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RESUMO

Aeronaves com multiplas hélices sdo utilizadas em diversos meios e tipos de opera-
¢ao, tendo como problema comum o ruido intensificado pela interagdo entre rotores.
Para realizar o projeto dessas aeronaves sdo necessarios métodos de previsdo de
ruido com baixo custo computacional, onde os métodos analiticos se destacam. Os
sinais de pressao gerados pelos multiplos rotores tem padrdes temporais complexos,
por isso métodos no dominio do tempo se mostram mais adequados do que métodos
no dominio da frequéncia, que perdem essa informacdo. Para os dados de entrada
aerodinamicos, podem ser utilizados modelos de alta fidelidade como simulagées flui-
dodindmicas (CFD) ou de baixa fidelidade como Blade Element Momentum Theory
(BEMT). Visando as fases de projeto conceitual, com alta rotatividade de configura-
coes, foi desenvolvida uma metodologia de previsdo de ruido com baixo custo compu-
tacional. Foi utilizado o BEMT para obter dados de tracéo e torque com a formulacao
de Farassat 1A através do PSU-WOPWOP para propagacéo de ruido. A metodologia
foi validada para casos de um rotor e suas limitac6es foram analisadas para casos
de multiplos rotores, obtendo erros na faixa de 5% para resultados de tracao e torque
e uma previsao de ruido na 1° BPF que representa os padroes de diretividade mas
contém erros de até 6dB, normalmente fora do plano de rotagéo da hélice. O modelo
tem resultados divergentes com as referéncias a partir da 2° BPF, especialmente nos
casos de multiplos rotores.

Palavra-chave: multiplos rotores; ruido; BEMT.



ABSTRACT

Multiple propeller aircraft are present in many applications and types of operations,
having noise aggravated by the interaction of the rotors as a common problem. Low
computational cost noise prediction methods are necessary for the design phase of
these aircraft, among which analytical methods are most commonly used. Time do-
main methods are more adequate to multiple rotor cases because pressure signals
have complex temporal behavior generated by propeller interaction, information lost in
the frequency domain methods. For the aerodynamic data, high fidelity models such
as computational fluid dynamics (CFD), or low fidelity like Blade Element Momentum
Theory (BEMT) may be used. With the conceptual design phase in mind, where there
is a high rotation of configurations, a methodology was developed in which noise pre-
diction is made using BEMT for propeller thrust and torque data and the Farassat 1A
formulation through PSU-WOPWORP is used for noise propagation. This was validated
for one rotor cases and the limitations for the multi-rotor were analyzed, obtaining er-
rors around 5% for thrust and torque, coupled with a noise prediction in the 1° BPF
that well represents directivity but has errors of up to 6dB comparing with reference
results, normally occuring out of the propeller rotation plane. The model has crescent
divergent results after the 2° BPF, specially on the multi-rotor cases.

Keywords: multiple rotors; noise; BEMT.
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1 INTRODUCAO

Aeronaves que utilizam hélices para a propulsdo estdo presentes nos mais
diversos meios e aplicagbes, como drones, Electric Vertical Take-Off and Landing (EV-
TOL - Veiculo Elétrico de Decolagem e Aterrisagem Vertical), avibes comerciais e
militares, todos tém em comum o ruido gerado pelas hélices, fonte que precisa ser
minimizada visando o conforto acustico daqueles afetados pelas operacdes dessas
aeronaves. Em grande parte dos casos, especialmente para drones e EVTOLs, sao
empregados conjuntos de rotores na arquitetura da aeronave, onde o ruido total é re-
sultado da interag&o das fontes de ruido presentes em cada hélice. Surge a demanda
de técnicas de previsdo de ruido de baixo custo computacional que capturem a inte-
racao de multiplos rotores, visando etapas de projeto conceitual e preliminar onde a
geometria e condicdes de operacao dos rotores nao esta completamente definida.

Dentro dos métodos de previsao de ruido utilizados nessas fases de projeto,
os métodos analiticos se destacam por terem maior acuracia em relacado aos mé-
todos empiricos e baixo custo computacional quando comparados com simulacdes
fluidodinamicas que obtém diretamente a pressao acustica (Herniczek, 2017). Esses
métodos sao divididos em métodos no dominio da frequéncia e no dominio do tempo,
onde os métodos no dominio da frequéncia eliminam o tempo como variavel ao reali-
zar a transformada de Fourier na equacao da onda, o que pode gerar uma perda de
informagéo, para casos com termos fontes néo lineares, em relacdo ao histérico de
pressao acustica em troca de um custo computacional menor quando comparado aos
métodos no dominio do tempo (Hubbard, 1991).

