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RESUMO

Novos conceitos de aeronaves sdo agora possiveis gracas a reintrodugdo da propulsao a hélices
baseada em motores elétricos, principalmente gragas ao desenvolvimento tecnolégico de suas
baterias. Esses motores elétricos possibilitam a operagdo de hélices em mais condigdes de
opera¢do do que motores a combustdo ou a jato. Uma conhecida estratégia de melhoria de
desempenho ¢ a alteragdo do angulo de pitch de pa de uma hélice, o que também permite a
reducdo de seu ruido. O objetivo deste trabalho ¢ caracterizar o desempenho actstico e
aerodinamico de uma hélice, considerando variagcdoes de seu angulo de pitch de pa. Os
parametros acusticos e aerodindmicos sdo obtidos de simula¢des de grandes escaladas com o
codigo PowerFLOW, que ¢ baseado em Lattice-Boltzmann. Os resultados numéricos sao
verificados em relagdo a erros de truncamento por refinos de malha e pela comparagdo com
experimentos provenientes da literatura. Uma anélise paramétrica sobre o angulo de pitch de pa
¢ conduzida, acerca de seu desempenho aerodindmico e acustico, em condigdes com velocidade
de corrente livre nula e ndo nula. Na auséncia de velocidade de corrente livre, o aumento do
angulo de pitch de pa permitiu o incremento do empuxo em 70%, mas com o aumento do arrasto
em quatro vezes. Na presenca de velocidade de corrente livre, o aumento do simultaneo do
angulo de pitch de pa e da velocidade de corrente livre ndo alterou a eficiéncia aerodindmica
nem o empuxo para a maioria dos casos, ao custo de aproximadamente trés vezes mais arrasto.
Independentemente da velocidade de corrente livre, os incrementos de OASPL calculados de
meia frequéncia de passagem de pa a at¢ 10Hz e a sua diretividade sdo mais similares ao OASPL
calculado de 1 kHz até 10 kHz. E mostrado que a maior redugdo sonora pela variagio do angulo
de pitch de pa ocorre na presenga de velocidade de corrente livre. Por exemplo, quando o
incremento do angulo ¢ incrementado em 15°, com a velocidade de corrente livre sendo
aumentada, mantendo o valor do empuxo, verifica-se um aumento do ruido de banda larga
inferior a 3,5 dB, ante um aumento de até 31 dB para na auséncia de velocidade de corrente
livre.

Palavras-chave: Lattice-Boltzmann, pitch variavel, PowerFLOW, aeroacustica.



ABSTRACT

New aircraft concepts are now possible due to the reintroduction of propeller-based propulsion
powered by electric engines, mostly due to technological developments of batteries. Electric
engines allow the propeller to be operated in a wider range of operating conditions than
combustion or jet engines. A well-known strategy of performance improvement is the variation
of the propeller blade pitch angle, which can also lead to noise reduction. The objective of this
work is the characterization of a propeller’s acoustic and aerodynamic performance,
considering the variation of the blade pitch angle. The aerodynamic and acoustic parameters
are obtained from Large Eddy Simulation with the PowerFLOW code, which is based on the
Lattice-Boltzmann Method. The numerical results are assessed concerning truncation errors by
a mesh refinement analysis and through comparisons with experimental data from the literature.
Then a parametric analysis regarding the blade pitch angle is carried out, assessing its effects
on the aerodynamic and acoustic performance, with and without the presence of free-stream
velocity. In the absence of free-stream velocity, the results show that the increase of the pitch
angle can increase the thrust by 70%, but at the expense of a fourfold increase in the propeller
drag. In the presence of free-stream velocity, the simultaneous increase of the pitch angle and
free-stream velocity generally does not change the aerodynamic efficiency and thrust, but a
threefold increase is observed in the drag. Regardless the free-stream velocity condition, the
increments of OASPL calculated from half blade passing frequency to 10 kHz and its directivity
are rarer like those of the OASPL from 1 kHz to 10 kHz. It is shown that the greatest noise
reduction by varying the pitch angle is found in the presence of free-stream velocity. For
instance, when the pitch angle is increased in 15° degrees, with the free-stream velocity being
incremented maintaining the thrust, the broadband noise level is increased by less than 3.5 dB,
in comparison with an increase of 31 dB in the absence of free-stream velocity.

Keywords: Lattice-Boltzmann, variable pitch, PowerFLOW, aeroacoustics.
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1 INTRODUCAO

1.1 UM NOVO COMECO PARA AERONAVES A HELICE

Hélices aeronduticas sao largamente utilizadas em diferentes tipos de aeronaves. Suas
possibilidades de operacdo ainda sdo limitadas pela estreita faixa de torque de seus motores.
Isso ocorre devido a limitagdo dos motores convencionais (motores a reacao), por ndo serem
capazes de promover altos valores de torque em diferentes rotagcdes de eixo.

A recente melhoria de baterias elétricas comeca a permitir a utilizagdo de motores
elétricos com diversas vantagens em relacdo aos convencionais. Uma delas ¢ a capacidade de
manter altos torques para uma ampla faixa de rotagdes. Essa diferenga, para algumas rotagdes
de eixo, pode ser de até¢ 500 vezes para motores com o mesmo valor de torque maximo
(TAKAHASHI et al., 2014), permitindo que a hélice receba o torque necessario para diversas
condi¢des de operagdo. Dessa forma, as hélices de uma aeronave podem operar com alta
eficiéncia acrodinamica e em baixa rotagdo (BERTON et al., 2019).

Outra vantagem em relagdo a motores convencionais advém da baixa
complexidade de seus componentes. Dessa forma, o menor requisito de massa desses motores
abre a possibilidade de aecronaves com diversas hélices ao longo de suas asas, como ilustrado na
Figura 1.1. Multiplas hélices, em vez de apenas uma, podem operar em menores rotacdes,
proporcionando menor arrasto aerodinamico (maior eficiéncia aerodindmica), menores

requisitos estruturais e, finalmente, diminuicao dos niveis sonoros da aeronave.

Figura 1.1 — Conceito de Aeronave Elétrica proposto pelo Centro Aeroespacial Alemao.
Reproduzido de DLR (2021).

Entretanto, por mais promissoras que sejam as possibilidades abertas por motores
elétricos, a melhoria das baterias ainda possui limitacdes em comparagdo aos combustiveis
comumente utilizados na aviagdo, no que concerne a sua densidade energética. De fato, as

baterias mais sofisticadas, por exemplo, possuem densidades energéticas de, no minimo, dez
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vezes inferiores ao querosene de aviagdo. Mais exemplos sao apresentados na Figura 1.2 (a),
onde se comparam varios tipos de baterias em relagdo a combustiveis. Esse ¢ um dos principais
motivos pelo qual aeronaves de grande escala ndo possam adotar propulsdo elétrica, o que
implica na necessidade de ainda utilizarem motores convencionais.

Uma implicagdo da baixa densidade energética das baterias foi explorada por Rohacs
e Rohacs (2019). Nesse estudo, uma aeronave Cessna-172 de quatro lugares foi adaptada para
utilizagdo de motores elétricos. A andlise preliminar da aeronave demonstrou um aumento de
até trés vezes na massa de decolagem permitida por essa modificagdo, o que ¢ ocasionado pela
inclusdo de uma bateria de 800 kWh, como mostra a Figura 1.2 (b). Na mesma figura, propostas
de inclusdo de baterias elétricas sao comparadas com o Cessna-172 convencional, no que
concerne a massa da aeronave. Esse aumento de massa devido ao emprego de baterias ¢ ainda
mais problematico, tendo em vista que a aeronave elétrica ndo ¢ capaz de diminuir sua massa
ao longo do voo, por ndo eliminar os produtos da combustdo. Essa incapacidade de redugdo da
massa se torna ainda mais critica ao se considerar uma aterrissagem em pista de pequena

extensao.

Pesada —=—==———F5== |eve

. ‘ 800 kWh s [([eesse s smsmsenes] ]
10000 6@3\8""‘}5 () 600 kWh (o o ]
&
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1000 S— - ,imi.‘ — e ettt ———————
de Liti & < ALA otz .
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Ni-CD Polimero MAeEaI 1000 2000 3000 4000
100 & de Litio  Litio Massa [kg]
Priiifioo rele Fuselagem ® Baterias ™ Motor de combustéo
Hélices = Carga
10 = Motor Elétrico Combustivel
10 100 1000 10000
Energia Especifica (Wh/kg)
(a) (b)

Figura 1.2 — (a) Densidade energética de baterias e combustiveis. (b) Simulacdo da massa
decorrente da utilizagao de motores elétricos em uma aeronave Cessna-172
convencional. Adaptado de Rohacs e Rohacs (2019).

Toda essa problematica em relagao a densidade energética demonstra uma das grandes
barreiras tecnoldgicas para a eletrificagdo completa do setor aéreo. Em contrapartida, uma
variedade de aeronaves menores pode ser eletrificada, além de possuirem possibilidades de
mercado bastante promissoras. Por serem leves, com massa de até¢ 5.670 kg, e com baixa

autonomia, essas aeronaves atenuariam o aumento de massa ocasionado pelas baterias.
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A aviacdo regional pode utilizar essas aeronaves em linhas regionais a custos
competitivos em comparacdo ao transporte terrestre, além da baixa emissdo de poluentes
(VISWANATHAN et al., 2019). Essas linhas regionais permitiriam maior integragdo entre
centros urbanos pequenos ¢ meédios que vém tendo a sua importancia aumentada. Essa
possibilidade ¢ especialmente interessante em paises com vasta extensao territorial € com baixa
densidade de malha rodoviaria ou ferroviaria, devido as limitagdes climaticas ou or¢amentarias
como Brasil, Canadé, China, india e Russia.

No Brasil, na década de 1970 e 1990, esse nicho era atendido por aeronaves leves a
motores turboélice, como ¢ o caso do Embraecr EMB-110 (Bandeirantes). Diversas crises
econdmicas, aumentos nos pregos do petrdleo e concorréncia com o transporte rodoviario
reprimiram a demanda por esse nicho, o que acarretou seu rapido declinio. Consequentemente,
a partir de 1990 houve uma concentracdo da aviagdo em oligopdlios — 97% do trafego aéreo
controlado por trés empresas —, que passaram a utilizar grandes aeronaves com linhas apenas
entre grandes centros urbanos e capitais (FERREIRA, 2017).

A implicag@o desse processo ¢ que a malha de transporte aeroviario se concentrou em
grandes aeroportos metropolitanos. No Brasil, por exemplo, mais da metade do trafego aéreo se
concentra em apenas 10 aeroportos, sendo que, praticamente, todo o trafego comercial se
concentra em apenas 32 aeroportos. Entretanto, o pais possui em torno de 3.000 campos de
pouso publicos e privados, aeroportos e aerdédromos, ficando atras apenas dos Estados Unidos
(ANAC, 2021). Semelhante ao caso brasileiro, no pais norte-americano, cerca de 95% de todo
o seu trafego aéreo ¢ concentrado em apenas 1% das pistas disponiveis em seu territorio
(FAROKHI, 2014).

Esse cenério poderia mudar com a utilizagdo de aeronaves elétricas nas proximas
décadas, de tal sorte que diversas tecnologias de aeronaves com propulsdo elétrica estdo em
estagio inicial de desenvolvimento e apresentam resultados promissores. Um desses prototipos,
desenvolvido pela Embraer e apresentado na Figura 1.3 (a), consistiu na adaptacdo de uma
aeronave de curto alcance e de um passageiro com aplicagdes agricolas, o EMB-Ipanema, com
a instalagdo de um motor a hélice elétrico.

Seguindo essa tendéncia de inovacdo no setor aerondutico, também se discute a
introducao de veiculos elétricos de transporte urbano autobnomo com decolagem e aterrissagem
vertical (electric Vertical Take Off and Landing — eVTOL). A possibilidade ¢ bastante

interessante para centros urbanos densamente povoados e com trafego terrestre intenso, como
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Nova York, Hong Kong e Sao Paulo. Esses veiculos também utilizam hélices, como
exemplificado na Figura 1.3 (b).

Por fim, existem os veiculos aéreos ndo tripulados (Unmanned Autonomous Vehicle —
UAV) de decolagem e aterrissagem vertical, que podem ser empregados para a entrega de
produtos. O desenvolvimento dessa possibilidade estd em estdgio bastante avangado com
prototipos como o da Figura 1.3 (c), em operacdes autorizadas pela Agéncia Nacional de
Aviagao Civil — ANAC. Esses veiculos sdo bastantes similares aos intitulados genericamente
como drones, atualmente utilizados em filmagens, reconhecimento de terrenos, atividades
recreativas, dentre outros. As entregas realizadas por esses veiculos podem se tornar bastante
frequentes, superando limitacdes de mobilidade em centros urbanos e implicando em grande

rapidez e dinamismo em suas operagdes.

(2) (b)

(©)

Figura 1.3 — (a) Demonstrador elétrico da Embraer. Reproduzido de Vinholes (2019). (b)
Conceito de eVTOL da EmbraerX. Reproduzido de Castilho (2020). (c) Drone de
entregas em testes. Reproduzido de ANAC (2020).

Todas essas possibilidades demonstram uma demanda por aeronaves a hélices com
motores elétricos, estabelecendo um novo capitulo na aviagdo. No entanto, o emprego em grande

escala dessas aeronaves proximo a grandes centros urbanos poderia produzir um aumento
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significativo dos niveis de ruido nesses locais. Como o ruido aerondutico ¢ bastante
regulamentado, a redu¢do dos niveis de ruido na operagdo dessas aecronaves passa a ser um fator

chave em seu desenvolvimento.

12 REGULAMENTACAO DO RUIDO AERONAUTICO

O ruido aerondutico ¢ um importante aspecto no projeto de aeronaves civis, tendo a sua
importancia aumentada na segunda metade do século XX, com o crescimento rapido do trafego
aéreo, notadamente proximo a centros urbanizados. Isso implicou em grande pressao sobre os
governantes que, por sua vez, passaram a pressionar a industria aerondutica através de
regulamentacdes. Essa pressdo ocorreu, principalmente, no ocidente europeu, no Canada e nos
Estados Unidos, porque esses paises usufruiam de grande desenvolvimento econdmico e,
consequentemente, concentrando a maior parte do trafego aéreo. Isso motivou a regulamentacao
do setor a partir de agéncias nacionais, que estdo subordinadas a acordos internacionais, ja que
essas aeronaves operam em diversos paises.

O principal organismo de regulamentacao da aviacdo ¢ a Organizagdo Internacional de
Aviacdo Civil (International Civil Aviation Organization — ICAQ), que instituiu a comissao de
ruido aeronautico (Committee on Aircraft Noise — CAN). Essa comissdo tem o objetivo de
desenvolver e regulamentar os procedimentos para certificacdo de ruido de aeronaves em
operacao, atualmente, ou que venham a ser desenvolvidas.

Diversas conferéncias internacionais, impulsionadas por protestos da sociedade que se
agravavam desde 1944 (SMITH, 2004), culminaram, em 1969, em um acordo para a
regulamentacdo dos niveis sonoros. O documento que possui recomendagdes, métricas € normas
para os niveis sonoros de aeronaves ¢ intitulado: “Padrdes Internacionais de Recomendagdes e
Praticas — Protegao Ambiental: anexo 16 a Convencao Internacional de Aviagdo Volume 1 -
Ruido Aerondutico”, frequentemente referenciado como “Anexo 16”.

Esse documento entrou em vigor em 1971 e € organizado com base nas
regulamentacdes de cada tipo de aeronave, apresentando para cada uma delas certificagoes de
ruido e métodos para a medi¢ao dos niveis sonoros. A Figura 1.4 ilustra um dos procedimentos
para a aferi¢do do ruido de decolagem. O documento ¢ revisado, regularmente, com atualiza¢des
dos niveis maximos de ruido que as aeronaves podem emitir para serem certificadas e entrarem

em operacao (ICAO, 2008).
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Figura 1.4 — Pontos de medi¢ao do ruido. Adaptado de ICAO (2021).

1.3 O RUIDO DE HELICE

A imposicao de regulamentagdes, quanto aos niveis maximos de ruido aerondutico,
demonstra a importancia do tema para a viabilidade de novos projetos. Assim, ¢ de vital
importancia o conhecimento das principais fontes de ruido aerondutico a fim de se reduzir o
nivel total gerado. Uma das principais fontes de ruido de aeronaves vem do movimento das
hélices, o que revela a importancia da caracterizacdo de seu ruido. Como as pas das hélices sdo
formadas, longitudinalmente, por se¢des de aerofolios, o ponto inicial para a andlise do ruido ¢
o estudo da sua geracao pelo escoamento em aerofolios.

Em um aerof6lio isolado existem dois principais mecanismos de geragdo de ruido: a
interacdo do escoamento a montante com seu bordo de ataque e do escoamento ao longo do seu
dorso. Esse ultimo chamado de ruido préprio do aerofélio.

No primeiro mecanismo, o ruido ¢ gerado principalmente pela interagdo de estruturas
turbulentas com o bordo de ataque, como ilustra a Figura 1.5 (a), causando um espalhamento do
conteudo energético de flutuagdes turbulentas ndo actsticas em flutuagdes acusticas, que se
propagam no espago para além da regido do escoamento turbulento.

Ja o ruido préprio do aerofdlio possui maior complexidade, podendo ser dividido em
cinco contribui¢des: vortices de ponta de pa, desprendimento de vortices, bordo de fuga,

instabilidade e separa¢do. Esses mecanismos de ruido sdo esquematizados na Figura 1.5 (b—f).
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Figura 1.5 — Tipos de ruido no aerofolio (a—f). Adaptado de Brooks et al. (1989).
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A maioria desses efeitos se concentra na geragao de vortices que passam a estar
presentes no escoamento em decorréncia de sua passagem pelo aerofolio. Os vortices na ponta
de pa ocorrem, principalmente, pela diferenca de pressio do extradorso e intradorso do
aerof6lio, que entram em contato na terminagdo da pa. Esse efeito pode se tornar ainda mais
intenso, caso existam camadas limites turbulentas nos dorsos ou turbuléncia no escoamento
proximo a ponta de pa. J4 a esteira de vortices se forma a partir da convecgao das flutuagdes da
camada limite turbulenta no aerof6lio para o bordo de fuga. Na sequéncia, o descolamento de
vortices ¢ gerado pela terminacdo de um bordo de fuga espesso ou pelas ondas de instabilidades
provenientes da camada limite laminar do escoamento no aerof6lio. O ultimo efeito ¢
ocasionado pelo aumento do angulo de ataque (Angle of Attack — AOA) do aerof6lio. Tal
condi¢do implica em um aumento de sua sustenta¢do, o que ¢ de grande interesse, pois também
implica na ampliacdo do empuxo gerado pela hélice. Todavia, a camada limite no bordo de fuga
do aerofdlio inicia um processo de separacdo, gerando mais estruturas vorticais e,
consequentemente, aumento das fontes de ruido. A partir de determinado angulo de ataque, o
aerofolio eventualmente apresenta uma queda brusca de sustentacdo (stall), gerada pela
altera¢do do carregamento de pressdo em seu extradorso. No extradorso, ocorre recirculacdo em
grande escala que aumenta a geracao de vortices e, desse modo, aumentando os niveis sonoros
(BROOKS et al., 1989; VELDEN, 2017).

Hélices possuem pas formadas por secdes de aerofdlio distribuidas ao longo de seu
raio, de tal sorte que as se¢des de aerofolio passam a orbitar o centro da hélice em fungao de sua
velocidade de rotacdo. Pressupde-se que haja sobreposigdo entre os efeitos sonoros do aerofolio
e os efeitos periddicos em fun¢do dessa rotagdo introduzida. Esse efeito periddico € relacionado
a rotagdo das hélices, o que resulta em contribui¢des energéticas em multiplos da frequéncia de
passagem de pa (Blade Passing Frequency — BPF). Ainda assim, esse efeito pode ser dividido
em trés contribui¢des: rotacional, de distor¢ao e de interacao. O efeito rotacional ¢ relacionado
a aerodindmica mais elementar de uma pa, arrasto e sustentacdo, que se traduz em empuxo e
torque. Os efeitos periddicos de distor¢ao e interagdo estdo relacionados com o movimento das
pas, amplitude e modulagao de frequéncias, esteira e interagdes dos campos de pressdo de pas
adjacentes.

Ja os efeitos analogos ao aerof6lio isolado representam contribuigcdes energéticas
distribuidas ao longo de uma ampla faixa de frequéncias. Além de ndo possuir relagdo direta
com as BPFs, esse ruido esta fortemente relacionado com efeitos turbulentos e de vorticidade,

assim como os mecanismos de ruido no aerof6lio. Ainda assim, o ruido vortical pode ser
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dividido em relagdo a efeitos de bordo de fuga e de ponta de pa. Um esquema de todos esses
efeitos de ruido ¢ apresentado na Figura 1.6.

Os efeitos sonoros apresentados geram um espectro caracteristico do ruido de hélices,
com a presenca de picos bem definidos em baixas e médias frequéncias. Esses picos sdao
produzidos, periodicamente, em multiplos das BPFs, e sdo sobrepostos por um contetido de
banda larga distribuido por todas as frequéncias. Isso implica que, em baixas e médias
frequéncias, os efeitos peridodicos dominem, enquanto em altas frequéncias os efeitos de banda
larga analogos ao aerof6lio, gerados por mecanismos nao periodicos, sejam dominantes. Vale
ressaltar que essa definigdo, de maneira estrita, € propria de uma situagao proprias de hélices
isoladas. Por esse motivo, o espectro do ruido de uma hélice ¢ dividido em dois tipos de ruidos:

(1) tonal e (ii) banda larga, como identificados na Figura 1.7.
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Figura 1.6 — Tipos de ruidos de hélice. Modificado de Kurtz e Marte (1970).
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Figura 1.7 — Espectro de ruido tipico de uma hélice. Adaptado de Glegg (2017).
1.4 O DESEMPENHO DO ANGULO DE PITCH DE PA

Uma estratégia para melhorar o desempenho de hélices ¢ a alteracao de seu angulo de
pitch de pa. Esse angulo ¢ formado longitudinalmente entre as pas de uma hélice e seu eixo,
como mostra a Figura 1.8 para duas hélices com diferentes angulos de pitch de pa. A principal
vantagem dessa estratégia ¢ o incremento do angulo de ataque de cada estagdo de aerofdlio ao
longo das pas, possibilitando aumento do empuxo produzido globalmente pela hélice, devido ao
aumento de sua sustentacao.

Diferentemente de um aerof6lio que pode ser analisado, simplificadamente, apenas com
dados de arrasto e sustentagdao, uma hélice necessita de mais pardmetros aerodinamicos. Por esse
motivo, a analise dos efeitos da alteragdo do angulo de pitch de pé sobre o desempenho da hélice
emprega os seguintes parametros: fator de avanco (J), coeficiente de empuxo (Cr), coeficiente

de torque (Cp) e eficiéncia aerodindmica (1), os quais sdo assim definidos:

L/ P c, =—2 1.1

/= nD T ™ pn2D* ¢ pn2DS a1
TV, C Empuxo * Velocidade

povr_ G p (1.2)

P - 2mCy ~ Poténcia no Eixo da Hélice

, onde T [N] € a tracdo, P [W] € a poténcia, Q [N.m] € o torque, Vy [m/s] € a velocidade de
corrente livre, n [RPS] € a velocidade rotacional da hélice, D [m] ¢ o diametro da hélice e p
[kg/m?] é a densidade do fluido. O efeito de alteracdes no angulo de pitch de pa é estudado desde
os primordios da aviagdo como, por exemplo, nos trabalhos experimentais de Biermann e

Hartmann (1939). Além da relagdo direta entre o angulo de pitch de pa e o aumento do empuxo,
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uma das vantagens de se variar esse angulo ¢ a possibilidade de se manterem altos niveis de
desempenho aerodindmico da hélice, sem aumento da rotagdo, para varios niveis de velocidade

de corrente livre.

