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RESUMO

HUGO, S. DO NASCIMENTO Otimizagao de aerofélios usando curvas de bézier
e algoritmo genético. 2023. 68p. Monografia (Trabalho de Conclusao de Curso) - Escola
de Engenharia de Sao Carlos, Universidade de Sdo Paulo, Sao Carlos, 2023.

O presente estudo se dedica a exploracao da aplicacdo de algoritmos genéticos e métodos
de parametrizacao como ferramentas de otimizacao de aerofélios. A combinagdao de um
sistema de parametrizagdo fundamentado em curvas de Bézier, com a utilizacao da técnica
de otimizagdo multi-objetivo NSGA-II é apresentada, juntamente com um modelo de
analise distribuida em multiplos processadores baseado no XFOIL. O principal objetivo
dessa otimizacgao consiste na melhoria das caracteristicas aerodinamicas de um aerofélio
especifico, visando a redugdo do coeficiente de arrasto (Cy) e o aumento do coeficiente
de sustentagao (C) para um angulo de ataque de o« = 8° e um niimero de Reynolds de
3.000.000.

Os resultados obtidos revelam que o modelo proposto apresenta uma fronteira de Pareto
que se assemelha aquela documentada na literatura para este caso de estudo e resulta em
uma diminuicao de 70% no tempo de cédlculo dessa fronteira. No entanto, uma anélise
detalhada dos casos que correspondem aos valores minimos de C'p e maximos de C, revela
uma importante conclusao: uma abordagem que considere apenas um angulo de ataque

resulta em perfis de aerofdlios que podem ser subotimos em outras condi¢oes de voo.

Os resultados do algoritmo genético empregado neste estudo demonstram que é possivel
identificar uma gama diversificada de aerofélios que atendem as condigoes de projeto esta-
belecidas. Essa abordagem multi-objetivo contrasta com uma abordagem unidimensional,
que tenderia a fornecer apenas um perfil 6timo em um tnico ponto de operagao. Deste
modo, este estudo destaca a importancia da otimizacao multi-objetivo e da consideracao
de multiplas condi¢des de operagao no contexto do desenvolvimento de aerofdlios de alto

desempenho destinados a uma diversidade de cenarios de aplicacao.

Palavras-chave: Algoritmo Genético. Otimizagdo. Parametrizacao. Aerofdlios. Curvas de

Bézier.






ABSTRACT

HUGO, S. DO NASCIMENTO Airfoil optimization using genetic algorithms and
bézier curves. 2023. 68p. Monograph (Conclusion Course Paper) - Escola de Engenharia
de Sao Carlos, Universidade de Sao Paulo, Sao Carlos, 2023.

The present study is dedicated to exploring the application of genetic algorithms and
parameterization methods as tools for optimizing airfoils. The combination of a param-
eterization system based on Bézier curves, along with the use of the multi-objective
optimization technique NSGA-II is presented, along with an analysis model distributed
on multiple processors based on XFOIL. The main objective of this optimization is to
improve the aerodynamic characteristics of a specific airfoil, aiming to reduce the drag
coefficient (Cy) and increase the lift coefficient (C'f) at an angle of attack of & = 8° and a
Reynolds number of 3,000,000.

The results obtained reveal that the proposed model exhibits a Pareto frontier that
resembles that documented in the literature for this case study and results in a 70%
reduction in the calculation time of this frontier. However, a detailed analysis of the
individuals corresponding to the minimum values of C'p and maximum values of C, reveals
an important conclusion: an approach that considers only one angle of attack results in

airfoil profiles that may be suboptimal under other flight conditions.

The results of the genetic algorithm employed in this study demonstrate that it is possible
to identify a diverse range of airfoils that meet the established design conditions. This
multi-objective approach contrasts with a one-dimensional approach, which would tend to
provide only one optimal profile at a single operating point. Thus, this study highlights
the importance of multi-objective optimization and the consideration of multiple operating
conditions in the context of developing high-performance airfoils for a variety of application

scenarios.

Keywords: Genetic Algorithm. Optimization. Parametrization. Airfoils. Bézier Curves.
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1 INTRODUCAO

O projeto e a otimizagao de aerofdlios desempenham um papel crucial no campo da
engenharia aerondutica, permitindo o desenvolvimento de aeronaves de alto desempenho.
Ao longo dos anos, os avancos nas ferramentas computacionais e nas técnicas de otimizacao
e design revolucionaram o processo de projeto de aerofdlios. Nesse sentido, o surgimento
de tecnologias de CFD e de otimizacao foram capazes de reduzir em mais de 100 vezes o

custo e o tempo de design de novos aerofélios (EPPLER, 1990).

O aperfeicoamento de aerofdlios envolve encontrar o formato ideal que maximiza
as propriedades aerodinamicas pertinentes, minimizando o arrasto e outras caracteristicas
indesejadas. Tradicionalmente, o projeto de aerofdlios dependia fortemente da intuicao
e de métodos empiricos, sendo um campo predominantemente estudado por entusiastas
até o comego do século XIX (ANDERSON JR, 1997). Contudo, o advento dos amplos
testes em tuneis de vento; de teorias de camada limite; e da era da informacao tornaram

as técnicas preditivas mais precisas e confidveis.

Mesmo com a reducao do tempo e custo de design, as técnicas de CFD atuais
podem levar horas para convergir e sdo bastante custosas computacionalmente (CHEN;
CHIU; FUGE, 2020). Pesquisas recentes buscam encontrar o ponto 6timo entre fidelidade
do modelo e custo computacional ao utilizar modelos mais simples para calcular as

propriedades aerodindmicas do aerofélio, resultando em um ciclo de iteracao de design
mais rapido (DU; HE; MARTINS, 2021).

A motivagao por tras desta pesquisa é explorar as metodologias que sao propostas
pela literatura, e se aprofundar no tema da otimizacao de aerofdlios, utilizando algoritmos
genéticos e curvas de Bézier. As curvas de Bézier fornecem uma representacao flexivel
e eficiente das formas do aerofdlio, permitindo perfis suaves e continuos e reduzindo o
espaco de design (CURRISTON; SMITH, 2013). O algoritmo genético contudo, faz poucas
suposigoes sobre o problema a ser otimizado, favorecendo a criagdo de um método genérico

e adaptado ao caso de uso.

