, respectivamente, pelas Equagdes 3.1 e
3.2. A fungdo B (X, t) define um ponto de uma curva de Bézier a partir de uma lista ordenada
X contendo n + 1 pontos de controle e um parametro de interpolacio ¢ entre 0 e 1. J4 a funcao
q(6,4) define um quatérnio utilizado para representar as rotagdes das articulagdes da ave a
partir de um angulo de rotagdo # e um vetor unitario 4, cujas componentes sdo definidas pelos

subscritos x, y € 2.



35

3

B(X,t) = (1— )"t X, (3.1)

q(0,0) = cos 0 + (u,i+ uyj + u.k)sin6 (3.2)

A seguir, visando facilitar a apresentacdo do modelo geométrico, os pontos de controle e
curvas serdo apresentados a partir da divisdo do corpo do pédssaro em 4 partes: asa, corpo central,

cabeca e cauda.

3.0.1 Asa

A definicdo da asa pode ser divida em trés etapas: rotacdo das articulagdes, curvas de
contorno e perfis aerodinamicos. Em primeiro lugar, as se¢des correspondentes aos comprimentos
ly, I e l3, mostrados nas Figuras 3.3 e 3.4, sdo definidas de acordo com a estrutura esquelética
das aves, correspondendo, a partir da articulacdo do ombro, ao imero, rddio/ulna e os ossos das
maos. Em seguida sdo definidos os pontos de controle representados na Figura 3.3 pelos pontos
verdes, contidos na superficie, e pelos pontos vermelhos, necessdrios para dar forma as curvas de
Bézier. Por fim, sdo definidos as posi¢des dos perfis aerodinamicos, necessarios para dar forma e

espessura a asa.

Figura 3.3 — Parametros para definicdo da geometria da asa.

124, 1 X,
3 2
wnnan(annene 1
2 )/U 0

N

o0
oo. J=}
st

[
7

Fonte: Elaborado pelo autor.

3.0.1.1 Rotacao das Articulagdes

As rotagdes nas articulagcdes do ombro, cotovelo e punho sdo descritas a partir de quatro
sistemas de referéncia localizados nas se¢des correspondentes aos comprimentos [y, [ € [3, como
mostrado na Figura 3.4. Todos os sistemas possuem a componente ¢ na dire¢do da secdo que
representa a estrutura esquelética local e sdo obtidos rotacionando o sistema de referéncia inercial

(xyz)o. Os sistemas (zyz)1, (xyz)s e (zyz), estdo localizados no inicio de cada uma das trés
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secdes da asa. O sistema (zyz)s, por sua vez, estd localizado no final da segunda se¢do. Essa
diferenca foi definida de forma a facilitar a representacio da rotacdo do antebrago, cuja rotacao

em torno do eixo ¢ ocorre ao longo da se¢ao representada por /; € ndo na articulagao do cotovelo.

Figura 3.4 — Sistemas de referéncia utilizados para definir as secoes da asa.

Xy

940

Fonte: Elaborado pelo autor.

Além disso, os sistemas de 1 a 4 sdo escritos em funcdo de 14 angulos, 7 de cada lado da

asa, definidos como 6;, e 6, ,, sendo que os subscritos e e d representam o lado esquerdo e direito

iq>
respectivamente. A seguir serd apresentado como cada um dos quatro sistemas sdo definidos.
Afim de simplificar a explicacdo, serdo apresentados apenas os sistemas do lado esquerda da asa.
Os sistemas do lado direito, por sua vez, sao definidos de maneira similar, porém invertendo o
sentido de rotacdo dos eixos 7 e Z.

O sistema de referéncia (xyz);, localizado na base da primeira se¢io, corresponde a
articulagcdo do ombro e pode sofrer rotacao em torno dos eixos Z, ¢; € 2;. Assumindo que
inicialmente a orientacdo do sistema 1 coincide com a do sistema inercial, as rotacdes sdo 61, 6
e 03 em torno de 1, -yj; € Z; respectivamente.

Ja a articulacdo do cotovelo, localizada na ligacdo entre a primeira e a segunda secao,
pode sofrer rotagcdo em torno de dois eixos, 9, € 2o, referentes aos angulos 6, e 65 respectivamente.
A rotagdo em torno de 95 ndo € aplicada em toda a se¢ao, mas varia, comecando de O na base,
até o valor maximo na ponta, como ocorre no antebraco humano. Portanto, sao definidos dois
sistemas de referéncia, um no inicio e outro no final da segunda seciao, chamados respectivamente
de (xyz)y e (xyz)s. Portanto, o sistema (xyz), é obtido assumindo uma orientagdo inicial igual
ao sistema (zyz); e rotacionando 65 em torno de —Z25. Jd o sistema (xyz)3 é obtido assumindo
uma orientagao inicial igual ao sistema (xyz), e rotacionando 6, em torno de —ys.

Por fim, a articulacido do punho, localizado na base da terceira secao, pode sofrer rotagcdo
em torno dos eixos I3 e Z3, referentes aos angulos g e #;. As rotagdes ocorrem em torno dos

€iX0S —I3 € Z3.

3.0.1.2 Contorno: Bordo de Ataque e Bordo de Fuga

O contorno da asa € definido pelos pontos de controle verdes e vermelhos mostrados na
Figura 3.3. Os pontos verdes chamados de p; representam a ligagio entre duas ou mais curvas da
geometria e os vermelhos ¢; ddo forma as curvas de Bézier. Ambos possuem o subscrito ¢ que
assume os valores de 1 a 9 para os pontos verdes e de 1 a 10 para os pontos vermelhos.

Na Figura 3.3, somente a curva entre os pontos 4 € 5 ndo possui pontos de controle do

tipo ¢;, pois sdo os tnicos pontos ligados por uma reta, os demais sdo conectados por curvas de
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Bézier. Ademais, como a ave possui simetria em relacio ao plano xz, somente os pontos do lado
esquerdo da ave serdo apresentados ao longo do desenvolvimento das Equacdes. Dessa forma,
para se obter os pontos do lado direito, € necessario multiplicar o vetor ¢; em todas as Equacdes
por -1.

Além disso, com objetivo de simplificar as Equagdes 3.7 a 3.15, os pontos no inicio e
final de cada uma das secOes que representam a estrutura esquelética da asa sdo definidos como

ZB, l:, l; e l;, de acordo com as Equagdes 3.3 a 3.6.

lo = hatio (3.3)
=l + i 34
Iy =11 + Lo (3.5)
Iy =l + L3 (3.6)

Dessa forma, a partir das Equagdes 3.3 a 3.6 e dos parametros h; mostrados na Figura
3.5, € possivel calcular os pontos contidos na superficie da asa, definidos como p' a partir das
Equacgdes 3.7 a 3.15. Ademais, ao se aplicar a Equagdo 3.7 do lado direito da asa € necessario

multiplicar o angulo 6, por -1, assim como € feito para os vetores ;.

Figura 3.5 — Representacido geométrica dos pardmetros h; para a asa.

8

!L_. .—Jl

Fonte: Elaborado pelo autor.
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—

1 = lo + q(0o, 20) (haito)q' (0o, 20) (3.7)



Da = lo + h7¥s + hsZy

5 = I3 + hoy

DPs = Ps — (ho + h1o)Z4 + h1174

55 h T3+ iy
D7 = P4 12—”1%3"‘@4”

= T3+ Ty
Ps = P3 13||£‘3+£4H

Dy = lT) - Q((go, 20)(]135130)61/(90, 20)
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(3.8)

(3.9)

(3.10)

(3.11)

(3.12)

(3.13)

(3.14)

(3.15)

Os pontos de controle em vermelho, por sua vez, calculados pelas Equagdes 3.16 a 3.25,

secOes que definem o contorno.

0s pontos Py € Ps.

Fonte: Elaborado pelo autor.

sdo definidos utilizando os pardmetros ¢;, que representam uma porcentagem das distincias entre
os pontos verdes, que podem ser projetadas no eixo definido pelas derivadas nas extremidades,
como mostrado na Figura 3.6. Esse método de construgdo ¢ utilizado nas curvas cubicas e na

curva quadrdtica entre os pontos ps € pg, de forma a manter a derivada primeira continua entre as

Figura 3.6 — Ilustragdo de como sdo definidos os pontos de controle em vermelho na curva entre
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¢ = Do — 51l1w (3.16)
|[gh + 92|
. . ly —hs 1+ 92
Co = Py + 0 ~ — (3.17)
P g+ gl
— — l - h ~
Gy = Py — 03— 5 > s (3.18)
Cy = P3 + 04h57s (3.19)
Cs = P3 + 05Nzl (3.20)
C6 = P5 + 06h117a (3.21)
Cr = Ps + 67hi19s + (14 08) (hg + hio) 24 (3.22)
. (pS _p7) : él(th) —1 ’ Lo
cg = pr + 0 5 B (X,t) » : X = (ps, C7, P7) (3.23)
7| -
=1
) B x| o
Co = Pg — 0y 5 B (X, t) 5 X = (Ds; €10, o) (3.24)
HB’(X, ) =0
=0
. . hs+hys 11+ 2
Go = P + (1 4 0) ot 2 (3.25)

2 ||Z1 + Zo|
3.0.1.3 Perfis Aerodinamicos

Sao utilizados trés perfis aerodindmicos na asa de forma a garantir que cada regido possua
as caracteristicas aerodinamicas desejadas. Os perfis estdo posicionados na raiz, proximo a
articulacdo do punho e na ponta da asa, como mostrado pela na Figura 3.7. O perfil na ponta da
asa nao esta representado na Figura 3.7, ja que ele € utilizado apenas para interpolar a superficie
e serd aplicado somente na fase de implementacao.