Pereira (2023) investigou a possibilidade de utilizar os métodos no dominio da
frequéncia para prever o ruido de dois rotores proximos, calculando o ruido para um
observador como a soma das pressoes eficazes, valor root mean square (RMS), com
diferenca de fase obtida pelas fases iniciais de cada rotor e a sua distancia para o
observador. A metodologia utilizada por Pereira (2023) se limitava a analisar hélices
co-rotativas e foram obtidos resultados com discrepancias do padrao de diretividade
fora do plano de rotagdo da hélice ou com grande diferenga de fase entre rotores.

Aeronaves com multiplos rotores podem gerar sinais de pressao com padrdes
temporais complexos devido a interagdo entre rotores operando em velocidades de
rotacdo iguais ou préximas, por isso, métodos no dominio do tempo sdo mais adequa-
dos por reproduzir histéricos temporais de pressao, informagao perdida nos métodos
no dominio da frequéncia (Pascioni; Rizzi, 2018). Para obter os dados aerodinami-
cos necessarios para um metodo no dominio do tempo existem algumas abordagens,
por exemplo: Alvarez e Ning (2020) utilizam o Viscous Vortex Particle Method (Vis-
cous VPM), um modelo de média fidelidade e Thai et al. (2021) realizam simulacdes
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fluidodinamicas (CFD - Computer Fluid Dynamics) com a metodologia detached eddy
simulation (DES).

A principal diferenga entre metodologias utilizadas para obter dados aerodina-
micos esta na fidelidade do modelo em relacdo ao problema real, modelos de alta e
média fidelidade como CFD Reynolds Averaged Navier Stokes (RANS) e Viscous VPM
tem a desvantagem do alto custo computacional, indesejavel em fases de projeto con-
ceitual onde diversas configuracdes sao avaliadas. Outra alternativa sdo métodos de
baixa fidelidade com menor custo computacional, como a Teoria do Elemento e Mo-
mento de P4 (BEMT - Blade Element Momentum Theory) que ndo considera interagao
aerodinamica entre os rotores.

Visando uma metodologia apta para ser utilizada em fases de projeto concei-
tual, apresenta-se neste trabalho o desenvolvimento de uma metodologia de previsao
de ruido com baixo custo computacional. A metodologia apresentada foi validada com
diferentes casos experimentais que incluem casos de Unico rotor e de multiplos roto-
res, com diferentes hélices, velocidades de rotagédo e razées de avanco.

Adotando a hipdtese simplificadora de desconsiderar a influéncia aerodina-
mica entre hélices a fim de manter o custo computacional baixo, o BEMT foi utilizado,
onde a geometria da hélice é definida a partir de secoes e € obtida a distribuicdo
de carregamento ao longo da péa. A partir das condi¢ées operacionais, carregamento,
geometria, posi¢cdes das hélices e observadores, foi feita previsdo do ruido pela formu-
lacdo de Farassat 1A utilizando o software PSU-WOPWOP, da PennState University.

Nos casos de validagéo para um unico rotor de Casalino et al. (2021) e Beck et
al. (2024), se apresentam resultados satisfatérios para a diretividade e nivel de ruido,
especialmente na 1° BPF. Para os casos de multiplos rotores de Schiller, Pascioni e
Zawodny (2019),Shao et al. (2022) e Xu et al. (2024), se obteve concordancia com
os niveis de ruido maximos para a 1° BPF mas com discrepancias de diretividade
em alguns casos: para o quadri-rotor e fases de rotores diferentes de 90°, possivel-
mente por maior interagdo aerodindmica. O modelo tende a ter resultados com erro
significativo a partir da 3° BPF em um rotor e a partir da 2° BPF para multiplos rotores.

1.1 OBJETIVOS

Propbe-se neste trabalho os objetivos a seguir.