Nesse contexto, um problema de otimizagao com multiplos objetivos possui um
conjunto de possiveis solugoes e carece de métodos capazes de identificar os resultados
relevantes. Portanto, esse trabalho tem como finalidade realizar uma abordagem capaz de
identificar tais candidatos, reduzindo o nimero de perfis que devem ser analisados durante
um projeto, e além disso, permite que caracteristicas de outras disciplinas sejam integradas

ao modelo.
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2 METODOLOGIA

Este estudo tem como finalidade a realizacdo de uma revisao bibliografica, em-
pregando uma abordagem descritiva e exploratéria sobre as disciplinas de otimizacao -
com énfase em taticas evolutivas -, e aerodinamica. A metodologia adotada para a busca
e selecao da literatura pertinente envolveu uma estratégia de pesquisa em livros que
abordam conceitos tedricos sobre algoritmos genéticos, além das bases de dados do Google
Scholar, Ebsco e Scielo. A pesquisa utilizou palavras-chave na lingua inglesa relevantes ao
tema central do estudo, tais como Bézier curves, genetic algorithms, airfoil optimization,
airfoil design, airfoil parametrization, multiobjective optimization, o que facilitou a busca e

também garantiu uma literatura mais diversa.

O levantamento bibliografico cobriu um periodo de publicagoes que abrange cerca
de 20 anos, de 2002 até 2023. Dentre as publicacoes identificadas, foram selecionadas
16 publicacoes, que se destacaram por utilizar e explicar métodos de parametrizacao de
aerof6lios, bem como aquelas que abordavam casos de otimizagao de multiplos objetivos.
Essa selecao foi realizada com o propésito de incorporar uma ampla variedade de métodos
e abordagens, a fim de embasar ou questionar as hip6teses propostas no estudo (SOUSA;

OLIVEIRA; ALVES, 2021).

Os resultados gerados pelo modelo de otimizagao foram entao transformados em
graficos para proporcionar uma visualizacdo clara e mais intuitiva dos dados. Em seguida,
os dados obtidos foram analisados para realizar a validagao do algoritmo descrito na
literatura. Apos a validacao do algoritmo, foi possivel obter aerof6lios que resolvem o caso

de maximizacao de C';, e de minimizacao de Cp.
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

3.1 Algoritmo Genético

O algoritmo genético é uma meta heuristica de otimizacao inspirada na teoria
evolutiva de Darwin e no conceito de sobrevivéncia dos mais aptos. Proposto por John H.
Holland em 1975, o intuito principal do algoritmo genético era estudar os fendmenos de
adaptagao que ocorrem na natureza (HOLLAND, 1992). Em 1989, Goldberg apresentou
aplicagoes usando o conceito de algoritmo genético para resolver problemas de diversas
areas, solidificando e popularizando o algoritmo como método de otimizagao (GOLDBERG,
1989).

O algoritmo genético tem grande inspiracao em fendmenos da natureza e biologicos,
portanto, diversos termos usados provém da biologia. Segundo (MITCHELL, 1998), os

componentes principais do algoritmo genético sao os seguintes:

The simplest form of genetic algorithm involves three types of
operators: selection, crossover (single point), and mutation. Se-
lection: This operator selects chromosomes in the population for
reproduction. The fitter the chromosome, the more times it is likely
to be selected to reproduce. Crossover: This operator randomly
chooses a locus and exchanges the subsequences before and after
that locus between two chromosomes to create two offspring. For
example, the strings 10000100 and 11111111 could be crossed over
after the third locus in each to produce the two offspring 10011111
and 11100100. The crossover operator roughly mimics biological
recombination between two single-chromosome (haploid) organisms.
Mutation: This operator randomly flips some of the bits in a
chromosome. For example, the string 00000100 might be mutated
in its second position to yield 01000100. Mutation can occur at
each bit position in a string with some probability, usually very
small (e.g., 0.001).}

Dessa forma, conforme o fluxograma na figura 1, pode-se afirmar que o algoritmo
genético mais simples inicializa uma populagdo de cromossomos (candidatos a solucao) e
depois calcula a aptidao (fun¢ao objetivo) para cada individuo. Em seguida, aplicam-se
os operadores de sele¢do, cruzamento e mutagao para criar a nova geragao. Quando a
populacao atinge um critério de convergéncia definido pelo problema, o algoritmo termina

sua execucao e a populacao final é retornada.

1 Fonte: (MITCHELL, 1998, p. 8)
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Figura 1 — Fluxograma de funcionamento de um algoritmo genético simples.

Inicio do método

Populagao de
tamanho M & gerada

Calculo da fungio
objetivo

Critério foi atingido? Algoritmo termina

Selecdo

Cruzamento

MNao

Sim

Ha M filhos para a

préxima geragdo? Mutagéo

Fonte: (EBRAHIMI; JAHANGIRIAN, 2014, p. 261, adaptacao nossa)
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No contexto do projeto de uma aeronave, é comum deparar-se com multiplos
objetivos que podem ser conflitantes entre si (JAMESON; MARTINELLI; VASSBERG,
2002). Isso significa que nao é tipico encontrar uma solugao globalmente 6tima para esse
tipo de problema, mas sim um conjunto de solugoes conhecidas como Pareto-6timas ou
solucoes nao-dominadas. Essas solugoes representam um conjunto de valores das variaveis
de otimizacao, onde para cada elemento desse conjunto, nao é possivel melhorar as fungoes
objetivo sem piorar pelo menos uma das outras fungoes. Essa colecao de solugoes é
representada como a fronteira de eficiéncia de Pareto, conforme ilustrado na figura 2
(BAUMGARTNER; MAGELE; RENHART, 2004). Essa metodologia serve, portanto,
como passo inicial para a identificacio e selecao de candidatos adequados a uma analise

de trade-off especifica ao projeto da aeronave.

Figura 2 — Desenho exemplificando a formagao de pareto fronts

CL

max

Dominant solutions

Optimal (O
solutions

C o

@)
T @)
Non-dominant
solutions O

0O
O O

O

L/D

max

Fonte: (JUNG et al., 2016, p. 194)

Quando se deseja encontrar a fronteira de Pareto em um problema, tanto a conver-
géncia para essa regiao quanto a diversidade de solugoes encontradas devem ser levadas em
consideracao. Dessa forma, esse estudo utiliza o algoritmo Elitist Non-dominated Sorting
Genetic Algorithm NSGA-II para resolver um problema multi-objetivo de otimizagao que

sera abordado na secao 3.3.

