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Resumo: O escoamento ao redor de uma asa finita é um problema bem estudado desde o inicio do século XX, quando
Ludwig Prandtl apresentou sua cldssica Teoria da Asa Finita. Entretanto, tal teoria deriva da teoria do potencial e,
portanto, ndo considera efeitos viscosos, tais como arrasto e descolamento do escoamento. Enquanto a sustentacdo e
o arrasto induzido podem ser satisfatoriamente previstos pela Teoria da Asa Finita, os cdlculos do arrasto total e das
caracteristicas de estol demandam solugdo das equacdes de Navier-Stokes (N-S). Dada a complexidade e alto custo
computacional para solugdo das equagoes de N-S em sua forma completa, o propdsito deste trabalho é obter a solugdo
da Média de Reynolds das Equacdes de Navier-Stokes (RANS) para o escoamento tridimensional sobre uma asa finita sem
tor¢do ou afilamento, bem como para uma asa com afilamento e tor¢do otimos para obter os coeficientes de sustentacdo
e arrasto e compard-los com aqueles obtidos pela Teoria da Asa Finita. Os modelos de turbuléncia SST k — w e Spalart-

Allmaras sdo utilizados. As simulagées foram executadas para uma faixa de dangulos de ataque de -5.0° a 15.0°, com
niimero de Reynolds 6.0 x 10® na raiz das asas. Objetivando contabilizar o arrasto total no contexto da Teoria da Asa

Finita, uma teoria hibrida foi construida, a qual utiliza a solu¢do analitica de Prandtl para a sustentagcdo e o arrasto
induzido, e dados disponiveis para o arrasto parasita.
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1. INTRODUCAO

O objetivo deste trabalho € aplicar métodos para obter pardmetros 6timos para minimizagdo do arrasto induzido em
asas com geometria trapezoidal, além de validar tais resultados, os quais sdo obtidos desprezando-se a viscosidade, para
um cendrio mais amplo que leva em conta a viscosidade pela obtencad de uma solugdo numérica para a Média de Reynolds
das Equagdes de Navier-Stokes (RANS) utilizando o método dos volumes finitos. Neste contexto, escoamento incom-
pressivel ao redor de uma asa finita gerada com o perfil Eppler 423 foi simulado com modelos baseados na metodologia
RANS para altos nimeros de Reynolds.

Phillips (2010) apresenta uma descri¢cdo minuciosa da Teoria da Asa Finita, comumente denominada Teoria da Linha
de Sustentagdo, focando na obtencdo dos fatores aerodindmicos 6timos e geometria 6tima de asa para minimizag¢do do
arrasto induzido. Esta teoria é reproduzida parcialmente no presente estudo e utilizada para selecionar uma geometria
apropriada para uma investigagdo mais profunda. Uma teoria hibrida € construida visando prever o coeficiente de susten-
tagdo e arrasto de uma asa finita utilizando a Teoria da Asa Finita. Gudmundsson (2014) apresenta uma forma didatica de
descrever a geometria de uma asa finita em termos de razdo de aspecto e razdo de afilamento. Kaygan e Ulusoy (2018)
investigam o efeito da tor¢do da asa no desempenho aerodindmico de uma aeronave.

Tendo em mios uma geometria obtida por meio da Teoria da Asa Finita para minimizacdo do arrasto induzido, uma
simulacdo em CFD com modelagem RANS é executada utilizando o modelo de turbuléncia de 1 equagdo SST k — w,

proposto por Menter (1994), e o modelo Spalart-Allmaras. Rezende e Nieckle (2009) realizam simulacdes utilizando
diversos modelos de turbuléncia, incluindo o SST k — w, para prever a separagdo do escoamento sobre um aerofélio fino.

Utilizando o softare ANSYS Fluent® para realizar simulagdes sobre uma asa finita, Ives er al. (2017) obtém os
coeficientes de sustentag@o e arrasto para varios modelos de turbuléncia, e Pannirselvam (2020) foca na andlise do arrasto
induzido. Monsch e Figliola (2007) utilizam o Plano de Trefftz Plane para estimar o arrasto induzido gerado por uma asa
finita.