Eixo da hélice

Linha da corda Pas da hélice
Angulo de
pitch de pa Plano de rotagdo

Hélice com menor angulo Hélice com maior &ngulo
de pitch de pa de pitch de pa

Figura 1.8 — Hélices com diferentes angulos de pitch de pa.

Em uma hélice com angulo de pitch de pé constante, por exemplo, a inica op¢ao para
manter a eficiéncia aerodindmica ¢ o incremento de sua rotagdo, o que leva ao incremento do
empuxo, compensando o aumento do torque e, dessa forma, mantendo a -eficiéncia.
Consequentemente, o fator de avango também se mantém, ja que o aumento da velocidade de
rotacdo também compensa o aumento da velocidade de corrente livre. Entretanto, essa solucao
requer elevados niveis de torque no eixo do motor, além de aumentar em grande medida o ruido
gerado pela hélice

Considerando uma hélice com angulo de pitch de pé varidvel, pode-se manter o empuxo
através da variacdo do angulo combinado com o fator de avanco, dessa forma, conservando a
eficiéncia aerodinamica, conforme indicado na Figura 1.9. Mesmo assim, isso implica também
no aumento do torque requerido pela hélice, porém menor do que aquele ocasionado pelo
aumento de rotagao da hélice.

A estratégia de variacdo do angulo de pitch de pa pode levar a uma vantagem acustica,
ao se evitar a necessidade de aumento da rotacao da hélice. No entanto, por mais interessantes
que sejam as alteragdes, as restrigdes mecanicas do sistema das hélices e os limites de operacao
de motores convencionais trazem obstdculos a implementacdo dessa estratégia, uma vez que
ndo ¢ possivel gerar o torque necessario a operacao da hélice em baixas rotagdes. Isso ocorre
porque os motores sdo projetados para ter seu torque maximo e eficiéncia 6tima em altas
rotacdes, relacionadas geralmente a condig¢ao de cruzeiro da aeronave. A utilizacdo de motores
elétricos atenua essas limitagdes relacionadas ao desempenho dos motores, pois 0os motores

elétricos sdo capazes de manter altos torques para uma larga faixa de velocidades de seu eixo.
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Dessa forma, uma hélice pode manter uma menor rotacao e, ao variar seu angulo, o motor pode

produzir o torque requerido para a operacao da aeronave.
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Figura 1.9 — Eficiéncia aerodindmica em fun¢do do fator de avango em angulos de pitch
entre 15° e 30°. Adaptado de Biermann e Hartmann (1939).

1.5 OBJETIVOS

A necessidade da reducdo dos niveis sonoros de novas aeronaves com propulsiao
elétrica demonstra a importancia de estratégias de redugdo de ruido em hélices. Como descrito
neste capitulo, a alteracdo do angulo de pitch de pa permite a operagdo vantajosa de hélices
através da utilizacdo de motores elétricos, possibilitando uma opera¢do mais silenciosa. Sendo
assim, o estudo do efeito aerodindmico e acustico devido a alteragdes no angulo de pitch de pa,
em funcdo das condi¢des de operacdo das hélices, pode permitir maior embasamento para a
reducao dos niveis sonoros em novos conceitos de aeronaves.

Dentro desse contexto, o objetivo deste trabalho ¢ investigar, numericamente, o efeito
das alteragdes do angulo de pitch de pa, em diferentes condigdes de operagdo, sobre o
desempenho aerodindmico e aclstico de uma hélice isolada. Para alcancar esse objetivo,

definiram-se os seguintes objetivos especificos:

e Desenvolver um modelo numérico para a anélise do problema, validado a partir de uma

avaliacao de convergéncia de malha e da comparag¢ao com resultados experimentais.

e Empregar e testar técnicas de analise digital de sinais para separar o sinal de ruido em

tonal e de banda larga.

e Avaliar, numericamente, o efeito do angulo de pitch pa com velocidade de escoamento
livre nula e ndo nula, considerando os efeitos aerodindmicos no ruido completo, tonal e

de banda larga.
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e Relacionar os efeitos aerodinamicos e acusticos decorrentes das variagdes do angulo de
pitch de pa em condicdes de velocidade de corrente livre nula e ndo nula.

1.6 ORGANIZACAO DO DOCUMENTO
O restante deste documento € organizado nos seguintes capitulos:

o Capitulo 2: revisdo da literatura sobre as principais estratégias para redu¢do do
ruido de hélices e os métodos numéricos aplicados em analises aeroacusticas de hélices, com a

indicacdo das contribui¢des deste trabalho.

o Capitulo 3: descri¢do da metodologia utilizada neste trabalho, dividida em

modelo matematico, modelo numérico e processamento dos resultados de ruido.

o Capitulo 4: validacdo do modelo numérico para as simulagdes realizadas neste
trabalho. Primeiramente, apresenta-se uma analise de erros de truncamento a partir da
comparagdo de trés niveis progressivos de refino da malha computacional. Na sequéncia, os
resultados numéricos sdo comparados com as medigdes aerodinadmicas e acusticas de HKUST
(2020). Finalmente, avaliam-se técnicas de analise digital de sinais para a separagdo do ruido

tonal e do ruido de banda larga.

. Capitulo 5: analise paramétrica do efeito do angulo de pitch de péa sobre a

aerodinamica e o ruido, considerando velocidade de escoamento nula e nao nula.

o Capitulo 6: as principais conclusdes sobre os resultados sdo apesentadas em

conjunto com sugestoes para trabalhos futuros.
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2 REVISAO DA LITERATURA

A revisao da literatura apresentada neste capitulo ¢ dividida em trés segdes. A primeira
delas apresenta uma revisao de estratégias para a redugdo do ruido de hélices com enfoque,
principalmente, em andlises paramétricas. A segunda se¢do revisa modelos numéricos,
comparando seus desempenhos para a previsdo de caracteristicas actsticas e aerodinamicas de
hélices. Por fim, a terceira se¢dao apresenta uma sintese desses estudos revisados, de forma a

evidenciar as contribuigdes desta dissertagao.

2.1 ESTRATEGIAS PARA REDUCAO DE RUIDO
2.1.1 Bordo de fuga serrilhado

Uma das principais fontes do ruido préprio de aerofdlios s@o as esteiras de vortice que
se desprendem de seu bordo de fuga. Dessa maneira a atuacdo sobre o bordo de fuga tem grande
potencial para a reducdo do ruido gerado por aerofdlios. Uma estratégia que explora essa
possibilidade, em hélices, ¢ a inclusdo de um padrio serrilhado ao longo do bordo de fuga de
suas pas, com o proposito de mitigar a formacdo de esteiras de vortices e, consequentemente,
atenuar as fontes de ruido.

Pang et al. (2018) analisaram, experimentalmente, o efeito da inclusdo de bordos de
fuga serrilhados em uma hélice com aproximadamente 300 mm de didmetro. Os autores
avaliaram a eficicia dos serrilhados na supressdo do aumento do ruido de banda larga,
decorrente do incremento da velocidade de rotagdo ou do angulo de pitch das pas. A hipotese
assumida foi que o aumento do ruido de banda larga, em altas frequéncias, se origina da
interacdo do escoamento com o bordo de fuga das pas da hélice. Para uma mesma rotagdo, a
inclusdo do serrilhado proporcionou redugdo sonora de cerca de 3 dB em frequéncias acima de
3 kHz, e de até 5 dB em frequéncias proximas a 10 kHz. Em relac¢do ao ruido tonal, os autores
observaram um aumento apenas na primeira BPF, enquanto a partir da segunda BPF o ruido foi
novamente reduzido entre 3 e 5 dB.

Yang et al. (2019) analisaram, experimentalmente, o efeito de bordos de fuga
serrilhados adicionados, ou seja, com aumento da corda, e extrudados, com redugdo da corda,
com diferentes amplitudes e alturas. As hélices modificadas se basearam em um modelo liso de
cerca de 300 mm de didmetro fabricado pelos autores. Para uma mesma rotagao, as hélices com

serrilhado adicionado produziram até 13% mais empuxo que a hélice lisa, enquanto aquelas
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com bordo extrudado produziram o mesmo empuxo ou menos. Na comparacao do ruido gerado
pelas hélices com serrilhado em relagdo as lisas, as hélices com serrilhado reduziram o OASPL
em at¢ 2 dB. Assim como observado por Tay et al. (2020), essa redugdo ocorreu para a
geometria em que a altura dos serrilhados ¢ o dobro de seu comprimento de onda.

Continuando o estudo de Yang ef al. (2019), Yang et al. (2020) analisaram outras
geometrias de hélices serrilhadas, além de dar maior enfoque na performance aerodinamica. Os
autores observaram que, para uma mesma rotacao, pas com serrilhados em toda sua extensao
produzem mais empuxo e menos arrasto do que hélices com serrilhado apenas na metade de
sua extensdao. Também discorreram sobre a importancia do modo de fabricacao dos serrilhados.
Nesse aspecto, Yang et al. (2020) afirmaram que serrilhados adicionados sdo vantajosos por
manterem a area original das pas e, por conseguinte, o empuxo gerado. Verificaram que a
diminui¢do dos niveis sonoros, possibilitado pelas hélices serrilhadas com o aumento da
rotagdo, ocorre primeiro para os microfones com angulos polares menores em relagdo ao eixo
de rotagdo da hélice, e depois nos microfones com angulos maiores. Por fim, observaram que o
serrilhado reduz o nivel global de pressdo sonora (Overall Sound Pressure Level — OASPL),
em torno de 2 dB, em comparacdo com a hélice lisa, para um mesmo empuxo.

Tay et al. (2020) analisaram, numericamente e experimentalmente, a aplicagdo de
bordos de fuga serrilhados, que foram extrudados, em um modelo de hélice de 240 mm de
diametro projetado pelos autores. O estudo foi conduzido com a utilizagdo de um codigo
baseado na solugdo das Equacdes Médias de Reynolds (Reynolds Average Navier-Stokes —
RANS) com o método de fronteiras imersas (MITTAL et al., 2005; TAY et al., 2015), validado
a partir dos resultados experimentais para hélice sem serrilhado. A partir do modelo numérico,
os autores obtiveram resultados para as hélices com bordo de fuga serrilhado, variando cinco
possibilidades de comprimento de onda de padrao serrilhado com o objetivo de minimizar a
redugdo de empuxo em relagdo a hélice original. Na geometria que apresentou a menor redugao,
a dimensdo da altura dos serrilhados era o dobro da dimensdo de seu comprimento de onda.
Segundo os autores, a menor reducdo de empuxo ocorreu porque a configuracdo produziu
vortices mais alongados e estreitos em relacdo as demais configuragdes. Por fim, para essa
geometria, observou-se redu¢do de 5 dB no OASPL, em relagdo a hélice lisa, mantendo a

rotacao.
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2.1.2 Numero de pas

Outra estratégia para a reducao do ruido de hélices ¢ a redugdo da sua velocidade de
rotagdo aliada ao aumento da quantidade de pas.

Britcher ef al. (2017) analisaram, experimentalmente, diversas hélices comerciais com
diferentes pitch geométricos e quantidade de pas. Todas as hélices experimentadas tinham 400
mm de didmetro, diferentes pitch geométricos (150 até 250 mm) e duas ou trés pas. O objetivo
dos autores foi analisar as diferencas de performance aerodinamica e niveis sonoros produzidos
por essas hélices. Os experimentos foram realizados com corrente livre nula e ndo nula, com o
objetivo de medir a performance aerodindmica e os niveis sonoros produzidos por hélices
isoladas. Para os experimentos com corrente livre ndo nula, um tinel de vento convencional
com se¢do fechada (ndo anecoica) foi utilizado. Os experimentos com corrente livre nula, por
sua vez, foram realizados em uma cdmara anecoica do Langley Research Center (R1ZZ1 et al.,
2013; GROSVELD, 2013). Os autores concluiram que hélices com trés pas produzem o mesmo
empuxo de hélices com duas pas, mas com rotagdes menores. Essa caracteristica permite
reduzir o ruido, mantendo-se o empuxo. Britcher ef al. (2017) reconheceram as limitacdes de
se comparar resultados actsticos de camaras anecoicas ¢ de tineis de vento nao anecoicos, nao
permitindo uma avaliacdo quantitativa rigorosa da reducao de ruido.

Wisniewski et al. (2017) buscaram reduzir o ruido produzido por um UAV
quadricoptero (drone) comercial. Com esse objetivo, analisaram, experimentalmente, a
alteracdo das suas hélices por geometrias menos ruidosas, construidas a partir de uma hélice
com 240 mm de didmetro e duas pés. Os autores propuseram modelos de hélices com diferentes
geometrias das pas, variando também entre dois e cinco o nimero de pas. Medi¢des actsticas
e aerodinamicas foram realizadas em um tunel de vento. Além disso, os autores variaram a
posi¢do do microfone, que estava localizado a jusante da hélice, em relagdo ao raio das pas, o
que permitiu obter as variagdes dos niveis sonoros em func¢do da posicao radial ao longo das
pés das hélices. Esse resultado foi combinado com a visualizagdo de tracos de fumaga, com a
utilizacdo de uma camera de alta velocidade. Em relacdo a geometria da pa em hélices com
duas pas, os resultados demonstraram que a hélice modificada em padrdo de pa “oval” reduziu
o ruido em 12 dB, em OASPL, quando comparada a hélice original para o empuxo requerido
para a operacao do drone. Ja na comparagao com pas de padrao oval, o modelo com cinco pas

reduziu em 20 dB de OASPL em relagdao ao modelo de duas pas, mantendo-se o nivel de
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empuxo. Além disso, para uma mesma rotagao, os picos de ruido, em funcao da posicao radial
ao longo das pas da hélice com cinco pas, se mostraram menos intensos que aqueles da hélice
com duas pas. Adicionalmente, na analise visual da operagdo da hélice com o uso de traco de
fumaga, em uma mesma rotacao, as intensidades dos vortices produzidos pelo modelo com
cinco pas pareceram ser menores que aqueles do modelo com duas pas.

Utilizando uma hélice similar aquela do UAV de Wisniewski et al. (2017), Dommelen
et al. (2019) analisaram, numericamente e experimentalmente, a possibilidade de se otimizar a
performance aerodinamica e acustica com alteragdes no projeto do modelo original. Para isso,
realizaram uma anélise em malha fechada para projetar uma hélice otimizada que pudesse gerar
menos ruido, mas mantendo o empuxo da hélice original. Os parametros otimizados foram:
diametro, distribui¢ao da corda ao longo das pas e nimero de pas. O modelo numérico utilizado
foi desenvolvido com o codigo XROTOR (DRELA, 201) e aplicado na andlise de malha
fechada para o projeto iterativo de hélices e previsdo de seus niveis sonoros. A andlise de malha
fechada foi iniciada com o projeto de hélice com parametros genéricos de entrada. Essa hélice
tinha seus niveis sonoros previstos pelo modelo numérico e, se ndo fossem inferiores aos niveis
da hélice original, uma nova iteragdo era realizada com o ajuste dos parametros de entrada.
Caso os niveis sonoros fossem reduzidos, a hélice era fabricada por meio de impressao 3D e
testada em uma bancada desenvolvida pelos autores. E se o nivel de empuxo da hélice original
nao fosse atingido para essa geometria, uma nova iteracao no projeto era realizada, com novos
ajustes dos parametros. Essa andlise permitiu que Dommelen ef al. (2019) chegassem a dois
modelos de hélices otimizadas, uma com duas e outra com quatro pas. Por fim, os niveis sonoros
foram medidos em uma pequena camara anecoica (dimensao maxima ndo superior a Im). Na
comparagdo experimental entre os niveis sonoros da hélice original e dos dois modelos
propostos, apenas a hélice com quatro pas foi capaz de reduzir o OASPL em até 5 dB(A) em

relagdo a hélice original.
2.1.3  Angulo de pitch de pa

Uma importante estratégia de modifica¢do do projeto de hélices € a variagdo de seu
angulo de pitch de pa. Por esse motivo, diversos trabalhos analisaram o efeito desse angulo em
relacdo a performance acustica e aerodinadmica de hélices.

Zawodny et al. (2016) analisaram, experimentalmente e numericamente, em condi¢do

de corrente livre nula e diferentes velocidades de rotagdo, duas hélices comerciais com
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diferentes angulos de pitch de pa. Os experimentos foram realizados em uma camara anecoica
(GROSVELD, 1999) com microfones posicionados em arco polar. Os autores compararam
resultados experimentais € numéricos, além de apresentar métodos para separacdo do ruido
medido em tonal e de banda larga. A hélice com maior angulo de pitch de pa produziu um
empuxo proximo ao obtido com o outro modelo de hélice, mas operando com velocidade de
rotagdo menor. A redugdo da rotagao implica em menores velocidades de ponta de pa e, segundo
os autores, permitiu que a hélice gerasse uma reducao de 6,5 dB no OASPL, em relagdo ao
modelo com o menor angulo de pitch de pa.

Wang et al. (2019) realizaram uma analise experimental em diferentes rotagdes e
velocidades de corrente livre para varias hélices comerciais de pequena escala, com diferentes
angulos de pitch de pa. Na montagem do experimento, um arco polar de microfones foi aplicado
em uma camara anecoica (MAYER ef al, 2019). Os autores observaram que o aumento da
rotacao sem velocidade de corrente livre eleva os niveis de ruido em todas as faixas do espectro.
A componente tonal aumenta em 10 dB com o aumento na rotagdo de 2.500 para 5.500 rpm,
enquanto um aumento menor que 10 dB, nas demais frequéncias no espectro, ¢ identificado.
Para analisar a diretividade, os autores consideraram o efeito no nivel em cada BPF para cada
microfone. Em algumas rotacdes, segundo Wang et al. (2019), hd um pequeno desvio da
diretividade em relagdo ao formato de cardioide. Isso ocorreu principalmente para 4.000 rpm e,
de acordo com os autores, devido a uma pequena ressonancia no aparato experimental. O
aumento da velocidade de corrente livre, em contrapartida, gerou redu¢do nos niveis sonoros.
Por exemplo, em 5.000 rpm houve uma redu¢do de 5 dB quando a velocidade aumentou de 5
m/s para 20 m/s, atribuida a diminuicdo de cargas aerodindmicas devido ao aumento de
velocidade de corrente livre. Os autores observaram que o incremento do angulo de pitch de pa
gera um aumento no OASPL em rotagdes entre 3.000 e 5.000 rpm, podendo alcancgar 7 dB
quando esse angulo passa de 4°para 10°. Na andlise, os autores comparam hélices com angulos
de pitch de pa de 6,6° a 16,1° medidos em 75% do raio da hélice. Como esperado, ao se
comparar hélices com o mesmo angulo de pitch, os efeitos previamente discutidos em relagao
arotagao e a velocidade de corrente livre se mantém.

Fattah ef al. (2019) analisaram, experimentalmente, o efeito do angulo de pitch de pa
e de outras caracteristicas do perfil das hélices com geometrias baseadas em modelos
comerciais. Os experimentos foram realizados em uma camara anecoica com quarenta

microfones dispostos em linha em dois eixos, um paralelo e outro ortogonal ao eixo de rotacao



Capitulo 2. Revisdo da Literatura 55

da hélice, buscando medir o ruido da primeira BPF e o ruido de banda larga. A andlise
paramétrica foi voltada para o entendimento do efeito de cada um dos parametros geométricos
das hélices isoladas sobre sua aerodinamica e seus niveis sonoros. Por exemplo, um par de
geometrias possuia mudanca no angulo de pitch de pa sem variacao de corda, espessura ou
tor¢ao, enquanto outro par possuia uma combinacao dessas caracteristicas para uma analise do
efeito de parametros combinados. Os autores observaram que menores razdes entre a corda na
ponta de pa e o eixo da hélice (taper ratio) ocasionaram reducao de até 4 dB no nivel de pressao
sonora (Sound Pressure Level— SPL) na primeira BPF e variagdes menores que 1 dB no ruido
de banda larga. Tendo em vista as caracteristicas combinadas de taper ratio e tor¢ao, Fattah et
al. (2019) indicaram que padrdes mais uniformes de velocidades poderiam ser induzidos na
superficie das pas. O ajuste combinado desses dois pardmetros resultou na redugdo de até 5,6
dB, no SPL na primeira BPF, mas sem variacdo significativa sobre o ruido de banda larga. O
incremento de 5° no angulo de pitch de pa aumentou o nivel de pressao sonora na primeira BPF
em 3 dB, para uma mesma rotacdo. A comparagdo de hélices, com tor¢do de 15° e 20°,
demonstrou que a tor¢do de 20° reduziu o SPL, na primeira BPF, em cerca de 2 dB, em relagao
ao ruido gerado pela hélice com tor¢do de 15°. Por outro lado, a hélice de 20° apresentou um
aumento significativo do ruido de banda larga em frequéncias acima de 9 kHz.

Berton e Nark (2019) avaliaram, numericamente, a utilizagdo de hélices de angulo de
pitch de pa varidvel em dois motores elétricos de uma aeronave monomotora de dois lugares,
destacando as vantagens da utilizagdo desses motores em comparac¢ao a motores de combustao
interna. Com o objetivo de comparar o desempenho dos dois motores, Berton e Nark (2019)
mapearam, com base no manual do motor da aeronave (REISSUE et al., 1999), o desempenho
aerodinamico da hélice da aeronave formada por trés pas e com dois metros de didmetro. O
mapeamento mostrou o efeito do aumento do angulo de pitch de pa em permitir pontos 6timos
de eficiéncia aerodindmica para maiores fatores de avanco, mantendo a rotagdo da hélice. Com
base no mapeamento dos demais parametros de desempenho do motor e na previsao numérica
do ruido da hélice pelo codigo ANOPP (ZORUMSK, 1982), Berton e Nark (2019) avaliaram,
em diferentes valores de empuxo, uma sequéncia de velocidades de eixo dos dois motores com
o0 objetivo de representar o comportamento da aeronave na decolagem. A utilizagdo do motor
elétrico reduziu o nivel sonoro em 12 dB(A) em comparagdo ao motor convencional. Por outro
lado, os autores observaram que a pequena redugdo do empuxo ao longo da decolagem impde

alguns desafios para certificacdo da aplicagdo de motores elétricos.
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Jordan et al. (2020) analisaram, experimentalmente, a performance acustica e
aerodinamica de duas hélices pequenas comerciais, com diferentes angulos de pitch de pa, em
diferentes rotacdes com corrente livre nula. Os autores analisaram rotagdes entre 1.500 e 8.000
rpm e apresentaram os espectros de ruido em fungdo da frequéncia normalizada pela primeira
BPF, possibilitando sua comparagdo em diferentes rotacdes. Essa comparacao explicitou o
aumento do ruido tonal com o aumento da velocidade de rotacdo. Esse aumento foi maior para
a primeira BPF, com o aumento da rotagdo de 2.800 para 7.900 rpm gerando um aumento do
SPL na primeira BPF de cerca de 30 dB. Em relacdo ao OASPL at¢ a terceira BPF, mantendo-
se 0 empuxo, os autores observaram que a hélice com maior angulo de pitch de pa gerou menos
ruido. Esse efeito se deve a possibilidade de se manter o empuxo com menor velocidade de
rotagdo em angulos de pitch mais elevados. No entanto, nos resultados de OASPL, em funcao
da rotagdo, esse modelo de hélice apresentou o maior ruido para a primeira BPF ¢ maiores
valores de OASPL para microfones em angulos menores em relacdo ao eixo de rotagdo. Isso
poderia indicar, de acordo com Jordan et al. (2020), que essa hélice possui maior contribuigado

de ruido gerado por cargas aerodinamicas.