1.1.1 Objetivo Geral

Propor e validar uma metodologia de previsédo de ruido com baixo custo com-
putacional, que seja capaz de prever para diferentes razées de avanco, velocidades
de rotacado, geometrias de hélice, quantidade e arranjos de rotores o nivel de ruido
tonal e seu padrao de diretividade.
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1.1.2 Objetivos Especificos

» Prever o ruido tonal para uma hélice ou mais com variacdo de velocidade de
voo, velocidade de rotagdo, geometria de hélice e diferentes arranjos de rotores,
utilizando a formulagéo de Farassat 1A;

Validar a implementagéo do algoritmo para casos com uma ou multiplsa hélices;
Identificar as limitacdes da metodologia para os casos com multiplos rotores;
Propor melhorias na metodologia para a previsao de ruido do caso multi-rotor.
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2 FUNDAMENTAGCAO TEORICA

A fim de obter um modelo de previsédo de ruido de baixo custo computacional,
€ necessario discutir os temas referentes aos conceitos basicos de acustica e ruido
de hélice, teoria do elemento e do momento de pa, métodos analiticos de previsao
de ruido e um detalhamento sobre os métodos no dominio do tempo, especificamente
o método de Farassat 1A. Também é feito um levantamento de trabalhos similares
nos ultimos cinco anos, destacando suas metodologias e identificando quais séo as
abordagens mais utilizadas dentro da probleméatica do ruido de multiplos rotores.

2.1 CONCEITOS BASICOS DE ACUSTICA

De acordo com Bistafa (2011), o som € a sensacao produzida no sistema
auditivo, ja o ruido é um som geralmente com sentido negativo, sem harmonia. E
importante entender o ruido e trabalhar para minimiza-lo, ja que a exposicao exces-
siva pode causar problemas a saude como dificuldade de concentracéo, ansiedade,
estresse, insdnia e perda de audigdo (Schmidt; Klokker, 2014).

Fisicamente, o ruido pode ser interpretado como variacées no tempo da densi-
dade de um fluido, no caso o ar, associados a uma variagao de pressao, temperatura e
posicdo das particulas de fluido. Tais variagdes sdo extremamente pequenas quando
comparados com os valores absolutos dessas grandezas (Fahy, 2001). No caso de
uma onda sonora harménica variagdes sao ciclicas e podem ser definidas através da
sua frequéncia f, periodo 7, amplitude (p,,,, — p..;,)/2 € um valor ambiente P. O
periodo e frequéncia sao relacionados de acordo com,

f=2IHz] (1)

e um exemplo de onda sonora harmdnica pode ser visualizado na Figura 1.

Figura 1 — Representacdo de uma onda sonora harmdnica

D | F,,,,,,,,,,,,,,,,,," o e st e e

t
Fonte: Adaptado de Bistafa (2011, p. 7).



20

A pressao oscila a uma frequéncia ao redor do valor da pressdo ambiente e
em qualquer instante de tempo, a diferenca do valor instantaneo de pressdo com o
valor ambiente é denominado pressao acustica, definido como,

P(t) =P +p'(t), ()

sendo P(t) a pressao no instante de tempo ¢, P a pressdo ambiente e p/(t) a presséo
acustica, relacionada com a sensacao auditiva através do nivel de pressao sonora
(NPS) (Bistafa, 2011). Essa possui uma escala logaritmica em decibéis (dB) a fim de
representar melhor a relagdo entre estimulo e sensacdo humana, também logaritmica
(Bistafa, 2011). O calculo de NPS e a pressdo RMS sao dados por,

/
NPS =20 1Og10 (mes) Pref = 2 X 10_5 Pa, (3)

ref

I
Y 2 4

sendo o valor da presséo de referéncia p,.; adotado como a menor variagéo de pres-
séo detectavel pela audicdo humana (Fahy, 2001).

O valor de p.,.. € utilizado para caracterizar a onda a partir de um numero
Unico que esta diretamente relacionado com a energia transportada pela onda sonora
(Bistafa, 2011). A fim de continuar a categorizacao de ondas sonoras, é importante
definir os tipos de ruido em relagdo ao comportamento no dominio da frequéncia e
diretividade.

2.2 COMPORTAMENTO NA FREQUENCIA E DIRETIVIDADE DO RUIDO

O ruido pode ser caracterizado de acordo com o0 comportamento no espectro
de frequéncia, para hélices em baixa rotagdo, podem ser divididos em: ruido tonal e
de banda larga (Hubbard, 1991). Ruido tonal é a parcela do ruido representada por
estruturas periddicas no sinal de pressao ao longo do tempo, sendo caracterizadas,
sob a otica da série de Fourier, por sua frequéncia fundamental e seus respectivos
harménicos. J& o ruido de banda larga tem natureza aleatéria, com componentes
em todas as frequéncias, mas nao necessariamente de mesma amplitude (Haddaoui;
Snellen, 2019). Uma representacao dos tipos de ruido esta na Figura 2.
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Figura 2 — Comportamentos do ruido na frequéncia
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(b) Ruido de banda larga

Fonte: Traduzido de Hubbard (1991, p. 5 e 6).