O posicionamento de cada perfil € definido pela posicao do bordo de ataque, do bordo de
fuga e pelo vetor normal ao plano no qual o perfil estd contido, como mostrado na Tabela 3.1. E
importante ressaltar que o segundo perfil, diferentemente dos demais, € utilizado em duas secdes
da asa, entre os pontos p3 € pg € 0s pontos py € pr. Isso € feito para evitar distor¢does proximo a

articulagao do punho devido a rotacdo em torno do €ixo .
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Figura 3.7 — Posicionamento dos perfis aerodinamicos ao longo da envergadura.

1

Fonte: Elaborado pelo autor.

Tabela 3.1 — Definicdo dos pardmetros utilizados para definir a posicao dos perfis aerodinamicos
ao longo da envergadura da asa.
Perfil Bordo de ataque Bordo de fuga  Vetor normal

1 D1 Do (Do — P1) X 21
2 D3 P8 (ﬁS - 133) X Z3
2 P4 Pr (D7 — Pa) X 24
3 Do D6 (D7 — Pa) X 24

Fonte: Elaboragao prépria.

3.0.2 Corpo Central

Assim como a asa, o corpo central é definido a partir de curvas de Bézier, cujos pontos
de controle estdao apresentados na Figura 3.8. Porém, diferentemente da asa, o corpo central ndo
possui rotacao, ainda que a coluna permita movimentos, principalmente proximo a regido da
cabeca.

Figura 3.8 — Pontos de controle para defini¢do da geometria do corpo central.

Fonte: Elaborado pelo autor.

Os pontos contidos na superficie sdo calculados de duas maneiras diferentes. Os pontos
na se¢do que conecta o corpo central e a cabeca é formado por uma circunferéncia de raio /g,

mostrado na Figura 3.9, e sdo calculados pelas Equagoes 3.26 a 3.28.
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Figura 3.9 — Representacido geométrica dos parametros h; para o corpo central.

Fonte: Elaborado pelo autor.

P10 = (h1a + hacos(6y))Zo + hislo (3.26)
ﬁlg = (h14 + hQ COS(eo))i’o + h]_ﬁéo (327)
ﬁlﬁ = (h14 + hQ COS(@())).@O — h1620 (328)

A conexao entre o corpo central e a cauda, por sua vez, € definida por uma elipse, cujo
semi eixo maior e menor sio, respectivamente, hi7 e hig. Os pontos contidos nessa elipse sdo

calculados pelas Equacdes 3.29 a 3.31.

P11 = —(his + hgcos(6p))To + hi7do (3.29)
ﬁ15 = —(h15 + hg COS(QO)):%Q + hlgéo (330)
ﬁlg = —(h15 + h3 COS(Qo))i'Q — h18£’0 (331)

As curvas no plano de simetria sdo definidos por duas curvas de Bézier: B, (Xy,1)
€ BQ(XQ,t), sendo que X1 = (]712,513,]715) € X2 = (ﬁlﬁ7514,ﬁlg). Os pOl’ltOS 513 ( 814 sao

calculados pelas Equacdes 3.32 e 3.33.

. his 4+ his + (ho + h3) cos(fy) . .
C13 = 511 14 1 ( 22 3) ( 0)1‘0 + 512(h2 + hg) COS(Q())ZO (332)
. his 4+ his + (ho + hg) cos(fy) . .
C1y = (513 1 1 ( 2 3) ( O)IQ — (514(]12 + hg) COS(Q())ZO (333)

2
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Os pontos p13 € pi7 s@o definidos pela intersecio, respectivamente, das curvas él (X1,1)
e EQ(XQ, t) com o plano definido pelo ponto p) e vetor normal Zy. J4 os pontos pi4 € Pis
sdo definidos pela intersecdo, respectivamente, das curvas B (X1, ¢) e Ba(X»,t) com o plano
definido pelo ponto py e vetor normal z,. Dessa forma, os pontos pi3, P14, P17 € Pis podem ser
calculados encontrando a raiz da Equacdo 3.34 ajustando o valor dos indices e substituindo o

valor encontrado para ¢ na Equagdo da curva de Bézier correspondente.

Ft) = (Bi(X,.t) — ) - o (3.34)
Por fim, os pontos de controle em vermelho visiveis na vista superior na Figura 3.8 sdo
calculados pelas Equagdes 3.35 e 3.36. J4 os pontos pertencentes as duas se¢Oes transversais ao

eixo longitudinal da ave sdo calculados pelas Equacdes 3.37 a 3.44.

C11 = p1 + d15h14o (3.35)
C12 = Po — d16h1570 (3.36)
Cis = Pua + 017 (P — P1a) - o) Jo (3.37)
Ci6 = Po + 018 ((Pra — Do) - 20) 2o (3.38)
it = Po — 019 ((Po — Pis) - 20) 20 (3.39)
Cis = Pig — 020 ((Po — Pis) - Jo) Yo (3.40)
Cro = P13 + 021 ((P1 — P13) - %o) Yo (3.41)
Cao = P1 + 022 ((Prs — P1) - 20) 2o (3.42)
Cor = P1 — 023 ((P1 — Pi7) - 20) 20 (3.43)

Ca2 = Ph7 — 024 ((P1 — Pi7) - Yo) Yo (3.44)
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3.0.3 Cabeca

Embora as aves apresentem cabecas com diferentes formatos, neste modelo foi utilizada
uma geometria menos adaptdvel se comparado com a asa ou a cauda. Conforme ilustrado na
Figura 3.10, a cabega é definida como uma superficie de revolucdo em torno do eixo Z(, com

duas curvas de Bézier utilizadas como guia.

Figura 3.10 — Pontos de controle para definicdo da geometria da cabeca.
109

Fonte: Elaborado pelo autor.

Os pontos de controle psy e pa; sdo calculados pelas Equagdes 3.45 e 3.46 utilizando
os parametros h; apresentados na Figura 3.11. J4 os pontos em vermelho sdo calculados pelas

Equacdes 3.44 e 3.47 utilizando os parametros ¢;.

Figura 3.11 — Representacdo geométrica dos parametros h; para a cabeca.

12, 16

10¢

Fonte: Elaborado pelo autor.

P20 = higfo + (hoo + hia + hacos(by)) o (3.45)

P21 = higfo + (ha1 + hao + h1a + ho cos(6))Zo (3.46)

Caz = Pho + dasha0Zo (3.47)

Cas = Pao + da6h21Z0 (3.48)
3.0.4 Cauda

Devido a diversidade de formatos encontrados nas caudas de passaros e as restricoes

impostas pelo modelo aerodinamico adotado para andlise, foram selecionados apenas 4 formatos
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fixos: cauda reta, cauda redonda, cauda com ponta e cauda em V, como ilustrado na Figura 3.12.
Esses formatos foram escolhidos por serem observados na natureza e permitirem a aplicacdo do

método dos painéis para obter suas caracteristicas aerodinamicas.

Figura 3.12 — Pontos de controle para defini¢do da geometria de quatro tipos diferentes de cauda.

15/19 15,19
114 1le 114

Fonte: Elaborado pelo autor.

3.0.4.1 Rotagdo das Articulagcdes

O modelo permite que 3 rotagdes sejam realizadas em torno dos eixos do sistema (xyz)s
fixo na base da cauda como mostrado na Figura 3.13. As rotagdes sdo representadas pelos

angulos 6s , 0y e 015 em torno dos eixos 5, U5 € 25, respectivamente.

Figura 3.13 — Sistema de referéncia (xyz)5 na base da cauda.

Fonte: Elaborado pelo autor.

3.0.4.2 Contorno

O contorno da cauda € determinado pelos pontos calculados pelas Equagdes 3.49 e 3.50,
a partir das dimensdes mostradas na Figura 3.14. Os pontos do bordo de ataque e do bordo de
fuga sdo conectados por retas, como mostrado na Figura 3.12, com excec¢do da cauda redonda,

cujo bordo de fuga é formado por um arco de circulo que passa pelos pontos pPas,, Pag € Paa,-

P22 = hoyYs + (his + hg cos(0p)) o — haaZs (3.49)
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Figura 3.14 — Representacdo geométrica dos parametros h; para a cauda.

Fonte: Elaborado pelo autor.

ﬁ23 == (h15 + h3 COS(Qo))i’O — (h22 + h23>i4 (350)

3.0.4.3 Perfis Aerodinamicos

A cauda possui um perfil aerodinamico posicionado em duas se¢des, como mostrado na
Figura 3.15. O bordo de ataque do perfil € definido pelo ponto que conecta o bordo de ataque
da cauda ao corpo. O ponto do bordo de fuga do perfil, porém, precisa ser calculado a partir da
intersecdo do plano do perfil, definido a partir do ponto do bordo de ataque p7; e do vetor normal

5, com o bordo de fuga.