Uma comparagdo € feita com os resultados obtidos pelas duas metodologias (Teoria da Asa Finita e CFD).
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2. TEORIA DA ASA FINITA

O método desenvolvido nas subsecdes 2.1 a 2.4 € baseado naquele apresentado por Phillips (2010), e € utilizado como
base para aplicacdo da Toria da Asa Finita neste trabalho. O objetivo principal desta Se¢do € a obtengdo dos seguintes
fatores: K — fator de inclinagcdo da curva de sustentacdo; Kp— fator de arrasto induzido; Kpr— contribui¢do do
esmaecimento da sustentacdo ao fator do arrasto induzido para asas com afilamento linear e tor¢do otima; K po— Con-
tribui¢do da torgdo para o fator do arrasto induzido para asas com afilamento linear e tor¢do détima; w(6)— Distribuigdo
otima de tor¢do normalizada; e;— efeciéncia da tor¢do.

2.1 Asa com Afilamento

A distribuic@o de corda em uma asa com afilamento é descrita geometricamente pelas seguintes equagdes:

c(z):#i]%ﬂ[l—(l—RTﬂ?z/bH —b/2<2<b/2 (1)
c(0) = RA(lz—ll)—RT)[l —(1—=Ry)lcos(d)|]] 0<O<m 2
0 = cos'(—2z/b), 3)

onde b é a envergadura, R 4 é a razdo de aspecto, Ry = ¢;/¢, é a razdo de afilamento e ¢, e ¢; sdo as cordas na raiz e na
ponta da asa, respectivamente.
Essas grandezas sdo mostradas na Fig. 1:

E— y
T sa Esquerda sa direit
Ly c. Asa Esquerd Asa direita o)
i
,‘L‘_"‘——-
Y
I b |

Figura 1: Asa com afilamento (Gudmundsson, 2014).

Os coeficientes aerodinamicos sdo dados por:

Cr =Crala—ar) 4
CLa
Croa= B2 )
(1 + CL,CE/RA)(l + KL)

Ci

Cp: = TR e ©
1

€ =17 K @)

onde C, é o coeficiente de sustentagdo para a asa 3D, C, o ¢ a inclinagéo da curva de sustenta¢do para a asa 3D, Cp,
é o coeficiente de arrasto induzido, o é o ngulo de ataque, arro € o Angulo de ataque para sustentagdo nula e C La€a
inclinag@o da curva de sustentag@o para o perfil 2D.

Dada uma velocidade de escoamento Vo, a Teoria da Linha de Sustentagdo de Prandtl para asas com afilamento e
sem torc¢do fornece a circulacio ao redor de uma asa, da forma:

N
['(0) =20V (o — ap) Z anpsen(nb) 3

n=1

onde os coeficientes de Fourier a,, sdo utilizados para obter os fatores K, e Kp nas Egs. (5) e (7), conforme se segue:

- 4b n
712::1% [C‘Lﬂc(e) T sgn(a)]sen(ne) =1 )
;= 1- (1+7TRA/CL7Q)Q1 (10)

(1 + ﬂ'RA/éL)a)al

N a 2
_—

n=2
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2.2 Torc¢ao Geométrica

Uma distribuicdo de tor¢do ao longo da asa é utilizada de forma a minimizar o arrasto induzido. Para uma tor¢io
puramente geométrica, vz, serd o mesmo para cada 6. Logo, a tor¢éo total € e a distribui¢do de tor¢éo normalizada w(6)
sdo definidas como:

Q= Qraiz — Omaz (12)
9 — Wraiz
w(f) = 04()70‘ (13)
Amax — Nraiz
Adicionalmente, a Teoria da Asa Finita fornece
Z A, { 40 T sen(nf) = (a — aro)raiz — Qw(h) (14)
CL aC ) sen(&) LO)raiz