Fontes de ruido apresentam um padrao de diretividade, uma variagao do nivel
de ruido dependendo da direcdo de propagacao (Ruijgrok, 1993). Uma maneira de
definir as caracteristicas de diretividade de uma fonte complexa € através das fontes
de ruido elementares: o monopolo, com diretividade igual em todos os sentidos, o di-
polo, com maior radiagdo sonora normal a um plano e minimizada nele e o quadrupolo,

uma juncéao de dois dipolos, podendo assumir diferentes arranjos (Ruijgrok, 1993). E

s

possivel visualizar os padrdes de diretividade de cada fonte elementar na Figura 3.

Figura 3 — Fontes elementares de ruido e sua diretividade

Tipo de Fonte Padréo de radiagdo
a. Monopolo
Diregéo da
b. Dipolo —e flutuagéo
de forga
c. Quadrupolo Diragtio do
escoamento

Fonte: Adaptado de Ruijgrok (1993, p. 23).
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Com o intuito de compreender o ruido gerado por hélices, é importante definir
as diferentes componentes presentes e classifica-las de acordo com o comportamento
no dominio da frequéncia e diretividade. As principais componentes sdo denominadas:
ruido de espessura, carregamento e o ruido de banda larga (Greenwood et al., 2022).

2.3 RUIDO DE HELICE

O ruido de espessura é gerado pelo deslocamento das moléculas de ar pela
movimentacao das pés, podendo ser caracterizada em termos de diretividade como
monopolo e ruido tonal no comportamento na frequéncia (Haddaoui; Snellen, 2019).
Outra componente que também tem caracteristicas de ruido tonal é o ruido de carre-
gamento, possuindo a diretividade de um dipolo e sendo originado pela movimentacao
do carregamento nas pas com a rotacdo da hélice (Hubbard, 1991).

Ambas as componentes tonais, por estarem associadas a rotacdao das pas,
ocorrem em uma frequéncia fundamental denominada frequéncia de passagem de
pa (BPF - Blade Passing Frequency) e seus multiplos, com o valor dessa frequéncia
definida de acordo com,

BPF = N, RéDOM, (5)

sendo N, o numero de pas e RPM a rotacdo por minuto da hélice (Hubbard, 1991).
Além das componentes tonais, existe o ruido de banda larga com caracteristica de
dipolo, podendo ser originado pela turbuléncia ingerida pela hélice ou um escoamento
turbulento que se desenvolve ao longo do aerofélio da pa. (Haddaoui; Snellen, 2019).

A utilizacao de parametros adimensionais facilita a comparacao de resultados
de ruido para hélices em diferentes condigdes de operagdo e com geometrias diver-
sas. Um desses parametros é a razao de avanco J, definida como,

V

1= Rps D

(6)
relacionando a velocidade de voo V' com a velocidade de rotacao da hélice (em Ro-
tacbes Por Segundo, RPS) e seu didmetro D, ou seja, a razao entre a distancia per-
corrida pela hélice com o seu didametro (Glauert, 1935). Todo o ruido gerado pela
hélice surge a partir da sua interacdo com o0 escoamento, por isso, € necessario en-
tender quais forcas agem em uma sec¢éo da hélice a medida que essa se desloca pelo
escoamento.
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2.4 AEROFOLIOS

As secbes de hélices seguem formatos de aerofélios, que sdo desenhados
para gerar um campo de pressdo ao se moverem pelo fluido que resulte em uma
forca significativa perpendicular ao escoamento, denominada sustentagéo L. Inerente
a essa forca, devido ao proprio campo de pressao e a efeitos viscosos da interagao
entre o fluido e o sélido, também é gerado o arrasto D, no sentido do escoamento
(Gudmundsson, 2014).

Estas forcas ndo atuam necessariamente no centro de massa do objeto, mas
sim no centro de pressao, por isso, a forga resultante aplicada no aerofélio gera um
momento (Gudmundsson, 2014). E comum utilizar os valores adimensionais para se
referir as forgas e ao momento gerado, sendo C, Cp e C)y; 0s coeficiente de susten-
tacao, arrasto e momento, dados por,

L
CL = mv (7)
D
M
M= T a0 9
= Gev) ©

sendo p a densidade do ar, V' a velocidade do escoamento em relagéo ao aerofdlio e
S a area da superficie sustentadora.