Figura 3.15 — Posicao dos perfis aerodindmicos na cauda.

Fonte: Elaborado pelo autor.

Assim, para as geometrias nas quais 0S pontos oy € Pa3 a0 conectados por uma reta, o
ponto do bordo de fuga, definido como pj., pode ser calculado pela Equagdo 3.51.
(P11 — Paz) - Us

Die = Paz + 7= = — (D3 — Paa) (3.51)
(p23 - p22) *Ys
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J4 o ponto para a cauda com bordo de fuga circular pode ser calculado a partir da defini¢do
da Equagao 3.52, que calcula os pontos do bordo de fuga em funcdo do dngulo 3, cujos limites

sdo calculados pelas Equacdes 3.53 e 3.54.

- (h3, + h33)

Die(B) = Doz — 57,2 q(B, 25)154' (B, 25) (3.52)
23
B S (_Bmaa:wgmaa:) (353)
2 12
Brmazd arceos <%) (3.54)

Assim, o valor de beta correspondente ao bordo de fuga do perfil pode ser encontrado a

partir da raiz da Equagdo 3.55, substituindo o valor encontrado para  na Equacgéo 3.52.

f(B) = (Die(B) — P11) - Us (3.55)
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4 IMPLEMENTACAO

A implementacdo tem como objetivo apresentar os detalhes sobre como 0 modelo geomé-
trico foi implementado no software Gmsh para criar a malha superficial e sobre a implementagao
do método dos painéis (GEUZAINE; REMACLE, 2020).

4.1 Modelo Geométrico

A implementacdo do modelo geométrico € feita no pacote pybird utilizando o software
Gmsh através da API disponivel em Python (GEUZAINE; REMACLE, 2020; ROSSUM,; JR,
1995). O software Gmsh possui algumas particularidades, por exemplo, cada superficie € definida
a partir de trés ou quatro curvas que formam um conjunto fechado. Portanto, € necessério adaptar
as Equagdes do modelo geométrico com o objetivo de serem implementadas.

E importante destacar o método utilizado para criar as curvas interpoladas, que serdo
utilizadas nesta se¢do com o intuito de se adequar as particularidades do software utilizado e
permitir um maior controle sobre a malha superficial gerada. Conforme ilustrado na Figura 4.1,
a curva entre os pontos ps € pg, que nao tem relacdo com os pontos reais na superficie da asa, é
obtida por meio da Equacao 4.1 aplicada no ponto ¢, interpolando entre o ponto inicial e final

por meio do parametros .

Figura 4.1 — Parametros envolvidos durante o cdlculo da interpolacdo de uma curva.

7
Fonte: Elaborado pelo autor.

—

§ti) =2 (1 —ty)xr + tiwa) + 95 (1 — ti)yr + tiye) 4.1)

O sistema (zyz); é calculado com base na defini¢do do quatérnio, descrito na Equagéo
4.4, que é responsavel por rotacionar o vetor z; até z;, que € calculado por meio da Equacgao 4.2.
Dessa forma, o vetor ¥; é calculado por meio da Equacdo 4.3, que realiza a rotacdo do vetor ;.

O vetor Z;, por sua vez, ndo € calculado, uma vez que nao € utilizado na defini¢ao da curva.
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31 (t;) — So(t;
g, — ) — %A0) (4.2)
|[51(t:) — 82(t:)]]
Ui =q - g (4.3)
R R T X iz
g =¢q (al"CCOS(:L’I . xi)7 m) (44)

Os valores de x; e y; correspondem as componentes do ponto ps, que representam,
respectivamente, as coordenadas z e y desse ponto no sistema de referéncia (zyz);. Da mesma
forma, os valores de x5 e y9 correspondem as componentes do ponto pg, que representam,

respectivamente, as coordenadas x e y desse ponto no sistema de referéncia (zyz)s.

4.1.1 Asa

Os pontos de controle da asa, que estdo mostrados na Figura 3.3, sdo substituidos pelos
mostrados na Figura 4.2. Dessa forma, a asa é definido por um conjunto de superficies que,
por sua vez, sdo definidas por um conjunto de quatro ou trés curvas que formam um conjunto
fechado. E possivel perceber, a partir da Figura 4.2, que apenas as superficies da ponta da asa

sao formadas por um conjunto de trés curvas.

Figura 4.2 — Pontos de controle utilizados na implementacdo da asa.

5 4 1

14, 15

Fonte: Elaborado pelo autor.

As retas azuis, que ligam o bordo de ataque ao bordo de fuga, representam perfis aerodi-
namicos. O perfil entre o ponto p> e pi2 € interpolado a partir do perfil na raiz e do meio da asa e
€ necessdrio para impedir deformacdes na superficie devido a rotacdo do antebrago em torno do
eixo 7. Isso também € feito com o perfil entre os pontos 5 € 9, no qual sdo utilizados os perfis
do meio e da ponta para interpolacdo. Ja o perfil entre o ponto 6 e 8 é o préprio perfil da ponta,

que € posicionado préximo a extremidade para ser utilizado na interpolacao da superficie.
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Os pontos que dividem cada perfil ao meio, como os pontos py4 € pi5 ha raiz, estdo
posicionado no meio do extradorso e intradorso do perfil. Esses pontos tem como objetivo dividir
o extradorso e intradorso em duas regides, cada uma contendo o bordo de ataque ou o bordo de
fuga. Dessa forma, € possivel, a partir da implementac@o no software Gmsh, definir refinamento
diferente no bordo de fuga e no bordo de ataque, o que permite um maior controle sobre o
tamanho dos elementos de malha (GEUZAINE; REMACLE, 2020).

Portanto, a partir dos novos pontos de controle € possivel definir as curvas na asa a partir
de um identificador, dos pontos inicial e final, e do tipo de curva, como mostrado na Tabela 4.1.
A defini¢ao do ponto inicial e final é importante porque define o sentido da curva, necessario

para se determinar a orienta¢do do vetor normal a superficie.

Tabela 4.1 — Defini¢@o das curvas presentes na asa.

Id. Inicio Fim Tipo Id. Inicio Fim Tipo
1 D Do Bézier 25  plo P20 Segmento de Perfil
Do D3 Bézier 26 Py Py Segmento de Perfil

2

3 D3 D4 Bézier 27  plo par Segmento de Perfil
4 D4 s Segmento de reta 28 oy ps  Segmento de Perfil
5 Ds ps  Segmento de Bézier 29 py Pae  Segmento de Perfil
6 D6 pr  Segmento de Bézier 30 pao ps  Segmento de Perfil
7 D7 ps  Segmento de Bézier 31 Do P2z Segmento de Perfil
8 s Py Segmento de Bézier 32 pa3 ps  Segmento de Perfil
9 Do P10 Segmento de Bézier 33 pg Pas Segmento de Perfil
10 pio P11 Bézier 34 poy pe  Segmento de Perfil
11 pu P12 Segmento de Bézier 35 s pas  Segmento de Perfil
12 pio P13 Segmento de Bézier 36 pas Ps  Segmento de Perfil

13 pi3 P4 Segmento de Perfil 37  pu D16 Interpolada
14 pu p1 Segmento de Perfil 38  pis D1s Interpolada
15 pi3s  pis Segmento de Perfil 39 pis Pao Interpolada
16 pis p1 Segmento de Perfil 40  pao Do Interpolada
17 pio P1s  Segmento de Perfil 41  pao Do Interpolada
18  pig po  Segmento de Perfil 42 Py D7 Interpolada
19  pis Pz Segmento de Perfil 43 pis P17 Interpolada
20 pir P> Segmento de Perfil 4  pir Pl Interpolada
21 pi p1s  Segmento de Perfil 45  pig Pat Interpolada
22 pis p3  Segmento de Perfil 46  poy D3 Interpolada
23 pn P19 Segmento de Perfil 47  pas Dos Interpolada
24 pig p3  Segmento de Perfil 48  pas D7 Interpolada

Fonte: Elaboracado prépria.

A Tabela 4.2, por sua vez, define as superficies na asa a partir de um identificador e
de uma lista de curvas. E possivel perceber que alguns identificadores das curvas tem sinal
negativo, indicando que a curva tem sentido contrario ao que foi definido, com o ponto inicial
e final trocados. Dessa forma, utilizando a regra da mao direita para se definir o vetor normal

a superficie, € possivel perceber que todas as superficies na Tabela 4.2 possuem vetor normal
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apontando para fora da geometria. Essa propriedade se mantém nos elementos de malha gerados,

0 que permitird calcular os pontos de controle do modelo aerodinamico de forma correta.

Tabela 4.2 — Defini¢do das superficies presentes na asa.
Id.  Id. das curvas Id.  Id. das curvas

[1,-18, -37, 14] 13 [1,-16,43, 20]
[2,-22, -38, 18] 14 [2,-20, 44, 24]
[3,-26, -39, 22] 15 [3,-24,45, 28]
[4, -30, -40, 26] 16  [4,-28, 46, 32]
[5,-34, -41, 30] 17 [5,-32,47, 36]
[6, -42, 34] 18 [6, -36, 48]
[7, 33, 42] 19 [7,-48, -35]

(8,29, 41, -33] 20 [8, 35,-47,-31]

[9, 25, 40, -29] 21 [9, 31, -46, -27]

[10, 21, 39, -25] 22 [10, 28, -45, -23]

[11,17,38,-21] 23 [11, 23, -44, -19]

[12, 13,37, -17] 24 [12,19,-43, -15]
Fonte: Elaboracao propria.