3.1.1 Non-dominated Sorting Genetic Algorithm IT

O NSGA-IT é um algoritmo que busca resolver os problemas de complexidade
computacional e abséncia de elitismo de seu precursor. Através de uma técnica de estimagao
de densidade de solugoes no espaco das fungdes objetivo, o algoritmo desfavorece os
cromossomos que fazem parte de regides saturadas durante a selecao, fazendo com que

exista uma tendéncia natural de heterogeneidade na populagao. O elitismo, por sua vez,
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é uma técnica que une a populagao (sem mutagoes e cruzamento) a sua prole antes de
realizar a etapa de selecao da nova geragao, fazendo que os melhores candidatos sejam
preservados entre geracoes, e assim melhora a eficiéncia do algoritmo genético e garante

uma melhor convergéncia do algoritmo.

Esse método difere do algoritmo presente na figura 1 nos seguintes aspectos: na
primeira geracao, apos a populagao de tamanho NV ser gerada e avaliada, a distancia média
entre as solugoes crowd-distance (CD) é calculada. Em seguida, uma série de torneios
entre dois individuos aleatorios seguido pelas etapas de cruzamento e de recombinagao sao
realizadas até que N filhos sejam gerados. O ciclo do algoritmo se inicia ao realizar um
outro torneio responsavel por selecionar o individuo que possui menor ntimero de solugoes
que o dominam e maior CD. A seguir, se aplicam os operadores de cruzamento e mutacao
até que sejam gerados N filhos, os quais se integram aos seus antecessores, garantindo a
repeticao do ciclo (DEB et al., 2002).

3.2 Parametrizacao do aerofdlio

Os aerofdlios sao se¢oes 2D encontrados na asa e empenagem em aeronaves; e em
pas de turbinas edlicas, ventiladores, helicopteros, entre outros. Tais se¢oes normalmente
sao representadas de forma numérica, por meio de suas coordenadas cartesianas XY salvas
em um arquivo em formato .dat. Neste tipo de representagao, os valores das abcissas e
ordenadas do aerofdlio sdo medidos na direcao anti-horaria a partir de seu bordo de fuga e

salvos por um espago entre X e Y, respectivamente, como mostra a figura 3.

Figura 3 — Imagem de arquivo .dat com coordenadas cartesianas XY do aerofélio NACA
0012.

NACA 0012 AIRFOILS
1.000000 0.001260
0.999416 0.001342
0.997666 0.001587

0.994753 0.001994
0.990685 0.002560
0.985471 0.003280

Fonte: (AIRFOILTOOLS, 2023a)

3.2.1 Meétodos de parametrizacao

O numero de variaveis livres usadas para resolver um problema é chamado de

dimensao do problema. A dimensao de um problema esta diretamente relacionada ao seu
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custo computacional. Logo, é necessario reduzir o nimero de variaveis do problema através
de técnicas de parametrizacao do aerofélio, sem reduzir sua flexibilidade de assumir uma

forma que possa satisfazer o problema (EBRAHIMI; JAHANGIRIAN, 2014).

3.2.1.1 Parametrizacdo NACA de 4 digitos

No caso da familia de aerofélios NACA de 4 digitos, é possivel definir uma gama

de perfis aerodinadmicos através das funcoes de espessura e camber nas equacoes 3.1 e 3.2%:

Y, = bt [0.2969\/‘ — 0.1260z — 0.351622 4 0.2843z% — 0.10363:4] (3.1)
= (2pr —a?), 0<z<p,

Onde x ¢ a posigdo normalizada ao longo da corda, que vai de 0 a 1; y. ¢ a metade
da espessura do aerofélio em uma posicao x; t € a espessura maxima normalizada pela
corda; m é o camber maximo; e p € a localizacao do camber maximo. Portanto, ao invés
de definir as 63 coordenadas XY expostas na figura 3, a representacao analitica permite

estabelecer o mesmo aerofélio NACA0012 através dos parametros t, m e p.

3.2.1.2 PARSEC

O método PARSEC foi desenvolvido com a finalidade de parametrizar perfis
aerodinamicos através de caracteristicas que possuem significado aerodinamico totalizando
11 parametros, como mostra figura 4. Esse método, entretanto, apresenta problemas de
flexibilidade na representacao do bordo de fuga do aerofélio, o que limita o espaco de
design e dificulta a convergéncia do algoritmo (CURRISTON; SMITH, 2013).

2 Fonte: (KORPE; GUZELBEY, 2023)
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Figura 4 — Esquema de parametrizaggo PARSEC de um aerofélio

Z

z)’(._'l’u -

Fonte: (SALUNKE; AHAMAD; CHANNIWALA, 2014, p. 100)

3.2.1.3 Curva de Bézier

As curvas de Bézier representam um conceito matematico fundamental no campo do
design grafico computacional e sdo amplamente empregadas em ferramentas de modelagem
e animacao por sua capacidade de definir contornos suaves (MORTENSON, 1999). As

curvas de Bézier sao definidas por seus pontos de controle através da equacao 3.3:

n n o

B,(t) =) ( ) (1—t)""t'P; (3.3)
i=0 \*

B, é a curva de Bézier de grau n definida por seus n + 1 pontos de controle,

denominados P;, e definida no intervalo ¢ € [0, 1]. Os pontos de controle Py e P, delimitam

o inicio e fim da curva de Bézier, respectivamente. Para representar um aerofélio, ha duas

técnicas principais de parametrizacao:

o Utilizam-se duas curvas de Bézier para representar diretamente a geometria
do intradorso e do extradorso do aerofélio, como mostra a figura 5; e

o Utilizam-se duas curvas de Bézier para representar as funcoes de espessura
e de camber do perfil aerodindmico. Em seguida, a geometria final é obtida

através da combinacgao linear dessas duas curvas.

Este estudo aplica a representacao geométrica direta, e se fundamenta nas seguintes
condigoes de contorno propostas em Curriston (CURRISTON; SMITH, 2013):

Tanto para extra quanto para o intradorso do aerofélio, foram selecionadas curvas
de Bézier de grau 5. Fy e P, tem a abcissa fixada em 0 para garantir uma superficie
perpendicular ao escoamento na origem. P, tem abcissa fixada em 1 para manter o valor

r nstante, m ua orden variar rma in nden rmitin
da corda constante, mas, sua ordenada pode variar de forma independente, permitindo

que o bordo de fuga possua espessura.
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Figura 5 — Aerofdlio gerado por curvas de Bézier no extradorso e intradorso, e seus pontos
de controle. Caso de otimizacao de C'p em cruzeiro a Mach=0.5 e Reynolds=3.1-
10" e Cr,,. a Mach=0.2 e Reynolds=1.8 - 107.

