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RESUMO

A mecanica dos fluidos computacional tornou-se uma importante ferramenta
de desenvolvimento de projetos, dando destaque ao projeto aeronautico. Com os
recursos computacionais mais poderosos, métodos mais sofisticados de analise vém
sendo desenvolvidos e inumeros trabalhos de pesquisa estdo sendo realizados ao
redor do mundo.

Apbs trés anos de estudo de alunos de graduacdo e poOs-graduagao,
orientados pelo professor E.V. Volpe, este trabalho irda apresentar o desenvolvimento
de um ciclo de otimizacdo de aerofélios utilizando um método de otimizacao
conhecido como método adjunto.

O trabalho esta dividido nas quatro principais areas do ciclo: gerador de
geometria, gerador de malha computacional e “Solver” do escoamento, “Solver” de
otimizacao adjunta e calculo do gradiente com a geragao da nova geometria.

No gerador de geometria, estda apresentada a parametrizagdo do aerofélio. A
partir de coeficientes que multiplicam os polinémios de Bernstein [4], a geometria do
extradorso e intradorso sdo caracterizadas.

O gerador de malha computacional, o “Solver” do escoamento e o “Solver” de
otimizacdo adjunta sdo apenas descritos em seus pontos principais, onde seus
detalhes sao apresentados em [9] e [10].

O calculo do gradiente possui toda a sua dedugao neste trabalho, desde a
definicdo da medida de mérito até os célculos de todos os termos referentes ao seu
célculo.

Por fim, diversos exemplos de validacao sédo apresentados, além de exemplos
de aplicacbes sendo um deles, aplicado na concepcdo de uma aeronave para a

competicdo SAE Brasil Aerodesign.
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ABSTRACT

The Computational Fluid Dynamics (CFD) has become an important toll in
aerodynamic design. In addition, the development of the powerful computers
provides the resources needed for the optimization programs become more
sophisticated. There is, nowadays, a worldwide effort to develop aerodynamics
optimization methods.

As result of 3 years of studies under Professor E.V. Volpe supervision, this
work presents an optimization loop for airfoils, using the so-called adjoint method.
This method is considered the most promising approach to the problem because it
dramatically reduces the cost of computing the sensitivity gradients.

The loop is divided in 4 parts: The geometry generator, the computational
mesh generator and the flow Solver, the Adjoint Solver and the computation of the
sensibility gradients.

A means of parametrizing the airfoil and a routine for computing the
geometries were described by KULFAN [4]. This theory is based on the Bernstein
polynomials. The control variables multiply these polynomials and the upper and
lower surfaces are described.

The main features of the mesh generator, the flow solver and the adjoint solver
are presented in these notes. The reader is referred to [9] and [10] for further details.

This work focuses on the sensibility gradient. Its derivation is discussed at
length in what follows.

To close this work, some validation tests are presented and then, three
applications are described one which was used in development of aircraft which

represent the Polytechnic School in the SAE Aerodesign Competition.
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Introducao

A dindmica dos fluidos computacional assume o papel cada vez mais
relevante no projeto aerodindmico. Sua funcéo € especialmente importante na fase
de concepgao do projeto, por permitir que se analisem configuracdes alternativas a
custos relativamente baixos.

Ap6s os recentes desenvolvimentos do projeto inverso em métodos de
otimizacdo, abriram-se novas possibilidades dentro da industria aeroespacial. A
combinacdo desses novos recursos com o CFD' causa um grande impacto no
desenvolvimento de projetos, diminuindo o custo operacional dos mesmos.

Dentro destes novos recursos, o método adjunto € freqlientemente citado
como a mais promissora referéncia na abordagem do problema, pois reduz
significativamente o custo computacional no calculo dos gradientes.

A abordagem do método adjunto caracteriza-se pela busca dos extremos de
funcdes pré-definidas que sdo conhecidas como medidas de mérito. As fun¢des de
mérito podem ser de diversas formas como integrais de sustentacdo e arrasto ou
simplesmente uma comparacgao entre as distribuicbes de pressao de dois aerofélios,
sendo esse ultimo caso conhecido como o projeto inverso.

A teoria de controle de sistemas governados por equacgdes diferenciais
(LIONS [9]) proporciona os fundamentos conceituais e os formalismos necessarios a
essa atividade. O método proposto por JAMESON [6] faz uso desses recursos com
dupla vantagem: A primeira se trata da imposicdo das equag¢des da mecanica dos
fluidos como restricdes do problema variacional, o que limita as variagbes da medida
de mérito ao universo de solugdes realizaveis. Ja a segunda € consequéncia da
primeira, pois as restricbes permitem uma grande simplificacdo no calculo do
gradiente de sensibilidade, reduzindo o custo computacional.

No calculo do gradiente, o objetivo é otimizar uma funcao (no caso, a funcao
que descreve a geometria do aerofélio) que € parametrizada por variaveis de
controle que sdo os parametros do projeto. A diregdo de busca e o calculo do passo
da geometria sao obtidos a partir da relagdo entre a solugcao do escoamento feita por

um “solver” e as variaveis adjuntas calculadas.

! Sigla de “Computacional Fluid Dynamics”



Para se chegar ao gradiente, o presente trabalho passard por essas etapas
que gerardo os parametros de entrada necessarios além da parametrizacdo da
geometria, escopo desse trabalho juntamente com o gradiente. Vale ressaltar que o
solver e o célculo das variaveis adjuntas ndo sao o foco deste trabalho e sdo os
resultados de duas teses de mestrado elaboradas por M.T.Hayashi e a outra por
M.A.B.Ceze, respectivamente.

Na finalizagdo do trabalho, diversos testes de validagdo foram realizados
buscando os limites do cddigo. Serdao apresentados os resultados de validacdo do
Solver bidimensional e casos de aplicacdo do projeto inverso, para diferentes
nameros de Mach, validando o Solver adjunto e o céalculo do gradiente.



1. Revisao Bibliografica

1.1 Trabalhos anteriores

Inicialmente, o método adjunto foi estudado com bocais de empuxo e ja foi
escopo de trabalhos de formatura na universidade em anos anteriores. Dentre eles,
pode-se citar FABIANI [1] e CONSTANTINO [2].

FABIANI [1] desenvolveu codigo em linguagem C que caracteriza um “Solver”
do escoamento compressivel no bocal (Escoamento unidimensional). Ja
CONSTANTINO [2] aprimorou o “Solver” e implementou o cdodigo de otimizagao
através do método adjunto.

Consequentemente, foi desenvolvido um trabalho de iniciagdo -cientifica
(CHIEREGATTI [3]) pelo autor deste trabalho de graduagdo que alterou a
parametrizacdo anterior do bocal (pardbola) pela parametrizagdo proposta em
KULFAN [4] que se baseia nos polinbmios de Bernstein (secao 3.1). Essa mudanca
ja foi feita visando obter o seu dominio para consequente uso em aerofélios.