2.2 MODELOS NUMERICOS
2.2.1 Teoria do momento do elemento de pa

A Teoria do Momento do Elemento de pad (Blade Element Momentum Theory —
BEMT) consiste em aproximar a analise de uma hélice tridimensional por diversas se¢des de
um aerofolio bidimensional. O resultado da analise de cada se¢do, considerando um escoamento
inviscido, para o qual € possivel solugdes analiticas ou numéricas de simples implementacao, €
integrado para obtengdo dos parametros aerodindmicos da hélice completa.

Os resultados aerodinamicos de métodos baseados na BEMT tém acuricia reduzida
em hélices com geometrias complexas, onde os efeitos tridimensionais predominam, € em pas
com regioes de separacao da camada limite. Mesmo assim, o baixo custo computacional torna
a BEMT atraente para uma andlise preliminar de geometrias ou para o mapeamento da
performance de hélices em diversas condigdes de operacao.

Strash et al. (1998) analisaram a possibilidade de prever os efeitos aerodinamicos
gerados pelo contato da asa de uma aeronave com a esteira induzida por sua hélice. Para tal, os

autores utilizaram um método baseado no acoplamento entre a BEMT e um modelo baseado no
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método de Euler (EPSTEIN et al., 1989). Os autores obtiveram divergéncias proximas a 10%
entre os resultados numéricos e experimentais (SAMUELSSON, 1987).

Ol et al. (2008) utilizaram uma implementagdo da BEMT para prever a performance
aerodinamica de hélices comerciais pequenas em diversas rotagoes ¢ velocidades de corrente
livre. A BEMT foi implementada com base no resultado de se¢des de aerofdlios provenientes
do codigo XFOIL (DRELA, 2002) para as mesmas geometrias empregadas nos experimentos
de Brandt et al. (2005). A comparagdo entre resultados numéricos e experimentais de
coeficientes de torque e empuxo, para condigdes de operagao distantes da separagao do
escoamento, mostrou diferengas menores que 10%.

Leng et al. (2019) estenderam a BEMT para condigdes mais complexas de escoamento
e com secdes de pas com elevados angulos de tor¢do. Os autores compararam os resultados
numéricos com medi¢des de Yaggy ef al. (1960) e com outros resultados numéricos obtidos da
solugdo transiente das equagdes médias de Reynolds (unsteady Reynolds Average Navier-
Stokes - uRANS), implementado no cédigo StarCCM+. Os resultados dos coeficientes de
torque e de empuxo fornecidos pela BEMT apresentaram boa captura da tendéncia, com desvios
de até 10% em relacdo ao verificado nos experimentos. Por outro lado, o modelo uRANS
apresentou desvios de até 20% em relagdo aos dados experimentais.

Ingraham et al. (2019) realizaram uma otimiza¢do do comprimento da corda e da
torcao ao longo das pas, com base em parametros aerodindmicos e acusticos. Com esse objetivo,
os autores adotaram um codigo baseado na BEMT a fim de gerar dados de entrada para o codigo
ANOPP2 (LOPES et al., 2016) calcular os niveis de ruido. Os resultados mostraram que as

hélices otimizadas reduzem o ruido em 5 dB ao custo de apenas 1% na eficiéncia aerodinamica.

2.2.2 Equacdes médias de Reynolds

A solucdo das Equacdes Médias de Reynolds (Reynolds Average Navier-Stokes —
RANS) requer a aplicacdo de modelos de turbuléncia. Esses métodos possuem maior custo
computacional que os modelos baseados na BEMT, porque resolvem, dentre outros, efeitos
tridimensionais e consideram efeitos viscosos em camadas limites. Os trabalhos revisados nessa
secdo aplicaram modelos RANS para analises aerodindmicas de hélices.

Xu et al. (2019) adotaram RANS com o modelo de turbuléncia Spalart-Allmaras para

investigar a performance de hélices com angulo de pitch de pa variavel. O codigo utilizado foi
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desenvolvido com foco em modelos avangados de discretizagao e multigrid (JAMESON et al.,
1984; XU et al., 2009). Além disso, as equagdes de conservacao sdo resolvidas em coordenadas
cilindricas, permitindo modelar diretamente efeitos da forca de Coriollis. Uma hélice com 300
mm de diametro, projetada por Ghoddoussi e Miller (2016), foi testada em um tinel de vento a
fim de fornecer medigdes para a validagao do codigo numérico. O modelo numérico apresentou
boa captura de tendéncia para o empuxo e torque, com desvios abaixo de 10% nas regides
distantes da separagdo e de até 50% nas regides proximas.

Magistrela (2019), a partir de uma implementacdo da simulacdo transiente das
equacdes de médias de Reynolds (URANS), realizou uma comparagdo entre os modelos de
turbuléncia de Spalart-Allmaras, ki~ e k—¢, na previsdo das caracteristicas aerodinamicas de
hélices em baixa velocidade. Os autores também compararam o Método de Multiplas
Referéncias (MMR), no qual ndo existe movimento de malhas e sim do sistema de referéncia
em regime permanente a fim de modelar o efeito da geometria de hélice rotativa. Ja os modelos
com uRANS empregaram malhas moveis. Na comparacdo com resultados experimentais de
Brandt et al. (2011), as previsdes com o modelo de turbuléncia k—e superestimaram os
coeficientes de empuxo e de torque, enquanto com o modelo de Spalart-Allmaras os
subestimaram. Ja o modelo &~ previu os resultados em melhor concordincia com as medigoes.
Uma analise da magnitude da viscosidade turbulenta demonstrou que o modelo k—¢ prevé niveis
excessivos de turbuléncia no bordo de ataque. Por outro lado, segundo Magistrela (2019), o
modelo SST previu niveis semelhantes de um escoamento laminar. O modelo A~w, em
contrapartida, foi capaz de capturar os niveis de turbuléncia em uma esteira que, segundo os
autores, ¢ mais condizente com a fisica desse escoamento. Apesar das diferengas observadas
nos trés modelos de turbuléncia, os resultados dos coeficientes de torque e de empuxo se
mostraram muito proximos entre si, com diferencas inferiores a 10%. Os autores argumentaram
que isso seria uma evidéncia de que efeitos transientes e niveis de turbuléncia sdo
negligenciaveis na analise do problema e que simulagdes em regime permanente permitem
resultados coerentes € com baixo custo computacional.

Chauhan e Martins (2020) investigaram, numericamente, a interagdo hélice-asa, a
partir de uma implementacdo de uRANS. A partir dos resultados, os autores projetaram pas e
asas otimizadas para aeronaves que utilizam motores com hélices na parte traseira da aeronave.
O modelo de uRANS foi implementado no codigo ADFLOW (MADER et al., 2020), que possui

um esquema numeérico de segunda ordem e utiliza o modelo de turbuléncia de Spalart-Allmaras.
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Uma incoeréncia observada nos resultados numéricos foi a maior sustentacao da hélice para as
regides mais proximas de sua base, no caso de estagcdes da pa com angulo de tor¢ao de 4°. Os
autores atribuiram essa incoeréncia ao fato de o cdédigo utilizado ndo ser capaz de capturar as
cargas aerodinamicas assimétricas nessas regides. Mesmo assim, as simulagdes permitiram

projetos otimizados do conjunto hélice-asa com reduzido arrasto nas pas.

2.2.3 Simulac¢oes de grandes escalas

As simulagdes de grandes escalas (Large Eddy Simulation — LES) combinam a solugao
direta das equagdes de Navier-Stokes, para as maiores escalas de movimento turbulento, com a
modelagem da turbuléncia para as escalas de dimensdes menores que a discretizagdo da malha
computacional. Essa combinagdo permite a obtencdo das caracteristicas estocasticas do
escoamento turbulento ligado a geragdo de ruido. Entretanto, a solu¢do do escoamento proximo
a paredes solidas representa um desafio para esse tipo de abordagem. Por isso, adotam-se
modelos hibridos RANS e LES, com a regido proxima a paredes sendo resolvida com um
modelo RANS. Esses modelos hibridos sdo amplamente utilizados na anélise numérica do ruido
gerado por hélices.

Wang et al. (2017) investigaram, numericamente, o ruido produzido por uma hélice
submetida a uma esteira turbulenta. O modelo numérico consistiu em uma implementacao
hibrida de LES com a teoria modificada de Lighthill (WANG et al., 2006), empregando uma
malha ndo estruturada com base nos estudos de You et al. (2008). A propagagao do ruido para
o campo distante foi realizada com um método baseado na teoria de Ffowcs-Williams et al.
(1969). Os resultados numéricos foram validados através da comparacdo com medigdes de
Alexander et al. (2016), observando-se excelente concordancia para resultados de SPL. Os
autores concluiram que o modelo previu resultados de diminui¢do sonora coerentes com o
aumento do fator de avanco, além de niveis de turbuléncia modestos que também foram
observados nos experimentos.

Mankbadi et al. (2020) investigaram numericamente os mecanismos de geracdo de
ruido de hélices utilizados por veiculos aéreos nao tripulados, empregando um modelo hibrido
RANS-LES disponivel no codigo OpenFOAM®. Esse modelo hibrido foi implementado por
meio de uma fun¢do que alterna entre os modelos LES e RANS localmente, com base na
distancia em relacdo as paredes das pas. Os resultados de torque e de empuxo foram comparados

com medicdes de Zawodny et al. (2016), observando-se boa captura de tendéncias e desvios
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menores que 10% para velocidades de 4.800 até 6.600 rpm. Para andlise do ruido, os autores
implementaram a formulagdo de superficie porosa de FWH por meio de uma superficie
cilindrica circunscrevendo a hélice, com uma abertura na superficie a jusante da hélice. Isso
evita que flutuagdes espurias, presentes na superficie a jusante, sejam contabilizadas como
fontes de ruido (LOCKHARD e CASPER, 2005). O espectro sonoro foi comparado com as
medi¢des de Zawodny et al. (2016). Para a primeira BPF, a diferenca entre os resultados
numéricos e experimentais foi menor do 3 dB, mas essa diferenga chega a 15 dB a partir da
terceira BPF.

Parisot et al. (2020) aplicaram um modelo de LES implicito, disponivel no codigo
STAR CCM+ para a analise do ruido de hélices, comparando os resultados numéricos com os
dados experimentais de Zawodny et al. (2016). Além disso, Parisot et al. (2020) comparam o0s
seus resultados com os resultados do modelo de rede de vortices ndo linear (Vortex Lattice
Method — VLM), desenvolvido por Jo et al. (2016). Os dois modelos (LES e VLM)
apresentaram boa captura de tendéncia em relagao aos resultados experimentais, com diferencas
menores de 5% para o coeficiente de empuxo e menores que 5 dB no ruido da primeira BPF.
Os autores consideraram os resultados de LES consistentes nos demais pontos do espectro e
que algumas diferengas observadas sejam causadas pela presenca do motor nos experimentos.
O modelo VLM nao foi capaz de obter resultados para todo o espectro, pois ¢ limitado para

baixas frequéncias (abaixo de 1 kHz).

2.2.4 Modelos baseados no método de Lattice-Boltzmann

O método de Lattice-Boltzmann (Lattice-Boltzmann Method — LBM) ¢ uma
implementa¢do numérica da equagdo de Boltzmann que, por sua vez, resulta de uma estatistica
da dindmica molecular. A implementagao do LBM em conjunto com modelos de turbuléncia,
a partir da utilizagao de fungdes parede e modelos de submalha, resulta no que se pode chamar
de Simulag¢do de Escalas Muito Grandes (Very Large Eddy Simulation — VLES). Nos trabalhos
analisados nesta se¢do, observam-se importantes vantagens na utilizacao desse tipo de modelo
para simulac¢des de fendmenos aeroacusticos.

Park et al. (2019) aplicaram um modelo uRANS acoplado a um LBM para o célculo
da propagacao do ruido até o campo acustico. O objetivo foi calcular as fontes de ruido geradas

pelas hélices estudadas, experimentalmente, por Zawodny et al. (2016). Na comparagdo com
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os dados experimentais, as previsdes numéricas apresentam diferencas menores que 2 dB na
primeira BPF e mostraram boa captura da taxa de decaimento de niveis sonoros para a segunda
BPF.

Gonzalez et al. (2018) utilizaram o cddigo PowerFLOW (DASSAULT, 2019) de
VLES para investigar o comportamento acustico de uma hélice com 10 pas submetida a uma
esteira gerada por um corpo rombudo. Os resultados foram comparados com medi¢des
provenientes de um tunel de vento (ALEXANDER et al., 2016), e com um modelo numérico
baseado em LES (WANG et al., 2017). O sinal de ruido do codigo PowerFLOW foi obtido de
duas formas: (i) utilizando superficie de FFH e (ii) propaga¢do direta. Diferengas menores que
1 dB no ruido tonal foram observadas entre resultados numéricos e experimentais até a décima
BPF. Para frequéncias maiores, o sinal calculado por meio da superficie de FFH se afasta dos
resultados experimentais, enquanto o sinal calculado por propagacao direta se mantém com a
mesma diferenca até a décima primeira BPF. Os resultados do cddigo baseado em LES foram
similares aos resultados do PowerFLOW, sem a utilizagdo da superficie de FFH e com
possibilidade de capturar o ruido de banda larga a partir da décima primeira BPF. No entanto,
o tempo de processamento computacional do PowerFLOW foi 25% menor que o das
simulagdes LES.

Avallone et al. (2018) aplicaram o PowerFLOW para avaliar as caracteristicas
acusticas e de performance aerodinamica da esteira gerada por uma hélice, com a inclusao de
um pilone poroso com seu bordo de ataque posicionado a jusante da hélice. Os resultados
numeéricos foram validados a partir da comparag¢do com dados experimentais, aerodinamicos,
para diferentes fatores de avango (DE VRIES et al., 2017, DELA CORTE et al., 2017,
SINNIEGE et al., 2018). Os resultados numéricos e experimentais de velocidades foram
comparados em diferentes pontos na esteira gerada pela hélice, observando-se diferencas
inferiores a 5%. Os resultados actsticos da simulacdo foram verificados em relacdo a
convergéncia de malha, com variacdes de 50% na resolucdo da malha, gerando diferencgas
menores que 1 dB no SPL.

Avallone et al. (2019) aplicaram o PowerFLOW para analisar o efeito da instalagao de
palhetas na superficie de pressdo das hélices na recuperacdo da energia de vortices (swirl
recover). Os refinos de malha consideraram regides de interesse nas pas, como o bordo de
ataque e o bordo de fuga. Os autores compararam os resultados numéricos com medicdes

experimentais (LI et al., 2018), verificando diferencas menores que 5% para o coeficiente de
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empuxo e de 3% para a velocidade na esteira. Testes de convergéncia de malha mostraram que
refinos de até seis vezes a dimensdo original originaram uma diferenga menor que 1,4 dB no
nivel de OASPL.

Nardari et al. (2019) analisaram, experimentalmente e numericamente, com o
PowerFLOW, o efeito sobre o desempenho de uma hélice quando testada dentro de uma camara
semianecoica fechada em comparagao a situagdo de uma hélice operando em meio semi-infinito
(limitado apenas pelo solo). O objetivo foi verificar se a recirculagdo do escoamento no interior
de camaras semianecoicas pode aumentar os niveis sonoros medidos, levando a inconsisténcias
na comparagao com resultados de simulagdes numéricas que nao consideram o dominio fechado
da camara. Nardari et al. (2019) concluiram que as medi¢des em uma camara semianecoica nao
representa bem a opera¢do de uma hélice, pois a recirculagdo no interior da camara implica em
niveis sonoros maiores que aqueles observados na aplicacdo real, longe de paredes solidas. Na
comparagdo entre resultados numéricos e experimentais, Nardari et al. (2019) observaram
desvios em torno de 10% para pardmetros aerodinamicos (coeficientes de empuxo e torque) e
1,5 dB(A) para o SPL. As simulagdes realizadas para o escoamento no interior de uma camara
semianecoica revelaram um aumento de 5 dB(A) nos niveis de SPL, mas nenhum efeito
significativo sobre os parametros aerodinamicos.

Shubham (2020) analisou a performance aerodinamica e aeroacustica de hélices duplas
em condi¢do de corrotacao utilizando o cddigo PowerFLOW. Os resultados relacionados a
aerodindmica foram comparados com resultados experimentais (TINNEY et al., 2019), com
diferencas de 12% para o empuxo. Para o SPL, observaram-se diferencas em torno de 3 dB para
a primeira BPF, e desvios maiores a partir da segunda BPF, chegando a 10 dB para as maiores

frequéncias (acima de 10 kHz).

2.3 SINTESE E CONTRIBUICOES

A revisdo da literatura neste capitulo evidencia os principais efeitos aerodinamicos e
acusticos originados por estratégias de reducdo de ruido, assim como a adequagdo de modelos
numéricos na previsao desses efeitos.

A respeito das estratégias de reducdo de ruido, evidenciou-se a inclusdo de bordos de
fuga serrilhados (Quadro 2.1), o aumento do nimero de pas (Quadro 2.2) e alteragdes do angulo

de pitch de pa (Quadro 2.3). Dessas estratégias, a aplicacdo de bordos de fuga serrilhados ¢ a
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mais recente, mas impde diversos desafios estruturais e, de acordo com o método de fabricagao
do serrilhado, pode reduzir o empuxo produzido pela hélice (TAY et al., 2020). Assim, o uso
de serrilhados esta restrito a hélices experimentais de pequena escala, com incertezas quanto a
sua certificagdo aeronautica. Ja o aumento do nimero de pas, mesmo sendo uma estratégia mais
consolidada, também impde intimeros desafios. Dentre esses desafios, destacam-se a
complexidade de fabricagdo e o aumento do torque no eixo, ocasionados pelo maior arrasto
devido a inclusdo de mais pas. Devido a sua simplicidade, a estratégia de variar o angulo de
pitch de pa ja ¢ utilizada em aeronaves desde os primoérdios da aviacdo (BIERMANN;
HARTMANN, 1939). Essa estratégia permite a diminui¢cdo do ruido das hélices sem perda de
empuxo ou aumento significativo no arrasto (ZAWODNY et al., 2016; WANG et al., 2019;
JORDAN et al. 2020;).

Dentre os modelos numéricos, sintetizados nas Quadros 2.4 a 2.7, aqueles baseados na
BEMT sao o de menor custo computacional, mas possuem limitagdes na simulacao de hélices
com geometria complexa ou na presenga de separagdo do escoamento (OL et al, 2008).
Me¢étodos mais complexos, como modelos baseados em uRANS e LES, permitem maior
acuracia, embora com maior custo computacional em relagdo aos modelos baseados na BEMT.
Além disso, esses modelos requerem métodos adequados de discretizagdo, modelos de
turbuléncia e descricdo adequada do escoamento proximo as paredes solidas (MAGISTRELA,
2019; AFARI, 2019; CHAUAN; MARTINS, 2020). Em contrapartida, os métodos baseados
em LBM permitem resultados com acurécia igual ou superior aos modelos uRANS e LES, com
custo computacional de até quatro vezes menor que o custo de modelos LES (AVALONE et
al., 2018; GONZALEZ et al., 2018; SHUBHAM, 2020).

Considerando os objetivos deste trabalho e o exposto na literatura, indicam-se as

seguintes contribuicdes desta dissertacao:

e Estender a validagdo do codigo PowerFLOW na simulagdo aeroacustica de hélices,
através da comparagdo de grandezas aerodinamicas e acusticas com dados

experimentais.

e Avaliar o efeito do angulo de pitch de pa, velocidade de corrente livre e rotagdo no ruido

gerado por hélices;
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e Separar o conteudo espectral de ruido previsto numericamente em ruido tonal e de banda
larga, a fim de identificar o efeito dos varios parametros sobre o ruido gerado.
Quadro 2.1 — Estudos acerca de bordo de fuga serrilhado.
Autores Objetivo Método Principais Resultados
Redugdo em 3 dB no
Pang et al. Analise aerodinamica e acustica da inclusdo de . OASPL em frequéncias
. . . Experimental. .
(2018). diferentes tipos de serrilhados. acima de 3 kHz, fixando-se
a rotagao.
. . . . . Reduca 5dB
Tay et al. Analise aerodindmica e acustica da inclusao de . L. ecducao em 1o
. . . Experimental e numérico. OASPL, fixando-se a
(2020). diferentes tipos de serrilhados. ~
rotagdo.
. A . . ~ Reduga 2dB
Yang et al. Analise aerodinamica e actstica da inclusdo de ecucao em 1o

(2019, 2020)

diferentes tipos de serrilhados.

Experimental.

OASPL, fixando-se o
empuxo.

Quadro 2.2 — Estudos acerca de nimero de pas.

Autores Objetivo Método Principais Resultados
Britcher et al. Analise aerodindmica e acustica de diversos . Menores niveis sonoros em
. .. Experimental.
(2017). modelos de hélices comerciais um mesmo empuxo.
Wisniewski et al. | Reprojeto das hélices de um drone a partir de Experimental Reducdo de até 20 dB no
(2017). modificag@o de seu numero de pas. p ’ SPL.
Dommelen et al. | Otimizagdo das hélices de um drone a partir de Experimental e numérico Redugdo em 5 dB(A) no
(2019). modificagdo de seu nimero de pés. P ’ OASPL.
Quadro 2.3 — Estudos acerca de dngulo de pitch de pa.
Autores

Objetivo

Método

Principais Resultados

Zawodny et al.

Caracterizagdo de duas hélices com

Reduc¢do em 6,5 dB no OASPL

. E imental érico.
(2016). diferentes angulos de pitch de pa. Xperimental € numenco para 0 mesmo empuxo
Wang et al. Anaélise paramétrica, incluindo o . Aumento em 7 dB no SPL, com
N . , Experimental. N
(2019). angulo de pitch de pa. 0 aumento da rotagdo
. L A to dos nivei
Fattah ez al. Andlise paramétrica, incluindo . umeto dos mvets Son.oros. em
(2019) Experimental. 3 dB para o SPL na primeira

angulo de pitch de pa.

BPF, em uma mesma rotacao.

Berton e Nark
(2019).

Estudo da utilizagdo de motores
elétricos em hélices de pitch de pa
variavel.

Numérico e meta-analitico.

Redugdo de 12 dB(A),
comparado a motores
convencionais.

Jordan et al.
(2020).

Caracterizagao experimental de duas
hélices com diferentes angulos de
pitch de pa.

Experimental.

Modelo com o maior angulo de
pitch de pa gerou menores niveis

SONoros, para 0 mesmo €mpuxo.
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Quadro 2.4 — Estudos com modelos baseados na BEMT.

Autores

Objetivo

Método

Principais Resultados

Strash et al.

Previsdo de efeitos da esteira

Multi-grid acoplado

Divergéncias entre experimentos e previsdes

(1998). induzida por uma hélice. com a BEMT. proximas a 10%.
Aerodinamica de héli . . .
. ero 1nam1czi e 1ces. e BEMT implementada Desvios com resultados experimentas

Ol et al. (2008). | diferentes rotagdes e velocidades . . ..

. com XFOIL. distante da recirculagdo proximas a 10%.
de corrente livre

Uso da BEMT ituagod . . .

Leng et al. ma?;)coin lexas l;z:)rj:sscloailizzio BEMT integrada a Desvios em relagdo a experimentos nao
X :
(2019). P modelos de fluxo. superiores a 10%.

de hélices.

Ingraham et al.

Otimiza¢do aerodinamica e

BEMT com modelos

Hélices otimizadas com ruido 5 dB menor
com reduc¢do de 1% na eficiéncia

(2019). acustica de hélices. de previsdo de ruido. A
aerodinamica.
Quadro 2.5 — Estudos com modelos baseados em RANS.
Autores Objetivo Método Principais Resultados

Xu et al. (2019).