Y =NIN-JCCREN o NV SOV SR

4.1.2 Corpo Central

O corpo central precisou ser modificado devido aos pontos de controle pj4 € p15 que
dividem o extradorso e intradorso do perfil na raiz da asa ao meio. Portanto, para garantir que
todas as superficies tenham no maximo 4 lados, foram adicionados os pontos p3g € P35 N0 COrpo

central, como mostrado na Figura 4.3.

Figura 4.3 — Pontos de controle utilizados na implementacdo do corpo central.

Fonte: Elaborado pelo autor.

Dessa forma, como foi feito para a asa, as curvas e superficies no corpo central estao

definidas, respectivamente, nas Tabelas 4.3 e 4.4.
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Tabela 4.3 — Defini¢ao das curvas presentes no corpo central.

Id. Inicio Fim Tipo Id. Inicio Fim Tipo
49 ﬁg@ ﬁl Bézier 59 ﬁlS ﬁg@ Bézier
50  pi3 Doz Bézier 60  par D37 Arco de elipse
51  ps  pog  Arco de circunferéncia 61 pas  pag  Segmento de Bézier
52 py Dag Bézier 62 pag  p3  Segmento de Bézier
53 P pao Bézier 63 p3 P31 Segmento de Bézier
54 pi3 D31 Bézier 64  p3 P32 Segmento de Bézier
55 Py p3o Arco de elipse 65 p33  pss  Segmento de Bézier
56  Pag P33 Arco de circunferéncia 66 p3s  p3s Segmento de Bézier
57  pi D34 Bézier 67 P35 pss  Segmento de Bézier
58 Pl Pas Bézier 68 p3s  p3r  Segmento de Bézier
Fonte: Elaborado pelo autor.
Tabela 4.4 — Defini¢do das superficies presentes no corpo central.

Id. Id. das curvas

25 [49,52,-61, -51]

26 [14, 53, -62, -52]

27 [13,59,-63, -58]

28 [50, 55, -64, -54]

29 [-49, 56, 65, -57]

30 [-14, 57, 66, -58]

31 [-13,58, 67, -59]

32 [-50, 59, 68, -60]

Fonte: Elaborado pelo autor.
4.1.3 Cabeca

Devido a dificuldade de gerar a geometria da cabeca a partir de uma superficie de

revolugdo no software Gmsh, foi decidido dividir a superficie em oito superficies menores,

definidas a partir dos pontos de controle mostrados na Figura 4.4.

Figura 4.4 — Pontos de controle utilizados na implementa¢do da cabeca.
264

28, 33

26,
Fonte: Elaborado pelo autor.

Os novos pontos de controle sdao calculados de maneira andloga aos definidos anterior-

mente, porém, partindo dos demais vértices na base da cabeca. Assim, como foi feito para a asa

e corpo central, as curvas e superficies na cabeca estdo definidas, respectivamente, nas Tabelas
4.5¢e4.6.
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Tabela 4.5 — Defini¢@o das curvas presentes na cabecga.

Id. Inicio Fim Tipo

69  Pag D36 Bézier

70 p3g P39 Bézier

71 ﬁgg ﬁg7 Bézier

72 537 ]739 Bézier

73 ﬁ32 ﬁgg Bézier

74 ]738 ﬁgg Bézier

75  pas p3r  Arco de circunferéncia
76 pag psg  Arco de circunferéncia

Fonte: Elaborado pelo autor.

Tabela 4.6 — Defini¢ao das superficies presentes na cabeca.

4.1.4 Cauda

1d. Id. das curvas
33 [51,71,-75, -69]
34 [72, -70, 75]
35 [69, 76, -73,-56]
36 [70, -74, -76]

Fonte: Elaborado pelo autor.

A cauda, como foi feito na asa, foi divida em pequenas superficies de forma que fosse

possivel definir o refinamento de malha de maneira diferente na dire¢cdo do bordo de ataque e

do bordo de fuga. As novas conexdes entre os pontos de controle, que dividem o extradorso e

intradorso da cauda, sao definidas como retas.

Figura 4.5 — Pontos de controle utilizados na implementacao da cauda.

45, 46

43, 44

400

27

32, 37 274

42
Fonte: Elaborado pelo autor.

43,, 44,

409

Dessa forma, como foi para as demais regides do corpo, as curvas e superficies na cauda

estdo definidas, respectivamente, nas Tabelas 4.7 e 4.8.
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Tabela 4.7 — Defini¢do das curvas presentes na cauda.

Id. Inicio Fim Tipo

77 pxr  pawo  Segmento de reta
78  pa  pa Segmento de reta
79 pu P2 Segmento de reta
80 par  pas  Segmento de perfil
81 pu3  pu Segmento de perfil
82 ps  pys  Segmento de reta
83 pis  pPiz  Segmento de reta
84  pPuw  Pus  Segmento de reta
85 pi3  Pus  Segmento de reta
86 Py pas  Segmento de perfil
87 pu  pa  Segmento de perfil
88 pir  pPss  Segmento de reta
890 ps¢ pa2  Segmento de reta
90 piw  pu Segmento de reta
91 pu  pis  Segmento de reta

Fonte: Elaborado pelo autor.

Tabela 4.8 — Definicdo das superficies presentes na cauda.
Id.  Id. das curvas
37 [77, 84, -80]
38 [78, -81, -84]
39 [79,-83, -85, 81]
40 [80, 85, -82, -55]
41 [-77, 86, -90]
42 [-78, 90, 87]
43 [-79,-87,91, 89]
44 [-85, -86, 60, 88]
Fonte: Elaborado pelo autor.

4.1.5 Malha superficial

E criada uma malha estrutura utilizando o algoritmo de gera¢do de malha transfinita
do software Gmsh, no qual os elementos triangulares sao recombinados no final do processo
para gerar elementos quadrangulares (GEUZAINE; REMACLE, 2020). Somente nas superficies
criadas a partir de trés curvas existem elementos triangulares, como na ponta das asas, cauda e
cabeca.

O agrupamento dos elementos triangulares reduz o nimero de painéis proximo da metade,
ja que alguns elementos sdo sdo recombinados. Isso diminui consideravelmente o tempo de
processamento do modelo aerodinamico, ja que o tamanho da matriz utilizada para representar o
sistema linear € igual o nimero de elementos na superficie elevado ao quadrado.

No entanto, a utilizacdo de elementos quadrangulares cria o problema de que os vértices
de cada painel gerado ndo sdo, necessariamente, coplanares, acrescentando mais uma fonte de
erro que precisa ser analisado durante o teste de convergéncia de malha.

O refinamento de malha € definido utilizando uma progressao geométrica dos vértices
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em cada uma das curvas, de forma que a malha seja refinada nos sentidos mostrados na Figura
4.6. As regides com menor elemento de malha foram escolhidas onde ha maiores gradientes
de velocidade e pressao, no bordo de fuga para ser possivel capturar a condi¢ao de Kutta e nas

regides de conexao entre diferentes partes do corpo.

Figura 4.6 — Sentido de refinamento de malha na geometria.

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.2 Modelo Aerodinamico

A implementacao do método dos painéis foi realizada no pacote pypm3D. O objetivo
principal da cria¢do desse pacote foi simplificar a aplicagdo do modelo em diversas situacdes,
nao se limitando somente ao escopo deste trabalho. Para isso, o pacote foi dividido em trés
modulos que serdo apresentados a seguir. O primeiro € responsdvel pelo processamento dos
dados da malha superficial. O segundo é responsavel pela solu¢do do modelo aerodindmico
a partir dos dados do escoamento livre, da esteira de vortices e da malha. Por fim, o terceiro
processa os dados provenientes da solugdo, calculando os coeficientes aerodindmicos e gerando

os arquivos de visualizagdo.

4.2.1 Processamento da Malha

O processamento de malha tem como objetivo calcular, em cada um dos elementos de
malha, os parametros mostrados na Figura 4.7. A primeira etapa para se calcular os parametros
¢ projetar todos os vértices do elemento, pontos cinzas, em um mesmo plano, pontos azuis, de
forma a definir um painel da malha. Isso adiciona uma fonte de erro na solugéo, ja que os novos
elementos de malha ndo estio, necessariamente, conectados.