O solver bidimensional foi elaborado a partir das equacdes de Euller e teve
como base a fundamentagcdo teoria presente em AZEVEDO [5]. Toda sua
fundamentagéo esta presente na tese de mestrado de M.T. Hayashi [10].

Para o escoamento bidimensional, a estruturagdo do método adjunto foi
elaborada a partir de JAMESON [6] que apresenta as equacdes adjuntas e a
deducéo da equacgao do gradiente no caso tridimensional.

Partindo da mesma formulagéo, foi deduzido o método adjunto para o caso
bidimensional, partido da equacao de Euller e aplicando a teoria de controle até
chegar-se a equacao do gradiente.

Com a equacgado do gradiente obtida, realizou-se a integracdo dos cédigos
elaborando o ciclo completo do método adjunto. Buscou-se entao, a realizagdo dos

mesmos testes apresentados em CEZE [9] para total familiarizacdo do cédigo.



2. Materiais e métodos

2.1 Linguagem computacional

Todos os cddigos necessarios para a montagem do “loop” estdo sendo feitos
em linguagem C cujo conhecimento prévio foi obtido ao longo da graduacao e com a
plataforma Linux que proporciona um trabalho mais robusto e com liberdade de
programagao.

Para auxiliar a visualizacdo dos resultados, contamos com os softwares

Octave e Paraview, compativeis com o Linux.

2.2 Estruturacao do “Loop”

Apds a pesquisa das referéncias sobre o método adjunto, foi elaborado um
novo “loop” de projeto que possuiu a mesma estrutura do “loop” presente em
CONSTANTINOI[2] mas, no caso, a geometria foi um aerofdlio (sendo uma curva
caracterizando o0 extradorso € a outra o intradorso) e o “solver” foi de escoamento
compressivel bidimensional. Acrescentando esse loop, houve uma integracdo com
um gerador de malhas que no caso seré o software comercial GAMBIT® . A estrutura
do “loop” e seus responsaveis estdo apresentados na figura 2.1:

Parametros da | Chieregatti |
geometria inicial | Hayashi |
! | Gambit |
Gerador da . Gerador da | Conjunto |
geometria malha
F 3
L 4
Obtencao dos .
Novos parametros Solver 2D - Conc:llg ?;::n:zntmgmo
dep Loi eto
L
Calculo do - " i
Gradiente Equagdes Adjuntas

Figura 2.1 - Estrutura do “Loop” e seus responsaveis.



A comunicagao entre os programas elaborados sera feita através de arquivos
de texto e sua leitura através de funcgbes internas de cada programa. Essa
separacao do “loop” em diversas sub-rotinas facilitou a divisdo de trabalho e também
a localizacao de problemas nos testes ja realizados. Outra vantagem dessa divisdo €
o constante aperfeicoamento do cédigo, sem a necessidade de se alterar todo o
“loop” de projeto.

2.2.1 Gerador de malha

A geracido da malha foi elaborada através do software GAMBIT® utilizando um
script de geracao automatica. As malhas possuem elementos triangulares e sdo nao
estruturadas.

Para a geragdo automdtica, h4 uma comunicacdo entre o gerador de
geometria e GAMBIT® através de um arquivo de texto, onde estdo contidas as
coordenadas dos pontos que definem o perfil. O Software executa a leitura do
arquivo, gera a geometria, define o dominio externo e as condigdes de contorno e

produz uma malha como apresenta as figuras abaixo:

Figura 2.2 — Visao geral da malha gerada no GAMBIT



Figura 2.3 — Detalhe da malha na regiao do aerofélio

2.2.2 Solver

O Solver de escoamento bidimensional foi elaborado a partir das equagdes de
Euller e a fundamentagéo presente em AZEVEDO [5]. Todos os resultados (exceto o
caso 8 que foi feito neste trabalho) de validagdo do Solver foram retirados de CEZE
[9] para um melhor entendimento do leitor, uma vez que o Solver nao foi escopo
deste trabalho.

Para a resolugao do escoamento, obtém-se a malha gerada no GAMBIT e um
arquivo de condicdes iniciais para o escoamento ao longe, como o numero de Mach,
massa especifica, temperatura, pressao e velocidades. Apds a resolucédo, os dados
podem ser pos-processados para a verificagao dos resultados. Abaixo, a solugéo de
um escoamento do perfil RAE2822 apresentando a distribuicdo do numero de Mach

e de pressao:

Mach Mach

0.960 -O‘%O

0.738 0738

0.516 e ) ' -0,5145
.0‘294 . |

0.0720 0.0720

Figuras 2.4 e 2.5 — Resultado do escoamento para o perfil RAE2822 (Nimero de Mach)



Pressure

9.11e+04|

. 8002404
89240

Figuras 2.6 e 2.7 — Resultado do escoamento para o perfil RAE2822 (Pressao)

A validagéo do programa de solugéo do escoamento foi realizada comparando
os resultados obtidos com o software CFD++, desenvolvido pela Metacomp
Technologies. Foram realizadas seis simulagdes para diferentes perfis e angulos de
ataque.

Os valores do numero de Mach foram escolhidos para estarem na regiao
transonica, area de muito interesse da industria aerondutica. Nesse tipo de regime,
ha a ocorréncia de escoamento supersénico em algumas regiées do aerofdlio. Isto
pode ser observado a partir do calculo do coeficiente de pressao critico
Cp" (equacgdo 2.1).

Para coeficientes de pressao local abaixo do valor critico, caracteriza-se uma
regiao supersonica. Outro ponto a ser observado, € a retratacdo das possiveis ondas
de choque que podem aparecer no perfil.

onde . =1+7T‘1M3, 2.2)
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Caso 1: Perfil NACA0012

Mach: 0,8

Angulo de ataque (AOA): 02
Inicialmente buscou-se verificar a simetria da resolucdo do escoamento:

Distribuicdo de Cp ao longo do perfil
L —— I " GCeldamzD

RO
| CFD++ o
1 op

1 T

05 |-

-Cp

-0.5

o

08 08 1

HC
Figura 2.8 - Comparacao dos resultados para o perfil NACA0012 (09)
Observou-se uma grande proximidade entre as duas solucdes, com boa

retratacdo da onda de choque e a caracterizacdo da regidao supersbnica acima de
Cp’.
Caso 2: Perfil NACA0012