Airfoil with Bézier parametrization

—— Upper surface
0.4 1 —— Lower surface
,,ﬁ}" O Upper control points
N o Lower control points
0.2
0.0 A
_02 -
_04 -

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

3.2.1.4 DBézier-Parsec

A parametrizacao Bézier-Parsec (BP) é um método hibrido entre os métodos de
Bézier e PARSEC que busca definir as curvas de espessura e camber através de pontos de
controle calculados mediante caracteristicas com significado aerodinamico. Dessa forma,
sao utilizadas duas curvas de Bézier de graus ¢ e j para definir a espessura, e duas curvas

de graus k e [ para definir o camber do aerofélio, denominado método BP #jkl.

O método BP 3333 exposto na figura 6 tem como input as seguintes variaveis: 7,
é raio do bordo de ataque; a4 é dngulo que a curva de camber faz no ponto de controle
do bordo de fuga; B é o angulo que a curva de espessura faz no ponto de controle do
bordo de fuga; z;. ¢ o deslocamento vertical do bordo de fuga; v;. ¢ a direcao do bordo de
ataque; (z.,y.) é a localizacao do ponto de méximo camber; k. é a curvatura do camber
maximo; (x4, y;) é a posicao do ponto de méxima espessura; k; é curvatura da méaxima
espessura; e dz;, € meia espessura do bordo de fuga. De acordo com Derkensen (DERKSEN;
ROGALSKY, 2010), o BP 3333 tem convergéncia mais rapida e maior flexibilidade em

assumir perfis especificados se comparado ao método de Bézier.
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Figura 6 — Esquema de parametrizacao Bézier-PARSEC

Ll ¥

- =
Camber profile (\]._ Zr(,J

Fig. 1. BP 3333 airfoil geometry and Bezier control points defined by twelve basic aerodynamic parameters.

Fonte: (DERKSEN; ROGALSKY, 2010, p. 925)

3.3 Modelo aerodinamico

Conforme abordado na secao 3.1, o algoritmo genético calcula diversas vezes as
caracteristicas dos cromossomos o qué inviabiliza o uso de Computational Fluid Dynamics
(CFD) em razao de seu alto custo computacional. Portanto, o XFOIL foi escolhido como
utensilio para célculos de propriedades aerodinamicas devido ao seu amplo uso na literatura
e rapidez. Sendo assim, foi selecionado o caso de otimizacao estudado por D’Angelo, que

também utiliza o XFOIL, para comparacao dos resultados do modelo.

Neste estudo, ¢ avaliado um problema com multiplos objetivos no qual se busca
aumentar o O, e reduzir o Cp de um aerofélio para Reynolds = 3 - 10° em escoamento
subsonico sem efeitos de compressibilidade, com angulo de ataque igual a 8°. Os valores
de ('}, devem estar acima de 0.9 para serem considerados vélidos, e os valores de Cp
devem estar abaixo de 0.02 (D’ANGELO; MINISCI, 2007). O caso de anélise é benéfico ao
projeto por exigir menos calculos no XFOIL, aumentando assim a velocidade do ciclo de
desenvolvimento do modelo, mas também deve-se notar que a otimizagao para um angulo
de ataque especifico pode gerar resultados que apresentem desempenho ruim em outros
angulos de ataque (EPPLER, 1990).

3.3.1 XFOIL
O XFOIL foi concebido com o intuito de ajudar no design e analise de perfis isolados

em escoamento subsdnico (MIT, 2023). Segundo Korpe:

In general, high-fidelity solvers are not preferred in the preliminary
aerodynamic shape optimization studies due to their high compu-
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tational cost [6]. The most preferred low-fidelity solver is Xfoil [7,
8]. Xfoil, which was developed by Mark Drela, is a Fortran-based
software for the aerodynamic analysis of subsonic flow over airfoils.
The panel method is integrated into the integral momentum and
kinetic energy shape parameter equations, and e n method is used
for the transition prediction. Karman-Tsien method is used for
compressibility correction [9]. Herbert-Acero et al. compared 13
different fluid flow models including Xfoil by predicting the lift
coefficient (Cl) and the drag coefficient (Cd) of NACA 4412 [10].
The results showed that the predictions of Xfoil and the transition
SST model agreed well with the experimental Cd data but Xfoil
overpredicted Cl. Xfoil was used as the function evaluator in many
optimization problems related to the fized wing aircraft [11, 12],
the rotary wing aircraft and the propeller [13, 14/, and the wind
turbines [15, 16].3

Entretanto, uma limitacao técnica do XFOIL é que ele trabalha com uma interface

através da linha de comando e nao disponibiliza uma API (Application Programming

Interface) para realizar uma comunicagao direta/automacao entre um cédigo feito em uma

linguagem de programacao moderna e o programa feito em FORTRAN.

3

Fonte: (KORPE; GUZELBEY, 2023, p. 2375)
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4 MATERIAIS E METODOS

Com base na revisao bibliografica, primeiro buscou-se identificar quais os com-
ponentes necessarios para a execuc¢ao do processo de otimizacao, resultando nas areas
de algoritmo genético; de parametrizacao do aerofélio; e de comunicacao com o modelo

b b

aerodinamico. Essa abordagem permitiu a validagao de cada componente de forma isolada.

Uma vez que cada componente do sistema havia sido desenvolvido, testado e
validado individualmente, foi possivel criar adaptadores para integra-los na fungao de

avaliacao de performance do aerofdlio.

4.1 Sistema de parametrizacao

Para representar aerofélios de forma compativel com o algoritmo genético e o XFOIL,
foram estabelecidas interfaces de comunicacao entre os componentes. O XFOIL requer que
as coordenadas XY do aerofélio estejam escritas num arquivo em disco (conforme descrito
na segao 3.2), portanto a classe de parametrizac¢ao deve incluir um método get coordinates

que retorne tais coordenadas.

A geracao eficiente de um aerofdlio aleatério depende de métodos que gerem
parametros iniciais; que o inicialize a partir desses parametros; e que forneca os intervalos
de valores aceitos para cada parametro. Esses métodos, denominados random__params -
initializer, from__parameters, e get_bounds, sao o minimo necessario para que o sistema
de parametrizacao seja compativel com o algoritmo genético e também possibilitam a

utilizacao de qualquer outro método de parametrizagao.

O método BP 3333 surgiu como uma opg¢ao promissora e uma implementacgao
com base nas equagoes e intervalos fornecidos por Derkensen foi realizada (DERKSEN;
ROGALSKY, 2010). No entanto, notou-se que essa implementagao ocasionalmente gerava
curvas de camber e de espessura invalidas, resultando em perfis ndo aerodindmicos. Diante
disso, foi realizada uma abordagem direta através da representacao da geometria do

aerofélio por meio de curvas de Bézier.