Lancando mao das propriedades lineares da série de Fourier, a Eq. (14) pode ser escrita de forma mais conveniente
como

An == CLn(OL - aLO)root - an (15)
Z l:CL ) + se:(e)]sen(ne) =1 (16)
N
Z |:CL ) + Sen(e)]sen(ne) = w(0) (17)

Assim, os dois sistemas acima podem ser resolvidos separadamente, e os coeficientes aerodindmicos sio:

Cr, =7mR4A1 = mRala1(a — aro)root — 019 = Cp o [(@ — ar0)root — €8] (18)
C?(1+ Kp) — KprCLCL oQ + Kpa(CL.a)?
Cp, = (19)
TFRA
Cro=mRaa1 = _ CLa (20)

(1+Cra/RaA)1+ Kyp)
1—(1+7Ra/Cr o)as

K, = /L 1)
L (1+7TRA/CL7Q)(L1
o= 22)
ay
KD:Zn;g (23)
n=2 1
N 2
by an (b, an
Kpp =2+ DnfZn _On 24
DL a1nz_:2na1<bl a1) (24)
b1>2 N (bn an>2
Kpo = = n(-2_ =" 25
o= (2 Sl (5)

A distribuicdo 6tima de tor¢do ao longo da envergadura para uma asa com afilamento linear é dada por

1— (22/b)? sen(6)
=1- 0)=1-— 26
w(z) —a—Rropap M “@ 1— (1 — Ry)|cos(0)] (26)
O angulo de tor¢ao total pode ser obtido derivando-se a Eq. (19) e igualando a zero:
KprCy

Qopt = =———— 27

P 2K paCr . 27
Substituindo 2,,; na Eq. (21), obtém-se uma expressdo para o coeficiente arrasto induzido 6timo:

C? K2

(Cp)opt = —2~(1+ Kpo), Kpo=Kp— 2L (28)

7TRA 4KDQ
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2.3 Obtenciao de a,,, b,, e dos Parametros Otimos

Os coeficientes de Fourier a,, da Eq. (16) podem ser obtidos resolvendo-se o seguinte sistema de equagdes lineares:

Cii Ci2 Ciz ... Cin ay 1
Cor Co Ch ... Con | | a2 1
Cnvi Cn2 Cnz ... Cyn| |an 1
4b j _ Gi—r .
ij — = i) P T 4 :17N7 :17N
Cyj |:CL,aC(0i) + sen(Gi)] sen(j0;), 0 N1 i j

De forma a eliminar a indeterminag@o existente quando § = 0 e § = m, o Teorema de L’Héspital’s € utilizado. Assim

Ciyy=4%j=1N

4b J } . . )
Cii = |= + sen(j0;), i=2,N—1; j=1,N
|:CL,aC(9i) sen(0;) (78:) /
Cy = (=1)"5% j=1N
Da mesma forma, os coeficientes b,, podem ser obtidos resolvendo-se a Eq. (19) da seguinte maneira:
Cii Ci2 Ciz ... Cin| |b w(61)
Con Cao Cos ... Con bo w(92) (9 ) ) sen(@i)
= w i = —_
’ 1= (1= Ry)|cos(6;)]
Cnvi Cn2 Cnz ... Cyn| |bn w(fn)

2.4 Fatores Aerodinamicos Otimos

Aplicando-se a metodologia descrita nas subse¢des anteriores para vdrios valores de razdo de afilamento e razdo de
aspecto, os seguintes graficos sdo obtidos:

0.04 T T T 0-2 T T T
Ra=4 Ry =4
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0.025 7
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0.01 N 0.05 —
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—
0.005 N i B
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Figura 2: Fator K, para véarios R4 and Ryp. Figura 3: Fator Kp para varios R4 e Rr.
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Figura 4: Fator Ky, para varios R4 e Rr. Figura 5: Fator Kpq para varios R4 e Ry.
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Figura 6: Distribuicio 6tima de tor¢do para varios valores de Ry .