O vetor normal e o ponto médio sao calculados pelas Equagdes 4.5 e 4.6, dependendo do
nimero de lados do painel. Como os vértices obtidos na geracdo da malha mantém a orientacdo
das curvas originais que formam a superficie, o vetor normal 2, calculado como mostrado na

Equacgao 4.5, mantém a orientacao apontando para fora da geometria.
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Figura 4.7 — Definicao dos pardmetros de um painel da malha superficial.

b ZT

Vs
c
Fonte: Elaborado pelo autor.
b—d) x (C—a
<ﬁ 2 (i Ci) , se o painel possuir 4 lados
= JII(b—d) x (@=a)l
z = L 4.5)
(b—a) x (¢—a) . )
—— ———, se o painel possuir 3 lados
(b —a) x (¢—a)ll
i+b+i+d
arbred , se o painel possuir 4 lados
Vg =4 _ =4 (4.6)
a+b+c . .
3 , se o painel possuir 3 lados

Assim, o ponto de controle, no qual a condi¢cao de contorno de Dirichlet € aplicada, é
calculada pela Equacgdo 4.7. O sinal negativo do produto €2 indica que o ponto estd no interior
da geometria. Caso fosse utilizado a condi¢do de contorno de Neumann, o ponto deveria ser

posicionado na parte externa. O pardmetro ¢ assume o valor de 1075,

27ctr’l = ﬁavg — €z (47)

Os vértices, por sua vez, calculados pelas Equacgdes 4.8 a 4.11, sdo obtidos projetando os

pontos da malha no plano definido pelo vetor normal 2 e ponto médio ¥g,,g.

0y = 4 — ((G — Uyog) - 2)2 (4.8)
Uy = b — ((b— Tany) - 2)2 (4.9)
Ty = & — (= Tug) - 2)2 (4.10)
Ty =d— ((d— Tay) - 2)2 4.11)

Por fim, os vetores unitarios z e ¢ do sistema local s@o calculados pelas Equacgdes 4.12

a 4.13. E importante ressaltar que a orientagio dos vetores 7 e 7 ndo interfere no resultado do
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modelo aerodinamico.

7= M (4.12)
|01 — Taug|

(4.13)

<
Il
N>
X
=>

4.2.2 Solugdo do Modelo Aerodinamico

A solu¢do do modelo aerodinamico € feito implementando o método dos painéis descrito
na Revisdo Bibliogrifica, a partir do fluxograma mostrado na Figura 4.8. Durante a implementa-
cdo inicial, foi observado que o tempo necessdrio para calcular todas as secdes da esteira tornava
invidvel a utilizacdo do método para a aplicacao desejada, que € analisar diferentes geometrias
de aves. Assim, verificou-se que os cdlculos dos coeficientes de influéncia e da velocidade
induzida na esteira consumiam a maior parte do tempo de processamento e, portanto, foram
escritos na linguagem de programacao C e utilizados como bibliotecas dentro do c6digo principal
(RITCHIE; KERNIGHAN, 1988). Essas etapas correspondem aos retangulos em vermelhos no
fluxograma. Essa mudanca resultou em uma redug@o no tempo de processamento de cerca de 27
vezes, de acordo com os testes realizados.

Os coeficientes de influéncia sdo salvos em matrizes, referentes aos parametros a;;, b;;,
c;j € d;; na Equagdo 2.18. A matriz A e B armazenam os coeficientes de influéncia referentes
a superficie e, por isso, sdo constantes durante a andlise. A matriz A armazena os coeficientes
calculados pela Equacgdo 2.20, referente a distribuicao de fontes. J4 a matriz B armazena os
coeficientes calculados pela Equagao 2.21, referente a distribuicdo de dipolos. As matrizes C
e D, por sua vez, sdo referentes aos coeficientes calculados a partir da influéncia da esteira de
vortices e, por isso, precisam ser calculados em toda interagdo. A matriz C armazena a influéncia
dos painéis da esteira conectados ao bordo de fuga, cujos dipolos sdo varidveis do sistema linear.
Ja a matriz D armazena a influéncia do restante nos pontos de controle.

A insercdo de novos painéis na esteira, em cada interacdo, é feito em duas etapas.
Primeiramente, € calculado a velocidade em cada um dos vértices da esteira, considerando a
velocidade induzida pelos painéis e do escoamento livre. Posteriormente, a velocidade € utilizada
para atualizar a posi¢do dos vértices da esteira utilizando o método de integracio de Euler. E
importante ressaltar que na superficie a velocidade € calculada no ponto de controle em cada um
dos painéis. Portanto, para se calcular a velocidade nos vértices do bordo de fuga, que também
pertencem a esteira, é feito uma média aritmética ponderada da velocidade dos painéis que
contém cada um dos vértices, sendo que os pesos utilizados nessa média sio os angulos formados

pelas arestas dos painéis que se encontram no vértice em questao.



57

Figura 4.8 — Fluxograma do médulo de processamento.
‘/ Inicio

Calcula os coeficientes de
influéncia A e B

l

Calcula a forga da distribuicio

das fontes

l

Adiciona uma segao
na esteira

1

Calcula os coeficientes de

influéncia C e D
1 Calcula a velocidade nos

vértices da esteira

Cria e resolve o sistema linear

l

Calcula a velocidade na
superficie

Caleula a distribuigiao
de pressao na superficie

1

| Fim

N i

Fonte: Elaborado pelo autor.

~

4.2.3 Processamento da Solucdo

O processamento da solucao contém a implementacgdo para o calculo dos coeficientes de
sustentacdo, arrasto induzido e momento de arfagem, além de gerar arquivos de visualizacdo
da malha superficial que mostram a distribui¢cao de velocidade, coeficiente de pressao, fontes e
dipolos na superficie.

Uma das dificuldades da utilizagdo da condi¢ao de contorno de Dirichlet é o cédlculo
do gradiente de p na superficie. Neste trabalho, o gradiente de i em um determinado painel é
calculado a partir da diferenca entre os pontos de controle e os dipolos com os painéis vizinhos,
como mostrado na Equagdo 4.14. A diferenca entre os pontos de controle A € escrito no sistema

local, referente ao painel no qual se deseja calcular o gradiente.

AT -V~ Ap (4.14)

Assim, ao aplicar a Equacdo 4.14 nos painéis mostrados na Figura 4.9, de forma a calcular

o gradiente no painel central com subscrito 0, é obtido o sistema sobredeterminado mostrado na
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Equacdo 4.15, cuja solu¢do aproximada € obtida utilizando o método dos minimos quadrados.

Figura 4.9 — Fluxograma do médulo de processamento.

Ho, (0, 0, 0)
()

a4, (Xa, Ya, Z4)
[ ]

Fonte: Elaborado pelo autor.

1 Y K1 — Ho
ou _
T2 Y2 gi _ M2 — Ho (4.15)
T3 Y3 By 3 — Ko
T4 Y4 Ha — Mo

Ap6s a obtencao do gradiente dos dipolos no painel, a velocidade pode ser calculada
a partir da Equacgdo 2.35, utilizando as Equacdes 2.36 e 2.37. Assim, com o vetor velocidade
calculado, pode-se determinar o coeficiente de pressao no painel usando a Equacgdo 2.9 e,
posteriormente, os coeficientes de sustentacdo e momento de arfagem com as Equagdes 4.16 e

4.17 respectivamente.

I ) -
Cr = 5 (Z cpisizi) i (4.16)

i=1

Cp = — (Z(ﬁavg x 2)(% - a)cpisi> 1o (4.17)

S’“ef c\io

O célculo do arrasto induzido através da distribui¢do de pressdo na superficie € invidvel
devido ao refino de malha necessdario, principalmente préximo ao bordo de ataque. Portanto,
o coeficiente de arrasto induzida € calculada no plano de Trefftz, de acordo com a Equacao
4.18 (KATZ; PLOTKIN, 2001; ANDERSON, 2011). Como o modelo de esteira livre cria uma
esteira finita, o plano de Trefftz é aproximado como o plano perpendicular ao escoamento livre
e localizado no meio da esteira. Além disso, o arrasto induzido é calculado de duas formas: 1)
calculando a velocidade induzida perpendicular ao painel w; a partir da esteira finita, de acordo
com o formato calculado pelo método de esteira livre; 2) calculando a velocidade induzida
perpendicular ao painel w; a partir da esteira infinita, na dire¢do do escoamento livre, que passam

pelos vértices criados pela intersecao entre a esteira real e o plano de Trefftz.

1 Nte

Coua = 5pa g Z:; paw; Al (4.18)
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5 RESULTADOS E DISCUSSOES

Nessa secdo serdo apresentados os resultados obtidos por meio do modelo aerodindmico
e geométrico, bem como uma andlise comparativa entre duas aves diferentes: uma com asa de

planeio larga e outra com asa de planeio longa.

5.1 Modelo Geométrico

Foram desenvolvidas duas geometrias utilizando o modelo geométrico implementado
no pacote pybird, conforme apresentado na Figura 5.1. A primeira geometria, apresentada na
Figura 5.1a, representa uma ave de planeio longa com cauda em ponta, como um albatroz. Ja a
segunda geometria, mostrada na Figura 5.1b, representa uma ave com asa de planeio larga, como

um urubu, com uma cauda arredondada.

Figura 5.1 — Exemplo de ave com asa de planeio larga e asa de planeio longa geradas a partir do
pacote pybird.
(a) Asa de planeio longa.

I

\/

(b) Asa de planeio larga.

Fonte: Elaborado pelo autor.