Em seguida, foram adotadas curvas de Bézier de 5° grau para o intradorso e
extradorso do aerofélio e aplicadas as condi¢oes impostas por Curriston, conforme apre-
sentado na se¢dao 3.2.1.3. No entanto, com o intuito de simplificar o modelo no bordo
de fuga, empregam-se as variaveis z, e Az, inspiradas no modelo PARSEC definido
na secao 3.2.1.2. Isso permite que o ultimo ponto de controle das duas curvas seja de-
= (1,21 + Az /2) €

= (1, z¢e — Az /2). Os valores das ordenadas de Py e Py foram definidos como

finido de forma compativel, atribuindo-se os valores Fg
Ps
PO = (07 yl€)7 Plecctrado'rsa = (07 yle + yl) € Plintrado'rso = (07 yle + yQ)’ como mOStra a ﬁgura 7

extradorso

intradorso
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O esquema possui portanto 17 variaveis livres para a definicao do aerofdlio.

Figura 7 — Diagrama de parametrizagdo de um aerofélio utilizando curvas de Bézier de
grau 5 para o intradorso e extradorso

Airfoil with Bézier parametrization
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O Upper control points
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A fim de evitar a geracao de perfis inadequados para a andlise no XFOIL, foram
estabelecidos critérios que o sistema de parametrizacao deve atender. Foi determinado que
os painéis na regiao do bordo de ataque devem apresentar um angulo suficientemente alto
em relagdo ao escoamento, com um angulo minimo de 60°. Adicionalmente, as curvas de
Bézier somente podem se interceptar nas extremidades do bordo de fuga e do bordo de
ataque. Outra medida necessaria para gerar o perfil de forma eficiente foi a inicializagao das
abscissas de cada ponto de controle em ordem crescente, enquanto as ordenadas assumem
valores positivos no extradorso e negativos no intradorso. Consequentemente, ¢ garantido

que o perfil possua uma espessura inicial minima.
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4.2 Sistema de Algoritmo Genético

Antes do inicio da implementacao do algoritmo genético, realizou-se uma pesquisa
por bibliotecas que oferecessem recursos para acelerar o desenvolvimento e garantir a
robustez do codigo. A escolha recaiu sobre a biblioteca DEAP devido ao seu amplo
suporte a algoritmos evolutivos, inclusive fornecendo um exemplo do NSGA-II, além de
disponibilizar problemas de exemplo que permitem a rapida validagdo do modelo (FORTIN
et al., 2012).

A abordagem adotada envolveu o desenvolvimento do algoritmo genético separada-
mente, em uma fase preliminar anterior a integragao com o problema de otimizacao de
aerofdlios. Essa abordagem possibilitou a identificacao e solucao eficaz de problemas de
implementagao, bem como a implementagao de novas funcionalidades, como a realizacao
de checkpoints a cada N geragoes. Essa estratégia contribuiu significativamente para o

acompanhamento e a andlise do processo de otimizacao.

Os parametros do algoritmo genético, como o nimero de geracoes e o tamanho
da populagao, foram selecionados com base no artigo de D’Angelo, a fim de manter uma
quantidade semelhante de avaliagoes da funcgao objetivo. Os demais parametros foram

escolhidos de acordo com o artigo de Deb, que forneceu valores de referéncia (DEB et al.,

2002; D’ANGELO; MINISCI, 2007). Os valores adotados foram:

e Tamanho da populacao (N): 100;

e Probabilidade de crossover: 90%:;

1
e Probabilidade de mutagao: — = 2 onde n é o nimero de parametros;
n

« Indice de distribuicdo de crossover (n.): 20; e

« Indice de distribuicdo de mutacao (1,,): 20.

Caso ocorra algum erro na avaliagao da fungao objetivo, o score do individuo é
definido com valores que fagam com que esse individuo seja filtrado na proxima etapa de

selecao.

4.3 Integracdao com o Modelo Aerodinamico

A terceia parte do processo de desenvolvimento envolveu a criacdo de um modelo de
integragao com o XFOIL. O modelo foi projetado de forma flexivel, permitindo definir uma

gama de condi¢oes de analise que seriam transformadas automaticamente em chamadas
padrao do XFOIL.
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Para cada aerofdlio e condi¢ao de analise, o adaptador cria um arquivo temporario
com os resultados do XFOIL e, em seguida, 1¢ esses resultados e os devolve como resposta.
Se o arquivo nao é encontrado ou se o processo demorar mais do que um valor de timeout
pré-definido, o processo termina e retorna um resultado vazio. Essa abordagem possibilitou
a realizagdo de multiplas andlises em paralelo, agilizando significativamente o processo de

otimizac¢ao ao utilizar 10 threads de execugao e aproveitar multiplos ntcleos da CPU.

Além disso, foram desenvolvidos utilitarios para converter as coordenadas do
aerofélio em um formato aceito pelo XFOIL, salvando-as em um arquivo temporario que

era utilizado como entrada para o software.
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5 RESULTADOS E DISCUSSAO

5.1 Resultados

5.1.1 Parametrizagao

A partir dos métodos definidos, foi possivel chegar nos seguintes resultados de

parametrizacdo BP 3333 nas figuras 8, 9, 10, e 11 e tabelas 1 e 2:

Figura 8 — Gréfico das curvas de espessura e camber usando a parametrizagio BP 3333
valida.
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Figura 9 — Aerofdlio gerado a partir da parametrizacdo BP 3333 valida.

Airfoil

0.4 1

0.2 4

T T T T T T
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

Tabela 1 — Parametros de um aerofélio usando a parametrizacao BP 3333 valida.

Parametro Valor
Tle -0.03150
Qe 0.078929
Bte 0.148224
Zte 0.0084112
Ve 0.0798988
Te 0.4695059
Ye 0.020558
k. -0.074526
Ty 0.192374
Yt 0.062781
ky -0.427693

dzte 0.0004498
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Figura 10 — Grafico das curvas de espessura e camber usando a parametrizacao BP 3333

invalida.
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Figura 11 — Aerofélio gerado a partir da parametrizagdo BP 3333 invalida.
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Tabela 2 — Parametros de um aerofélio usando a parametrizagdo BP 3333 invalida.