Mach: 0,75

Angulo de ataque (AOA): 12
Distribuicdo de Cp ao longo do perfil

1 L R | ! I cellamzD ]
A CFD++ ©
| Gp*
i
05 ¢ srETIETET, I g
b
% f e
4 g
B
0 -2
& By
(f
[
b
05 \'J 4
|
4 £
[«
1 1 1 1
02 0.4 0.6 0.8 1

a

XC

Figura 2.9 - Comparacao dos resultados para o perfil NACA0012 (19)
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Caso 3: Perfil RAE2822
Mach: 0,8
Angulo de ataque (AOA): 02
Passou-se para uma analise de um perfil assimétrico. O perfil RAE2822 ¢
muito utilizado na pesquisa por ser um perfil publico e seus resultados sdo muito

difundidos:

D|5tr|bU|gao de Cp ao Iongo do perfil

H;CaIIJanPD
M f CFD++ o

Cp

05 |
|

XIC

Figura 2.10 - Comparacao dos resultados para o perfil RAE2822 (09)

Caso 4: Perfil RAE2822
Mach: 0,75
Angulo de ataque (AOA): 12

Distribuicio de Cp ao longo do perfil

' ' mﬁpﬁ,};ﬂm@ I celuamzp
" | CFD++ o©
I . M “*‘M i i T £ 1
112

P dp;,gxmmm-" |

o rﬁ.&‘ﬂ b
05 |7 | 1

Ll
al, sﬁ"ﬁf“”ﬁ e u%ﬂu I.
e
= | gﬁ!ﬂlﬁi@‘ {Q!%W-Qi [« Mﬂ'!%
9 ot %ﬁ;}% ﬁ-%_
f %mﬁwmﬁ
:_j 3.
05 |é | |
&
l‘rJ
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1 1 1 1
0 0.2 04 0.8 08 1
xe

Figura 2.11 - Comparacao dos resultados para o perfil RAE2822 (19)
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Os préximos resultados foram o comportamento do Solver em escoamentos

de baixos numeros de Mach. Aos poucos, diminuiu-se o valor de Mach, verificando o

comportamento dos resultados.

Caso 5: Perfil RAE2822
Mach: 0,3
Angulo de ataque (AOA): 02

Distribuicio de Cp ao longo do perfil

- CellJamzD
e e GFD++ ©
[ M 2 i, %%
[ = - M&& + 3
| J‘”J T
P& '%% wx
o4 | | &
0z 8 %"zh'%aw ;
& é EN—
04 L | i
It
-08 I
08 &
ALk | | |
I I I I
0 02 04 08 08 1
XC

Figura 2.12 - Comparacao dos resultados para o perfil RAE2822 (09)

Caso 6: Perfil NACA0012
Mach: 0,3
Angulo de ataque (AOA): 02

Distribuicio de Cp ao longo do perfil

PR

04 [ e,

02 |

-0.2

Cp

-0.4

-08

08¢

ol

T T
CellJam2D

CFD++ o A

04

08 LI} 1

xc

Figura 2.13 - Comparacao dos resultados para o perfil NACA0012(09)
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Os casos 7 e 8 apresentam testes para numero de Mach igual a 0,1. Os dois

perfis analisados sdo muito aplicados na competicdo SAE Aerodesign e foram foco

de estudo para uma aplicacao do método adjunto apresentado na secao 6.
Caso 7: Perfil S1223

Mach: 0,1

Angulo de ataque (AOA): 82

| celllamzD

CFD++  ©

(T

Cp

0.5 |

ad | T S mﬂ#
™™ |

0 02 0.4 08 0.8 1

Xc

Figura 2.14 - Comparacao dos resultados para o perfil $1223(89)

Caso 8: Perfil FX74
Mach: 0,1
Angulo de ataque (AOA): 32

Distribuigéo de Cp ao longo do perfil
25 : ! : . ;

D00 o : 4 : : . Gelllam2D

CFD++ o

Figura 2.15 - Comparacao dos resultados para o perfil FX74 (39)
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Também foi testado um caso supersénico, através do perfil diamante. O
resultado estd apresentado abaixo.

Caso 9: Perfil Diamante
Mach: 1,5
Angulo de ataque (AOA): 02

04 T T T

T
CellJam2D

CFD++ o

02 F ! ! | ! 1 o

0 _
=%
&

p
02 ! } | | il
04 - 1 ! 1 ! =t
| 1
0.8 a8 1

Figura 2.16 - Comparacao dos resultados para o perfil Diamante (0%)
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3. Parametrizacao do aerofdlio — Gerador de

geometria

A escolha da parametrizacdo matematica do aerofélio que sera utilizada em
um processo de otimizacdo interfere diretamente na velocidade de processamento
do algoritmo e também na limitagcdo quanto a descricdo de geometrias mais
complexas, ou seja, a parametrizacdo deve ter a capacidade de reproduzir a
geometria com um erro aceitavel.

Os aerofélios sdo descritos por um arquivo de texto que contém uma grande
quantidade de pontos e se utilizassemos cada um deles como variavel de projeto, o
custo computacional ndo seria demasiadamente alto, entretanto haveria uma
necessidade de filtrar a solugcdo, para evitar oscilagbes na geometria que
provocariam altera¢des indesejadas na distribuicdo de pressdo. Outro ponto a ser
ressaltado € que os polinbmios de Bernstein garantem a continuidade até a segunda
derivada

A solucao encontrada foi trabalhar o extradorso e o intradorso com duas
equacodes diferentes e garantir a unido das curvas no bordo de ataque e no bordo de

fuga. A equacao fundamental da parametrizacao esta apresentada a seguir [4]:

Y(X)=C(%)- B(X) + XAy (3.1)
Onde:

y(X): Representacéo da curva adimensionalizada na corda (0< $<1)

A

X : Posicao adimensionalizada (0< £<1)

C()Ac) - Fungao de classe definida como: C()AC) = (?AC)NI (1- ?AC)NZ (3.2) .

N, e N, sdo expoentes que determinam a geometria a ser estudada. No
caso de aerofolios, serd usado N, =0.5e N, =1.0 (KULFAN[4]).
B(x):Funcdo de forma, que sera caracterizada pelos polindmios de

Bernstein definidos como sendo:
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A - n ANI—i AN
B(x)= ) ak;|  |[1-X)""(X)" 33
pn i (3.3)

ak, : Coeficientes dos polinémios (Parametros de controle do projeto)

n: Grau maximo dos polinémios

Ay :Espessura da saida da curva. No caso, utilizaremos apenas aerofélios

com a essa espessura tendo o valor nulo.