Previsdo numérica da
aerodindmica de hélices de pitch
de pa variavel.

RANS com foco em
multi-grid.

Captura de tendéncias, desvios com
experimentos inferiores a 10%, fora de
recirculagdo, onde o desvio passa para 50%.

uRANS com diversos

Todos os métodos com desvios em relagdo a

Magistrela Previsdo numérica da experimentos ndo superiores a 10%. Mesmo
. .. modelos de . . L.
(2019). aerodinamica de hélices. . assim, o modelo k- previu os niveis de
turbuléncia e MMR. . .
turbuléncia mais coerentes.
Chauhan Previsdo numérica da interagao uRANS Redugdo significativa do arrasto das asas,
Martins (2020) hélice-asa com o objetivo de implementado com | mesmo com algumas incoeréncias do modelo
otimizar as geometrias. Spalart-Allmaras. para segOes das pas com alta torgao.
Quadro 2.6 — Estudos com modelos baseados em LES.
Autores Objetivo Método Principais Resultados
Investigar o ruido gerado por | LES modificado com .
Wang et al. g g P N Boa concordancia entre o espectro
uma hélice submetida a uma malhas ndo . .
(2017). . experimental e numérico.
esteira turbulenta. estruturadas
. L Resultados aerodinamicos com desvios
. Investigacdo numérica dos RANS-LES coma | . . B .
Mankbadi et al. mecanismos de eeracio de ruido | utilizacio de funcdes inferiores a 10% em relagdo a experimentos.
(2020) g ¢ ¢ .. ¢ Previsdo do SPL na primeira BPF com 3 dB
em hélices. especiais. N .
em relagdo a experimentos.
S , L Resultados aerodindmicos com desvios de
. Validac¢do de métodos numéricos - . e
Parisot et al. . .. 5% em relagdo a experimentos. Previsdo da
para a previsdo aerodinamica e LES e VLM

(2020)

acustica de hélices.

primeira BPF com diferenca ndo maior do
que 5 dB.
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Quadro 2.7 — Estudos com modelos baseados em LBM.

Autores Objetivo Método Principais resultados
LBM para a
Park et al. propagacao do ruido | Concordancia com experimentos, nos niveis
(2019). Previsdo do ruido de hélices. e uRANS para as da primeira BPF, em 2 dB.
cargas nas pas da
hélice.

Gonzalez et al.
(2018).

Investigar o ruido gerado por uma
hélice submetida a uma esteira
turbulenta.

LBM aplicado no
c6digo PowerFLOW.

Diferenga menor que 1 dB em relacéo dados
experimentais. LBM com 25% do custo
computacional de LES.

Avallone et al.
(2018).

Performance aerodinamica e
acustica da esteira gerada por uma
hélice com pilone poroso.

LBM aplicado no
codigo PowerFLOW.

Diferenca nas flutuagdes de velocidade da
esteira, entre resultados experimentais ¢
numéricos, de 5%.

Nardari et al.
(2019).

Analise do ruido de recirculagdo
em camaras anecoicas comparado a
condi¢do de um meio semi-infinito.

LBM aplicado no
c6digo PowerFLOW.

Diferenca de até 10% em relagdo as
medicdes de coeficiente de torque e empuxo.
Efeito de recirculaggo de até 1,5 dB(A) e
nenhuma altera¢do nos coeficientes.

Shubham
(2020)

Analise aerodindmica e actstica de
hélices em corrotacdo.

LBM aplicado no
c6digo PowerFLOW.

Diferenga em torno de 10% em relagdo a
medicdes do coeficiente de torque e empuxo,
e de 3 dB para o SPL na primeira BPF.
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3METODOLOGIA

Neste capitulo, sdo descritos os métodos empregados para a solugdo numérica do
escoamento turbulento gerado por hélices e o método para anélise de dados acusticos. O
capitulo ¢ dividido em trés se¢des. Na primeira secdo, ¢ exposto o modelo matematico do
método de VLES implementado no c6digo PowerFLOW e o algoritmo de solug¢ao das equagdes
associadas. A segunda sec¢do ¢ focada na descrigdo do modelo de simulagao desenvolvido, com
detalhes das condi¢des de contorno, e da malha nao uniforme rotativa utilizada. Na ultima
secdo, apresentam-se os fundamentos do tratamento de sinais empregados e os métodos para a

separagdo dos ruidos tonais e de banda larga.

3.1 MODELOS MATEMATICOS

O método de VLES ¢ uma modificagdo de modelos classicos de LES, no qual maiores
escalas podem ser modeladas a partir de modificagdes dos métodos de solugdo das nao
modeladas, neste trabalho elas sdo resolvidas pelo método de Lattice-Boltzmann. Ja as escalas
de submalha sao resolvidas por meio de modelos de turbuléncia, tal como ¢ feito em cléssicas
implementagdes de LES. Porém, em VLES o tamanho das escalas modeladas ¢ muito maior,
reduzindo o esfor¢o computacional da solugdo das equagdes governantes do problema.
(DASSAULT, 2019). Nesse sentido, esta se¢ao aborda os modelos matematicos associados a
VLES: o método de Lattice-Boltzmann, a modelagem de submalha e o modelo de propagacao

de ruido.

3.1.1 Método de Lattice-Boltzmann

3.1.1.1 Equagdo de Boltzmann

A Equacao de Boltzmann tem seu fundamento na teoria cinética dos gases, contida na
mecanica estatistica, que descreve os fendmenos macroscopicos de gases com base na descri¢ao
material probabilistica de suas particulas. Essa descricdo parte da impraticabilidade de uma
descri¢do deterministica dessas particulas (CERGINAMI, 2013).

Como um sistema termodindmico tem possibilidades infinitas de estado, uma
descricdo do espaco de fase que possua todas essas possibilidades € necessaria. A equagao de
Liouville descreve o comportamento das fungdes de densidade de probabilidade (f) para esse

€spaco:
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atf+Zvj6xjf+Z1}]0vjf=0 (3.1)
j=1 j=1

onde v(t) é a velocidade da particula e v(t) a sua aceleragdo.

A partir de alguns desenvolvimentos matematicos e da modelagem geométrica das
colisdes intermoleculares (CERGINAMI 1990), chega-se a Equagao de Boltzmann para as
fungdes de densidade de probabilidade de um fluido fora do equilibrio termodinamico e nao

ideal:

[at + Uj. 0] + Fl' al]f(Xi, Pi- t) =

N f[f(xi,! pi,! t)fl(xmllﬂ pmllﬂ t) - f(Xi; Pi- t)fl(xrln: p%n’ t)]lvrzn - vrlnlrcdrc ded Um (32)

onde x; ¢ p; sdo a posicao e a quantidade de movimento linear da particula, x;" ¢ p’; sdo a
posicdo e a quantidade de movimento linear da particula apos a colisdo. Os subindices i e m s3o
notacdes indiciais de espago e os superindices (1 e 2) sdo duas diferentes moléculas que
colidem, 7 e € sdo coordenadas polares de integracdo na esfera de influéncia da particula e N
¢ o nimero de particulas no sistema.

O termo dos efeitos intermoleculares, representado pela integral da Equacao 3.2, a
torna integro-diferencial. Isso impde desafios para uma solugdo geral e, além disso, em maior
dificuldade de implementa¢do numérica, se comparada a equagdes diferenciais-parciais como
as equacdes de Navier-Stokes (SUCCI, 2018). O termo de colisdo derivado por Boltzmann,
com base na equacdo de Liouville, é capaz de modelar todas as possibilidades de colisoes.
Entretanto, alguns experimentos especificos passaram a demonstrar que os efeitos de colisdes
moleculares poderiam ser modelados com base em um nimero finito de efeitos (CERGINAMI,
1990), tendo em vista que no fluido macroscopico alguns deles passam a ter maior relevancia
em relacdo a outros.

Dentre as alternativas de modelagem, o presente trabalho utiliza o modelo
desenvolvido por Bhatnagar et al. (1954), também conhecido como Bhatnagar-Gross-Krook
(BGK). Esse modelo substitui o termo de colisdo por um tratamento médio de caminho livre
entre as moléculas, resultando na seguinte forma da Equagao de Boltzmann:

D_f _ fo— f(xy,p;.t)
Dt (v)

(3.3)
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onde 7(v) é o tempo de relaxagdo dependente da velocidade da particula.
A Equagao 3.3 demonstra, segundo Bhatnagar et al. (1954), o fato de que a colisdao
tende a relaxar para um valor de equilibrio denotado por uma distribui¢do de probabilidades em

equilibrio f,, com uma frequéncia de amortecimento de 1/7(v).

3.1.1.2 Equagdo de Lattice-Boltzmann

O desenvolvimento em relacdo ao termo de colisdes da Equagdo de Boltzmann
(Equagdo 3.2) tornou o método bastante atraente para implementa¢des numéricas. Isso ocorre
porque com a modelagem do termo de colisdo, a equagdo passa a ser composta de derivadas de
primeira ordem, o que permite discretizagdes bastante simplificadas em relagdo aos modelos
baseados nas Equagdes de Navier-Stokes.

A forma discretizada da Equacdo (3.2) € escrita a partir de passos de tempo (A t),
considerando que um fluido possa ser discretizado em aglomerados moleculares. Esses
aglomerados sdo formados a partir da densidade de probabilidade de moléculas e, dessa forma,
o conjunto de moléculas passa a ter um estado e localizag@o definidos, representativo da maioria
das moléculas.

Dessa forma, as posigdes, agora deterministicas, e os espagos entre cada aglomerado
podem ser definidos pela velocidade e o tempo que a informagdo se desloca entre eles, o que
define os passos de tempo e os intervalos associados a malha da discretizacdo. Aplicando tais

conceitos na Equagdo 3.2, obtém-se a Equacgdo de Lattice-Boltzmann:
f2x+c Atp,t+At)= f1(x,p,t)+C (3.4)

onde f2 e f! sdo as fungdes de distribuigdo de dois aglomerados moleculares adjacentes e c; é
a componente de velocidade de propagagdo da informagdo no Lattice.

Ao se aplicar o modelo BGK, Equacdo (3.3), discretizado no termo C da equagdo 3.4,
o termo de equilibrio (f,) passa a ser dado em funcdo dos arranjos moleculares, ou seja, a
disposigdo dos aglomerados moleculares em uma rede ou lattice (KRUGER et al., 2016):

u;C; (UiCi)z (ujuy)
fo(X't):Wip<1+ c2 + 204 2c2

(3.5)

onde u; sdo as componentes da velocidade do fluido na escala macroscépica, w; sdo 0s pesos

de cada arranjo molecular e ¢ a magnitude da velocidade do som.
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Os arranjos a que o termo w; se refere sdo a forma de disposicdo com que os
aglomerados sdo dispostos dentro de um dominio fisico. Esses arranjos sdo classificados de
acordo com a sua dimensao espacial e as possibilidades de estados, ou sejam, possibilidades de
colisdo incluindo o repouso (ndo colisdo). Sendo assim, utiliza-se a notacdo DxNy, onde x
representa a quantidade de dimensdes e y a quantidade de possibilidades de estado. Por
exemplo, D2Q9 denota duas dimensodes e nove possibilidades de estado, ja D3Q19, utilizado
neste trabalho, denota trés dimensdes e 19 possibilidades de estado. As representacdes desses

arranjos sdo apresentadas na Figura 3.1.

(a) D2Q9 (b) D3Q19

Figura 3.1—- Exemplos de arranjos de lattice.

3.1.2 Modelo de submalha

Na implementagdo de um modelo VLES, sem grandes pormenores, apenas o
escoamento nas escalas da malha ¢ resolvido pelo método LBM descrito na Secao 3.1.1,
enquanto para as escalas menores se aplica um modelo de submalha. No presente trabalho, o
modelo de submalha adotado ¢ o modelo de turbuléncia RNG k — € (DASSAULT, 2019),

representado pelas seguintes equagoes:

a(k)+a(k)—a[(+“t)ak]+p (3.6)
ot P 0X; Pt 0x; H o/ 0%; k — Pe '
0 0 0 e\ O€ € , €

a(PE) +6_xi(p€ui) = a_xi[(u-l_c_) a_xl] +Crep P~ Caep o (3.7)
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onde u e u; sdo, respectivamente, a viscosidade dinamica do fluido e a viscosidade dindmica
turbulenta. Além disso, € ¢ a dissipagdo turbulenta, k ¢ a energia cinética turbulenta, Py ¢ a
producdo de energia cinética turbulenta, enquanto o, C;¢ € C;, sdo constantes do modelo.
Como as escalas de movimento turbulento com dimensdes maiores que o refino das
malhas continuam sendo resolvidas por LBM, deve-se incluir a viscosidade na Equacao (3.4).
Isso ¢ realizado a partir da analise de Chapman-Enskog (SUCCI, 2018), de tal modo que a

viscosidade ¢ equivalente ao tempo de relaxagao na forma:

v = c? (T - %) (3.8)

O resultado ainda ndo relaciona os termos do modelo de turbuléncia, diretamente, com
a relaxacdo. Para isso, define-se um tempo de relaxacdo efetivo, em que as contribuigdes
turbulentas sdo somadas ao tempo de relaxagao original, 7. O modelo utilizado no PowerFLOW
adota a seguinte formula¢do derivada por Zhu e Carolus (2017):
kZe

HTO(]_ +ﬁ2)12 (3.9)

Teff=T+C

onde fj ¢ um parametro relacionado a taxas de deformagao e vorticidades locais, T, ¢ a
temperatura absoluta do meio analisado, C,, € uma constante do modelo de turbuléncia € To5f €
o tempo de relaxacao efetivo.

Em um escoamento em que existam paredes solidas, como € o caso de hélices, utiliza-
se também um modelo para a regido proxima as paredes (Figura 3.2a), diminuindo o custo
computacional, sem prejuizos relevantes nos resultados (DASSAULT, 2019). A modelagem
utilizada ¢ denominada Le1 da Parede, desenvolvida por von Karmén (1931), em que a regiao
proxima a parede € dividida em trés regides, conforme indica a Figura 3.2 (b). A primeira delas
¢ a subcamada limite viscosa, onde os efeitos viscosos se sobrepdem aos efeitos inerciais. Um
pouco mais afastada da parede existe a camada de amortecimento, onde os efeitos viscosos e
inerciais sa3o ambos relevantes. Finalmente, ainda mais afastada da parede, surge uma regidao
logaritmica onde os efeitos inerciais predominam e o perfil de velocidade média € representado

por uma lei de mesma natureza.
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Lei da parede
Perfil de Velocidade |
N ] |
A £
/ B2 | g
g | -
/ o
T T T T 7777777, g eolvl
(a) (b)
Figura 3.2 — (a) Regido da parede. (b) Regides do escoamento turbulento junto a paredes

solidas.

3.1.3 Algoritmo geral de soluciao

O algoritmo geral de solugdo da equagdo de Lattice-Boltzmann (Equagdo 3.4) ¢
constituido por ciclos em passos de tempo a partir da propagacao da informagao proveniente de
colisdes moleculares. Estes ciclos seguem o fluxograma geral do algoritmo da Figura 3.3, que
¢ a base do modelo LBM presente no VLES implementado, embora ndo estejam disponiveis
todos os detalhes da implementagdo do codigo PowerFLOW.

Como mostrado no fluxograma da Figura 3.3, aplicam-se as condi¢des de contorno
que fornecem informagdes do escoamento para a fronteira do Lattice. A massa e a quantidade
de movimento linear atravessando a fronteira alteram os valores das fun¢oes de distribui¢ao na
fronteira, f;. Assim, a densidade e a quantidade de movimento linear sdo obtidas através de

somas ponderadas pelas fungdes de distribuicdo, ou seja:

P, = ) fiet)  puCnt) = ) vifilx0) (3.10)

l



Capitulo 3. Metodologia 74

/lnicio do ‘\\I
'\_flgorltmc-}j /,r

T

Inclusdo das condigdes
de contorno p,u — f;

!

Equilibrie p,u —-_ffq —

[

Resultado
p.u, o — disco

!

! i i

Colisdo fif ! — f7 Aglomerado

Incremento
vizinho

Temporal

!

Propagacio f;" — f;

Todo o
dominio foi
sensibilizado

O timestep ™.
final foi
ultrapassado

Sim

— ; = . = ——
_  Finalizagdo da simulagde

Figura 3.3 — Algoritmo basico de LBM. Adaptado de Kriiger et al. (2016).

Como houve alteragdo nas fungdes e na distribuicdo, os elementos da fronteira passam
para a etapa de relaxagdo, modelada pela Equacdo 3.3. Depois dessa etapa, os aglomerados da
fronteira ja possuem valores de velocidade e de pressdo, que podem ser armazenados junto com

o estado do fluido para o timestep do ciclo em questao.
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Na etapa seguinte, ocorre a colisdo com os aglomerados adjacentes, em que f*

representa o valor da funcao de distribui¢ao apods a colisao:

A A
Fo0t) = F(x, ) (1 _ Tt> + 1 (x, t)Tt (3.11)

Como as colisoes afetam diversos aglomerados, a distribuicao f* é propagada também

para os aglomerados adjacentes:

fx+v, At t+At) =f"(x1t) (3.12)

Essas colisdes seguem por todo o dominio, com os novos valores das propriedades dos
aglomerados adjacentes sendo novamente relaxados. Entdo, novas colisdes ocorrem e, do
mesmo modo, sdo propagados, até que todo o dominio seja afetado. Caso os passos no tempo
ainda ndo sejam o final definido para a simulag@o, o tempo avanga com novo incremento e,
novamente, se reinicia um novo ciclo.

Esse método de solugdo ¢ vantajoso, mesmo em escoamentos complexos, por sua
simplicidade de implementagdo numérica em comparagdo a métodos que resolvem as equagdes
de Navier-Stokes. O fato é que as equagdes de Navier-Stokes ndo sdo lineares, levando a
necessidade de estratégias de solucdo numérica bastante elaboradas, muitas vezes exigindo

discretizagdes de alta ordem para reduzir erros de truncamento.

3.1.4 Propagacio de ruido para o campo distante

O modelo para o célculo do ruido em campo distante parte da hipdtese que as fontes
sonoras estdo limitadas a uma regido finita do dominio. Assim, a partir do conhecimento
completo do escoamento na regido das fontes, pode-se determinar os niveis de ruido em
qualquer posi¢do no campo distante. Com base nesses principios fisicos, o modelo utilizado
neste trabalho ¢ baseado na teoria de Ffowcs-Williams et al. (1969), em que os efeitos de todas
as fontes de ruido do escoamento podem ser descritos a partir de uma superficie finita que
engloba tais fontes.

Nesse sentido, considera-se a equacdo da onda nao homogénea em que o termo
representa as fontes de ruido do escoamento. A superficie que contém as fontes, por sua vez, ¢
representada matematicamente por uma funcdo generalizada de delta de Dirac. Mediante esses

conceitos, a equagdo da onda passa a assumir a seguinte forma:
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0° 92 2T, 0 af\ @
<ﬁ_ c ox lz(p - po)> = ox; a;j - ox; < bij (f) > e (po lS(f)-) (3.13)

onde ¢ ¢ a velocidade do som, p — p, ¢ a perturbacao média de densidade, T_l] ¢ o tensor de

Lighthill (1951), F' ¢ a funcao que descreve a superficie, b € a componente de velocidade normal
a superficie e § € o delta de Dirac e f é uma fungao que define a superficie que contém as fontes
sonoras.

A partir das manipulagdes matematicas apresentadas de Ffowcs-Williams et al.
(1969), com base na teoria de fungdes generalizadas e geometria diferencial, pode-se escrever

a Equac¢ao (3.14) na sua forma integral:

4mp(x, ) = po) = ax?;xjf [rllTij]M I]d axlf[ e ]dS(n) (3.14)

atf[ 11— ]ds( )

onde J € o jacobiano, r ¢ a distancia da fonte até o campo distante, M,. ¢ a velocidade da onda
sonora que se propaga da fonte, 1 sdo coordenadas Lagrangeanas do dominio fisico e S a funcao
que define a superficie nessas coordenadas.

A forma integral representada na Equagdo (3.14) evidencia a distribuicdo de fontes
sonoras sobre a “superficie” (ressalta-se que a superficie ¢ definida como um volume com
espessura limitrofe, o que ¢ definido pelo delta de Dirac), nos trés modos de conversdao de
energia cinética em energia acustica, observados por Lighthill (1951): inje¢do de massa, injecao
de quantidade de movimento e variagdo espacial da quantidade de movimento. Esses trés
mecanismos sao referenciados com fontes do tipo monopolo, dipolo e quadrupolo, identificadas

na equagao abaixo:

4m(p(x,) = po) = ax?ijf[rllTij]M | axlf[ Iﬁun]M I]ds( ) (3.15)

Quadrupolo Dipolo

b [ nJasa

Monopolo
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A Equagdo (3.15) ¢ a base da formulacdo adotada no modelo usado no presente
trabalho, cuja implementagdo ¢ exposta na proxima se¢do. Ressalta-se que este documento ¢
limitado na apresentagdo de detalhes numéricos de implementagdes da formulagdo, sendo que

o codigo utilizado possui um modelo especifico desenvolvido por Dassault (2019).

3.2 IMPLEMENTACAO COMPUTACIONAL
3.2.1 Variacio de resolucao de malha

A discretizacdo do dominio computacional ¢ realizada a partir de regides com Variagdo
de Resolucdo de Malha (VRM), com maior densidade de pontos na malha em regides de
interesse, onde o escoamento apresenta maiores gradientes e maior concentragdo de fontes
sonoras. Isso ¢ bastante critico, por exemplo, nas regides internas das superficies de FFH que,
como condi¢do necessdaria a propagagdo de ruido para campo distante, contém as fontes sonoras.

A estratégia adotada para as VRMs envolve que o dominio seja dividido em uma
regido externa e outra interna. Na regido externa, as discretizagdes seguem um padriao de
sucessivas esferas circunscritas até que se atinjam as regides mais internas, como mostra a
Figura 3.4 (a-b). A cada esfera circunscrita, o nivel de refino da VRM (n) aumenta, tornando
menor o intervalo (dx,, ) entre os seus pontos. Esses intervalos, em cada esfera, sdo dados em
funcao da corda média das pas da hélice, de um fator de resolucdo, da quantidade total de VRMs

esféricas e pelo seu nivel de refino, ou seja:

Corda média * 2Quantidade total de VRMs

= Fator de resolugéo % 2 Grau de refino na regiao

dx, (3.16)

Por esse motivo, o raio das esferas, expresso em funcdo de dx,, diminui com o
aumento do nivel de refino da VRM:
Ryrm, = RvrMp,, 12 % dXpivern (3.17)
onde Ryy,indica o raio da VRM de nivel .
Para as regides mais internas do dominio, mais proximas da hélice, as VRMs passam
a ser construidas de acordo com a geometria das pas, como ilustrado na Figura 3.4 (b). As

regides onde existem maiores refinos de VRMs sdo os bordos de ataque e de fuga e as pontas
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de pa, uma vez que sdo essas as principais regides onde predominam as fontes sonoras do

escoamento.
Refino de
Ponta de
Pa
{ Refinos de
\ Bordos
(a) Refinos externos. (b) Refinos internos.

Figura 3.4 — Dimensionamento das VRMs utilizadas.

3.2.2 O Modelo de malha rotativa

O modelo numérico para simular o efeito da rotacdo das hélices considera diferentes
sistemas referenciais. Dessa forma, uma determinada regido do dominio apresenta movimento
rotativo em relagdo ao restante do dominio, que passa a ser considerado como um referencial
inercial. Assim, define-se uma malha rotativa em torno da hélice, como mostrado na Figura 3.5
(a-b), com todas as regides e fronteiras sélidas nela contidas passando a estar em movimento
em relacdo aos demais pontos externos, ou seja, pontos no dominio com referencial inercial.
Mais detalhes acerca dos modelos de interface entre a regido rotativa e inercial sdo de carater
sigiloso do codigo empregado (DASSAULT, 2019).