Através dos resultados obtidos acima, uma asa com arrasto induzido minimo pode ser projetada. Em relagdo a Fig.
6, cabem alguns comentdrios adicionais. Tal figura mostra a distribuicdo 6tima de tor¢@o prevista pela presente teoria.
Pode-se visualizar que cada se¢@o da asa possui um angulo de ataque diferente, o que acarretard em uma alteragdo no
angulo de ataque efetivo da asa. A contribui¢do de cada secdo para esta alteragdo é proporcial ao dngulo e a corda da
se¢do. Assim, um 4ngulo de corregdo, tvcorrigido, Precisa ser obtido para que o coeficiente de sustentacgdo seja calculado
por meio da Eq. (18). Isso € feito conforme se segue:

Qcorrigido = / C(9>W(9)Qoptd9 (29)
/2

Uma vez que a asa sob andlise é dividida em N secdes, uma versdo discreta da equac@o acima deve ser utilizada.
Neste trabalho optou-se pela integrag@o por retangulos:

N .
i1 — )mw T .
Qcorrigido = § C(ai)w(ei)goptAaa 0; = (N _)1 ) Al = 2(N — 1)7 1=1,N (30)
=1

Dependendo da razao de afilamento da asa, o angulo de correc¢do que resulta da Eq. (30) pode ter um valor negativo ou
positivo. E facil verificar a partir da Fig. 6 que, para baixos valores de Ry, Qeorrigido SETA Negativo, enquanto para altos
valores reorrigido S€rd positivo. Consequentemente, a curva C'r, X « serd deslocada conforme. Este efeito € consistente
com os resultados obtidos por Kaygan e Ulusoy (2018).

Para o propésito deste trabalho, duas asas com drea alar de 16.2 m? serdo analisadas, sendo uma sem afilamento ou
tor¢do, e outra com pardmetros 6timos selecionados a partir das Figs. 2 a 6. Uma razdo de aspecto (RA) de 12.0 e uma
razdo de afilamento (RT) de 0.5 sdo escolhidas. Consequentemente, uma envergadura de 13.9 m € obtida. A Eq. (27)
¢ utilizada para obtencgdo do angulo de torgdo total (2,,:. Entretanto, {2,,; deve ser selecionado para um coeficiente de
sustentacdo especifico, e a inclinagdo da curva de sustentagdo para a asa é obtida pela Eq. (20). Um valor de 1.0 para C,
¢ utilizado, e um valor médio de 4.38 ¢ selecionado para C', ,,. Para o arrasto parasita, dados disponiveis na plataforma
AirfoilTools sdo utilizados. A geometria resultante para as asas ¢ mostrada na Tab. 1 abaixo:

Tabela 1: Parametros geométricos para as asas finitas.
Type | Geometria | Area [m?] RA RT | Envergadura [m] | Q. [°]
1 Retangular 16.20 8.89 | 1.00 12.00 0.00
2 Trapezoidal 16.20 12.00 | 0.50 13.94 10.58

2.5 Coeficientes de Sustentacao e Arrasto para a Teoria da Asa Finita

Nesta Secdo, dados de arrasto do aerofélio 2D obtidos na plataforma AirfoilTools sdo utilizados para cdlculo do arrasto
parasita da asa 3D.

As variagdes dos coeficientes de sustentacdo e arrasto (¢; € cq), respectivamente, com o angulo de ataque o para o
aerofé6lio 2D, bem como para as asas finitas descritas na Tab. 1, sdo mostradas nas Figs. 7, 8 e 9 abaixo. Por conveniéncia,
os arrastos para as asas tipo 1 e 2 sdo mostrados em figuras separadas.
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Figura 7: Coeficiente de sustentacdo para o aerofélio Eppler 423 e para as asas finitas tipos 1 e 2.
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Figura 8: Coeficiente de arrasto para o aerof6lio Ep- Figura 9: Coeficiente de arrasto para o aerof6lio Ep-
pler 423 e para a asa finita tipo 1. pler 423 e para a asa finita tipo 2.