O problema foi atacado da seguinte maneira: Utilizando a equagéo presente
em KULFAN[4] e através do método dos minimos quadrados é possivel obter os

parametros de controle ak, . Assim, basta apenas esses parametros para se

identificar um perfil ao invés de uma centena de pontos. Considerando que para 6
parametros de controle (grau cinco da parametrizagdo) o erro ja esta na ordem de
107, conclui-se que a parametrizacdo é adequada para se descrever os perfis que
serdo utilizados no “loop”. Abaixo, estdo os resultados dessa parametrizacao para

diferentes graus e os erros em funcao da ordem do polinémio de Bernstein:

o X 10” Avaliacdo do erro da parametrizacéo

—+—Extradorso
——Intradorso ||

Erro

T T ] W N T S P |
0 5 | TR T 20
Grau do Polinémio de Bernstein

Figura 3.1 - Avaliacao do erro em funcao da ordem do polindmio em fun¢éo do grau dos
polinémios de Bernstein (Perfil RAE2822)
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Parametrizagéo com Grau = 1

2
=}
@

o o o o
[=] [=] o [=]
[ %] o [ %] -~ [+7]

Coordenada y adimensionalizada
5
[=]
-~

EEXTRNN ; i
0 02 04 06 08 1
Coordenada x adimensionalizada

&
(=1
2l

Figura 3.2 - Resultado da parametrizacdo com o grau do polinémio igual a 1 (Perfil RAE2822).
Os pontos em preto sdo a geometria real do aerofdlio e as curvas em azul (extradorso) e
vermelho (intradorso) sao a descrigao pela parametrizacao.

Para ordens maiores que trés, a parametrizacao ja se torna bem préxima do
aerofdlio, apenas na regiao do bordo de ataque que ocorrem as maiores diferengas.
As figuras abaixo apresentam a parametrizacao e o detalhe do bordo de ataque para

0s graus trés, oito e dezessete (Perfil RAE2822):

Parametrizacéo com Grau =3

=
o
o

Parametrizagéo com Grau =3

=4
=]
=)

o
[=]
=

0.005

=4
o
[

(=

0.005 -

o
(=]
N

001+

&
[=]
£

0015 -

Coordenada y adimensionalizada
Coordenada y adimensionalizada

0.02

o
o
(=2

i i i i i i
0 0.2 04 06 08 1 0.05 01 015 0.2
Coordenada x adimensionalizada Coordenada x adimensionalizada

Figuras 3.3 e 3.4 - Parametrizacao com a ordem igual a trés e detalhe do bordo de ataque.

Parametrizagéo com Grau = 8 Parametrizagéo com Grau = 8

o
o
@

o
o
2]

o
o
=

o
o
[~

0.005

=

0.005 22 LT OO . b

o
[=]
n

001 R o e o

Coordenada y adimensionalizada
Coordenada y adimensionalizada

&
(=]
£

0015

002

o
o
(=2

i i i i H ;
0 02 04 06 08 1 0.05 01 015
Coordenada x adimensionalizada Coordenada x adimensionalizada

Figuras 3.5 e 3.6 - Parametrizacao com a ordem igual a oito e detalhe do bordo de ataque.
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Parametrizagdo com Grau = 17 Parametrizacéo com Grau =17

0.02}

001F - Sz ..... o e IR — Sz e

=]
+

QO e s S T ...... s R e i

&
(=]
(]

D02 vt

=)
o
B
Coordenada y adimensionalizada
o

Coordenada y adimensionalizada

i i 1 : i L ;
08 1 01 005 0 005 01 015 02 025
Coordenada x adimensionalizada Coordenada x adimensionalizada

&
(=]
]

0 02 04 08

Figuras 3.7 e 3.8- Parametrizacdo com a ordem igual a dezessete e detalhe do bordo de ataque.

Para se conseguir erros menores que 10™ (que considerando uma corda de 1
metro, seria um erro de décimo de milimetro), teria que aumentar demasiadamente o
grau do polindmio, o que dificultaria na programacéo principalmente no calculo dos
binomiais que ficaram com ordens de grandeza muito elevada.

Os perfis transénicos como o0 RAE2822 apresentado acima possui curvaturas
mais suaves, facilitando a parametrizacao. Aerof6lios simétricos como o J5012
também sdo bem representados. A parametrizacdo também foi satisfatéria em
aerofdlios subsbénicos como o S1223 que possui uma geometria mais complexa,
entretanto os erros foram maiores que os outros perfis como era esperado. As

figuras a seguir apresentam a parametriza¢do do J5012 e do S1223:

Parametrizagéo Perfil J5012

5
(=]
[
Erro

&
o
B

Coordenada y adimensionalizada
o

&
(=]
(23]

i 1 H i 35 i I
0 02 0.4 08 08 1 0 5 10 15 20

Coordenada x adimensionalizada Grau dos polinomios

Figuras 3.9 e 3.10 - Aerofdlio J5012 e o erro em func¢do do grau da parametrizagao.
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Coordenada y adimensionalizada

Parametrizagdo Perfil 51223

i | ! i
0 0.2 0.4 06 08 1
Coordenada x adimensionalizada

Figuras 3.11 e 3.12 - Aerofdlio S1223 e o erro em fun¢ao do grau da parametrizacao.

Erro

0.014

0.012

0.01

0.008

0.006 -

0.004 -

0.002

Avaliagéo do Erro (Perfil 51223)

0 5 10 15 20

Grau do Polinémio
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4. Aplicacao da Teoria de Controle nas equagdes de

Euller e obtencao da equacgao do gradiente

4.1 O método adjunto e sua vantagem

Inicialmente parte-se de uma medida de mérito que sera a base de

minimizacgao (ou maximizagao) do problema:

I = jg(V)dS (4_1)
C

Neste trabalho, sera adotada uma medida de mérito definida como a diferenca
entre a distribuicdo de pressao na superficie do aerofélio e a distribuicao de pressao

desejada:
1
I= lg(V)ds ~ EIc(p - p)’dé 49

Portanto, a medida de mérito também sera funcao das variaveis de estado Qe
da geometria F como a equacgao de Euller apresentada abaixo:
00 OE OF
TR (4.3)
ot odx Ody

e sua variagao sendo:

R(Q,F) =

oR oR
éR 25@4‘%& =O (4_4)

Para ligar a medida de mérito com as equagdes de Euller, introduz-se a
mesma como uma restricdo do problema através dos multiplicadores de Lagrange:

T T
_ ol 50+ ol
00 oF

oR oR
éF—W{@@"‘ﬁéFJM.S)

Rearranjando os termos:

ol’ oR ol” oR
g=|L —yr —y" S sF
(aQ v angQ{aF v aFj (4.6)
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A grande vantagem do método adjunto é justamente a possibilidade de
executar um ciclo de otimizagdo sem ter dependéncia do escoamento, ou seja,

independente de oQ, para isso, escolhe-se y para zerar o primeiro termo da

equacao (4.6):
R oL
90 |4 90 (4.7)

Logo, tem-se que:

oI’ OR
= (a—F -y’ B_FjéF =GOF (4.8

Com a parametriza¢do desenvolvida na segéo 3, os parametros ak, se tornam

0os parametros de controle de projeto, de tal forma que esses valores seriam

ajustados de forma a minimizar (ou maximizar) o problema. O foco do problema ira

se concentrar entdo no calculo de aa_lk que € o gradiente de sensibilidade, obtido a
a

partir da equacao (4.8).
Observa-se entdo que se houvesse a dependéncia do escoamento na

resolucao da otimizacdo, haveria a necessidade de se calcular também o gradiente

e 0 . , ~
de sensibilidade %que custaria mais de uma resolugcéo do escoamento. Para um
a

eventual aumento do numero de parametros, o custo computacional torna-se muito
alto.