Parametro Valor
Tle -0.0303817
Qe 0.089921
Bie 0.1779979
Zte 0.00938520
Vie 0.0531523
T 0.328520
Ye 0.063351
k. -0.167013
Tt 0.384325
Yt 0.069905
ky -0.045452

dzte 0.00013695

Em seguida, ao usar as curvas de Bézier para parametrizar o extradorso e intradorso

do aerofdlio, foi possivel obter perfis aleatérios como o da figura 12:

Figura 12 — Aerofélio aleatério gerado a partir da parametrizagdo proposta.
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-0.16218047910063904, 0.3574054134435032, 0.6220263519071911, 0.8898281981714202,
0.2814867102294652, 0.13835218840828453, 0.13554532152998366, 0.18130348994386225,
0.300656721062216, 0.8897300953645864, -0.18669085883942876, -0.209562586776962, -
0.21481134215087103]

5.1.2 Modelo de comunica¢ao com o XFOIL

Figura 13 — Fluxograma da interface de comunicac¢ao com o XFOIL em Python.
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A figura 13 mostra o modelo final de integracao com o XFOIL. O resultado foi
validado para o caso de analise em multiplos dngulos para o NACA 0012 a Reynolds =
1000000 nas figuras 14 e 15. Em seguida, o resultado do método proposto também foi
comparado com o output do XFOIL direto da linha de comando nas figuras 16 e 17:

Figura 14 — Graficos de referéncia de caracteristicas aerodinamicas do aerofélio NACA

0012 no XFOIL, a Reynolds 1000000.
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Fonte: (AIRFOILTOOLS, 2023b)
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Figura 15 — Graficos de caracteristicas aerodindmicas do aerofélio NACA 0012 obtidas
através da interface em Python, a Reynolds 1000000.
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Figura 16 — Resultado do XFOIL para o aerofélio NACA 0012 a Reynolds 1000000 e
a = 10°.

Side 1 free transition at x/c 8.8261 53
Side 2 forced transition at x/c 1.80800 126

6 rms: 0.6891E-85 max: 0.1675E-83 Cat 126 2
a = 1e.888 CL = 1.8796
Cm = 6.86855 Ch = ©.081588 = CDf = 6.868592 CDOp = ©.88916
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Figura 17 — Resultado da interface com XFOIL para o aerofélio NACA 0012 a Reynolds
1000000 e o = 10°.

# Testing single alpha case

from xfoil import XFoil

xfoil_object = XFoil("data/NACA@@12.dat", @, 1le6, [18], disable_graphics=True)
xfoil_object.run()

result = xfoil object.results[8][ result']
print(xfoil_object.results[@][ result'])

v 025

{*alpha’: [18.8], 'CL': [1.8796], 'CD': [9.81588], 'CDp': [©.88016], 'CM': [@.8855], 'Top_Xtr': [9.8261], 'Bot_Xtr': [1.8]}

5.1.3 Modelo final

O modelo final, contendo o método de parametrizagdo Bézier, o algoritmo gené-
tico NGSA-II, e o adaptador do XFOIL pode ser observado nas figuras 18 e 19. A
implementagao pode ser encontrada no repositério disponivel em (REPOSIT()RIO. cy
2023).

Figura 18 — Modelo final de avaliagao da performance do aerofélio.

émralia:;éo da performance individual

‘ Recebe o cromossomo ‘

l Parametrizagio Bézier
Transforma em parametros ] ,_[ Transforma os parametros
do aeroftlio J i “|  em pontos de controle
Adaptador do XFOIL
Y
Gera as coordenadas 3 A
cartesianas do aeroftlio Gera g arquive .dat ]
h 4

Analise do escoamento ]

[ Célculo da performance do ]

Devolve as propriedades

individuo
aerodinamicas

¥
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Figura 19 — Modelo final de utilizacdo do algoritmo genético, adaptado de (CHANG;
BOUZARKOUNA; DEVEGOWDA, 2015, p. 937) e (SALUNKE; AHAMAD;
CHANNIWALA, 2014, p. 3)

‘ Inicializagao ‘

)

{ Gera a populagdo J

h

Avalia a performance
individual

¥
Seleciona os individuos
ranqueados

h

‘ Seleciona os parentes }4*

h

{ Crossover e mutagao }

h

Avalia a performance
individual

Atingiu a populagao
de filhos?

Rangueia os pais e os filhos

i

Atingiu o critério Mao

de término?

3im

Retorna
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5.1.4  Algoritmo genético

5.1.4.1 Fronteira de Pareto

A fronteira de Pareto da figura 20 pode ser comparada com o resultado de
Curriston e D’Angelo da figura 21. O tempo de execugao para atingir a fronteira pode
ser comparado nas figuras 22 e 23. O algoritmo genético levou um total de 48 minutos e

11 segundos para obter os resultados para as 150 geragoes.

Figura 20 — Fronteira de Pareto encontrada através do método proposto no caso de otimi-
zacao do aerofdlio a Reynolds = 3000000 e o = 8°.
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Figura 21 — Fronteira de Pareto obtida da literatura, no caso de otimizacao do aerofélio a
Reynolds = 3000000 e o = 8°.

Pareto Front

3
2.5
B D L R
2 -
5 N
1.5
DAngelo 5 Par
1l ‘_é_?f DAngelo 7 Par
(_;—', ¥ ES Front

0.004 0.006 0.008 0.01 0.012 0.014 0.016 0.018 0.02
Cd

Fonte: (CURRISTON; SMITH, 2013, p. 1457)

Figura 23 — Fronteiras de Pareto por tempo de execugao no caso de otimizacao do aerofdlio
a Reynolds = 3000000 e o = 8°.

Pareto Front vs. Computation Time
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#
0.004 0.006 0.008 0.01 0.012 0.014 0.016 0.018 0.02
Cd

Fonte: (CURRISTON; SMITH, 2013, p. 1457)
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Figura 22 — Fronteiras de Pareto por geracdo no caso de otimizagao do aerofélio a Reynolds
= 3000000 e e = 8°.
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5.1.4.2 Aerofélio com maior C7,

Buscou-se também observar a evolugao das caracteristicas dos aerofélios com maior

: L
C, menor Cp, e maior —

Cp’

Figura 24 — Aerofélio com maior C', para o caso de otimizagao a Reynolds = 3000000 e
a = 8°.
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Tabela 3 — Caracteristicas do aerofélio com maior C', obtido no caso de otimizagao.