3. SOLUCAO PARA O ESCOAMENTO VISCOSO
3.1 Modelo Matematico para as Equacoes de Governo

As equacdes de governo para este problema s@o as equagdes para o escoamento viscoso incompressivel.

Ouj _
87333- =0 (€2))
Bui 8uiuj o @ i 8uz
<8t + 637j ) =9 8.731' + 8l‘j (Va.l“j> (32)

onde u; € o vetor velocidade, p é a massa especifica, v = % ¢ a viscosidade cinematica, i € a viscosidade dindmica,
p € a pressdo e g; € a aceleracdo da gravidade. A abordagem por média de Reynolds € baseada na decomposi¢do do vetor
velocidade em u; = u; + uj, onde 4; e v} sdo a média e a flutuagdo do vetor velocidade, respectivamente. As equagdes
médias da continuidade de conservacdo de momento linear (RANS) para um escoamento permanente incompressivel sao
dadas por

% =0 (33)
J
Ou; | Ouit;\ _ .~ Op 0 ([ 0w g
( 6‘15 + Zj ) — 9 811 + 8xj (Vﬁxj uiu‘j (34)

A Eq. (34) é similar a equagdo de N-S, exceto pelo termo adicional u;u;, o qual é denominado termo de tensdo de
Reynolds. Para que a Eq. (34) seja resolvida, a tensdo de Reynolds deve ser determinada. Neste trabalho, tal termo é
determinado empregando-se a hipdtese de Boussinesq, a qual é baseada no conceito de viscosidade turbulenta, onde a

tensdo turbulenta € proporcional a taxa de deformacdo média.
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u;u; = 725”'1/,5 + gk(s” (35)
—  1/0u; aﬂj

k= guld] 37

3.2 Modelo de Turbuléncia RANS SST k — w

O Modelo de turbuléncia Shear-Stress Transport (SST) k — w (Menter, 1994) foi proposto para escoamentos em apli-
cacdes aeronduticas com forte gradiente adverso de pressao e separacdo do escoamento. Tal modelo mistura a formulagao
robusta e precisa do modelo k£ —w na regido préxima as paredes a independéncia do escoamento livre do modelo k — € fora
da camada limite. Para tal, o modelo k& — ¢ tradicional € escrito em termos da taxa de dissipagdo especifica, w. Este modelo
k — e transformado e o modelo £ — w s@o somados e multiplicados por uma fun¢do de ponderagdo, F, que é definida
como possuindo os valores 0 e 1 nas fronteiras interna e externa, respectivamente, de uma camada limite turbulenta. A
viscosidade turbulenta € definida como se segue:

- k/w
T max(1; 8 Fy/(0.31w)) (38)
Fy = tanh(®?) (39)
2vk 5000
¢ =maw <0.09wd’ 2w ) (40)

onde S = (25;;9:;)%° é o médulo do tensor da taxa média de deformagdo S;;, F» € a fungdo de ponderagdo para a
viscosidade turbulenta no modelo SST k& — w e d € a distancia até a parede. A energia cinética turbulenta k e a taxa de
dissipagdo especifica w do modelo SST k — w podem ser determinadas pela solu¢do das equagdes de conservagdo, onde
as constantes for the SST £ — w model ® sdo calculadas usando a ponderacé@o entre as contantes ¢; do modelo k — w
tradicional and and ®5 do modelo k — € como ® = F; &1 + (1 — Fy)Ps.