Além das diferencas geométricas visiveis na Figura 5.1, as aves possuem perfis diferentes
ao longo da envergadura. No entanto, ndo foram encontrados trabalhos que mostrem quais tipos

de perfis aerodindmicos podem ser utilizados para representar as secoes da asa nesses dois tipos
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de aves. Logo, como o objetivo desse trabalho € apresentar a viabilidade de aplicar o modelo
geométrico e aerodinamico, € utilizado os mesmos perfis nas duas aves de forma a evidenciar
como o formato do corpo afeta as caracteristicas aerodinamicas.

Assim, os perfis nas secoes da asa foram definidos de acordo com a Tabela 5.1, que
mostra as caracteristicas dos perfis da asa de um pombo (THIELICKE; STAMHUIS, 2015).
A Figura 5.2 mostra os perfis aerodinamicos obtidos a partir da Tabela 5.1. Para a cauda, foi
escolhido um perfil com as mesmas caracteristicas do perfil na sec@o 1, porém simétrico, ja que

a cauda tem como fung¢do principal a estabilizacdo do voo e ndo a geracdo de sustentacao.

Tabela 5.1 — Parametros para definir os perfis aerodindmicos da asa e cauda.

Parametros Secdo 1 Secdo2 Secdo3
Max. espessura [%] 10 7 4
Pos. max. espessura [%] 17 17 17
Max. camber [%] 5 5 5
Pos. max. camber [%] 37 37 37

Fonte: Elaborado pelo autor a partir de THIELICKE; STAMHUIS (2015).

Figura 5.2 — Perfis aerodinamicos utilizados na asa e na cauda.

(a) Secdo 1. (b) Secao 2.
(c) Secdo 3. (d) Cauda.

e e S G ——

Fonte: Elaborado pelo autor.

As aves com asas de planeio largas, como mostrado na Figura 5.1b, possuem espagos
entre as penas na ponta da asa. Entretanto, o modelo geométrico utilizado neste trabalho nao
apresenta essa caracteristica, ja que ele foi desenvolvido para ser utilizado em conjunto com o
método dos painéis implementado, o qual apresenta dois problemas nesse cendrio. Primeiramente,
a velocidade em regides em que a drea transversal ao fluxo de ar diminui, como no espaco entre
as penas na ponta da asa, pode ser superestimada devido a ndo consideracdo de efeitos viscosos
proximos a parede (KATZ; PLOTKIN, 2001). Em segundo lugar, seria necessario adicionar
painéis na esteira através do bordo de fuga de cada uma das penas contidas nessa regido. A
proximidade entre diferentes esteiras pode fazer com que algum vértice se aproxime de um
filamento ao ponto que a velocidade também seja superestimada, fazendo com que o formato da

esteira ndo seja realista.
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5.1.1 Rotacdo nas Articulagdes

O movimento nas articulagdes € definido a partir de 17 angulos, sendo 7 angulos para
cada uma das asas e 3 angulos para a cauda. Nas proximas duas se¢des esses angulos serao
definidos de forma a analisar 2 casos que demonstram como o modelo geométrico pode ser

utilizado para criar situagdes reais de voo.

5.1.1.1 Mergulho

O movimento de mergulho € observado principalmente em aves que cagam. Esse tipo
de voo pode ser comparado com planadores, cujo dngulo de descida é fungdo da razao C,/Cp.
Para se obter o valor desejado de angulo de descida e velocidade, as aves modificam o formato

do corpo, especialmente das asas e cauda, como mostrado na Figura 5.3.

Figura 5.3 — Ave da Figura 5.1b na posi¢cdo de mergulho.
(a) Vista inferior. (b) Vista superior.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Os angulos das articulagdes estdo detalhados na Tabela 5.2. Vale destacar que os angulos
6, até 6 referem-se aos angulos das articulagdes da asa e, por ndo apresentarem subscritos e e d,

sdo iguais para ambos os lados, esquerdo e direito.

Tabela 5.2 — Angulos das articulagdes utilizados para gerar a Figura 5.3.
Parametro Valor

0, 10°
05 50°
0, 120°
05 30°
06 20°
0, 130°

Fonte: Elaborado pelo autor.

5.1.1.2 Bater de Asas

A Figura 5.4 ilustra a mesma geometria previamente apresentada na Figura 5.1b, contudo

em quatro instantes de tempo distintos durante o movimento de bater de asas. Conforme exibido
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na Tabela 5.3, os angulos das asas empregados nesses momentos sdo indicados, tendo em vista
que, da mesma maneira do exemplo do mergulho, os subscritos que representam o lado direito e

esquerdo foram omitidos, pois sdo idénticos para ambos os lados.

Figura 5.4 — Ave da Figura 5.1b em diferentes instantes de tempo durante uma batida da asa.

(a)t = 0s. byt =1Ls.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

E importante destacar que a Figura 5.4d serve apenas como um exemplo de como o
modelo pode ser aplicado. Durante a batida de asas, outras regides do corpo e angulos da asa
também estdo envolvidos, incluindo a cauda, que, neste exemplo, foi mantida com todos os

angulos de rotacao iguais a zero.

Tabela 5.3 — Angulos das articulagdes utilizados para gerar a Figura 5.4, sendo T é o periodo de
uma batida de asa.
Pardmetro 0s T/4s T/4s T/4s
65 -5 -15¢ -5° 15°
B¢ 0° 10 25°  20°
Fonte: Elaborado pelo autor.

5.1.2  Malha Superficial

A estrutura de malha superficial presente na Figura 5.5 € composta majoritariamente por
elementos quadrangulares. Elementos triangulares sdo utilizados apenas nas extremidades das
asas, bico e cauda, locais onde a superficie apresenta trés lados. As dreas de refinamento sao
também evidenciadas na Figura 5.5 e incluem o bordo de ataque e de fuga da asa e cauda, a raiz
e ponta da asa e a se¢do contendo a articulacdo do punho.

Um ponto desfavordvel no uso de malhas quadrangulares é a impossibilidade de garantir

que os vértices de um mesmo elemento sejam coplanares, como pode ser observado na Figura
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Figura 5.5 — Malha superficial.

Fonte: Elaborado pelo autor.

5.6, na qual o tamanho da malha foi escolhido para evidenciar esse fendmeno. O método de
visualizacdo empregado gera a superficie por meio de elementos triangulares, permitindo a visu-
alizacdo de elementos quadrangulares cujos vértices ndo sao coplanares, fato que € evidenciado

na regido de sombra. Durante o teste de convergéncia da malha, esse problema é minimizado.

Figura 5.6 — Malha na regiao da cauda cujos vértices de um elemento nao sao coplanares.

\

5.2 Modelo Aerodinamico

Fonte: Elaborado pelo autor.

O modelo aerodindmico foi aplicado na andlise de uma asa retangular e de um perfil
NACA 0012. A asa possui perfil constante NACA 0012, sem tor¢cdo e com razao de aspecto igual
a 8. Esses dois cendrios foram escolhidos por ser possivel comparar os resultados com dados
experimentais (MERABET; NECIB, 2003; HARRIS, 1981).

5.2.1 Anadlise de Convergéncia de Malha

A anélise de convergéncia de malha € realizada para a asa retangular. A geracdo da
malha foi executada por meio do software Gmsh, utilizando o algoritmo de geragdo de malha
transfinita, que recombina os elementos triangulares ao final do processo, gerando elementos
quadrangulares, conforme apresentado na Figura 5.7 (GEUZAINE; REMACLE, 2020).
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Figura 5.7 — Vista superior de uma asa retangular, com razdo de aspecto igual a 8 e malha
superficial com elementos quadrangulares e refinados no bordo de ataque, bordo de
fuga e pontas da asa.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Para a criacdo de regides refinadas no bordo de ataque, bordo de fuga e pontas da asa, os
elementos foram dispostos nas curvas que definem as superficies seguindo uma progressao geo-
métrica com coeficiente constante de 1,1. Durante os testes de convergéncia, foram modificados
4 parametros, conforme indicado na Tabela 5.4, com o objetivo de obter valores dos coeficientes
de sustentagdo C7, arrasto induzido Cp, , e momento de arfagem C),, convergidos para o dngulo

de ataque de 1, 0°.

Tabela 5.4 — Parametros utilizados durante o teste de convergéncia de malha.
Parametro = Descri¢ao

N Nuimero de elementos na direcdo da envergadura.
Ne Numero de elementos na direcao da corda.

L Comprimento da esteira.

At Incremento de tempo utilizado para gerar a esteira.

Fonte: Elaborado pelo autor.

Os parametros n. e ns foram determinados com base no valor do coeficiente de sustenta-
cdo (', que é obtido por meio da integragdo da pressdo na superficie. A Figura 5.8a apresenta
o comportamento do C', em funcdo de n., para diferentes valores de n,. Os pontos na Figura
5.8a foram interpolados por uma fun¢do exponencial, representada pelas linhas tracejadas, com
0 objetivo de se obter um valor representativo para o estado convergido do coeficiente de susten-
tacdo. A Figura 5.8b apresenta a diferenca percentual entre as fungdes obtidas pela interpolagdo
e o valor convergido. Foi definido que o valor convergido corresponde a diferencga percentual de
0, 1%, que ocorre para todas as curvas quando o valor de n,. atinge o valor de 206.