O formato da malha rotativa ¢ de um volume de revolu¢dao em que a se¢ao transversal
possui uma distancia constante da superficie das pas (offset). Por exemplo, para uma hélice de

raio de 120 mm a malha rotativa possui um offset em torno de 30 mm.
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(a) Vista lateral. (b) Vista inclinada
Figura 3.5 — Malha rotativa.

3.2.3 Condigoes iniciais e de contorno

As condigoes iniciais do escoamento sdo aplicadas em todo o dominio de solugao,
incluindo suas fronteiras, ao passo que as condigdes de contorno sdo aplicadas na regido mais

externa dos refinos, que ¢ a VRM com maior raio e menor refino, como indicado na Figura 3.6.

Condicodes de Contorno
1. Velocidade.
2. Pressao.
3. Escala de comprimento
turbulenta.
4. Intensidade Turbulenta.

Condicoes Iniciais

1. Velocidade inicial.

2. Presséo inicial.

3. Escala de comprimento
turbulenta.

4. Intensidade Turbulenta.

Figura 3.6 — Dominio de solu¢do numérica com condi¢des iniciais € de contorno.

Ambas as condi¢des sdo definidas em valores de velocidade, pressdo, escala de
comprimento e intensidade turbulenta. Para as condi¢des de contorno, os valores de velocidade
sao escolhidos em fung¢do do fator de avango definido para cada condigdo de operagao, porque
essa propriedade representa a velocidade de corrente livre do meio e se mantém constante no
decorrer da simulacdo. J4 a pressdo ambiente, a escala de comprimento turbulenta e a

intensidade turbulenta sdo iguais para todas as condi¢des simuladas neste trabalho, com valores
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de 101,325 kPa, 1 mm e 1073, de acordo com Wouter (2019). A intensidade turbulenta
adimensional ¢ definida com base na norma média de cada uma das componentes do vetor de

flutuagao de velocidades normalizadas pela velocidade de corrente livre do escoamento:

1_1/3 u? +v2 +w?

v (3.18)

onde u, v e w s30 as trés componentes de flutuagdo de velocidade.
As condigdes de contorno nas paredes solidas da hélice assumem condicao de nao

escorregamento e a lei de parede indicada na sec¢do anterior.

3.2.4 Implementacio do modelo de ruido para o campo distante

Na implementacao numérica da formulagao de FFH, a velocidade e a pressao em uma
superficie, que engloba as fontes sonoras, sdo obtidas discretamente no tempo e no espago. Tal
sinal discreto passa a estar relacionado com o grau de refino das VRMs consideradas, cuja
avaliagdo numérica sera apresentada em maiores detalhes no capitulo 4.

A propagacdo do ruido para o campo distante € realizada com a formulacao porosa da
superficie, ja que ha componentes de velocidade normais a superficie. Essa superficie engloba
a regido onde se encontram as fontes sonoras. Deve ser mencionado que a superficie ¢ definida
como um cilindro sem sua extremidade inferior (Figura 3.7b), a fim de desconsiderar possiveis
contribui¢des espurias ao ruido, que poderiam ser propagadas para o campo distante. De acordo
com Lockard e Casper (2005), esse arranjo permite que tais contribui¢des espurias, nao
acusticas, sejam desprezadas, permitindo resultados mais acurados.

A superficie utilizada neste trabalho, mostrada na Figura 3.7 (a-b), foi definida, em
relacdo a aquisicao do escoamento simulado, de acordo com os seguintes critérios (VELDEN,
2017):

. As medigdes na superficie s6 devem se iniciar apds as condi¢des de contorno
terem sido propagadas por todo o dominio.

. Um minimo de seis rotagdes de hélice deve ter sido realizado antes do inicio das

medic¢des.
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. O refino espacial deve possuir o minimo de oito volumes por comprimento de
onda da frequéncia méxima de interesse, e doze passos de tempo para cada periodo de oscilagado
dessa frequéncia.

. Devem ser armazenadas medic¢des de flutuagdes de pressao ou velocidade de no

minimo dez rotagdes completas na superficie.
Em relagdao ao dimensionamento da superficie e demais testes que nortearam essa

definicdo, seu tamanho ¢ definido em funcdo da dimensado da hélice simulada e segue o padrao

proposto, de acordo com a analise realizada por Wouter (2019).

Tampa Superior

Tambéulri.férior

(a) Vista lateral. (b) Vista inclinada (indicar).

Figura 3.7 — Definic¢do da superficie.

3.3 TRATAMENTO DO SINAL SONORO

Os sinais de pressdes no tempo provenientes das simulagdes precisam de tratamento
para se obter o ruido em densidade espectral ¢ em SPL. Este trabalho decompde o ruido
produzido por uma hélice em ruido tonal e ruido de banda larga para altas frequéncias,
empregando a metodologia empregada por Zawodny et al. (2016).

A densidade espectral de poténcia (Power Spectrum Density — PSD) € obtida por meio

do método proposto por Welch (1967). Nesse método, o sinal no tempo ¢ dividido em blocos
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sucessivos, calculando-se a densidade espectral para cada um destes blocos. Posteriormente,
calcula-se a média entre a densidade espectral obtida para cada bloco.
A densidade espectral pode ser analisada, diretamente, em Pa?/Hz, ou convertida para

dB/Hz da seguinte forma:

Sxx
onde S, é a densidade espectral calculada com o método de Welch (1967) em Pa*/Hz.
Para calcular o SPL, aplica-se a formula:
SPL = PSD + 10 log(Af) (3.20)

onde Af, ¢ a largura das bandas de frequéncia da densidade espectral.
Para andlise do ruido em banda estreita, utiliza-se tanto a densidade espectral em
dB/Hz (Equagao 3.19) quanto o SPL (Equacao 3.20). Para calcular o OASPL, limita-se a faixa

de frequéncia (f}) entre 0 e 10 kHz e aplicam-se as seguintes relagdes:

f=10kHz
0ASPL[dB] = 10 log;, Z 10SPL(fp)/10 (3.21)
f=0
Na anélise do ruido de banda larga, foca-se nas altas frequéncias (acima de 1 kHz), nas
quais essa componente domina. Como o espectro nessa faixa nao € suave, ele ¢ analisado em
bandas de 1/3 de oitava e com o0 OASPL nas altas frequéncias.
Para a analise dos niveis de ruido tonal nas varias BPFs sdo utilizadas duas técnicas.
A primeira consiste no tratamento do sinal sonoro, com base na média de conjunto, e a segunda
a partir da aplicagdo do filtro de impulso infinito passa banda Butter Worth.
A técnica da média de conjuntos ¢ baseada na aplicagdo da média obtida dos varios
blocos de sinais para cada periodo de rota¢ao da hélice. Neste trabalho a técnica € implementada

do seguinte modo:
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1.  Um sinal de flutuagdes de pressao no tempo, de dez rotagdes completas, ¢

dividido em dez, igualmente, representando uma rotagdo completa;

2. Um sinal médio ¢ obtido a partir da média entre os dez sinais sobrepostos em

relacdo ao periodo de rotacao da hélice.

3. O sinal médio ¢ duplicado em dez rotagdes novamente eliminando flutuacdes

em altas frequéncias.

4. O espectro desse sinal ¢ obtido onde o nivel de cada BPF se mostra destacado

em relacdo as demais frequéncias.

Por sua vez, o filtro ButterWorth € utilizado a partir da selecdo de uma frequéncia de
interesse que, neste trabalho, sdo as BPFs. O filtro permite que se obtenha, separadamente, o
nivel sonoro para cada BPF escolhida. O procedimento ¢ implementado a partir do sinal de
pressao no tempo, entretanto ¢ necessario definir a frequéncia alvo da BPF como entrada no
filtro. Utilizou-se um filtro passa banda de terceira ordem com base no cddigo desenvolvido

por Virtanen et al. (2020).
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4 VALIDACAO DO MODELO NUMERICO

Este capitulo apresenta a verificagdo e a validagdo do modelo numérico desenvolvido
com o codigo PowerFLOW, selecionado para as analises desenvolvidas neste trabalho,
descritas em duas secoes.

Na primeira se¢do, os resultados numéricos aerodindmicos e acusticos sdo
verificados em relacdo a convergéncia da malha, empregando trés niveis de refinos. Na
segunda se¢do, os resultados numéricos sdo comparados com dados experimentais da
literatura para desempenho aerodindmico e acustico. Os resultados aerodinamicos sao
comparados com hélices em velocidade de corrente livre nula e ndo nula. Na avaliagcdo do

desempenho acustico, a comparacao ¢ realizada apenas para a condicdo de velocidade de

corrente livre nula, mas considerando ruido tonal e de banda larga.

4.1 ANALISE DE REFINO DE MALHA

Na andlise de refino de malha, trés simulagdes com niveis progressivos de refino
foram realizadas. A hélice escolhida para a analise ¢ uma geometria baseada no modelo APC
15x4 (BRANDT et al., 2005) com duas pas e diametro aproximado de 355 mm. Essa hélice ¢
simulada em condicdo de velocidade de corrente livre nula e com velocidade de rotagdo de
100 rps.

Os trés graus de Nivel de Refino (NR) propostos sdo indicados na Tabela 4.1. Nessa
tabela, os NRs sdo classificados em relacdo ao numero de elementos no dominio, aos passos
no tempo necessarios para dez rotagcdes € o custo computacional. Observa-se que quando o
nivel de refino passa de NR 1 para NR 2, o nimero de elementos € o tempo computacional
aumentam em torno de duas vezes. Entre os NRs 1 e 3, os aumentos correspondentes sdo em
torno de vinte e cinco vezes para o nimero de elementos, sete vezes para o numero de passos
de tempo e de oitenta vezes para o custo computacional.

Na Figura 4.1 (a-c), isosuperficies de velocidade sdo apresentadas para os trés NRs.
O padrdo de cores das superficies varia do azul até o vermelho, em fun¢do de 25% até 100%
da magnitude da velocidade de ponta de pa. Na comparagdo entre os NRs, existe um
progressivo aumento no detalhamento das isosuperficies, principalmente nas regides mais

proximas da ponta da pa, conforme evidenciado na Figura 4.1 (c).
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Tabela 4.1 - Comparagao entre os diferentes niveis de refinos analisados.

, Numero de elementos Passos de Custq
Nivel de Refino [x109] tempo computacional
p [kCPUh]
1 17,06 345.613 1,4
2 33,46 691.226 3,5
3 434,63 2.569.149 116,6

=

(a) Nivel 1 (b) Nivel 2

Wagnitude de Velocidade [ms]
— = -

27.88 55.76 B3.64 111.52

(c) Nivel 3

Figura 4.1 — Comparacdo entre as isosuperficies para os trés niveis de refino de malha
utilizados.

86
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4.1.1 Convergéncia de malha para grandezas aerodinamicas

A convergéncia dos resultados aerodinamicos em relagdo a malha ¢ analisada com
base nos desvios entre os valores médios de torque e empuxo entre os diferentes NRs, como
mostra a Tabela 4.2. Os resultados demonstram um desvio em torno de 4% entre os valores
de torque e empuxo obtidos com 0 NR 1 e o NR 2. Quando os resultados do NR 2 ¢ NR 3 sao
comparados, observa-se um desvio de apenas 0,68% e 0,1% para o empuxo e o torque,
respectivamente.

Tabela 4.2 — Comparacdo da convergéncia do empuxo e do torque.

NR Empuxo Desvio Percentual Torque [N.m] Desvio Percentual
[N] ao nivel inferior ao nivel inferior
1 19,68 0,0 1,87 0,0
2 20,57 4,52 4,32 4,32
3 20,63 0,68 1,94 0,10

4.1.2 Convergéncia de malha para grandezas acusticas

Para a verificagdo da convergéncia de malha para grandezas actsticas, resultados da
PSD de cada NR foram sobrepostos, como mostra a Figura 4.2. Uma analise qualitativa
demonstra a semelhanca entre os espectros obtidos com os trés NRs até, aproximadamente,
10 kHz.

Na andlise do ruido tonal do SPL na primeira BPF, destacado na Figura 4.2, ha
semelhanga para todos os NRs, com diferenca menor que 1 dB entre o NR 1 e o NR 2 e menor
que 0,1 dB entre 0 NR 2 e 0 NR 3.

Nas bandas de frequéncias acima de 10 kHz, os resultados obtidos com os refinos
NR 1 e NR 2 passam a se afastar de forma abrupta do resultado previsto pelo NR 3, como
destacado na Figura 4.2. Isso acontece em torno da frequéncia de 40 kHz para o NR 2 proximo
a 20 kHz para o NR 1. Essas diferencas ocorrem porque os refinos menores nao possuem
resolucdo espacial suficiente para resolver comprimentos de onda menores (frequéncias
maiores). Entre 1 kHz e 10 kHz os resultados dos trés NR se mantém similares com diferencas
de OASPLs inferiores a 3 dB. Por esse motivo, neste trabalho, as analises se limitam a

frequéncias de até 10 kHz.
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SPL [dB]
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Figura 4.2 — Espectro em SPL com banda estreita em diferentes niveis de refino: Nivel 1

(—), Nivel 2 (—), Nivel 3 (—).

Em relacdo ao OASPL, calculado a partir da integragdo do espectro até¢ 10 kHz, a

diferenca entre os resultados dos NRs 1 ¢ 2 ¢ de 0,38 dB ¢ de apenas 0,05 dB entre os

resultados dos NRs 2 e 3. Esses desvios sdo considerados suficientemente pequenos para os

objetivos de analise deste trabalho. Em fun¢do do exposto, os resultados discutidos nas

proximas se¢des foram obtidos de simulagdes com o NR 2.

Tabela 4.3 — Compara¢ao da convergéncia entre os diferentes niveis

Desvio ao nivel inferior

Nivel OASPL [dB]

[dB]
1 98,14 0,00
2 97,76 -0,38
3 97,71 -0,05

4.2 COMPARACAO COM EXPERIMENTOS
4.2.1 Grandezas aerodinamicas

4.2.1.1 Velocidade de corrente livre nula

A comparacao de simulagdes numéricas com os experimentos de HKUST (2020) ¢

realizada para uma hélice de duas pas com diametro de 240 mm. Essa hélice possui 12,5° de

pitch de pa, medido em 75% do comprimento da pa. A Figura 4.3 (a—b) apresenta resultados

numéricos de isosuperficies do campo de velocidade. Embora as diferencas sejam bastantes

sutis, percebe-se que as velocidades induzidas ao longo das pds aumentam com a posi¢ao
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radial, considerando as velocidades de rotagdo minima e maxima analisadas (n = 60 e n =120
rps). Os experimentos da HKUST (2020) foram realizados com velocidade de escoamento
livre nula e, assim, apenas a velocidade de rotacao das hélices € variada entre 60 rps a 120 rps,
em intervalos de 10 rps.

O desempenho aerodinamico da hélice ¢ analisado em fun¢do do coeficiente de
empuxo (Cr) e de torque (Cq), que foram definidos nas Equagdes (1.1). Os graficos da Figura
4.4 representam os coeficientes em fungdo da velocidade de rotagao com curvas representado
os resultados numéricos e experimentais. A Figura 4.4(a) mostra que os resultados numéricos
de Cy apresentam diferencas de aproximadamente 15% em relagdo aos dados experimentais
em velocidades de rotagdo menores que 100 rps. Acima dessa velocidade, as diferencas sao
reduzidas para, aproximadamente, 2%. Uma investigacdo preliminar indica que a origem
desses niveis de concordancia distintos ¢ relacionada ao modelo de turbuléncia utilizado pelo
codigo PowerFLOW, contudo maiores detalhes ndo puderam ser aqui expostos devido a
confidencialidade desta especificidade.

Os resultados de coeficiente de torque, dispostos na Figura 4.4 (b), demonstram
desvios maiores que o coeficiente de empuxo, alcangando diferencas da ordem de 25% nas
menores velocidades e decaindo para 15% a medida que a velocidade aumenta para n = 120
rps. Esse maior desvio observado para o coeficiente de torque decorre da maior dificuldade

na captura dos efeitos fisicos relacionados ao arrasto em hélices.

Magnitude de Velocidade [m/s] Magnitude de Velocidade [m/s]

[ = I 1— _ - -

11.23 22.47 33.70 44 .94 |22.40 44 80 67.21 89.61
(a) 60 rps (b)120 rps

Figura 4.3— Superficies isométricas de velocidade na hélice.
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Cr Co
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RPS RPS

(a) Coeficiente de empuxo (b) Coeficiente de torque

Figura 4.4 — Resultados experimentais (—e—) € numéricos (—e—) para o coeficiente de
empuxo e de torque em fungdo da rotacao com velocidade de corrente livre nula.

4.2.1.2 Velocidade de corrente livre ndo nula

A hélice considerada nessa analise possui 10 pés (3,048 m) de didmetro e trés pas, e
foi adotada nas medi¢des de Biermann e Hartmann (1939). Diferentemente da situagao
anterior, a velocidade de corrente livre e, assim, o fator de avango nao sao nulos.

Os experimentos foram realizados para uma velocidade de rotacdo fixa de 50 rps e
com variacdo do fator de avango de 0 a 0,8 em passos de 0,2, ou seja, incrementos de 10 m/s
na velocidade de corrente livre. O desempenho aerodindmico da hélice ¢ avaliado com base
em resultados experimentais € numeéricos para coeficientes de empuxo (Cr), de torque (Cy) €
na eficiéncia aerodindmica (1) em fun¢do do fator de avango (J), mostrados nos graficos da
Figura 4.5 (a-c) em fun¢do do fator de avango com curvas representado os resultados
numéricos e experimentais.

A Figura 4.5 (a) mostra uma pequena diferenca em torno de 3%, entre os resultados
experimentais € numéricos para o coeficiente de empuxo em baixos fatores de avango. Essa
diferenca aumenta, gradativamente, com o incremento do fator de avango, atingindo até 35%
para a condicdo proxima ao stall da hélice, J=0,8, em que hé significativa separacdo do
escoamento. No entanto, deve ser mencionado que nessa condicdo, em J = 0,8, o desvio
absoluto ¢ menor que os demais pontos, sendo os resultados nesse ponto mostrados de forma

ampliada na Figura 4.5 (a).
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A Figura 4.5 (b) permite uma analise similar para o coeficiente de torque. O desvio
entre os resultados experimentais e numéricos aumenta, progressivamente, com o aumento do
fator de avanco (J) até atingir o valor maximo de 10% em J = 0,6. O desvio volta a diminuir
até alcangar, aproximadamente, 1% em J = 0,8, sendo que essa regido do grafico também ¢
destacada na Figura 4.5 (b).

Na comparagao dos resultados numéricos e experimentais de eficiéncia aecrodinamica
mostrados na Figura 4.5 (c), ha desvios inferiores a 5% na maioria dos casos analisados.
Todavia, ha um grande aumento no desvio, alcancando cerca de 38%, especificamente em J

= 0,8, uma condi¢ao proxima da separagao do escoamento.

T 187 T '10_2
0.12 3\ .
. _2 | 07 08 |
c2 10
4.1072 | \ 1
O | 1 |

0 02 04 06 08 1

J
(a) (b)
1 .

n

(©)

Figura 4.5 — Resultados experimentais (—e—) € numéricos (—e—): (a) coeficiente de empuxo;

(b) coeficiente de torque; (c) eficiéncia aerodindmica em fun¢ao do fator de avanco.
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4.2.2 Grandezas acusticas

As medi¢oes de grandezas actsticas usadas na comparacdo com resultados
numéricos foram realizadas por HKUST (2020). Nesses experimentos, dez microfones
dispostos na Figura 4.6 (a—b) foram utilizados, com resultados sendo fornecidos para a PSD,
para todas as velocidades de rotagdo, no microfone no eixo y (90° em relagdo ao eixo de
rotagdo da hélice). Além disso, medi¢des do SPL na primeira BPF foram obtidos a partir do
valor interpolado do espectro para cada um dos microfones.

Nos experimentos, a PSD apresenta um pico de energia na frequéncia de operagao
do motor que aciona as hélices (metade da primeira BPF). Como o ruido do motor esta além
do escopo deste trabalho, as comparagdes acusticas e demais resultados sdo analisados para
bandas de frequéncia acima de meia BPF.

As comparagdes tém por objetivo avaliar os métodos de andlise de sinais
apresentados na secao 3.3. As comparagdes dos resultados numéricos com os dados
experimentais consideraram o sinal completo, o ruido tonal e o ruido de banda larga,

permitindo avaliar a acuracia do modelo numérico na previsao de cada tipo de ruido.

; e 0,8m 1,0m
Microfones . = 7 & ' 5
'S 02m
e @ & @& @ J e @ @ @
Microfones <
> 4 I»
p X y l|~
1,5m
|
: ' b
Velocidade de Corrente | — .
Livre e o 1= - —p
— x
(a) (b)

Figura 4.6 — (a) Desenho isométrico da disposi¢cao dos microfones. (b) Vista do plano dos
microfones dos experimentos da HKUST (2020), onde 6 ¢ o angulo polar em relagdo ao
eixo X.

4.2.2.1 Sinal completo
Para o sinal completo inicialmente os espectros em banda estreita sdo considerados.

Essa comparacdo ¢ realizada na forma da PSD em dB/Hz, porque a base de dados
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experimentais € numéricos possui resolucdes distintas e, consequentemente, bandas
diferentes.

A Figura 4.7 apresenta os espectros numéricos € experimentais sobrepostos em cada
umas das curvas. Embora a analise tenha sido realizada para todas as velocidades de rotagao,
comportamentos similares foram observados em velocidades baixas e altas. Assim, os
resultados de espectro sdo apresentados apenas para n = 60 rps e n = 120 rps.

O SPL na primeira BPF concorda com os experimentos, o que € destacado na Figura
4.7 para as duas rotagdes apresentadas. As BPFs seguintes sé se sobressaem em rotagdes mais
altas e, por esse motivo, sdo avaliadas apenas para 120 rps na Figura 4.7 (b). Nesse caso, o
resultado numérico apresenta boa concordancia até a segunda BPF, conforme destacado na
Figura 4.7 (b). Acima das BPFs iniciais, o ruido de banda larga comeca a se sobressair, até
que a partir de 1 kHz se torne dominante. Ainda assim, tanto para 60 RPS e para 120 RPS
observa-se que picos em médias e altas frequéncias (a partir de 800 Hz) nos resultados
experimentais ndo sdo capturadas pelo espectro numéricos. Tais picos, por ndo serem
explicados pelo modelo fisico de rotores isolados podem estar relacionadas a vibragdes de
bancada o dos motores utilizados nas medi¢cdes de HKUST (2021), especificidades das quais
este trabalho ndo possuiu acesso. Outra possibilidade ¢ que esses picos sejam decorrentes de
uma peculiaridade do escoamento nesta hélice o que, mesmo estando além do escopo deste
estudo, requer estudos mais especificos. Especificamente para as frequéncias acima de 1 kHz,
os resultados numéricos demonstram relativa captura dos niveis de ruido de banda larga.
Entretanto, devido as flutuacdes inerentes nesse tipo de sinal, andlises adicionais serdo
realizadas nas proximas se¢des com emprego de bandas de um terco de oitava. Percebe-se, no
entanto, que os resultados numéricos e experimentais dos espectros passam a divergir, mais
intensamente, para frequéncias acima de 20 kHz, acima, portanto, da frequéncia maxima de

interesse de 10 kHz definida para este trabalho.
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Figura 4.7 — Espectros em SPL experimental (—) e numérica (—) em diferentes

velocidades de rotagao.