3.3 Modelo de Turbuléncia RANS Spalart-Allmaras

O Modelo de turbuléncia Spalart-Allmaras foi proposto por Spalart e Allmaras (1993) para escoamentos em aplicagdes
aeronduticas com gradiente adverso de pressdo e separagdo do escoamento. Consiste num modelo de uma equagdo, a qual
é mostrada abaixo:

3ﬂi aﬂﬂjj o _ Cp1 ﬂi 1 0 _ 8112- 8112 6'112
at + -Tj - Cbl(1 ftQ)Suz [Cwl.fw k2 ft2] < d ) + p |: - <(uz + Uv)axj) + Cp2 a{L‘i 8$2:| (41)

e a viscosidade turbulenta é u; = pu; f,1, onde

X3 a;

_ 4 x-b
For X3 +c3) U;

Os termos adicionais sdo

U; . . X .
S_Qdeva% Q= \/2W2]W2]7 fv2—1 1+Xfu17 fw_g|:

U; 1 i j
g=r+ sz(TG - T)7 r= mm(SI:QdQ’ 10>, fro = Ct3€iL’p(*Ct4X2), Wij = 5 (gg] - ZZZ>

1+ chs }
g6 + 6313

4. RESULTADOS
4.1 Configuracao do Modelo

As asas listadas na Tab. 1 foram simuladas por CFD utilizando os modelos de turbuléncia descritos na Se¢do 3 para
uma faixa de dngulos de ataque de -5.0° a 15.0°. A solucdo foi obtida resolvendo-se as equagdes de governo pelo método
dos volumes finitos utilizando o software comercial ANSYS Fluent®, e o método de discretizacio foi o upwind de 2°
para todas as varidveis. O nimero de Reynolds na raiz para as asas 3D tipos 1 e 2 foi de 9.23 x 10% e 1.06 x 107,
respectivamente. As malhas para as asas tipos 1 e 2 foram geradas com 510155 e 511489 elementos, respectivamente.
As condigdes de contorno foram impostas conforme mostrado na Figura 10. Os detalhes das malhas utilizadas para
discretizacdo do dominio sdo mostrados nas Figs. 11 e 12:
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Figura 10: Condicdes de contorno para as equagdes de governo (asa e dominio fora de escala).

N q

SRS

VAR
a\

<N
REER

Figura 11: Malha utilizada para discretizagdo do dominio.

4.2 Coeficientes aerodinamicos

Os resultados sdo mostrados nas Figs. 13 a 16 abaixo:

T T
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CFD Spalart-Allmaras A
[
1.5 6 -
~
A
CL &
1
7
.
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0
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Figura 13: Coeficiente de sustentacio para a asa tipo
1 obtido pela Teoria da Asa Finita e simulagdo RANS.
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Figura 15: Coeficiente de sustentacdo para a asa tipo
2 obtido pela Teoria da Asa Finita e simulagdo RANS.
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Figura 14: Coeficiente de arrasto para a asa tipo 1 ob-
tido pela Teoria da Asa Finita e simulagdo RANS
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Figura 16: Coeficiente de arrasto para a asa tipo 2 ob-
tido pela Teoria da Asa Finita e simulagdo RANS.
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De forma a avaliar a eficiéncia das asas estudadas no presente trabalho, as Figs. 17 ¢ 18 mostram o polar de arrasto de
ambos os tipos e ambos os métodos, enquanto as Figs. 19 e 20 mostram os vdrtices originados na ponta das asas obtidos
na simulacdo utilizando o modelo de turbuléncia £ — w para um coeficiente de sustenta¢do C';, = 1.0:
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Figura 17: Polar de arrasto para as asas tipo 1 e 2 obtido Figura 18: Polar de arrasto para as asas tipo 1 e 2 obtido
pela Teoria da Asa Finita. por simulagdo RANS.

Figura 19: Vértice de ponta de asa para asa 3D tipo 1. Figura 20: Vortice de ponta de asa para asa 3D io 2.

4.3 Discussao Final

Este trabalho analisou e comparou duas asas com mesma area, porém com geometrias diferentes, uma delas contendo
pardmetros geométricos 6timos estimados pela Teoria da Asa Finita. O escoamento sobre ambas as asas também foi
resolvido por meio da solug@o das equagdes de N-S utilizando os modelos de turbuléncia SST k — w e Spalart-Allmaras.