Os graficos apresentados nas Figuras 5.8c e 5.8d sdo semelhantes aos graficos das Figuras
5.8a e 5.8b, respectivamente. Entretanto, agora € analisado o valor de C';, em funcdo de n,
para diferentes valores de n.. Da mesma forma que anteriormente, foram utilizadas fun¢des
exponenciais para aproximar os pontos do grafico na Figura 5.8c, e a curva interpolada foi
utilizada para calcular a diferenca percentual mostrada na Figura 5.8d. Novamente, definindo
que o limite do erro é de 0, 1%, obtém-se um resultado convergido para todas as curvas quando
ns € maior que 33.

Os parametros [,, ¢ At foram determinados com base no Cp,, ,, que € calculado na esteira
de vértices no plano de Trefftz. A Figura 5.9a mostra que o C'p, _, calculado por meio do método
da esteira infinita apresentou pouca sensibilidade em relagdo a [,, e At. Exceto pelo primeiro

ponto, com [,, igual a 10 cordas, a diferenca percentual em relacdo ao valor médio ficou abaixo
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Figura 5.8 — Coeficiente de sustentacdo e diferenca percentual em fung@o do nimero de elemen-
tos na direcao da corda (n.) e do nimero de elementos na dire¢do da envergadura
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Fonte: Elaborado pelo autor.

de 0, 8%. Por outro lado, para o Cp,, , calculado pela esteira finita, foi observado um movimento
de convergéncia, que foi interpolado utilizando uma fungdo exponencial. A Figura 5.9b mostra a
diferenca percentual entre a fun¢ao utilizada na interpolagdo e o valor encontrado para o estado
convergido. Definindo um limite de convergéncia de 0, 1%, foi encontrado um comprimento de
esteira correspondente a 35, 4 metros ou comprimentos de corda, ja que a corda vale 1 metro. A
varia¢do de At ndo resultou em uma variacio percentual acima de 0, 1% em nenhum ponto e,
portanto, foi utilizado o valor de 1, Os.

Também foi realizada uma andlise da influéncia do comprimento da esteira no coeficiente
de sustentacdo, como pode ser observado no gréfico apresentado na Figura 5.10. Nesse gréfico é
mostrada a relago entre o coeficiente de sustentagao C';, e o comprimento da esteira, juntamente
com a diferenca percentual em relagc@o ao valor de estado estaciondrio. A Figura 5.10b indica
que a diferenga percentual é menor que 0, 01% para um comprimento de esteira de 36, 4m, valor

maior do que o encontrado no teste de convergéncia realizado para o coeficiente de arrasto
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Figura 5.9 — Coeficiente de arrasto induzido e diferen¢a percentual em funcdo do comprimento
da esteira (l,,) para diferentes valores de incremento de tempo (At).
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Fonte: Elaborado pelo autor.

induzido e, por isso, definido como tamanho da esteira.

Figura 5.10 — Coeficiente de sustentacao e diferenca percentual em fun¢cdo do comprimento da
esteira ({,,).
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Por fim, na Figura 5.11, € apresentado o tempo necessdrio para gerar a condi¢ao inicial e
criar a esteira de vortices em fungdo do comprimento da esteira. A condicao inicial envolve a
resolu¢do do problema com apenas uma se¢do na esteira, tornando o tempo de processamento
semelhante ao de um método com esteira fixa. A Figura 5.11 mostra uma das desvantagens desse
método que é o aumento do tempo de processamento para criar a esteira, que varia de 11, 2s com

10 secdes para 92, 1s com 60 secdes.
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Figura 5.11 — Tempo gasto para gerar a condicao inicial e a esteira em fun¢ao do nimero de

522

secOes da esteira.

Condigao inicial
Criacao da esteira
801

60

Tempo [s]

204
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Numero de secdes da esteira

Fonte: Elaborado pelo autor.

Coeficiente de Sustentacdo e Arrasto Induzido

Utilizando a malha previamente obtida, os coeficientes de sustentacdo e arrasto induzido

foram calculados em funcdo do angulo de ataque, como apresentado na Figura 5.12. Os dados

experimentais, apresentados nas Figuras 5.12a e 5.12b, foram obtidos a partir de (MERABET;

NECIB, 2003). Adicionalmente, sdo exibidos os resultados obtidos por meio da linha sustentadora

de Prandtl, visando a comparag¢do com o arrasto induzido calculado por meio dos métodos da

esteira finita e infinita disponiveis no pacote pypm3D.

Coeficiente de Sustentacdo

Figura 5.12 — Coeficiente de sustentagdo e arrasto em funcao do angulo de ataque.
(a) Coeficiente de sustentacdo. (b) Coeficiente de arrasto.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

A inclinacdo da curva C'f, X «, obtida a partir da utilizacdo do pacote pypm3D, apresentou

um valor 5,3% superior a inclinagdo da reta obtida por meio do método de minimos quadrados

dos

pontos experimentais exibidos na Figura 5.12a. Em contrapartida, a inclina¢do da curva
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obtida por meio da utilizagdo da linha sustentadora de Prandtl apresentou um valor 13,5%
inferior.

No que se refere a Figura 5.12b, é importante ressaltar que nao é possivel estabelecer uma
comparacdo direta entre os dados experimentais € os modelos inviscidos. Além disso, os pontos
experimentais ndo apresentam a forma esperada similar a uma pardbola com simetria em relagdo
ao angulo de ataque igual a zero. Entretanto, quando se comparam as curvas calculadas pelos
modelos inviscidos, observa-se que o arrasto induzido obtido pela linha sustentadora de Prandtl
foi superior ao obtido pelo pacote pypm3D. Esse cendrio pode indicar que a linha sustentado
de Prandlt induz um velocidade na superficie maior que o método dos painéis implementado,

resultado em uma rotacao maior da forca resultante em direcao ao vetor velocidade livre.

5.2.3 Distribui¢do de Pressao

A distribuicao de pressdo € calculada utilizando a asa obtida do teste de convergéncia de
malha, com perfil aerodinamico NACA 0012, aumentando a razdo de aspecto com o objetivo de
se obter resultados equivalentes aos de uma asa infinita na sec@o central. Analisando a variacao
da derivada do coeficiente de sustentacdo em relacdo ao angulo de ataque da secdo central da
asa, a partir da Figura 5.13b, foi definido uma razao de aspecto de 284. Dessa forma, foi obtido

uma diferenca percentual menor que 0.1%, como mostrado na Figura 5.13b.

Figura 5.13 — Inclinagdo da curva C', x « e diferenca percentual em fungdo da razdo de aspecto.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

A anélise comparativa da distribui¢do de pressdo obtida por meio do programa pypm3D
com os resultados experimentais do perfil NACA 0012 para quatro angulos de ataque distintos
¢é apresentada na Figura 5.14 (HARRIS, 1981). Observa-se que, embora as curvas calculadas
reproduzam o mesmo comportamento dos dados experimentais, o valor do coeficiente de pressao
proximo ao ponto de sucgdo € subestimado pelo programa pypm3D para angulos de ataque

diferentes de zero. A diferenca percentual dos pontos experimentais proximos ao ponto de suc¢ado



Figura 5.14 — Distribuicao de pressao em um perfil NACA 0012.
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foi maior, em médulo, que os calculados, assumindo calores de: 20,8% para « igual a 1, 86°,

30,6% para « igual a 3, 86° e 46,2% para « igual a 5, 86°.

5.2.4 Esteira Livre

O modelo de esteira livre utilizado permite que os vértices da esteira se movam livremente
devido a velocidade local com o objetivo de diminuir a for¢a atuante na esteira e, assim, criar
uma forma mais realista. Como resultado, as regides nas bordas da esteira rolaram sobre si

mesma, criando o formato caracteristico mostrado na Figura 5.15.

5.3 Analise Aerodinamica dos Modelos Geométricos

A andlise aerodindmica dos modelos geométricos € feita, inicialmente, observando a
interferéncia entre a cauda e a esteira da asa. Posteriormente, € feito uma analise aerodinamica

das aves apresentadas na Figura 5.1, mostrando as diferencas entre os coeficientes de sustentacao,

arrasto induzido e momento de arfagem.
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Figura 5.15 — Desenvolvimento da esteira livre.

Fonte: Elaborado pelo autor.

5.3.1 Esteira de Vortices

O modelo de esteira livre permite que os vértices se movimentam de acordo com a
velocidade local. A Figura 5.16 evidencia como a presenca da cauda altera a posi¢ao dos vértices
da esteira que sdo inseridos no escoamento proximo da raiz da asa em duas situagdes distintas:

uma com a cauda sem rotagdo e outra com s = 30, 0°.

Figura 5.16 — Interacdo entre a esteira de vortices da asa e cauda com a superficie, que apresenta

uma distribuicao de dipolos.
(a) Visao superior da cauda com fg = 30, 0°. (b) Visido inferior da cauda com fg = 0, 0°.

Fonte: Elaborado pelo autor.

A Figura 5.16a mostra uma visao superior da parte traseira da ave, com a cauda rotaci-
onada um angulo s = 30, 0°. Nesse caso, a esteira que € inserida no escoamento € deslocada
para a parte superior da cauda do lado direito e para a parte inferior do lado esquerdo. Na Figura
5.16a também € possivel visualizar como a presenca da esteira altera a distribui¢do de dipolos na
superficie a partir da diferenca de coloracdo. Essa interferéncia, altera o gradiente de dipolos na
regido, alterando a velocidade na superficie e, consequentemente, a distribui¢io de pressao.