O OASPL, calculado pela integragdo do espectro entre meia BPF e 10 kHz, ¢
apresentado em funcdo das velocidades de rotacdo na Figura 4.8. Os resultados numéricos
demonstram boa captura da tendéncia observada nos experimentos para o OASPL. Apenas
em n = 60 rps, os experimentos mostram maiores niveis de OASPL do que os resultados
numeéricos, o que nao esta de acordo com a tendéncia dos resultados numéricos em fung¢ao do
aumento da velocidade de rotacdo, mas essa diferenca ¢ de apenas 3 dB. No restante dos
resultados, a tendéncia de aumento do ruido com o aumento da rotag@o ¢ bem capturada pela

simulagdo, com a diferenga média sendo igual a 2,4 dB para todas as velocidades de rotacao.

65 -
60 [
55

50

OASPL [dB]

45

1
40 60 70 80 90 100 110 120
RPS

Figura 4.8 — OASPL para resultados experimentais (—e—) € numéricos (—e—) em fungao
da velocidade de rotacao.
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4.2.2.2 Ruido tonal

Na analise do ruido tonal, o SPL ¢ apresentado em uma banda estreita centrada na
primeira BPF, onde este nivel ¢ dominante na percep¢ao do ruido tonal. Como abordado no
primeiro capitulo, o espectro em SPL apresenta um pico de energia caracteristico nessa faixa
do espectro, o que marca a percep¢do sonora de uma hélice com a presenga de tons bem
definidos em func¢ao da sua velocidade de rotacao.

Uma visualizagdo do campo de pressao no dominio filtrado na primeira BPF ¢
apresentada na Figura 4.9. Nas imagens sao dispostos contornos da intensidade adimensional
da pressdo em velocidades de rotacao de 60 e 120 rps. Esses contornos sdo obtidos com base

em um filtro passa banda baseado no trabalho de Velden (2019).

Filtro passa banda: pressao [adm

Filtro passa banda: Presséo adm 237.7 Hz (213.93 - 261.47)

119.2 Hz (107.28 - 131.12]
— - ——
1.00e-05 3.33e-06 3.33e-06 1.00e-05

[
-1.00e-05 -3.33e-06 3.33e-06 1.00e-05

(a) 60 rps (b) 120 rps

Figura 4.9 — Representagdo do filtro centrada na banda da primeira BPF.

A base de dados experimentais da HKUST (2020) possui os dados de SPL na
primeira BPF, a partir da interpolagdo do SPL medido em bandas de 5 Hz. Por esse motivo,
aplica-se a mesma técnica ao resultado numérico para efeito de comparagdo com os dados
experimentais. Isso ¢ feito na Figura 4.10 (a—b), onde os graficos polares representam essa
comparacdo do SPL da primeira BPF em funcdo do angulo, 6, de cada um dos microfones,

nos casos de menor e maior velocidade de rotagao (60 e 120 rps).
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(a) 60 rps (b) 120 rps

Figura 4.10 — SPL para a primeira BPF: resultados experimentais (—e—) € numéricos (

Os resultados numéricos demonstram diferencas inferiores a 5 dB em relacdo as
medicoes, sendo que a média entre os microfones ¢ de 2,0 dB e 3,2 dB paran =60 rpsen =
120 rps, respectivamente. Em relacdo a tendéncia da diretividade dos microfones, os
resultados numéricos apresentam tendéncias proximas de uma cardioide, o que ¢ também
proximo do padrao experimental.

Dois outros métodos de captura do contetido tonal citados na secdo 3.3, filtro passa
banda Butter Worth e média de conjuntos, sdo avaliados na Figura4.11 (a—b). Nessa figura sdo
dispostos graficos do espectro em SPL e dos niveis das BPFs, extraidos com as técnicas, em
funcao dos multiplos das BPFs, também para n = 60 rps e n = 120 rps. Como o objetivo ¢
comparar esses métodos, isso ¢ realizado em rela¢do ao espectro numérico.

As duas técnicas apresentam excelente captura do nivel das BPFs nas maiores
velocidades de rotagdo, como mostra a Figura 4.11 (b). Todavia, essa captura se mantém
apenas para a média de conjunto nas menores velocidades de rotagao, como mostra a Figura
4.11 (a). Em relacdo as BPFs mais altas, os dois métodos comecam a apresentar desvios
superiores a 10 dB a partir da terceira BPF. Mas como a primeira BPF domina a percepgado de
ruido tonal, a anélise de ruido tonal nas proximas se¢des € focada apenas nela. Por fim, deve
ser mencionado que o método adotado para a extracao das BPFs, no restante deste trabalho, ¢

a média de conjuntos.
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Figura 4.11 — Espectros de SPL em funcdo das BPFs de resultados numéricos (—),
comparado aos filtros: média de conjuntos (1) e filtro ButterWorth () em diferentes
velocidades de rotagao.

4.2.2.3 Ruido de banda larga

Em relagdo a andlise do ruido de banda larga, o enfoque ¢ dado para as altas
frequéncias (acima de 1 kHz), j& que para frequéncias mais baixas o ruido tonal ¢ dominante.
Como o espectro do ruido de banda larga apresenta grandes oscilagdes, os resultados sdo
apresentados no espectro em SPL com bandas de 1/3 de oitava, conforme mostrado na Figura
4.12 paran = 60 rps e n = 120 rps.

Em velocidades de rotagao mais baixas existe maior concordancia entre os resultados
numéricos e experimentais, como mostra a Figura 4.12 (a). Todavia, com o aumento da
velocidade de rotagao os resultados experimentais passam a apresentar maiores oscilagdoes do
que os resultados numéricos. Essa diferenca ¢ inferior a 10 dB para as bandas de frequéncias

analisadas, como mostra a Figura 4.12 (b).
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Figura 4.12 — Espectro em SPL com bandas de 1/3 de oitava para resultados
experimentais (—e—) € numéricos (—e—).

Resultados de OASPL entre 1 kHz e 10 kHz, em fun¢do da velocidade de rotagao,
sdo apresentados na Figura 4.13 para todas as velocidades de rotagdo. Observam-se desvios
inferiores a 4 dB, com exce¢ao do resultado para n = 100 rps, que apresenta desvio proximo
a 15 dB. Essa discrepancia pode estar associada ao modelo de turbuléncia que prevé
diminui¢do brusca nos niveis da intensidade turbulenta especificamente para n = 100 rps. O
que, como descrito anteriormente, se tratam de especificidades sigilosos. Esse ¢ um aspecto
que merece um estudo detalhado, mas que esta fora do escopo deste trabalho. Mesmo assim,
a média dos desvios absolutos de OASPL para todos os casos entre n = 60 rps e n =120 rps €

de 3,7 dB.

55

50

T

45

40

OASPL1 kHz—10kHz [dB]

35

60 70 80 90 100 110 120

RPS
Figura 4.13 — OASPL, entre 1 kHz e 10 kHz para resultados experimentais (—e—) €

numéricos (—e—).em fun¢do da velocidade de rotagao.
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5 ANALISE PARAMETRICA

Neste capitulo, resultados numéricos sdo utilizados para avaliar os efeitos de
incrementos no angulo de pitch de pa () na performance aerodindmica e no ruido gerado por
hélices. Neste sentido, os seguintes parametros sdo analisados para a geometria de hélice
investigada por HKUST (2020): incrementos no angulo de pitch (f) em +0°, +5°, +10° e +15°,
quatro velocidades de rotagdo (n) diferentes (60, 80, 100 e 120 rps) e velocidade de corrente
livre (V¢) nula ¢ ndo nula. Para V; # 0 sdo analisadas variagdes do fator de avango (J) em 0,4;
0,6; 0,7 € 0,9, nas quatro diferentes velocidades de rotagcdo. Deve ser mencionado que o angulo
de pitch de pa da hélice investigada por HKUST (2020) ¢ igual a 12,5°. Assim, os angulos de
pitch considerados na presente analise sdo obtidos com os incrementos f5.

Como abordado no Capitulo 1, alteragdes no angulo de pitch de pa permitem que uma
hélice mantenha sua eficiéncia aerodindmica com o aumento da velocidade de corrente livre,
sem a necessidade do incremento da velocidade de rotagdo. Para que esse efeito possa ser
verificado, analisa-se uma hélice em diferentes velocidades de corrente livre, de rotagdo e
incrementos no angulo de pitch de pa, que possua eficiéncias aerodinamicas (1) proximas a
0,7. Para encontrar os valores desses parametros que mantenham essa eficiéncia, utilizou-se
um método baseado na BEMT (CASALINO, 2019) para se mapear grandes niimeros de
condi¢des de operacdo da hélice. Se forma a evitar um nimero excessivo de simulagdes com
o PowerFLOW, reduzindo assim o custo computacional. Mais detalhes sobre a BEMT sdo
apresentados no Apéndice A. A partir dessa analise preliminar as simulagdes numéricas sao
melhor orientadas permitindo assim a apresentacao, neste capitulo, dos resultados obtidos com
o PowerFLOW para esta analise paramétrica.

O objetivo principal deste capitulo ¢ uma andlise combinada do desempenho
aerodinamico e da performance acustica, tal como apresentado em alguns trabalhos revisados
na Se¢do 2.1. Na primeira se¢do, a analise paramétrica do incremento no angulo de pitch de
pa é realizada apenas para investigar os seus efeitos nos coeficientes de torque e empuxo, fator
de avango ¢ eficiéncia aerodinamica. A analise ¢ dividida em hélices com velocidade de
corrente livre nula e ndo nula. Na segunda se¢do, € analisado o efeito para parametros
acusticos, também considerando velocidade de corrente livre nula e ndo nula. Além disso, o
ruido ¢ analisado a partir do espectro completo, bem como separando os ruidos tonal e de
banda larga. A ultima se¢@o apresenta os resultados relativos ao efeito combinado do dngulo

de pitch de pa sobre os parametros aerodinamicos e de ruido.
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5.1 PERFORMANCE AERODINAMICA

Na andlise aerodinamica, para velocidade de corrente livre nula, sdo avaliados os
efeitos da alteragdao do incremento no angulo de pitch de pa () nos coeficientes de empuxo
(Cr) e de torque (Cp) em diferentes rotagdes. Os graficos da Figura 5.1 (a-b) dispde dos
valores de Cr e Cy, respectivamente, em fung¢io de 8, onde cada uma das curvas representa
uma velocidade de rotacao (n = 60 rps, n = 80 rps, n = 100 rps, n = 120 rps).

Em velocidade de corrente livre ndo nula, o fator de avanco (J), os coeficientes de
torque e de empuxo e a eficiéncia aerodinamica (1) sao avaliados em func¢ao do incremento
no angulo de pitch de pa (). Como o angulo de pitch de pa ¢ incrementado com a velocidade
de corrente, os casos analisados sdo aqueles em que a eficiéncia aerodindmica se mantém
proxima de 0,7, como mostra a Figura 5.2 (a) com J em funcdo de . Os demais gréaficos
(Figura 5.2b-d) mostram, respectivamente Cr,Cy € M em fun¢do de B, onde cada curva
representa um valor para 7.

Por fim, os efeitos sdo analisados nos diferentes acréscimos do incremento no angulo
de pitch de pa em cada uma das rotagdes (efeitos em uma mesma rotacdo) e nas diferentes

rotagdes em cada um dos angulos de pitch de pa (efeitos de diferentes velocidades de rotacao).

5.1.1 Corrente livre nula

Como mostra a Figura 5.1 (a) para n = 60 rps, o coeficiente de empuxo (Cr) aumenta
em 25% para uma variag¢ao do incremento do angulo de pitch de péa de +0° para +5°, em 19%
de f =+5°para f =+10°e em 12% de f = +10° para § = +15°. O aumento do coeficiente
de empuxo, no incremento total (de f§ = 0° para f = 15°), éde 70%. O efeito é similar para
n = 80 rps, mas com aumento de Cy alcangando 60% de f = +0° para § = +15°. A situagdo é
diferente em n = 100 rps e n = 120 rps, onde o aumento do coeficiente, de f = +0° para § =
+5°, € proximo de 10%, e passando para aproximadamente 8% de f = +10° para 3 = +15°
Na variacdo de f = +0° para § = +15°, para n = 100 rps e n = 120 rps, respectivamente, o
incremento de Cr ¢ de 41% e 33%.

A Figura 5.1 (b) mostra que o coeficiente de torque (Cy) aumenta em 90%, quando

o incremento do angulo de pitch de pa € variado de +0° para +5° para a velocidade de 60 rps,
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e aumenta em 61%, de f = +5° para f = +10° e aumenta em 40% de f = +10° para § =
+15°. Nas demais rotacdes, o comportamento ¢ similar e a Unica diferenga ¢ que, como
observado para o empuxo, a inflexao das curvas ¢ menor em maiores velocidades de rotagdo.
O aumento ¢ de 324% de f = +0° para f = +15° com n = 60 rps, e de 300% e 272% para n
= 80 e n = 120 rps, respectivamente. Dessa forma, aumentos do incremento no angulo de
pitch de pa geram, progressivamente, menor aumento no empuxo ¢ no torque. No incremento
maximo do angulo de pitch de pé, o aumento maximo no empuxo ¢ de no maximo 70%,
enquanto o aumento do torque pode chegar a mais de 300%.

De acordo com a Figura 5.1 (a), o coeficiente de empuxo (Cy) para um incremento
no angulo de pitch de pa de +0° aumenta em 7,4% quando a velocidade de rotagdo aumenta
de 60 para 80 rps, em 21,50% de n = 80 rps para n = 100 rps e em 7,45% de n = 100 rps
para n = 120 rps. Esses incrementos sdo, progressivamente, menores para maiores
incrementos . Por exemplo, em 3 = +15°, o0 aumento de Cy de n = 100 rps para n = 120 rps
¢ de apenas 1%. O maximo aumento de Cr ocorre de n = 80 rps para n = 100 rps em todos os
incrementos [, alcangcando 14,77%, 11,40% e 7,95% em B =+5° f = +10° e B =+15°,
respectivamente. Quando » € variada de 60 a 120 rps, os aumentos no valor de Cr sdo 40,16%,
22,65%, 14,63% ¢ 10,33% em f =+0°, f = +5° f = +10°e f = +15° nessa ordem.

Observa-se na Figura 5.1 (b) que o coeficiente de torque (Cy) com f = +0° aumenta
em 2,24%, 9,69% e 7,34% quando » varia de 60 para 80 rps, de 80 para 100 rps e de 100 para
120 rps, nessa ordem. As variagdes no coeficiente de torque sdo bem pequenas, menores que
1,3%, para § =+5°% B = +10°e B = +15° quando n varia de 60 para 80 rps e de 100 para
120 rps. Especialmente em = +10°, Cy apresenta reducdo em 1,97% quando » varia de 100
para 120 rps, conforme vista ampliada na Figura 5.1 (b). No incremento de n = 60 para n =
120 rps, Cr aumenta em 20,40%, 4,50%, 2,58% e 5,75% em [ =+0°, f =+5° [ =+10°¢
B = +15°, respectivamente.

Em suma, o incremento da velocidade de rotacdo em 20 rps resulta no aumento do
coeficiente de empuxo em até 20%, entre n = 80 rps e n = 100 rps, e menos de 10% nas demais
rotagdes. Ja para o coeficiente de torque, esse incremento ndo ultrapassa 10% entre todas as
rotacdes. Entre 80 e 100 rps o incremento, ligeiramente maior, observado no empuxo pode
ocorrer devido ao modelo de turbuléncia adotado, conforme mencionado na se¢do 4.3, ou por

algum efeito fisico mais complexo que requerem estudos especificos.
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Figura 5.1 — (a) Coeficiente de empuxo (Cr) ¢ (b) coeficiente de torque (Cy) em fungdo do
angulo de pitch de pa (f) com velocidade de corrente livre nula em diferentes rotagdes: 60

ps (—e—), 80 rps (), 100 rps (—e=) ¢ 120 rps (—e—).

5.1.2 Corrente livre nao nula

A Figura 5.2 (b) mostra que o coeficiente de empuxo (C;) apresenta variacdes de até
10% quando o incremento no dngulo varia de f = +0° para f =+5°e de f = +10° para § =
+15°, em todas as velocidades de rotag¢do. Entretanto, de f = +5° para f = +10°, C; aumenta
em 40% em todas as velocidades de rotagdo, demonstrando que o incremento do angulo de
pitch de pa, para uma mesma rotacgdo, ¢ capaz de manter ou até mesmo aumentar 0 empuxo
da hélice, apesar do aumento da velocidade de corrente livre (V).

Na Figura 5.2 (c), observa-se que os aumentos do coeficiente de torque (Cp) sdo
similares em todas as velocidades de rotagdo. Esse aumento é de 40%, 65% e 30%, de [ =
+0° para f =+5° de B = +5° para f =+10° de = +10° para f = +15°, respectivamente.
O acréscimo de Cy, de f = 0° para f = +15°, ¢ proximo a trés vezes (200%) para todas as
velocidades de rotacao.

A eficiéncia aerodindmica, como mostra a Figura 5.2 (d), se mantém em uma faixa
de 10% em relagdo ao valor de n = 0,7 com a varia¢dao do incremento do angulo de f = +0°

para B = +15° considerando a mesma velocidade de rotagao.
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Em suma, o aumento do incremento no angulo de pitch de pa permite que o
coeficiente de empuxo ndo seja reduzido com o incremento da velocidade de corrente livre,
mas implica em um incremento de até trés vezes no torque.

Em relagdo ao coeficiente de empuxo (C;), como mostra a Figura 5.2 (b), verificam-
se aumentos de até 25%, na variagdo de n = 60 rps para n = 80 rps, em todos os incrementos f3.
Nos demais incrementos da velocidade de rotacdo, a variagdo de Cr ¢ menor que 7%,
demonstrando uma tendéncia de se manter. Por fim, o aumento no coeficiente alcanca 43%

quando a velocidade ¢ alterada de n = 60 rps para n = 120 rps, e f = +15°.
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Figura 5.2 — (a) Variacao do fator de avango (J), em todas as rotagdes (—#—), (b) coeficiente
de empuxo, (¢) coeficiente de poténcia e (d) eficiéncia aerodinamica em fun¢ao do angulo
de pitch de pa (), em corrente livre ndo nula, em diferentes rotacdes:

60 rps (—e—), 80 rps (), 100 rps (—e=) € 120 rps (—e-).
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A situa¢do € similar para o coeficiente de torque (Cp), onde se observam valores
similares ao coeficiente de empuxo nos incrementos de n. O incremento de n = 60 rps para n
= 120 rps, leva a um aumento de Cy, em 37% com f = +15°.

Conforme indica a Figura 5.2 (d), a eficiéncia aerodinamica (1) nao demonstra variagao
acima de 6%, em relagdo an = 0,7, quando # ¢ alterada. Com isso, em diferentes velocidades
de rotacdo, os coeficientes e a eficiéncia apresentam valores similares, com excegao de n =

60 rps.

5.2  ANALISE DO RUIDO

Nesta secdo, a analise do sinal de ruido ¢ dividida em ruidos tonal e de banda larga,
da mesma forma como apresentado no Capitulo 4. Os microfones usados para andlise da
diretividade sd3o os mesmos indicados no Capitulo 4, mas os resultados acusticos sdo
normalizados para uma distancia de 1,5 m. J4 na anélise dos espectros, adota-se o microfone
ortogonal ao eixo de rotacdo da hélice (eixo x da Figura 4.6).

Todas as analises sao realizadas para velocidade de corrente livre nula e ndo nula. Na
analise do sinal completo, os espectros para diferentes incrementos no angulo de pitch de pa,
em cada velocidade de rotagdo, sdo apresentados na Figura 5.3 para V; = 0, onde cada curva
representa um valor de 8 e cada um dos graficos da Figura 5.3 (a-d) representa uma velocidade
de rotagdo. Na Figura 5.5, o mesmo ¢ feito para V; # 0. Além disso, os espectros sdo
construidos para frequéncias acima de meia BPF, da mesma forma como realizado no Capitulo
4 para a validagao do modelo numérico. Diferentemente da se¢do anterior, devido a duragao
dos sinais de pressdo no tempo, os espectros em SPL sdo analisados em bandas de 30 Hz.
Resultados de OASPL, de meia BPF até¢ 10 kHz, sdao analisados em func¢ao do sinal de todos
os microfones e em cada rotagdo, considerando V; = 0 (Figura 5.4) e Vy # 0 (Figura 5.6) em
que as curvas e os graficos representam diferentes valores de [ e n, respectivamente

Na analise do ruido tonal, emprega-se o SPL extraido na primeira BPF em cada uma
das rotagdes e em todos os microfones. O método utilizado para a extragdo dessas bandas ¢ a
media de conjuntos. Estes resultados sdo apresentados na Figura 5.7 para Vy = 0 ¢ na Figura
5.8 V¢ # 0, onde as curvas e graficos seguem o mesmo padrdo para [ € n, nessa ordem.

Por sua vez, o espectro do ruido de banda larga, seguindo o padrao anterior, ¢

apresentado em bandas de um ter¢o de oitava para diferentes incrementos de angulo de pitch
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de pa, em cada uma das velocidades de rotagdo, para velocidade de corrente livre nula (Figura
5.8) e para velocidade de corrente livre ndo nula (Figura 5.10). A escolha do espectro de um
terco de oitava ¢ explicada no Capitulo 4. Finalmente, valores de OASPL sdo calculados na
faixa de 1 kHz a 10 kHz e apresentados na Figura 5.9 para V; = 0 a ¢ na Figura 5.11 para
Vr # 0, também seguindo o mesmo padrdo para as curvas e graficos em diferentes valores de
Ben.

Todos os resultados sdo preparados para permitir a analise paramétrica dos efeitos do

incremento no angulo de pitch de pa em diferentes velocidades de rotacao.

5.2.1 Sinal completo

5.2.1.1 Corrente livre nula

Os resultados da Figura 5.3 demonstram que em todas as velocidades de rotagao
existe um aumento de SPL em todas as bandas, com o aumento do incremento no angulo de
pitch de pa. Especificamente em 2 kHz, o aumento dos niveis sonoros ¢ mais intenso. Na
primeira BPF, regido destacada na Figura 5.3, o aumento do ruido ¢ similar em todas as
velocidades de rotagao.

O OASPL, calculado entre 1 kHz e 10 kHz desses espectros (Figura 5.4), corrobora
com o aumento dos niveis sonoros em func¢do do acréscimo de 5. O aumento do OASPL para
cada incremento de +5° de 8 fica entre 2 e 6 dB. Para incrementos de f§ = +0° para § = +15°,
o aumento sonoro alcanca 14 dB em n = 100 rps.

Em rela¢do ao padrao de diretividade, observa-se que os microfones centrais (6 ~
90°) registram menores niveis sonoros do que os microfones periféricos (angulo 6 mais
distantes de 90°) para n = 60 rps e n = 80 rps. Isso se inverte nas maiores velocidades de
rotacdo (n = 100 rps e n =120 rps). Em todas as velocidades de rotacao, a diferenca entre os

valores de OASPL obtidos a partir dos sinais dos microfones ¢ de aproximadamente 2,5 dB.
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Os espectros da Figura 5.3 mostram que, em um mesmo incremento 5, o SPL na

primeira BPF ¢ alterado pelo aumento da velocidade de rotagdo em uma faixa de 5 e 10 dB.

Em relagdo as demais bandas de frequéncias, especificamente em [ = +0° as bandas

proximas a 3 kHz mostram uma pequena diminui¢do, o que ndo ocorre nos demais angulos.

Conforme mostra a Figura 5.4, o aumento da velocidade de rotacdo implica no

aumento dos niveis de OASPL. Esse aumento ndo € superior a 9 dB em todos os incrementos

do angulo de pitch de pa, sendo mais intenso de n = 60 rps para n = 80 rps em S = +15° E

entre n =60 rps e n =120 rps os niveis sonoros aumentam em até 20 dB, e esse pico ocorre em

B =+15°
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Figura 5.4 — OASPL em diversas rotacdes para todos os microfones com corrente livre nula.