4.2 Aplicacao das equacoes de Euller como restricao ao
problema

Com as equagbes de Euller em coordenadas generalizadas na forma
estaciondria, a restricado do problema fica a seguinte:

aFj
2t dv=0 (4.9)

E a sua variacao escrita da seguinte forma:

I, =I%
D
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oloF* o\F!
J, =£%%CN—I L [JW ggk )%(4.10)

D

Onde J é o Jacobiano de mudanga de coordenada cartesiana para a
generalizada. Utilizando a regra do produto das derivadas:

o\OF a(J
p —( Z’)+5F§—( %“)(4.11)
35 14 o¢

E substituindo na equacéo (4.10), tem-se que:

&c:.[l//aagé;k J (aé/k(‘] éF) éF;a(ag/k )]Jv’:

D

1 ka(']l//a) —
,Jﬁ[ai" Uvedhe )]W J)J [éF“ oC* ]W_ (@.12)

' 7
£V~<v/aéFa>dV—I[7[5Fa aéﬁ jdv

Recorrendo novamente ao calculo e aplicando o teorema de Gauss na

Jy, OF,) =Ty,

primeira integral e passando ela para o contorno do dominio:

oJy,
&C:JWaéF;”kdv J (éFof (a;y )%(4.13)
D

D

Sabe-se que a medida de mérito de uma forma geral é dada por:

I = j g(V)dS 414
C

Aplicando a regra da cadeia:

dg dV og dg dS
_ « s = ds = d&
90 iava 90, IaQ[,, IaQﬁ o 7 41

Entao finalmente a variagdo da medida de mérito ficara da forma:
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j acdet fg5( é«jdg(us)

Definindo a fung&o objetivo aumentada 7, =7 +1,. (4.17), sua variagcdo sera:

éYA =5]+57C(4_13)
Podem-se substituir as variacdes de (4.10) e (4.14) na equacao (4.18) ficando
com:

08 o dS ds ¢ 1 0(Jya)
A‘i@‘@ﬁdﬁig&[afﬁd? ok 5o

v, 86,dL + waacadg“{— [w.ddn+ waéFadn] o
C B B C

Onde:
0 0
0 on
i 5@ axj
5G| =J{55 t+p
ale) ~ )01 077 [ (4.20)
P ol J =L
dy dy
0 0

% 5o a(Iy,)
o, = j dgd{ jga( gjd{ jc T ar 304V +

IS\ F) olUy,) 7 1) | dp
—l&[] axj,J 7 aé/k dv—.c[|:wz(.]gj+w3(.]$J:|£5de+

—Jiy/ 5( aa—nj+l//ﬁ(]aa—yﬂpd;+IWaC(2)5Qd§+J‘//a (J aa” jF d¢
(4.21)
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Reagrupando os termos, obtém-se a expressao geral do método adjunto:

dg dS on on )
J{%E{ Z(J axj“’/{ ay]_ g}@dmi%’q’mdﬁ
_jcé? ajg’”"a = Tals0dldn +J.{g5—§—|:l//25 g—Zjﬂ//ﬁ( %ZHP}(MJF

jzm( )’d{ jé( e Ja(g‘ga)d&ln

(4.22)

Observam-se seis termos na equacdo (4.22). Os trés primeiros sao
dependentes de dQ e portanto, devem ser zerados. O terceiro termo é a propria
equacao adjunta que, por definicdo, é igual a zero. Aplicando-se condicbes de
contorno adequadas, zera-se 0 primeiro e o segundo termo, que sao as equagdes
resolvidas na parede (f6lio) e no farfield.

Na integral do farfield (segundo termo da equacédo), envolve-se o0 produto
escalar entre as variaveis adjuntas e as variagdes do fluxo normais a fronteira do
dominio do escoamento. Portanto, para se ter a anulagdo desse termo, as variaveis
adjuntas deverdo ser ortogonais a todas as variacées de fluxo realizaveis, ou seja

(Z)EQ Desta forma, as variaveis adjuntas y's devem ser interpretadas como forgas

de restricdo generalizadas que respeitam as equacdes de conservacdo de massa,
quantidade de movimento e energia em todas as variagdes de fluxo ao longo da
fronteira.

Da maneira como o problema variacional foi construido, a mesma
interpretacdo das variaveis adjuntas poderia na realidade, ser empregada no

dominio do escoamento. E importante ressaltar que 0 deve ser realizavel, ou seja,

deve resolver as equagdes de Euller, sendo assim, a Unica maneira de tornar nula a

integral é obter y's que solucionem as equacdes adjuntas.

A analogia que pode ser feita, € a de minimizar o trabalho virtual das forgas

generalizadas de vinculo y's, assim assegurando que a trajetéria do sistema no

espaco de estado € sempre realizavel.
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Os outros trés termos da equacgao (4.22) sédo os termos referentes ao célculo
do gradiente. Considerando que os trés primeiros termos da equacao serao nulos,

ficamos entdo com a variacao da fungéo objetivo da seguinte forma:

o b

J—=|F!d{ — J—=—|F/ 2= dld

O segundo termo do gradiente (4.23) torna-se nulo, pois na regiao do farfield,

tem-se que §(J 5—7j =0, ja que as mudangas mais significativas da malha ocorrem
X

o . . ds .
proximas ao aerofdlio. Também observa-se que Ezlna parede, e assim sua

variagao sera nula.Logo, o gradiente reduz-se para:

&Az—l{%&@g”]w/@( 3:)} }dg“ ja( o j“ (J?Z)dg“dn

(4.24)

O préximo passo sera uma manipulagdo matematica que ird mudar a integral

do segundo termo que esta em todo dominio apenas para uma integral na parede,

ou seja, no aerofdlio.O resultado que a dedugao produz € o seguinte:

_ jg( o ]Foj JW“)dCdU——JWaC(Z)@ 4+ Cly g3 Uy, oagin +

[v.&52F) +c ool

aﬁaéz

(4.25)