Ja a Figura 5.16b mostra uma visao inferior da parte traseira da ave, na qual a cauda ndo
apresenta rotacdo. A esteira, inserida no escoamento através do bordo de fuga da asa, também
€ deslocada nessa situacio, porém com menos intensidade. Além disso, também € possivel

visualizar que a proximidade entre a esteira e a superficie interfere na for¢a do dipolo na regio.
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5.3.2 Andlise Comparativa

A andlise comparativa € feita a partir das geometrias mostradas nas Figuras 5.1 e tem

como objetivo comparar as caracteristicas aerodindmicas das duas geometrias.

5.3.2.1 Teste de Convergéncia de Malha

Os parametros de malha na superficie foram definidos a partir do teste de convergéncia
de malha para a asa retangular e, na esteira, a partir da andlise da Figura 5.17. No final da andlise,
foi feito um teste de sensibilidade modificando os parametros de malha da superficie e esteira, o
que nao produziu variagcdes nos coeficientes sustentacao, arrasto induzido e momento de arfagem
maior que 0, 1%.

Figura 5.17 — Coeficiente de sustentacdo e arrasto induzido em fun¢do do nimero de se¢des na
esteira de vortices.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

A Figura 5.17 mostra a convergéncia dos coeficientes de sustentagdo e arrasto induzido
em funcdo do nimero de secdes na esteira, mantendo-se o comprimento total fixo em 37 vezes a

corda na raiz da asa, valor obtido a partir da simulagdo com a asa retangular. As Figuras 5.17a
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e 5.17c mostram que a partir de um determinado valor entre 200 e 300 se¢des na esteira, 0s
coeficientes de sustentacdo e arrasto induzido passam a convergir a medida que o nimero de
secoes aumenta. Utilizando-se uma interpolacdo exponencial a partir desses pontos, € possivel
constatar que, a partir de 1586 se¢des, a diferenga percentual passa a ser menor que 0, 1%,
conforme evidenciado pelas Figuras 5.17b e 5.17d. Diante disso, esse valor € definido para

analise.

5.3.2.2 Coeficientes Aerodinamicos

A Figura 5.18a mostra a curva C, X « para os dois tipos de ave, identificadas a partir do
tipo de asa, cujas geometrias estdo mostradas na Figura 5.1. As duas curvas apresentadas sao
similares, j4 que ambas as aves foram definidas com os mesmos perfis aerodinamicos. Todos os
perfis da asa possuem caracteristicas aerodinamicas comuns, ja que a diferenca se encontra na

espessura relativa.

Figura 5.18 — Coeficiente de sustentacdo, arrasto induzido e momento para diferentes valores de
angulo de ataque para as aves mostradas na Figura 5.1.
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O angulo de sustentacdo zero € maior para asa de planeio larga do que para a asa
de planeio longa, que €&, respectivamente —4,19° e —4,92°. Isso ocorre principalmente pela
diferencga de sustentacao produzida pela cauda, que, para a ave com asa de planeio larga, é maior
em moédulo, porém negativa nessa faixa de angulo de ataque, o que reduz o 'y, total de maneira
mais significativa. Outra diferenca € a inclinag@o da curva C', X «, que vale 3,914 para a ave
com asa de planeio larga e 4,625 para a ave com asa de planeio longa. Essa diferenca se deve,
principalmente, pela velocidade induzida na asa pela esteira ser menor na asa de planeio longa
devido a maior razdo de aspecto.

O coeficiente de arrasto pode ser analisado a partir dos graficos nas Figuras 5.18b e
5.18d, que apresentam, respectivamente, a relacdo entre o coeficiente de arrasto induzido com
o angulo de ataque e o coeficiente de sustentacdo. O deslocamento do valor minimo de Cp, ,
em relag@o ao ponto de C, igual a zero ocorre pela presenca do corpo e cauda. A geometria da
cauda, por exemplo, € diferente e, como ja foi mostrado, entre as duas aves, a cauda da ave com
asa de planeio larga gera um C';, maior em médulo, o que também pode resultar em mais arrasto
induzido dependendo da condi¢do de voo.

Além disso, a Figura 5.18d mostra que, quando se varia o coeficiente de sustentacao, a
variacdo do coeficiente de arrasto induzido € maior para a ave com asa de planeio larga, que
também é condizente com o fato dela possuir uma asa com menor razio de aspecto. E importante
ressaltar que uma discussdao mais completa sobre a polar de arrasto requer uma andalise mais
detalhada sobre os perfis aerodinamicos utilizados por cada espécie de ave, além de analisar
diferentes condi¢des de voo.

Na Figura 5.18c, o coeficiente de momento de arfagem apresentado € calculado em
relacdo ao eixo 7y do sistema inercial, que esté situado no plano de simetria da ave, entre as
articulacdes dos ombros. A avaliagdo do coeficiente de momento de arfagem desempenha um
papel fundamental na andlise da estabilidade longitudinal, como na determina¢do do angulo de
rotacdo da cauda necessdrio para alcancar um voo equilibrado.

No entanto, € importante ressaltar que a aplicacdo dos principios de estabilidade de
aeronaves pode ndo ser adequado para o contexto das aves, ja que a geometria das asas e cauda das
aves podem ser facilmente modificadas dependendo da condi¢do de voo. Ademais, a diversidade
de espécies de aves se reflete em variagdes nas caracteristicas musculares, influenciadas pelo
nicho ecoldgico que cada ave ocupa.

Por exemplo, ao analisar os graficos dos coeficientes de momento e sustentagdo, verifica-
se que o centro aerodindmico da ave com asa de planeio longa € mais traseiro em comparagao
com aquela com asa de planeio larga. Embora a posi¢do do centro de gravidade seja um fator
crucial, o centro aerodinamico mais traseiro, a principio, pode indicar uma maior margem
estdtica. Enquanto essa andlise pode ser realista para as geometrias utilizadas, pois possuem asas
adaptadas para planar, ela pode nao ser diretamente aplicada a aves que passam a maior parte do

voo batendo asas, como € o caso do beija-flor.
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6 CONCLUSAO

6.1 Consideracoes Finais

Neste trabalho, no campo da biomimética, foi desenvolvido e implementado um modelo
geométrico parametrizado com o objetivo de representar diferentes espécies de aves voadoras do
grupo carinata e criar malhas superficiais, focando-se especialmente nas asas e caudas.

Além disso, no ambito da aerodindmica, foi descrito e implementado um método dos
painéis que utiliza condi¢des de contorno de Dirichlet, condi¢do de Kutta linear e esteira livre. O
método foi validado analisando o coeficiente de sustentacdo, arrasto induzido e distribui¢ao do
coeficiente de pressao.

Durante o desenvolvimento do trabalho, surgiram algumas questdes que ndo foram
adequadamente exploradas. Dentre elas, destaca-se o efeito do espagcamento entre as penas na
ponta da asa no caso da ave com asa de planeio larga, bem como a possibilidade de deformagdes
no corpo central, como na regido abdominal, serem capazes de alterar de forma perceptivel
as caracteristicas aerodinamicas. Além disso, a analise de estabilidade das aves se mostrou
complexa devido capacidade de deformacao da superficie e pela diferenca das caracteristicas de

voo de cada espécie.

6.2 Conclusoes

O modelo geométrico proposto foi capaz de representar as duas espécies de aves apre-
sentadas, uma com asa de planeio longa e outra com asa de planeio larga. O modelo mostrou
ser capaz de representar a ave em situacdes de voo especificas, como durante um mergulho e
durante o movimento de bater de asas.

O modelo aerodindmico demonstrou ser capaz de calcular os coeficientes de sustentagdo,
arrasto induzido e momento de arfagem em corpos aerodinamicos. No entanto, a distribui¢ao
de pressdo, na regido proxima ao ponto de succao, apresentou diferencas mais expressivas em
relagdo aos resultados experimentais.

Os resultados obtidos a partir da andlise comparativa entre as duas espécies de aves foram

condizentes com as expectativas tedricas do campo da aerondutica.

6.3 Sugestoes

* Investigar o espacamento entre as penas na ponta da asa de algumas espécies de aves e a
deformacao do corpo central com o objetivo de entender qual a influéncia nas caracteristicas

aerodinamicas.

* Investigar outras formas de se calcular o gradiente de dipolos na superficie, com o objetivo

de corrigir a discrepancia verificada no coeficiente de pressdao préximo ao ponto de succao.
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* Aplicar o programa de geracdao de geometria em conjunto com o método dos painéis para
analisar outras condi¢des de voo, com o objetivo de realizar uma andlise mais completa

sobre como as deformacdes na superficie afetam a estabilidade e controle.

* Modificar a condi¢ao de Kutta utilizando o Teorema de Kelvin e empregar a equagao
completa do coeficiente de pressdo, com a finalidade de tornar possivel a aplicacdo do

programa em condicdes ndo estaciondrias.

* Alterar a condi¢cdo de Kutta para incorporar um método nao linear, de modo a ampliar os

cendrios de aplicacdo do modelo aerodinamico.
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