Valores do incremento de pitch de pa: +0° (—e=), +5 (—e=), +10° (=e=), +15° (o).

5.2.1.2 Velocidade de corrente livre nao nula

A Figura 5.5 indica que a maior parte do espectro, em todas as rotagdes, nao ¢
significativamente afetado pelo aumento do incremento no angulo de pitch de pa. No entanto,
conforme destacado na Figura 5.5, isso ndo ocorre na primeira BPF. De fato, o aumento do
SPL, na primeira BPF, ¢ dado em valores constantes em fun¢do do aumento no incremento do
angulo de pitch de pa, em todas as velocidades de rotacdo. Especificamente, entre os angulos
de f = +5° para f = +10° existe um incremento nesses niveis ligeiramente maior em todas as
velocidades de rotagao.

Na Figura 5.6 ¢ apresentado o OASPL para diferentes incrementos no angulo de pitch
de p4, velocidades de rotagdo em funcdo da posicdo dos microfones. Percebe-se um aumento
de menor intensidade nos niveis sonoros com o aumento do incremento [5, ao se comparar

com os resultados de velocidade de corrente livre nula. Em todas as rotacoes, os incrementos,
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em fun¢do de B, sdo proximos a 2 dB, com o maior incremento de 3 dB ocorrendo entre o
incremento de f = +5° para f = +10° em n = 80 rps. Entre o incremento de f = +0° para f =

+15° em n = 120 rps, os incrementos de OASPL se limitam a 7 dB.
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Figura 5.5 — SPL em diversas rota¢des com corrente livre ndo nula.

Valores do incremento de pitch de pa: +0° (—~e=), +5 (—e=), +10° (o), +15° (o).

J& para o padrdo de diretividade, ¢ observado que os microfones centrais registram
niveis sonoros maiores que os microfones periféricos. Esse efeito € mais evidente para as n =
80 e n = 120 rps, nas quais a diferenca de niveis sonoros entre os microfones ¢ de até 3 dB.

Nos espectros apresentados na Figura 5.5 para um mesmo incremento no angulo de
pitch de pa, em fung¢do do aumento de rotagdo e considerando Vy # 0, os niveis da primeira
BPF sdo acrescidos em até 10 dB. Os valores de SPL sdo amplificados nas demais bandas de

frequéncias com o incremento da rotagao.
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Os resultados de OASPL, na Figura 5.6, sugerem que o incremento da velocidade de
rotagdo, em todos os incrementos f, ndo causa aumentos do nivel sonoro maior que 10 dB,
sendo menos intenso entre n = 100 e n =120 rps, onde seu valor ¢ de 5 dB, constatado em

B = +0° Entre 60 e 120 rps os niveis sonoros aumentam em até 23 dB em f§ = +15°, da mesma

forma como ocorreu, neste angulo em V; = 0.
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Figura 5.6 — OASPL em diversas rotagdes para todos os microfones com velocidade de
corrente livre nao nula. Valores do incremento de pitch de pa: +0° (—e=), +5 (—o—),
+10° (o), +15° (o).
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5.2.2 Ruido tonal

5.2.2.1 Velocidade de corrente livre nula

Resultados de SPL na primeira BPF, mostrados na Figura 5.7, corroboram o
incremento dos niveis sonoros em funcdo do acréscimo de . Em todas as velocidades de
rotacdo, o aumento do SPL na primeira BPF, em fun¢do do aumento de £, ¢ inferior a 4 dB.
Os incrementos sdo maiores, aproximadamente 3,5 dB, de f = +0° para [ = +5° e,
progressivamente, menores, proximos a 3,0 dB de f =+10° para f = +15°. No acréscimo

total de f = +0° para § = +15°, o aumento do nivel sonoro ¢ de até 10 dB em n = 80 rps.
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Figura 5.7 — SPL na primeira BPF em diversas rotacdes para todos os microfones com
velocidade de corrente livre nula. Valores do incremento de pitch de pa: +0° (—e=), +5
(—o=), +10° (—o=), +15° (—o).

Em relacdo ao padrdo de diretividade, observa-se que os microfones periféricos

registram niveis sonoros ligeiramente menores para todas as rotacdes, em relacdo aos
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microfones centrais. A diferenca entre os niveis sonoros aumenta com o aumento da
velocidade de rotagdo, sendo 3 dB em n = 60 rps ¢ 5 dB em n =120 rps.

Na Figura 5.7, percebe-se também que o incremento da velocidade de rotagdo, em
todos os valores de 8, induz aumentos do nivel sonoro inferiores a 10 dB. Entretanto, esse
aumento €, progressivamente, menor com o aumento 7. Por exemplo, no acréscimo de n = 60
para n = 80 rps, os niveis sao aumentados em 10 dB e em 6 dB de n = 100 para n = 120 rps.
Essa tendéncia ¢ similar em todos os incrementos do angulo de pitch de pa. Considerando a

variagdo de n = 60 para n = 120 rps, o ruido aumenta em até 23 dB, novamente em f = +15°.

5.2.2.2 Velocidade de corrente livre nao nula

Resultados de SPL na primeira BPF sdo dispostos na Figura 5.8. Diferentemente do
que ocorre para a condi¢do de Vy = 0, os aumentos do ruido com o acréscimo do incremento
do angulo de pitch de pa sdo bastante distintos. Em algumas situagdes, como no caso n = 60
rps, o incremento de [ implica em uma pequena diminuicdo de 1 dB na primeira BPF,
conforme indica a medi¢do do microfone em 6 = 118° em todos os incrementos de S com
exce¢do daquele de B = +5° para f = +10°. Isso também ¢ observado nos microfones mais
periféricos (8 = 118°¢ 8 = 56°) para n = 120 rps entre diferentes acréscimos de 5. Esses
fatos sdo destacados na Figura 5.8 (a) e (d). Apesar disso, o incremento de 5, em valores de
5°, gera aumentos no ruido que variam de menos de 1 dB até 4 dB nos demais microfones.
Destaca-se que os maiores aumentos de ruido ocorrem nos incrementos de f = +5° para § =
+10°, em todas as velocidades de rotacdo. Por fim, considerando o incremento maximo de 8
=+0° para § = +15° os aumentos no ruido ndo sdo superiores a 8 dB, sendo que o maior pico
ocorre em 100 rps.

Em relagdo ao padrdo de diretividade, o ruido medido pelos microfones periféricos
apresenta niveis, ligeiramente, menores que o ruido medido pelos microfones centrais em
todas as velocidades de rotagdo, com excecdo do resultado para n = 80 rps. Essa diferenga
entre as medigdes dos microfones periféricos e centrais chega a 10 dB, em n = 60 rps, sendo
em torno de 5dB nas demais rotagoes.

Os resultados na Figura 5.8 indicam que incrementos de 20 rps na velocidade de
rotagdo ndo acarretam aumentos do SPL na primeira BPF superiores a 10 dB, em todos os

valores de . Esse aspecto € bastante similar ao observado para a condi¢do de V; = 0. Quando
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a velocidade passa de n = 60 para n = 120 rps, o aumento do ruido alcanga até 24 dB em § =

+15°.
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Figura 5.8 — SPL na primeira BPF em diversas rota¢des para todos os microfones com
velocidade de corrente livre ndo nula. Valores do incremento de pitch de pa: +0° (—e=),
+5 (=), +10° (—o=), +15° (—o—).
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5.2.3 Ruido de banda larga

5.2.3.1 Velocidade de corrente livre nula

A Figura 5.9 mostra um aumento do SPL acima de 1 kHz com o acréscimo no
incremento do angulo de pitch de pa. Os menores incrementos dos niveis sonoros ocorrem em
n = 60 rps e os maiores em n =100 rps. Pode também ser observado que na velocidade de »
= 100 rps ocorre a maior diferenga de nivel sonoro quando o incremento angular varia de [
= +0° para f§ = +5°. Uma caracteristica observada no acréscimo de f = +10° para f = +15°,
paran =60 rps e n = 80 rps € que o SPL tende a decrescer nas bandas de maiores frequéncias.
Nas outras velocidades de rotagdo, os valores de SPL nos acréscimos de f = +10° para § =

+15°, praticamente, nao se alteram em alta frequéncia.
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Figura 5.9 — SPL em bandas de 1/3 de oitava em diferentes rotagdes e velocidade de corrente

livre nula. Valores do incremento de pitch de pa: +0° (—e=), +5 (—e—), +10° (—e—), +15° ().

Resultados para OASPL calculado entre 1 kHz e 10 kHz sdo apresentados na Figura

5.10. Verifica-se que o aumento do OASPL tende a diminuir com o aumento do acréscimo no
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angulo de pitch de pa. Por exemplo, considerando 60 rps, esse aumento ¢ de 5 dB quando o
incremento angular ¢ alterado de § = +0° para f = +5° ¢ menor que 2 dB quando passa de
B =+10° para f = +15° Para n = 120 rps, o aumento ¢ de até¢ 11 dB, quando o angulo ¢
aumentado de f =+0° para § = +5° e de 4 dB no acréscimo de f = +10° para § = +15°
Destaca-se que para n = 100 e n =120 rps, o incremento de 5° em [ pode implicar em
aumentos no OASPL superiores a 10 dB. Finalmente, examinado o efeito da variagdo méxima
do incremento do angulo de pitch, de f = +0° para [ = 15°, constatam-se incrementos no
OASPL de até 27 dB para n = 100 rps.

Em relagdo ao padrao de diretividade, os microfones periféricos indicam valores de
no OASPL maiores que aqueles dos microfones centrais. Essa diferenca diminui
gradativamente com o aumento de 5. Em todas as velocidades de rotagao, essa diferenga pode
chegar a 10 dB, no acréscimo de § = +0° para § = +5° e em torno de 5 dB de § = +10° para
B =+15°

Os espectros apresentados na Figura 5.9 mostram que o efeito do aumento da
velocidade de rotacao nao tem um padrao bem definido para um mesmo acréscimo de .
Quando a velocidade ¢ alterada de n = 60 para n = 80 rps, o maior aumento no SPL ocorre
para f =+10°e f = +15° enquanto entre 80 ¢ 100 rps o maior aumento ocorre em 8 = +15°.
Por outro lado, para f§ = +0°, os niveis do SPL diminuem entre 80 e 100 rps. Entre 100 e 120
ps, as bandas apresentam niveis similares, com excec¢do de = +0° em que os niveis se
elevam.

Finalmente, os valores de OASPL na Figura 5.10 indicam que o aumento da
velocidade de rotagdo implica no aumento dos niveis sonoros em todos os incrementos do
angulo de pitch de pa, com excecdo de f = +0°. Nessa situagdo, o aumento de rota¢do entre
80 e 100 rps resulta na diminui¢ao do nivel sonoro em até 8 dB. Para os demais incrementos
dos angulos de pitch de pa, o aumento do ruido com a velocidade de rotagdo ndo € regular,
variando entre 3 dB e 11 dB. E, por fim, o aumento de n = 60 para n = 120 rps, com f§ =+15°,
¢ de até 20 dB.
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Figura 5.10 — OASPL entre 1 kHz e 10 kHz em diferentes rota¢des e velocidade de corrente

livre nula. Valores do incremento de pitch de pa: +0° (—e=), +5 (=), +10° (—e=), +15° (—o).

5.2.3.2 Velocidade de corrente livre nao nula

Resultados de SPL, em bandas de 1/3 de oitava, sdo apresentados na Figura 5.11 para
diferentes velocidades de rotacao e acréscimo no incremento do angulo de pitch de pa. Nesses
espectros, observam-se niveis maiores de ruido nas frequéncias mais altas (acima de 4 kHz)
em todas as velocidades. Entretanto, nota-se que o aumento de [, para uma mesma velocidade
de rotagdo, origina niveis sonoros similares, principalmente acima de 2 kHz. Devido a essa
similaridade algumas faixas dos espectros, para diferentes aumentos de £, sdo destacadas na
Figura 5.11 a fim de revelar pequenas diferencas, menores que 0,5 dB.

A Figura 5.12 apresenta resultados de OASPL para as diferentes velocidades de
rotagdo e posi¢cdes dos microfones, nos incrementos de S considerados. O aumento do

acréscimo angular em 5° gera um aumento de até 2 dB, mas pode ser inferior a 0,5 dB como
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observado nos destaques da Figura 5.12 para n = 60 rps. O maior aumento ndo supera 3,5 dB
quando o angulo ¢ variado de f = +0° para f = +15°.

Em relagdo a diretividade, novamente os microfones periféricos registram os maiores
niveis de ruido quando comparados com aqueles medidos pelos microfones centrais, podendo

alcancar 6 dB em todas as velocidades de rotacao.
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Figura 5.11 — SPL em bandas de 1/3 de oitava em diferentes rotacdes e velocidade de
corrente livre ndo nula. Valores do incremento de pitch de pa: +0° (—e=), +5° (—e-),
+10° (o), +15° (—o-).

Considerando os espectros na Figura 5.11 para um mesmo incremento de dngulo de
pitch de pa, existe pequena variacao do SPL de n = 60 rps para 80 rps e de n = 100 rps para n
= 120 rps. No aumento de n = 80 para n = 100 rps, todavia, o SPL aumenta em torno de 20
dB em todos as bandas de frequéncia. Além disso, considerando f = +15°, os incrementos da
velocidade de rotagdo originam aumento do SPL proximo a 1 kHz. Esse aumento ¢ menor a

medida que a frequéncia aumenta e tende para niveis semelhantes aos demais angulos.



Capitulo 5. Andlise Paramétrica 117

Os resultados de OASPL da Figura 5.12 mostram que a variagdao da velocidade de
rotagdo, mas mantendo o valor de £, produz diferentes padrdoes de aumento do ruido. Para
cada incremento angular, quando a velocidade ¢ alterada de n = 60 rps paran = 80 rps e de n
= 100 rps para n = 120 rps, aumentos inferiores a 1,7 dB sdo observados. Em contraste, de n
= 80 rps para 100 rps, ha um aumento no ruido de até 15 dB. Para a variacao de velocidade

entre 60 rps e 120 rps, o incremento sonoro ¢ menor que 16 dB, o que ocorre em [=15°.
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Figura 5.12 — OASPL entre 1 kHz e 10 kHz em diferentes rotacdes e velocidade de

corrente livre ndo nula. Valores do incremento de pitch de pa: +0° (—e—), +5 (—e—),
+10° (—e—), +15° (—o-).
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53 ANALISE COMBINADA

Esta secdo apresenta uma analise combinada dos principais parametros de
desempenho acustico e aerodinamico. O coeficiente de empuxo e o fator de avango sao os
parametros selecionados por serem os mais representativos para cada uma das condigdes de
velocidade de corrente livre. No caso de velocidade de corrente livre nula, o interesse é o
efeito sobre o ruido originado pelo acréscimo do empuxo decorrente do incremento do angulo
de pitch de pa. Por outro lado, no caso de velocidade de corrente livre ndo nula, o interesse ¢
a variacao do ruido com o incremento do angulo de pitch de pa e em fun¢ao da velocidade de
corrente livre, uma vez que o fator de avanco pode ser aproximadamente mantido, conforme
indicado na Se¢ao 5.1. Em todas as analises, indica-se a variagao do coeficiente de empuxo e
do fator de avanco em fung¢@o do incremento no angulo pitch de pa.

As andlises dos efeitos supracitados sdo realizadas em uma mesma e em diferentes
velocidades de rotagdo. Além disso, os sinais de dois microfones, um mais periférico (6 =
52°) e outro central (8 = 90°), sdo utilizados na anélise de ruido, uma vez que esses dois
microfones sdo capazes de capturar os principais efeitos observados em todos os microfones.
Sendo assim, cada grafico das Figuras 5.13 até 5.18 representa um microfone, enquanto cada
uma de suas curvas representa uma velocidade de rota¢do. Resultados de OASPL calculado
entre meia BPF e 10 kHz sdo usados para analise do sinal completo do ruido. A analise do
ruido tonal ¢ realizada através do nivel em bandas proximas da primeira BPF, enquanto o
ruido de banda larga ¢ investigado com resultados de OASPL para bandas de frequéncia entre
1 kHz e 10 kHz. Esses parametros sdo avaliados para velocidade de corrente livre nula
(Figuras 5.13 a 5.15) em fungdo do coeficiente de empuxo, e para velocidade de corrente livre

nao nula (Figuras 5.16 a 5.18) em funcdo do fator de avanco.

5.3.1 Velocidade de corrente livre nula

Resultados de OASPL, entre meia BPF e 10 kHz, sdo apresentados na Figura 5.13
em funcdo do coeficiente empuxo (Cr). As cores atribuidas as curvas correspondem as
velocidades de rotacao e os pontos sobre essas curvas representam os incrementos do angulo
de pitch de pa (+0°, +5° +10° e +15°) que aumentam da esquerda para a direita. Esses

resultados mostram que os maiores aumentos nos incrementos do angulo de pitch de pa
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originam menores aumentos percentuais do coeficiente de empuxo (Cr) e menores
incrementos sonoros em todas as velocidades de rotagdo. Por exemplo, para n = 100 rps, o
acréscimo de [/ = +0°para f = +5° origina aumentos de 15% no coeficiente de empuxo e de
7 dB no OASPL, enquanto o incremento de § = +10° para § = +15° gera aumentos de 8%
no coeficiente de empuxo e de 3 dB no OASPL.

Adicionalmente, menores velocidades de rotagao possuem maior aumento percentual
do coeficiente de empuxo em conjunto com menores acréscimos do OASPL. Considerando n
= 60 rps, o acréscimo de f = +0° para f = +5° origina aumentos de 26% no coeficiente de
empuxo e de 3,7 dB no OASPL. Nessa mesma velocidade, a variagdo de f = +0° para f =
+15° resulta em um incremento de 70% no coeficiente de empuxo e de 10 dB no OASPL.
Entretanto, em n = 100 e n = 120 rps, a variacdo de f = +0° para f = +5° gera aumentos de
até 15% no coeficiente de empuxo e até 7 dB no OASPL. E, nessas rotacdes, de f = +0° para
p = +15° aumentos de até 42% no Cr com aumento no OASPL de até 16 dB.

Os niveis de ruido registrados pelos microfones periférico e central possuem padroes
similares, com diferencas entre aumentos sonoros inferiores a 3 dB. Destaca-se que, no
microfone periférico, ocorrem os maiores incrementos sonoros, 16 dB e 15 dB, para n = 100
rps e n = 120 rps, respectivamente, quando o incremento angular é variado de f = +0° para
B = +15° Em valores absolutos, observa-se que os niveis de ruido registrados pelo microfone
central sdo de até 4 dB abaixo do ruido indicado pelo microfone periférico.

A Figura 5.14 apresenta valores de SPL na primeira BPF em fun¢do do incremento
de p e da velocidade de rotagdo. Nas menores velocidades de rotacdo e menores incrementos
de [, hd os maiores incrementos do coeficiente de empuxo e niveis sonoros. Quando f§ ¢
variado de +0° a +5°, ocorrem incrementos de 26% e 21% no coeficiente de empuxo para n =
60 rps e n = 80 rps, respectivamente, com o aumento do ruido sendo menor do que 4 dB. E
no caso de S ser variado de +10° a +15° nessas mesmas velocidades de rotagdo, o aumento do
coeficiente em torno de 12% acarreta 2,5 dB de aumento. Finalmente, comparando o
acréscimo de 8 = +0° para f = +15° observam-se aumentos de 70% e 80% paran =60 e n =
80 rps, respectivamente, com aumentos no ruido menores que 10 dB. Em n =100 rps e n =
120 rps, entretanto, o incremento de Cr em 42% e 33%, variacdo de f = +0° para § = +15°,
respectivamente, implica incrementos de até 11 dB. Os ruidos medidos pelos microfones

central e periférico sdo similares, com diferengas inferiores a 0,5 dB.
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Figura 5.13 — OASPL em diferentes microfones em funcdo dos coeficientes de empuxo
com velocidade de corrente livre nula. Velocidades de rotagdao: 60 rps (—e—), 80 rps(
), 100 rps (—e=) € 120 rps (—e=).
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Figura 5.14 — SPL da 1* BPF em diferentes microfones em fun¢do dos coeficientes de
empuxo com velocidade de corrente livre nula. Velocidades de rotacdo: 60 rps (—e-), 80
ps (), 100 rps (—e=) € 120 rps (—e—).

Os resultados de OASPL entre 1 kHz e 10 kHz da Figura 5.15 apresentam
similaridade em relagdo aos resultados de OASPL entre meia BPF e 10 kHz, nos casos de
maiores acréscimos no incremento do angulo de pitch de p4 e em menores velocidades de
rota¢do. Por exemplo, quando o incremento angular ¢ variado de f = +0° para § = +5° o

incremento de Cy e o ruido aumentam em 7% e 6 dB para n = 60 e n = 80 rps. Todavia, o



121

Capitulo 5. Andlise Paramétrica

acréscimo do coeficiente em 1,76%, aumento de f = +10° para § = +15° incrementa o nivel
em 8 dB. Nesta mesma rotacdo, a variagdo de f = +0° para f§ = +15° aumenta C; em 70%
e amplia o nivel em até 10 dB, de tal modo que, para n = 100 e n =120 rps, o incremento de
B = +0° para f = +15° acresce o coeficiente em 30% e eleva o nivel sonoro em até 31 dB.
Em relagdo a diretividade, os incrementos do ruido indicado pelo microfone central
sdo de até¢ 7 dB acima do ruido registrado pelo microfone periférico, assumindo os mesmos
incrementos de f e valores de n. Na comparagao de niveis absolutos de ruido, o microfone

central apresenta niveis até¢ 10 dB inferiores.

Aumento de 8 Aumento de B
70
S
X 60 - i
=
=
|
é— 50 7
2
g 40
6107 8.107? 0.1 6- 1‘0-2 8- 1|0—2 Ujl
Cr Cr
(a)8=52° (b) 6=90°

Figura 5.15 — OASPL entre 1kHz e 10kHz em diferentes microfones em func¢ao dos
coeficientes de empuxo com velocidade de corrente livre nula. Velocidades de rotagcao: 60
ps (—e—), 80 rps( ), 100 rps (—e—) € 120 rps (—o—).

No OASPL entre meia BPF e 10 kHz (Figura 5.13), o incremento de n em 20 rps
eleva C; e os niveis sonoros em até 20% e 10 dB.

Em um mesmo incremento do angulo de pitch de pa, o aumento da velocidade de
rotagdo nos menores valores de § implica em maiores acréscimos no coeficiente de empuxo
e menores acréscimos do nivel sonoro e vice-versa. Por exemplo, o aumento de n = 60 rps
para n = 80 rps, em 8 = +0°, gera um aumento de 7% no coeficiente de empuxo e de 6 dB no
OASPL. O mesmo incremento de velocidade de rotagdo com f = +15° resulta em um
aumento de 1% no coeficiente de empuxo e 8§ dB no OASPL. No incremento de n = 100 rps

para n = 120 rps, o coeficiente de empuxo € aproximadamente constante e os incrementos dos
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niveis sonoros se mantém proximos a 6 dB, em diferentes valores de . Por fim, o acréscimo
n = 60 rps para n = 120 rps com f = +0° implica em aumentos de 40% no coeficiente de
empuxo ¢ de 12 dB no ruido. Todavia, o0 mesmo aumento de velocidade com [ =+15°
proporciona incrementos de 10% no coeficiente de empuxo e de 18 dB no ruido.

O ruido medido pelos dois microfones (periférico e central) é similar em todos os
incrementos de velocidades de rotacdo e valores de 8, com exce¢ao de f = +0°. Onde o ruido
registrado pelo microfone central mostra um aumento de até 8§ dB maior que o aumento
indicado pelo microfone periférico quando a velocidade ¢ variada de n = 60 rps para n = 120
Ips.