Para uma faixa razodvel de adngulos de ataque, os resultados obtidos pelos dois métodos supramencionados estdo
em satisfatéria concordancia, especialmente em relagdo ao coeficiente de sustentacdo. Conforme esperado, naquelas
situagdes onde os efeitos viscosos sdo predonimantes, como em elevados angulos de ataque (positivo ou negativo), houve
substancial discordancia entre os resultados, uma vez que os efeitos viscosos ndo sio previstos pela Teoria da Asa Finita.
Tal fato pode ser claramente observado na Fig. 15 para o < —5.0° e a > 7.5°. O motivo para esta caracteristica ser
percebida de forma mais evidente na asa tipo 2 € a tor¢@o existente ao longo da asa, o que resulta em elevados valores
locais de «, causando separa¢do do escoamento.

Apesar das limitacdes da Teoria da Asa Finita em relag@o aos efeitos viscosos, sua aplicabilidade é, de certa forma,
evidente nos resultados mostrados nas subsecao anterior. Deve-se notar que na Se¢@o 2 a Teoria da Asa Finita foi utilizada
para obter uma geometria visando minimizar o arrasto induzido. Tal objetivo foi cumprido, conforme pode ser visto nas
Figs. 14 e 16, onde a por¢do do arrasto total relativa ao arrasto induzido mostra-se mais elevada na asa tipo 1 em relagdo
a asa tipo 2. Embora a solucdo obtida pelo método RANS ndo contabilize separadamente o arrasto induzido, as Figs.
19 e 20, as quais foram obtidas para asas com mesma 4rea e que geram a mesma sustentaciio, mostram que o vortice de
ponta de asa € substancialmente mais intenso na asa que nao possui tor¢ao (tipo 1). Monsch e Figliola (2007) aplicaram a
técnica do Plano de Trefftz para estimar o arrasto induzido gerado por uma asa. Entretanto, tal andlise estd fora do escopo
deste trabalho.

Finalmente, o polar de arrasto para ambas as asas, o qual é mostrado nas Figs. 17 e 18, evidencia que para uma
faixa razoavel angulos de ataque, a asa com tor¢@o 6tima (tipo 2) produz menos arrasto do que a asa sem tor¢do (tipo 1).
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Uma vez que a Teoria da Asa Finita ndo prevé arrasto viscoso, tal quantidade nio € calculada, mas sim obtida de dados
experimentais ou simulag¢des para aerofélios 2D que contemplem efeitos viscosos, tais como o Método dos Painéis e de
Vortices apresentado por Pereira e Bodstein (2004). Entretanto, tais solugdes sdo sensiveis a quantidades como rugosidade
de nimero de Reynolds. Neste sentido, ndo hd motivo para discussdes adicionais a respeito do arrasto viscoso no contexto
do presente trabalho, e os polares de arrasto apresentados nas Figs. 17 e 18 devem ser comparados qualitativamente.
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Abstract: The flow field around a finite wing is a very well studied problem since the beginning of the 20th century, when
Ludwig Prantdl first presented his classic Finite Wing Theory. However, this theory is derived from the potential flow
theory and does not account for viscosity and consequently to it’s effects, namely parasitic drag and flow detachment.
While the aerodynamic lift and induced drag can be satisfactorily predicted by the finite wing theory, the total drag and
the stall characteristics calculations demand the complete Navier-Stokes equations to be solved. Due to the complexity
and high computational cost for solving the Navier-Stokes equations in its complete form, the purpose of this study is
the application of Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS) equations for the three-dimensional steady state flow over a
finite wing with no taper or twist, as well as for a wing with optimum geometric twist and taper ratio in order to obtain
the lift and drag coefficients and compare it to the results given and taper obtained by the classic Finite Wing Theory. The
SST k — w and the Spalart-Allmaras models are used. Simulations were accomplished for angles of attack ranging from
-5.0° to 15.0° with a Reynolds number of 6.0 x 10° at the wing root. Aiming to account for drag in the context of the
lifting line theory, a hybrid theory was constructed that utilizes Prantdl’s Finite Wing analytical solutions for the lift and
induced drag, and available data for the parasite drag.

Keywords: induced drag, RANS, CFD, optimum torsion