Os primeiros dois termos serao adicionados aos termos referentes ao farfield
e a equacao adjunta para também serem zerados. O terceiro termo estara incluso no

calculo do gradiente formando assim sua equagao:
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o on an
&A:jWa(dgj'F“ +C;’ﬁ)5Q)d§_£{|:W25( a j+l)y35( ay

c

Expandindo o primeiro termo, onde:

877 S 8IA %
2 _ = —
S =J o (42ne Fa da, k (4.28)

Obtém-se a equacgéo fundamental do gradiente:

9 2 9¢
aak 'l {aak( ox’ jFa +Ca aé”’(aak ﬂd{

4 J aé“ |
Jrlo a5 e 15 e

(4.29)

ol

(4.26)
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5. Calculo do gradiente

5.1 Equacao fundamental e suas variaveis

Utilizando-se de toda a fundamentacdo do método adjunto apresentada no
capitulo 4, foi possivel obter a equacdo que caracteriza a diregcdo de busca para

cada variavel de projeto, ou seja, qual a variagdo desse parametro para se buscar o
ponto de 6timo:

_ $° 2 ISR
ﬂ j {aak( ox’ j +Ca g’ (aak ﬂdé/

.29)
3 (3’ o (acY] ., 4

- —J d
J’{%ak[ axl']+(’)3 aak( )

Onde:
2
| P
»= ) : Variaveis adjuntas,
3
@,

_(a)_(¢ | )
{= £ = n : Coordenadas generalizadas (se¢ao 5.2.1)
2

pu
pu’ +p
puv

F,

x:(x‘Jz(xj: Coordenadas cartesianas , F_ = (e J;)f)” : Vetor de fluxos
y

pPuv
pvi+p
(e+ p)v
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0

ou

Q= ol : Vetor de estado

e

5.2 Obtencao dos termos para o calculo da equacao

A partir da equacado fundamental descrita na secao 5.1, serdo obtidos os
termos para o célculo da fungdo em cada ponto para uma posterior integracao
numérica. Inicialmente seré feito uma expansao dos termos compactados através de

indices para apresentar a equacao com todos 0s seus termos presentes. Partindo da
equacao fundamental (4.29):

_ p o2 99 (987
ﬁ j {aak( dx”’ jF’” e a;f’(aakﬂdg

0 il 0l
_lp[% ﬁ[J ox" ]+(p aak( ox* ﬂ ¢

Com os termos identificados na secdo 4.1, a expansdo pode ser feita
resultando em:

aak i [aak( J +aa (anjF +c;ﬂ(g—§(;—ij+g—§@—gﬂdm(5ﬂ
‘jp{ (axj aak dy }45 |

Aplicando a regra da cadeia no termo Caﬂ[gg(aaij 5 (;ZD finalmente
a n\oda

chegamos a equacao fundamental do gradiente expandida:
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i:J.¢ a (anjF +i 8_77 Fay+
dak dak \ ox dak \ dy

| e+ (22(%) 22 e
I p {% aak (?JZ J e aaik (E‘;—ZHM
(5.2)

A tabela abaixo apresenta separadamente os termos que dependem
exclusivamente da geometria e os termos que dependem também da resolu¢do do
escoamento e das equagdes adjuntas:

Exclusivamente geométricos (secdo 5.2.1) | Dependentes do escoamento de da

solucao adjunta (secao 5.2.2)

5 (on) @ (on] 36\ ) (Y 30 [ .3, 2 22,
dak \ ox ) dak\ dy dy \ dak dy N\ dak ol on’

Tabela 5.1. Variaveis dependentes exclusivamente da geometria e variaveis dependentes da
solucao do escoamento de da solucao adjunta.

5.2.1 Termos exclusivamente geométricos

Para os termos da tabela 5.1, calcularam-se todos os parametros necessarios
para a sua obtengdo. A figura abaixo descreve as diregdes normal (77) e tangencial

(&) do aerofdlio e suas componentes nas diregcées x e y. Para as malhas nao

estruturadas, este sistema generalizado é um sistema cartesiano rotacionado por um

angulo finito & como apresentado na figura 5.1:

. yﬁ.rl:r

; : : ; X
0.2 04 05 08 1

0.1
0

Figura 5.1. Descri¢ao das direcoes generalizadas (normal e tangencial)

n —sen@ cos@) (x
= : (5.3)
& cos@ sen@) \y
A partir dessas relagdes acima, pode-se verificar através de decomposicao

vetorial que:
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aa—z =—send
5.4
8_77 =cosf 4

Para a obtencdo do seno e do cosseno do angulo 6, utilizam-se as relacbes

geométricas com a tangente de 8 que é a derivada da curva do aerofélio em relagao

ax, logo:

rg9=a—§=6<x)3(x)+6<x>3 (%) (5.5)

Onde C'(x) é a derivada da funcdo de classe e B(%) € a derivada dos

polinbmios de Bernstein e suas equacgdes estdo apresentadas a seguir:

C(®)=N@®""1=-)" =N,DH"1-D""" (5

B0 =3 k[ o= 6 +10-97 0]

Geometria do aerofélio
T

ord
o

Coordenaday

i i i i
] 0.2 04 05 0.8 1
Coordenada x adimensionalizada
Derivada da geometria do aerofélio em x

Valor da derivada

i i i i
0 02 04 06 08 1
Coordenada x adimensionalizada

Figura 5.2. Derivada da curva do aerofélio em relacao a x (Perfil RAE2822).
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Obtida a derivada da curva, pode-se finalmente calcular o seno e cosseno de

0 a partir de:
sen€=£=—8—77
J1+1g°6 ox
(5.8)
cosf = ! _ o7

J1+1g%0 9y
Para facilidade de apresentacdo das equagbes, sera adotado que

u =a—y=tg9. Os proximos termos a serem obtidos serao i(a—nJ e 9 [9n . Do
ox dak \ dx dak \ dy

conjunto de equacgdes (5.8), obtém-se as equagdes:

d (8_77)2_ du 1
dak,

d [adn _ ou u
dak \ dy dak, (1+u2)1'5 (5.10)

O termo aa—lz pode ser facilmente obtido a partir da equacgao (5.7), resultando
ar;

em:

) a6 O b= -9 )

dak, -
(5.11)

dy

Da mesma forma, pode-se obter o a partir da equacao (3.1):
a

i

dak,

9y _ C( )2)(”}(1 -2 (%) 5.12)
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A equacdo (5.12) sera utilizada para o calculo dos produtos (2—;1;—1)
'y a

e n (a—yj . Geometricamente, pode-se verificar que a_;:_a_r;, e assim, obter
dy N\ dak dy ox

todos os termos geométricos pertinentes.
5.2.2 Termos dependentes do escoamento e das solucoes adjuntas