Caracteristica Valor
CL 2.7822
Ch 0.01161
espessura maxima (%c) 22%
posicao da espessura maxima (%c) — 42%
camber méaximo (%c) 12%
posi¢ao do camber maximo (%c) 49%
1. extradorso (%c) 8%
e intradorso (%c) 3%
espessura do bordo de fuga (%c) 1%
angulo do bordo de fuga 23.36°

Figura 25 — Evolucao da espessura do aerofélio de maior C7, ao longo das geracoes
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Figura 26 — Evolucao do camber do aerofélio de maior C';, ao longo das geragoes
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Figura 27 — Evolucao do raio de curvatura do bordo de ataque do aerofdlio de maior C7,
ao longo das geragoes
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Figura 28 — Evolugao da espessura do bordo de fuga do aerofélio de maior Cr ao longo
das geragoes
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Figura 29 — Evolucao do angulo em graus do bordo de fuga do aerofélio de maior C', ao
longo das geragoes
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5.1.4.3 Aerofdlio de menor Cp

Figura 30 — Aerofélio com menor C'p para o caso de otimizacao a Reynolds = 3000000 e
a = 8°.

Best CD Individual

—— Upper surface
0.4 —— Lower surface
® Upper control points
® Lower control points
0.7 - —-—-- Camber
0.0 A
_02 4
_04 4

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0



56

Tabela 4 — Caracteristicas do aerofélio com menor C'p obtido no caso de otimizacao.

Caracteristica Valor
CL 1.1854
Cp 0.00358
espessura maxima (%c) 8%

posicao da espessura maxima (%c) — 62%

camber maximo (%c) %
posicdo do camber maximo (%c) 46%
e extradorso (%c) 0.9%

7. intradorso (%c) 0.2%

espessura do bordo de fuga (%c) 0.5%
10.44°

angulo do bordo de fuga

Figura 31 — Evolugao da espessura do aerofélio de menor Cp ao longo das geracgoes
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32 — Evolucao do camber do aerofélio de menor C'p ao longo das geragoes
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Figura 33 — Evolucao do raio de curvatura do bordo de ataque do aerofélio de menor Cp
ao longo das geragoes
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Figura 34 — Evolugao da espessura do bordo de fuga do aerofélio de menor C'p ao longo
das geragoes
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Figura 35 — Evolu¢ao do angulo em graus do bordo de fuga do aerofélio de menor Cp ao
longo das geracoes
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5.1.4.4 Aerofélio com maior C/Cp

C

Figura 36 — Aerofélio com maior C—L para o caso de otimizagao a Reynolds = 3000000 e

. D
o = 8°.
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CL
Tabela 5 — Caracteristicas do aerofélio com maior — obtido no caso de otimizacao.

Cp
Caracteristica Valor
Cr 1.6639
Ch 0.00459
espessura maxima (%c) 9%

posicao da espessura maxima (%c)  62%

camber maximo (%c) 9%
posi¢ao do camber maximo (%c) 47%
e extradorso (%c) 1.5%

71e intradorso (%c) 0.3%

espessura do bordo de fuga (%c) 0.6%
angulo do bordo de fuga 18.40°

C
Figura 37 — Evolucao da espessura do aerofélio de maior C—L ao longo das geragoes
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Figura 38 — Evolucao do camber do aerofélio de maior C—L ao longo das geragoes

D

Max Camber Max Camber Position

0.10 4

0.09

0.08

0.07 4

0.06

0.50

0.45 q

o
N
5}
s
S

T T T T T T T T T T
20 40 60 80 100 120 140 60 80 100 120 140
Generation Generation



60

Figura 39 — Evolucao do raio de curvatura do bordo de ataque do aerofélio de maior —L

D
ao longo das geracoes
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Figura 40 — Evolucao da espessura do bordo de fuga do aerofélio de maior o ao longo
D

das geragoes
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Figura 41 — Evolucdo do angulo em graus do bordo de fuga do aerofélio de maior —L a0
D
longo das geracoes
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Figura 42 — Curvas polares comparativas entre os
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5.2 Discussao

Nas figuras 8, 9, 10 e 11, é possivel observar a razao de escolha do método de
parametrizacao baseado em curvas de Bézier. Embora seja viavel gerar perfis aerodinamicos
por meio do método BP 3333, frequentemente, perfis invalidos eram produzidos, tornando
seu uso invidvel. Uma hipdtese é de que a presenca de cot(ay), cot(7;.) e cot(f) nas
formulas que definem as coordenadas dos pontos de controle da curva de camber e
de espessura resulte em uma implementacao instavel e, consequentemente, em perfis
indesejados. Uma pequena alteracao nos valores das tabelas 1 e 2 demonstra a discrepancia
entre as superficies geradas. Entretanto, as variaveis utilizadas na parametrizagao do modelo
BP 3333 mostraram-se valiosas para analises subsequentes das mudancas das caracteristicas

dos aerofdlios.

A aplicagao da curva de Bézier, conforme definida neste estudo, oferece facilidade de
implementacao como uma de suas vantagens, no entanto, também se nota a dificuldade em
assegurar uma curvatura constante no bordo de ataque. Isso resulta em uma disparidade
entre os raios de curvatura do extradorso e no intradorso. Além disso, o método empregado
dificulta a imposicao de condi¢oes de projeto, como espessura maxima e sua localizacao,

bem como camber maximo e sua posicao.

O adaptador em Python do XFOIL demonstrou consisténcia com os resultados de
validacao, conforme evidenciado nas figuras 14, 15, 16, e 17. Dado que o adaptador nao
efetua calculos, apenas 1é os resultados gerados pelo préprio XFOIL, era esperado que nao
houvesse divergéncia nos resultados. Ademais, este estudo também confirmou a eficicia de

um sistema de andlise distribuida em varios processadores.

Apés a integracao de todos os componentes, conforme demonstrado nas figuras 18
e 19, foi possivel obter e analisar os resultados de otimizacao. Inicialmente, comparou-se
a fronteira de Pareto gerada por este estudo, conforme apresentado na figura 20, com as
fronteiras geradas por D’Angelo e Curriston na figura 21. Observou-se que foi possivel
alcancar um valor de C7, superior para Cp = 0.004, bem como identificar valores de Cp
inferiores ao minimo da fronteira gerada por Curriston. Isso evidencia a flexibilidade do
modelo em acomodar geometrias nessa regiao. No entanto, em C'p = 0.012, os resultados de
Curriston conseguiram atingir um C, préximo a 3, enquanto o método proposto alcangou
apenas (7, = 2.78. Essa limitacao do método atual sugere que os limites impostos nas
ordenadas dos pontos de controle poderiam ser expandidos para permitir que o modelo
assumisse uma gama mais ampla de geometrias. Contudo, essa abordagem pode resultar na

geracao de um maior nimero de aerofélios incompativeis com os critérios de parametrizacao

definidos.