O resultado do SPL, na primeira BPF, na Figura 5.14 indica que o incremento dos
niveis sonoros com a variacao da velocidade ¢ similar em todos os incrementos no angulo de
pitch de pa. Por exemplo, considerando o aumento de velocidade de n = 60 rps para n = 80
ps e B =+0°% o coeficiente de empuxo aumenta em 7%, enquanto em [ = +15° esse
acréscimo do coeficiente ¢ de apenas 1%, mas nas duas situagdes o acréscimo sonoro ¢ de 9
dB. Variando a velocidade de n = 60 rps para n = 120 rps, o acréscimo sonoro ¢ de 20 dB,
enquanto o coeficiente de empuxo aumenta 40% quando 8 = +0° ¢ 10% quando f = +15°.
Nao se observam diferengas relevantes entre os acréscimos dos microfones com diferencas
inferiores a 0,1 dB.

Resultados de OASPL entre 1 kHz e 10 kHz sao analisados na Figura 5.15. Observa-
se que menores incrementos do angulo de pitch de pa implicam maiores de acréscimos do
coeficiente de empuxo e menores aumentos no nivel sonoro. Diferentemente dos resultados
das Figuras 5.13 e 5.14, quando 8 = +0° e a velocidade ¢ variada de n = 80 rps para n = 100
ps, o coeficiente de empuxo aumenta em 22%, mas os niveis sonoros diminuem em 8 dB, na
posi¢ao do microfone periférico, € em 7 dB na posicdo do microfone central. Quando a
velocidade ¢ variada de n = 60 rps para n = 120 rps, o coeficiente de empuxo aumenta em
40% e os niveis sonoros em 6 dB quando f = +0°. Por outro lado, em f = +15°, 0 mesmo
incremento na velocidade de rotagdo resulta em aumentos de 10% no coeficiente de empuxo

e de 19 dB nos niveis sonoros.
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5.3.2 Velocidade de corrente livre nao nula

A Figura 5.16 apresenta resultados de OASPL calculados entre meia BPF e 10 kHz.
Da mesma forma como observado anteriormente para Vy = 0, maiores incrementos no angulo
de pitch de pa resultam em maiores niveis sonoros. Para n = 60 rps, uma variagao do fator de
avango J de 0,4 a 0,6 (com S de +0° até +5°) acarreta 0,5 dB de aumento no ruido, enquanto
a variagdo de J entre 0,7 ¢ 0,9 (com 8 de +10° até +15°) acarreta 1 dB de incremento sonoro.
Além disso, maiores velocidades de rotagao também induzem maiores incrementos sonoros.
Considerando n = 60 rps, uma variagdo de J entre 0,4 ¢ 0,9 (com S de +0° até +15°) aumenta
os niveis sonoros em apenas 3 dB, enquanto esse aumento alcanca até 7 dB para n = 120 rps.
Em relagdo a diretividade, ndo existem diferengas superiores a 2 dB nos niveis absolutos
registrados pelos microfones central e periférico, com as mesmas tendéncias das curvas sendo

observadas com diferenc¢as entre os aumentos sonoros inferiores a 2 dB.
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Figura 5.16 — OASPL em diferentes microfones (a—b) em fun¢do do fator de avango
com velocidade de corrente livre nao nula em rotagdes de
60 rps (—e—), 80 rps( ), 100 rps (—e—) € 120 rps (—e-).

Os niveis de ruido na primeira BPF na Figura 5.17 mostram magnitudes de variagdes
sem que haja um padrdo entre elas nos angulos ou nas rotagdes. As variagdes do ruido, em
funcdo de acréscimos em f de +5° variam de 1 a 6 dB em todas as velocidades de rotagdo.
Para n = 60 rps, a variagdo do fator de avango de 0,4 até 0,6 (com £ de +0° até +5°) e de 0,7

até¢ 0,9 (com S de +10° até +15°) acarreta diminui¢do sonora de até 2 dB. Em todas as
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velocidades, os maiores incrementos sonoros sao observados na varia¢ao do fator de avango
de 0,6 até 0,7 (com B de +5° até +10°), alcangando até 6 dB. Finalmente, o incremento do
fator de avanco de 0,4 até 0,6 (com S de +0° até +15°) induz incrementos sonoros de até 8§ dB
no caso de n = 100 rps.

Em relagdo a diretividade, os niveis sonoros medidos pelo microfone periférico sao
de até 4 dB menores que aqueles do microfone central. Além disso, considerando a velocidade
de 60 rps e variagdo de f = +0° para § = +15° os niveis sonoros no microfone periférico

variam em até 2 dB e em até 6 dB no microfone central.

Aumento de Aumento de B

y
\

80

o

260 f

o

=l

o 50

o

g

o 40

[4)]

300.2 0.4 0.6 0.8 1 0.2 0.4 0.6 0.8 1
J J
(a)§=52° (b) 8=90°

Figura 5.17 — SPL na 1* BPF em diferentes microfones (a—b) em funcdo do fator de
avango com velocidade de corrente livre nao nula em rotagdes de
60 rps (—e—), 80 rps( ), 100 rps (—e—) e 120 rps (—o-).

Por fim, resultados de OASPL, entre 1 kHz e 10 kHz, sdo mostrados na Figura 5.18.
Considerando uma mesma velocidade de rotagdo, observa-se que a variacdo do fator de
avango resulta em variagdes nao maiores que 3,5 dB nos niveis sonoros. Especialmente em n
= 60 rps, as variagdes sao inferiores a 0,1 dB.

Pode ser também observado que o microfone central apresenta niveis sonoros
absolutos até 6 dB menores que os niveis medidos no microfone periférico. No entanto, para
o caso de n = 60 rps, a variagdo de nivel sonoro, em funcdo do aumento de f = +0° para
B =+15° ¢ 0,1 dB no microfone central.

Mantendo o incremento do angulo de pitch de pad e aumentando a velocidade de

rotacdo, os resultados de OASPL, entre meia BPF e 10 kHz, da Figura 5.16, mostram que
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incrementos sonoros em funcao do aumento de rotagdo em 20 rps variam de 4 dB a 10 dB.
Por exemplo, o incremento sonoro, em todos os valores de 8, de n = 60 rps paran = 80 rps €
de n = 100 rps para 120 rps, ¢ proximo a 5 dB, enquanto de » = 80 rps para n =100 rps o
incremento ¢ de até 10 dB. No aumento de n = 100 rps para n = 120 rps, 0 incremento sonoro
reduz para 4 dB.

Especificamente no aumento de n = 60 rps para n = 80 rps, 0s incrementos SOnoros
aumentam em maiores valores de 5. Por exemplo, essa variagdo de n, com f = +0°, produz
um aumento de 5 dB, enquanto com S =+15° o aumento ¢ de 8 dB. No microfone central ndo
se observam diferencas superiores a 2 dB no ruido com a variagao da velocidade de rotagao
para cada um dos incrementos angulares analisados. Por fim, o incremento de n = 60 rps para

n = 120 rps origina um aumento no ruido de até 23 dBem f§ = +10°¢ f = +15°.
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Figura 5.18 — OASPL entre 1 kHz e 10 kHz em diferentes microfones (a—b) em funcao
do fator de avango com velocidade de corrente livre nao nula em rotagdes de
60 rps (—e—), 80 rps( ), 100 rps (—e=) € 120 rps (—e—).

A maioria dos resultados da Figura 5.17 para o ruido na primeira BPF mostra
aumentos de 4 dB a 8 dB com incrementos de 20 rps na velocidade de rotagdo. No entanto,
quando a velocidade ¢ alterada de n = 60 rps para n = 80 rps com 8 = +15°, um aumento de
até¢ 20 dB ¢ indicado na posi¢ao do microfone periférico. Por fim, a variagdo de n = 60 rps
para n = 120 rps eleva os niveis sonoros em até 30 dB, o que ocorre, justamente, com S =

+15°.
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Além da diferenca ja destacada entre o ruido registrado pelos microfones para
velocidades entre 60 e 80 rps, os incrementos sonoros do microfone central sdo similares ao
periférico com o aumento da velocidade a partir de 80 rps. Deve ser destacado que em termos
absolutos, o microfone central tem niveis sonoros de até 5 dB acima do periférico.

Os resultados de OASPL, entre 1 kHz e 10 kHz, da Figura 5.18 mostram que os
niveis sonoros sdo similares quando a velocidade ¢ alterada de n = 60 rps para n = 80 rps e de
n = 100 rps para n = 120 rps, em todos os incrementos no angulo de pitch de pa, com
diferencas inferiores a 2 dB. Entretanto, quando a velocidade ¢ variada de n = 80 rps para n
= 100 rps, incrementos sonoros de até 15 dB sdo observados.

Finalmente, entre os microfones, o padrdo dos incrementos entre as rotagdes ¢
similar, entretanto, em niveis absolutos, o periférico possui niveis sonoros de at¢ 7 dB abaixo
do central. Por fim, no incremento de n = 60 rps para n = 120 rps existem incrementos Sonoros

de até 17 dB.



127

6 CONCLUSOES

Considerando novos projetos de aeronaves elétricas a hélice, a variacdo do angulo de
pitch de pa é uma estratégia conhecida para a melhoria do desempenho aerodindmico e da
reducdo de ruido. Ademais, essa estratégia explora a possibilidade de fornecer torques elevados
em baixas rotacdes gracas a utilizagdo de motores elétricos. O objetivo principal deste trabalho
foi realizar uma andlise paramétrica do efeito do incremento do angulo de pitch de pa em
diferentes condi¢des de operagao.

A partir de uma analise da literatura, percebeu-se a necessidade de analisar o efeito do
incremento no angulo de pitch de pa em condicdes de velocidade de corrente livre nula e nao
nula, avaliando parametros aerodinamicos (coeficiente de empuxo e fator de avango) e de ruido.
Este ultimo dividido nas suas componentes tonais e de banda larga. A analise foi realizada por
meio de simulagdes numéricas e, assim, o método numérico passou por uma etapa de validacao
em cada uma das situagdes incluidas na analise paramétrica.

A proxima se¢do apresenta as principais conclusdes sobre a adequagdo do modelo
numérico na previsao dos parametros aerodinamicos e do ruido associados ao escoamento nas
pas de hélices. Na sequéncia, na se¢do 6.2, discute-se a conveniéncia em avaliar o ruido em
hélices a partir da separagdo dos seus ruidos tonais e de banda larga. A se¢dao 6.3 reine as
principais observacdes sobre os efeitos do incremento angular sobre o desempenho
aerodindmico da hélice e sobre o ruido gerado. Por sua vez, a se¢cdo 6.4 apresenta as principais
conclusdes sobre os efeitos combinados da aerodindmica e do ruido devido ao incremento do

angulo. Finalmente, sugestdes para trabalhos futuros sdao propostas e justificadas na se¢do 6.5.

6.1 ADEQUACAO DO MODELO NUMERICO

Para avaliar o efeito de refinos de malha no modelo numérico, analisou-se a
convergéncia dos resultados para trés niveis de refinos progressivos. Uma vez assegurada a
acuracia da solu¢do numérica, o modelo foi entdo validado com o emprego de comparagdes
com resultados experimentais em situagdes com velocidades de corrente livre nula e ndo nula.

Para a velocidade de corrente livre nula, as diferencas entre resultados numéricos e
experimentais dos coeficientes de empuxo e de torque foram inferiores a 15% e 25%,
respectivamente, para velocidades de rotacdo abaixo de 100 rps e inferiores a 2% e 15% para
velocidades entre 100 e 120 rps. Para a condi¢do de corrente livre ndo nula, as diferencas para

os coeficientes de empuxo e de torque ndo ultrapassaram 10%, exceto em condicdes de
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operacdo proximas da separacdo da camada limite, nas quais as diferencas chegaram a 35% e
38%, respectivamente. Em relagdo a eficiéncia aerodinamica, as diferencas foram inferiores a
5%, com excecao da condi¢do proxima da separa¢do da camada limite, em que as diferengas
chegaram a 40%.

A comparagdo, entre resultados numéricos e experimentais, para grandezas acusticas,
foi realizada apenas para velocidade de corrente livre nula, mas incluindo sinal completo, ruido
tonal e de banda larga. Diferencas médias menores que 4 dB foram observadas nos resultados
de OASPL em velocidades de rotagdao de 60 a 120 rps. Considerando o ruido na primeira BPF,
uma diferenga média de 2 dB foi encontrada entre os resultados experimentais € numéricos para
velocidades proximas a 60 rps e de 3,2 dB para velocidades proximas a 120 rps. Em relacdo ao
OASPL entre 1 kHz e 10 kHz, uma diferenca maxima de 15 dB foi verificada em 100 rps, e
uma diferenca média de 4 dB entre 60 ¢ 120 rps.

Apesar de algumas discrepancias dos resultados numéricos nas comparagdes com dados
experimentais, modelo numérico desenvolvido com o coédigo PowerFLOW se mostrou

aplicavel na analise da aerodinamica e da aeroacustica de hélices.

6.2 SEPARACAO DO SINAL EM RUIDO TONAL E DE BANDA LARGA

Duas técnicas de extragao dos niveis de ruido tonal foram avaliadas: média de
conjuntos e o filtro digital passa banda ButterWorth. O filtro de passa banda apresentou
resultados consistentes para apenas algumas velocidades de rota¢do, enquanto a técnica de
média de conjunto apresentou consisténcia em todas as velocidades analisadas. Por esse motivo,
a técnica de média de conjuntos foi aplicada na analise paramétrica do efeito do angulo de pitch
de pa sobre o SPL na primeira BPF.

O ruido de banda larga representado em bandas de 1/3 de oitava permitiu a comparagao
das bandas de energia entre 1 kHz e 10 kHz, em que o espectro em bandas estreitas ¢ bastante
ruidoso. Além disso, o calculo de OASPL, entre 1 kHz e 10 kHz permitiu melhor avaliar o ruido

nessa faixa de frequéncias.

6.3 EFEITO DO ANGULO DE PITCH DE PA NA AERODINAMICA E NO RUIDO

Na andlise aerodinamica para a velocidade de corrente livre nula, o aumento do angulo

de pitch de pa aumentou o coeficiente de empuxo em até 70% e o coeficiente de torque em até
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quatro vezes. Ja para a condi¢do em corrente livre ndo nula, a manuten¢do da eficiéncia
aerodinamica da hélice, através do incremento no angulo de pitch de pa em varios fatores de
avanco (0,4 a 0,9), permitiu que a hélice mantivesse sua eficiéncia aerodinamica entre 0,66 e
0,76 para velocidade entre 60 rps e 120 rps. Além disso, o coeficiente de empuxo nao teve
reducdes superiores a 10% e, em algumas situagdes, o incremento no angulo de pitch em funcao
do aumento de velocidade de corrente livre aumentou o coeficiente de empuxo em até 25%,
embora o coeficiente de torque tenha sido até trés vezes maior.

Nas duas situagoes, corrente livre nula e nao nula, o incremento de empuxo, devido a
variagdo do incremento no angulo de pitch de pa, aumentou o torque requerido pelos motores
para uma mesma velocidade de rotacdo da hélice. Conforme discutido no Capitulo 1, essa ¢
uma limitagcdo de hélices de angulo de pitch de pa variavel que pode ser superada com a
utilizagdo de motores elétricos.

Em relagdo ao ruido, observou-se aumento do OASPL em fung¢do do incremento do
angulo de pitch de pé para velocidades de corrente livre nula e ndo nula. Entretanto, esse
aumento foi maior para a velocidade de corrente livre nula.

Nas diretividades do OASPL para velocidade de corrente nula, os maiores niveis
sonoros foram observados nos menores angulos em relagcdo ao eixo de rota¢do da hélice nas
velocidades de rotacdo de 60 e 80 rps, o que se inverte acima de 80 rps. Para a velocidade de
corrente ndo nula, os microfones com maiores angulos apresentam, geralmente, maiores niveis
sonoros, principalmente entre 80 e 120 rps. Na analise do SPL na primeira BPF, observou-se
que o aumento do nivel sonoro com o incremento do angulo de pitch de pa ocorre de forma
similar para as velocidades de corrente livre nula e ndo nula. Quanto a diretividade, os menores
niveis sonoros foram verificados nos menores angulos em relagdo ao eixo de rotagdo nas duas
condicdes de corrente livre.

Os resultados também mostraram que para o OASPL em altas frequéncias (entre 1 kHz
e 10 kHz), o aumento do angulo de pitch de pa em apenas cinco graus origina um aumento do
nivel sonoro em até 11 dB em velocidade de corrente livre nula, enquanto para a situagdo em
corrente livre ndo nula o aumento no dngulo em quinze graus aumenta o nivel sonoro em menos
de 3,5 dB. Em relagdo a diretividade para as duas situacdes, os microfones com maiores angulos
em relacdo ao eixo de rotagdo apresentam menores niveis sonoros.

Finalmente, observou-se que o aumento de OASPL ¢ mais similar ao ruido de banda

larga, j& que o OASPL geralmente repetiu o padrdo de diretividade do OASPL em altas
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frequéncias, o que ficou mais evidente em velocidade de corrente livre nula. Além disso, a
maior intensidade de aumento de OASPL em fun¢do do aumento do incremento do angulo de
pitch de pa, observada para a velocidade de corrente livre nula, foi também verificada ao se
analisar o OASPL em altas frequéncias. E os menores niveis de incremento de OASPL em
fun¢do do aumento do incremento angular, para velocidade de corrente livre ndo nula, foi

verificada também no OASPL em altas frequéncias.

6.4 EFEITOS AERODINAMICOS E ACUSTICOS COMBINADOS DO ANGULO DE
PITCH

A andlise dos efeitos aerodinamicos e acusticos devido ao angulo de pitch revelou que
a condi¢do de velocidade de corrente livre nula apresenta aumento do OASPL em até 17dB
para um aumento de 40% do coeficiente de empuxo, enquanto o aumento do SPL na primeira
BPF ¢ de até 11 dB. J4 para a situacdo de velocidade de corrente livre ndo nula, o aumento do
OASPL nao ultrapassou a 8 dB. Por sua vez, verificou-se um aumento do SPL na primeira BPF
de até 7 dB.

Os resultados para as condigdes de velocidade de corrente livre nula e ndo nula
mostraram importantes diferencas no ruido de banda larga. Com velocidade de corrente livre
nula, o aumento do angulo de pitch de pa originou um aumento do empuxo em até 100%, porém
elevando o OASPL, em altas frequéncias, em até 31 dB. Por outro lado, a alteracao do angulo
de pitch de pa em condicdo de velocidade de corrente livre ndo nula, com o objetivo de se
manter a eficiéncia aerodinamica e o empuxo para uma mesma velocidade de rotagdo, originou
um aumento menor que 3,5 dB do OASPL em altas frequéncias, € na menor rotagdo (60 rps),

variagoes sonoras inferiores a 0,1 dB com o incremento do angulo.

6.5 SUGESTAO PARA TRABALHOS FUTUROS

A partir da analise dos resultados obtidos neste trabalho, uma série de topicos podem

ser indicados a fim de avancar o estudo da matéria:
(a) Avaliagcdo mais detalhada do modelo de turbuléncia usado nas simulagdes numéricas,
com atencdo especial as fungdes usadas para a transi¢do da modelagem da turbuléncia
em combinagdo da VLES e de fungdes para descrever o escoamento junto as

superficies. Esse aspecto ¢ importante porque, como observado no presente estudo e na
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literatura, o ruido de banda larga e o empuxo produzido na hélice podem ser

influenciados pelos niveis de turbuléncia do escoamento em torno das pas.

(b) Analise de outros parametros geométricos das hélices que possam permitir redugdo de

(©)

seu ruido. A andlise paramétrica sistematica, tal como a realizada neste trabalho para o
angulo de pitch de pa, € necessaria na avaliacdo da viabilidade de novas configuragdes
de hélices em projetos aeronduticos. Em especial, o angulo de tor¢do das secdes das pas
e a variagdo do numero de hélices sdo possibilidades importantes que, como discutido

na se¢do 2.1, sdo estratégias para a redugao do seu ruido.

Andlise combinada do desempenho da hélice com motores elétricos ja utilizados, a fim
de avaliar suas novas potencialidades com o aumento das condi¢des de operacdo. Por
exemplo, uma andalise combinada entre alteracdes de angulos de pitch de pa e as curvas
de desempenho desses motores ¢ necessaria para determinar a viabilidade de novos

conceitos de aeronaves.

(d) Estudo da intera¢do entre multiplas hélices e asas, ja que essa interacao pode originar

(e)

efeitos relevantes, principalmente na esteira produzida pelas hélices. Dessa forma, uma
analise paramétrica poderia incluir estruturas, como asas e fuselagem, ou multiplas

hélices, gerando resultados mais alinhados com uma aplicagdo aerondutica.

Andlise dos mecanismos aerodindmicos das fontes de ruido que aumentam o de banda
larga, ou que permitam manter os niveis de ruido com o aumento do angulo de pitch de
pa. Esse estudo poderia levar ao entendimento de como o movimento das hélices
contribui sobre os niveis sonoros, identificando também as caracteristicas geométricas

que afetam o ruido e, dessa forma, possibilitando o projeto de hélices mais silenciosas.
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APENDICE A — Teoria do Momento de Elemento de P4

A teoria do elemento de pa ¢ o fundamento do método numérico de baixa ordem
utilizado neste trabalho, essa abordagem permite que caracteristicas aerodindmicas de hélices
possam ser calculadas a partir de modelos quasi bidimensionais.

Isso ¢ possivel porque a teoria modela a hélice considerando que -efeitos
tridimensionais ao longo das pas ndo sejam relevantes ou possam ser modelados com a inclusao
de termos no escoamento bidimensional. Isso implica que o problema seja reduzido a se integrar
a contribui¢do de varias estagdes de aerofolios obtidas de secgdes ao longo das pas, como
mostra ilustrativamente a Figura A.1.

A maneira que se aplica tal método ¢ considerando que cada secdo de aerofdlios seja

submetida a dois tipos de forca: O arrasto e a sustentacao:

1
dL = EpOClUZdy (4.1)

1
dD =§pOCDU2dy (A4.2)

onde C; ¢ o coeficiente de sustentagdo, Cp € o coeficiente de arrasto, p, ¢ a densidade do fluido
e U éavelocidade de corrente livre. e dL e dD sao, respectivamente, o diferencial de sustenta¢ao
e de arrasto.

As equagdes a seguir permitem que sejam obtidos os diferenciais de empuxo e torque

ao longo das pas:

dT = dLcos(¢b) — dDsen(¢) (A.3)

dQ = (dLsen(cl)) + chos(cl)))y (A.4)

onde dT e dQ sao, nesta ordem, o diferencial de empuxo e torque, ¢ € o angulo de tor¢ao de
cada estagdo e y a posicao em relagdo ao eixo da hélice.
Esses elementos sdo integrados discretamente ao longo das pas, ou seja, em todas as

secOes consideradas na analise.
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Diversas técnicas sao utilizadas para resolver o sistema das Equacdes A.3 até A.4 com
base na entrada do usuério da velocidade da hélice, seu angulo de pitch de pa e a sua velocidade
de corrente livre. As abordagens mais simples consideram que os angulos de tor¢do, por serem
pequenos, permitem aproximagdes como cos(¢d) =~ 1. J4 as mais robustas utilizam modelos de
escoamento potencial baseados em VLM, por exemplo. Nesta implementagao, utiliza-se um

codigo desenvolvido por Damiano Casalino (CASALINO, 2020).

n segoes

Figura A.1 — Decomposicao de uma hélice em se¢des quasi bidimensionais.

Figura A.2 — Representacao das forgas basicas em um aerofolio isolado.
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