Os outros parametros presentes na equacgao do gradiente dependem além da
geometria do aerofdlio, das propriedades do fluido que sao obtidas na resolucéao do
escoamento no “solver” e também da resolugéo das equagdes adjuntas. Os termos

F,;,F} e pséao obtidos diretamente das propriedades calculadas e ¢, € a solu¢do

da equacao adjunta e também é obtida diretamente. Ja Ciﬁ g—?g—i séo obtidos a
partir dos procedimentos explicados abaixo.
O termo Cjﬁ € obtido da equacao a seguir:
o7 o7
2 _
Cop _gAa,B +a_yBa,B (5.13)
Onde as matrizes A,; e B,;s&o dependentes exclusivamente do escoamento
) on _ dan ~ . - ]
além de — e —-que s&o obtidas na sec¢do 5.2.1:
ox dy
i 0 1 0 0
0.5(y =1 +v*)-u’ (-3 ~(y-1v  (r-1)
Ay = —uv v u 0
(7/—1)u(u2 +v2)— }u(ij y(ij—O.S(y—l)(?ﬁuz +v2) —(y—l)uv n
L p p i

(5.14)
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[ 0 0 1 0 |

—uy % u 0

By =| 05(y-1u’+v?)-v}  —(y-1u ~(y-3W (r-1)

-l 1)) 0= A J-ost-ifac )
(5.15)

As variaveis u,v,p,e,y S80 respectivamente a velocidade na direcdo x,

velocidade na direcao y, massa especifica, energia total e o indice de Mach.

30 90 .. _ "
Para os termos—e—, utilizam-se novamente as relagoes geometrlcas entre

ag an

as dire¢cOes normal e tangencial com as diregdes x e y:
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As derivadas das propriedades do fluido em relagdo as diregbes x e y sédo

obtidas a partir da resolugédo do escoamento através do “solver”.
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6. Resultados do Método Adjunto

Com todos os cddigos integrados, passou-se a validagao do “loop”. Validou-se o
projeto inverso aplicando como distribuicao objetivo, uma curva conhecida de um
aerofélio determinado. Para validar o cédigo, o método deveria alterar a geometria
para o aerofdlio previamente especificado.

Adotaram-se geometrias publicas cujos dados sdo muito difundidos na literatura.
Com isso, possuia-se material suficiente para a validagao do cédigo.

Trés casos foram realizados para validagdo. Dois transénicos e um subsénico.
Nos casos transénicos, utilizaram-se o RAE2822 e o NACA0012, alternando-os
como geometria inicial e o objetivo. Ja para o caso subsonico, buscou-se verificar o
comportamento do cédigo para dois perfis muito conhecidos: SD7062 e CLARK Y
(aerofdlio do DC-3, uma das aeronaves mais famosas da historia).

De forma a mostrar aplicagcdes com o codigo, outros trés casos foram estudados.
O primeiro tratou da otimizacdo da distribuicdo de pressao do perfil supercritico
Whitcomb ISA, o segundo buscou eliminar o pico de sucg¢do do perfil SD7062 e o
terceiro foi a otimizagdo do perfil FX74 para o uso na aeronave que representou a

Escola Politécnica na competicdo SAE Aerodesign.

Caso 1: RAE2822 para NACA0012
Mach: 0,75
Angulo de ataque: 0°

Neste primeiro caso, partiu-se de uma geometria e distribuicdo de pressdes
assimétricas. Buscou-se avaliar no cédigo a capacidade de se construir uma
distribuicdo simétrica (Geometria e Pressao) ja que o objetivo era o perfil NACA0012.

Outro ponto que foi observado foi a capacidade de eliminagdo das ondas de
choque. Como o “solver” retratava as ondas de choque adequadamente, verificou-se
entdo a capacidade do método adjunto na abordagem desse problema.

A figura 6.1 apresenta o resultado da distribuigcdo de pressao (Cp):
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Distribuicéo de Cp ao longo dos ciclos
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Figura 6.1 — Evolucao da distribuigcdao de Cp ao longo da corda
Verificou-se que o cédigo recuperou a distribuicao de Cp do aerofélio NACA0012
(curva em magenta em comparagdo com a vermelha) partindo do RAE2822 (curva
em azul).
Para melhor ilustrar os resultados, apresenta-se a seguir a evolucdo da
geometria do aerofélio mostrando que o cédigo recuperou a geometria, inclusive com

a simetria do perfil.
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Figura 6.2 Evolucao da geometria ao longo dos ciclos

Observou-se também uma dificuldade do codigo para modificagdo da geometria
na regiao do bordo de fuga. Acredita-se que o0 motivo seja a baixa contribuicdo dessa
regiao para o calculo da integral da funcdo de mérito, implicando em valores de

gradientes mais baixos, tornando o processo de alteracao mais lento.
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Caso 2: NACAO0012 para RAE2822
Mach: 0,75
Angulo de ataque: 1°

O teste seguinte realizou o caminho inverso do primeiro. Partiu-se de um perfil
simétrico e buscou-se o0 RAE2822. O objetivo deste caso foi verificar a capacidade
do método adjunto em posicionar a onda de choque. Para o angulo de ataque de 1°,
observou-se que o perfil NACA0012 possui uma onda de choque na parte anterior do
aerofdlio e o perfil RAE2822 na parte posterior.

Nessas condi¢cdes, o método adjunto devera posicionar a onda de choque na
parte posterior, chegando ao perfil RAE2822. O caso em questdo ndo apresenta
nenhuma vantagem pratica, ja que ira chegar em uma onda de choque de
intensidade maior. Entretanto este teste tem uma abordagem académica importante,
ja que mostra que o método adjunto trata mais adequadamente a questao das ondas
de choque em relagédo a outros métodos de otimizacdo que apenas eliminam a onda

de choque.
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Figura 6.4 — Evolucao da geometria ao longo dos ciclos
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Caso 3: CLARKY para SD7062
Mach: 0,3
Angulo de ataque: 0°

Este caso buscou uma validacdo para um numero de Mach mais baixo no
regime incompressivel. Realizou-se entdo para Mach = 0,3 o projeto inverso entre o
perfil CLARK'Y e o SD7062.

Nesta faixa de numero de Mach, ja se percebe uma dificuldade na solucao do
problema devido a adimensionalizacdo do codigo. A formulacdo das equacgdes de
Euller € mais adequada para numeros de Mach elevados, 0 que caracteriza entao
um mau condicionamento da matriz das varidveis de estado embora a teoria seja
adequada para todos os regimes.

Em todas as simulagdes, o numero de Mach nao ultrapassou 0,43. Nesse

regime os fatores referentes a compressibilidade sdo pouco importantes.