Estima-se que a diferenca de tempo de convergéncia entre o método mais demorado

utilizado por Curriston na figura 21 e o método apresentado neste estudo na figura
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22 seja atribuida ao fato de o autor ter conduzido os testes em uma maquina dual-core,

enquanto os testes atuais utilizaram 10 threads de uma maquina com 6 nucleos na CPU.

Apés a andlise do comportamento da populacao, buscou-se observar a evolugao
das caracteristicas dos aerofélios com menor Cp, maior Cp, e maior —L Inicialmente,
observa-se que os trés aerofdlios possuem caracteristicas distintas. No caso é)o aerofolio com
maior C,, nota-se que sua espessura maxima € consideravelmente maior em comparagao
com os outros aerofdlios. Dado que os pontos de controle da superficie inferior estavam
restritos a ordenadas negativas, especula-se que o camber do aerofélio s6 pode aumentar
com o aumento da espessura. Isso é corroborado pelos graficos nas figuras 25 e 26, que
inicialmente mostram um aumento na espessura seguido de uma tendéncia de reducao,
enquanto o camber exibe uma tendéncia oposta, aumentando ao longo das geragoes. A
evolugao da posigao de espessura maxima, no entanto, indica que o C'p do aerofélio pode
ser minimizado quando esta se encontra mais proxima do bordo de fuga para o angulo
analisado, resultado este que pode ser analisado futuramente em conjunto com os resultados
de Dongli em (MA et al., 2015), que mostra que existe uma tendéncia de redugao do Cp

com o aumento de z; para angulos de ataque entre 2 e 10°.

- ) -
Para os aerofélios com menor Cp e maior o observa-se uma tendéncia de
D
reducao da espessura ao longo das geragoes, resultando em uma diminuicao do Cp. O
comportamento do camber é semelhante nas figuras 32 e 38, mas o aerof6lio com maior
Cy : o
o apresenta um camber maior, o que implica em um aumento do C'p, embora resulte
D

em um aumento ainda maior do C, como indicado na figura 42.

Para todos os casos, a espessura do bordo de fuga poderia variar entre 0.01 e 0.
Isso sugere que existe uma espessura 6tima que otimiza as caracteristicas aerodinamicas,
conforme demonstrado nas figuras figuras 28, 34, e 40, onde o comportamento decrescente

com o numero de geragoes ¢ observado, mas a espessura nao chega a zero.

O resultado mais surpreendente esta relacionado ao raio do bordo de ataque nas
figuras 27, 33, e 39, uma vez que nao era esperado que os perfis apresentassem um raio
tao pequeno. Isso se deve, em parte, a falta de imposicao de continuidade C2 entre as
curvas do extradorso e do intradorso do aerofélio, bem como ao caso de otimizacao, que
se limita a um angulo de ataque e nio considera caracteristicas de stall do aerofélio. E
surpreendente também o fato de o aerofdlio com os maiores raios de curvatura apresentar
um stall mais acentuado do que os aerofdlios com raio menor. Estima-se que isso possa
ser atribuido a diferenca nos raios de curvatura das superficies, que é maior no primeiro
perfil. Além disso, a convergéncia de resultados para cada um dos modelos é problematica,
uma vez que os perfis com menor C'p e maior G nao conseguem convergir para angulos

D
menores do que 7°, indicando sua inviabilidade em projetos reais.
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6 CONCLUSAO

Este estudo mostrou a eficacia da utilizacao do algoritmo genético na identificagao
da fronteira de Pareto em um problema previamente documentado na literatura. Os
resultados obtidos, além de apresentarem uma maior eficiéncia devido a implementacao
de um sistema de analise distribuida em multiplos subprocessos, demonstraram coeréncia

com os resultados de estudos anteriores.

Uma das principais conclusoes deste estudo ressalta a limitagao da otimizacao
do aerofélio para uma tnica condigdo de voo (dngulo de ataque de o = 8° e ntimero de
Reynolds de 3000000). Isso resulta na criagdo de perfis otimizados exclusivamente para
esse cenario especifico, cujo desempenho torna-se imprevisivel em situagoes diferentes das
abordadas na otimizagdao. No entanto, o método atual oferece a vantagem de permitir
uma abordagem de otimizagao que incorpora resultados de multiplas configuracoes de voo

simultaneamente, também viabilizando a identificacao de multiplas solugoes candidatas.

Por fim, a abordagem de parametrizacao empregada demonstrou sua capacidade
de representar uma ampla variedade de aerofélios. Contudo, ressalta-se a necessidade
de estabelecer condigoes de contorno no bordo de ataque para garantir uma curvatura

constante, apontando para uma area de melhoria na metodologia.

6.1 Recomendacdes para trabalhos futuros

Os resultados obtidos por meio deste método revelam promissoras aplicacoes dos
algoritmos genéticos na otimizacao de perfis aerodindmicos com miultiplos objetivos de
projeto. No entanto, considerando o escopo limitado deste estudo, varias simplificagoes
foram necessérias. Estas simplificacbes apontam para areas de aprimoramento em futuras

pesquisas.

Uma das possiveis extensoes deste trabalho seria a realizacdo de uma anélise abran-
gendo multiplas condig¢oes de voo, bem como diferentes angulos de ataque. Isso permitiria
a consideracao de fendmenos como o estol, ampliando a relevancia das otimizagdes para

uma variedade de cenarios operacionais.

Outra area de melhoria reside no modelo de parametrizagao adotado. A utilizacao
do método BP333 se mostrou interessante devido a relevancia de seus parametros na
analise. No entanto, existem oportunidades para explorar alternativas e aprimorar a
representacao da geometria do aerofdlio, por exemplo, ao utilizar as curvas de Bézier para
definir as curvas de camber e espessura do aerofélio, em vez de usa-las diretamente para
representar a geometria do perfil. Outra possibilidade inclui o desenvolvimento de uma

técnica de encoding de aerofdlios ja existentes no sistema de parametrizagao escolhido, o
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qué permitiria que perfis predefinidos fossem utilizados como ponto inicial de otimizagao.

Além disso, a inclusao de penalizagoes para violagoes das condigoes de projeto,
como a penalizagao descrita por Coello em (Coello Coello, 2002), se mostra uma abordagem
promissora a ser considerada em estudos futuros. Essas penalizagoes poderiam ser aplicadas
tanto a caracteristicas aerodinamicas quanto a caracteristicas geométricas do aerofélio.
Uma analise que leve em conta tais violagoes permitiria a identificacdo mais eficiente de

aerofélios que atendam a requisitos especificos de projeto.
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