Distribuicio de Cp ao longo dos ciclos
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Figura 6.5 — Evolucao da Distribuicao de Cp ao longo da corda
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Figura 6.6 — Evolucao da geometria ao longo dos ciclos
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Caso 4: Whitcomb ISA
Mach: 0,75

Angulo de ataque: 0°

Iniciando uma primeira aplicacdo do método adjunto, analisou-se o peffil
Whitcomb ISA a fim de diminuir a intensidade da onda de choque. Para isso, criou-se
uma distribuicdo de pressao objetivo mais suavizada no extradorso, melhorando a
recuperacao de pressao na regiao.

Esta aplicacao foi a primeira sem ter o conhecimento de que essa distribuicao
pudesse ser realizavel, uma vez que nao temos o perfil da distribuicao objetivo. Esta
analise é importante uma vez que sera assim que o método sera usado na industria.
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Figura 6.7 — Evolucao da Distribuicao de Cp ao longo da corda
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Figura 6.8 — Evolucao da geometria ao longo dos ciclos
Com essa suavizagdo, duas vantagens foram vistas: a primeira foi a
eliminacdo de parte do arrasto de onda produzido devido a diminuicdo da
intensidade da onda de choque e a segunda foi o aumento do coeficiente de

sustentacdo para o mesmo angulo de ataque (de C, =0,8527 para C, =0,8995).
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Caso 5: SD7062
Mach: 0,3
Angulo de ataque: 0°

Para o SD7062 foi realizada uma alteracdo na distribuicdo de pressao para
diminuir o pico de sucg¢ao no intradorso, diminuindo assim o momento aerodinamico
do aerofélio. Essa mudanga reduz o arrasto de trimagem da aeronave, uma vez que
a forca de sustentacdo necessaria para a trimagem sera menor.

Os valores do coeficiente de momento inicial e apds as iteragcdes sao

respectivamente C, ,, =0,00711e C,,,; =—0.00027 reduzindo portanto o momento

produzido pela asa.

Nesta aplicagédo, observou-se que nem todo pico de sucgéo foi eliminado. Isso
se deve a limitagdo do sistema de parametrizacédo e ndo do método adjunto. Como a
parametrizacdo trata o extradorso e o intradorso separadamente, e
consequentemente os valores da fungcdo de forma no bordo de ataque n&o séo

forcados a serem iguais ou préximos.
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Figura 6.10 — Evolucéo da geometria ao longo dos ciclos
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Caso 6: FX74
Mach: 0,1
Angulo de ataque: 3°

Nesta aplicacéo, foi verificada a capacidade do programa a um numero de
Mach mais baixo (M=0,1). O objetivo foi a validacdo de uma analise preliminar que
tinha sido feita pela equipe Poliaclive que representa a Escola Politécnica da USP na
competicdo SAE Aerodesign.

A partir de softwares comerciais, projetou-se uma distribuicdo de Cp no
angulo desejado de tal maneira a melhorar as propriedades aerodinamicas do
aerofdlio. Utilizando o método adjunto, verificou-se qual geometria teria aquela
distribuicdo e comparou-se com o resultado dos métodos feitos anteriormente.

Observou-se que o método nao conseguia recuperar totalmente a distribuicao
de pressao objetivo, principalmente o ponto de maxima sucg¢ao que ocorre na regiao
de aproximadamente a 25% da corda. A resposta da geometria também teve
diferencas especialmente no extradorso.

O que se verificou em analises posteriores é que o aerofdlio projetado pelo
método adjunto era mais eficiente do que as estimativas iniciais, e isso pode ser
justificado que os meétodos preliminares ndo eram eficazes em retratar uma

distribuicdo de pressao em relagdo a uma certa geometria.
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Figura 6.11 — Evolucao da Distribuicao de Cp ao longo da corda (Azul: FX74, Magenta:
Objetivo e Vermelho: 302 ciclo)
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Evolugéo da Geometria ao longo dos ciclos
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Figura 6.12 — Evolucao da geometria ao longo dos ciclos (Azul: FX74, Magenta:
Objetivo e Vermelho: 302 ciclo)
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7.Conclusao

A consolidacdo do método adjunto como uma ferramenta importante para o
desenvolvimento de projetos aerodinamicos € algo comprovado. Este método possui
uma fundamentacao tedrica solida e possui carater multidisciplinar, passando pelas
teorias de mecanica dos fluidos e termodinamica, além de contar com o auxilio do
célculo diferencial e integral aliado a teoria de controle.

A fase de validagédo do cédigo teve suas dificuldades, uma vez que lidar com
programacgao computacional requer cuidados, sobretudo com um software com um
coédigo muito grande. A divisdo do ciclo entre os membros do projeto global
minimizou este problema, proporcionando validagbes intermediarias antes de
certificar o ciclo como um todo.

Quanto a parametrizagao do aerofdlio com os polindmios de Bernstein, ela se
mostra muito eficaz para o problema em questdo. Além de possuir erros muito
pequenos na representacdo da geometria, ela se encaixa muito bem ao método
adjunto, por possuir uma formulagao relativamente simples de suas derivadas para o
célculo do gradiente. Outro ponto a se ressaltar € a condicdo de se parametrizar o
aerofélio com poucos coeficientes, o que apenas maximiza a vantagem do método
adjunto, por eliminar filtros para variagdes indesejadas da geometria.

Um ponto a ser analisado na parametrizagao € a criagdo de um vinculo entre
0s bordos de ataque do intradorso e do extradorso, garantindo que a segunda
derivada na regido seja continua. Esse novo tipo de abordagem podera implicar
numa andlise direta de um dos parametros mais importantes do aerofélio, que € o
raio de curvatura do bordo de ataque.

No calculo do gradiente, a formulacao da parametrizacao proporcionou uma
manipulacdo das equacdes que facilitou o célculo de todos os termos do gradiente.
Cada termo em questao possuia uma equacao dependente apenas da geometria e
das condicbes do escoamento, sendo necessario apenas substituir os valores. Logo,
esta etapa do ciclo possui um custo computacional desprezivel frente ao custo do
cédigo do escoamento e do cédigo de solucao das equacdes adjuntas.

As aplicacOes feitas para mostrar a capacidade do cdédigo confirmaram que
seu uso na industria pode ser viabilizado. Com a experiéncia prévia do projetista, é
possivel projetar uma distribuicdo de pressao realizavel e o cédigo trabalhar para se
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chegar a geometria. E importante perceber que nem sempre uma distribuicdo de
pressao é realizavel e o cddigo conseguira apenas se aproximar do valor desejado.
O método adjunto também possui a versatilidade de se modificar a medida de

meérito. Com isso, é possivel maximizar outras relagées, como maximizagéo de C,,

minimizagéo de C,, maximizagao das relagdes C,/C, e C,/C,, .
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