No contexto das secbes de hélice, a sustentacdo e arrasto da secao dL e
dD podem ser decompostos nas suas componentes verticais e horizontais, gerando a
tragédo dT na vertical e uma for¢a que resulta no torque da pa d@/r na horizontal. Uma
visualizacao de todas as forcas € vista na Figura 4.

A partir da compreensao de como o aerofdlio interage com o escoamento € as
forcas geradas nesse processo, pode se definir um modelo que prevé a performance
da hélice, a partir da sua geometria e condi¢des de operacao, denominado Teoria do
Elemento de P4 e Momento.

2.5 TEORIA DO ELEMENTO DE PA E MOMENTO (BEMT)

A teoria do elemento de pa e momento é uma juncao da teoria do elemento
de pa com a teoria do momento que tem como objetivo calcular a performance de
uma hélice, obtendo a distribuicdo de tracdo e torque ao longo da pa. As teorias
apresentadas nesta secao sao baseadas em Heene (2012).
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Figura 4 — Forcas em uma secéao da hélice

Plano da hélice

Eixo da hélice

Fonte: Adaptado de Heene (2012, p. 4).

2.5.1 Teoria do Elemento de Pa

A pa é composta de secdes radiais com uma posi¢ao r, uma espessura dr,
uma corda ¢, angulo de torcao a;, € uma secao com o formato definido por um perfil
aerodinamico, a partir disso, € feita uma analise do escoamento bidimensional em
cada sec¢ao da p4, obtendo valores de sustentagéo e arrasto, considerando a hipétese
de que as secdes ndo possuem interacdo aerodindmica entre si (Heene, 2012). As
secdes da pa podem ser visualizadas na Figura 5.

Figura 5 — Definigcdo do elemento de pa em uma sec¢ao a uma distancia radial r

Fonte: Heene (2012, p. 3).

Para obter a forca de tragéo d71" e a forca que resulta no torque da pa dQ/r,
€ necessario saber o angulo de ataque incidente no perfil, que de acordo com Heene
(2012) é dado por,

Ve
ap =19 —¢ gpztan_lv, (10)
t
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sendo «; 0 angulo de ataque local total e ¢ 0 angulo de ataque do escoamento, obtido
através das componentes de velocidade axial V, e tangencial V;, que combinadas
formam a velocidade que o aerofdlio esta exposto V,. A sustentagéo dL e arrasto dD
que atuam na secao da péa sao definidos como,

1
dL =

= EPV;CL(O%)CNde, (11)

1
dD = §pr2C’D(ozb)chdr, (12)
e sao reescritos como tracao e torque seguindo o equacionamento de Heene (2012),

dT = dLcosp — dDsin g, (13)

d .
—Q:dLsmgo—i—chosgo. (14)
,

Ao se deslocar, a hélice induz uma velocidade axial v, no escoamento e tam-
bém causa uma rotagdo no seu sentido de giro, induzindo um decremento de veloci-
dade tangencial v,. As velocidades axial e tangencial verdadeiras em uma secéo da
hélice podem ser vistas como uma composicao das velocidades induzidas e originais

V! e V/, dadas por,

Ve = V! + v, (15)

‘/t:‘/t/_vr7 (16)

onde V, e V// dependem do angulo de ataque a e do angulo de derrapagem [ entre o
escoamento livre e o eixo de rotagéo da hélice. V/ também depende da posigao radial
e da velocidade angular de rotacdo da secao de hélice.

E possivel escrever as componentes da velocidade do escoamento livre Ve,
considerando que o eixo de rotacdo da hélice esta no eixo = e aponta contra o escoa-
mento livre, como,

vy = Vi cos B cos a,
‘700 = (Ucmvy;vz) Uy = |‘700| sinﬁ, (17)

v, = |Vi| cos B sin av.
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A velocidade axial sem a componente induzida V] ndo depende da posigéo da
secdo, entdo para todos os elementos sera igual a v, como mostra,

V! = v, = |Vio| cos B cos o, (18)

T

ja V/ depende da posicao angular v e da velocidade angular w, ao longo do plano de
rotacdo da hélice, de acordo com,

V] = wr + v, siny — v, cosy = wr + Vo] sin 8siny — [V | cos Bsin a cos . (19)

Uma interpretagao visual do angulo v é apresentada na Figura 6.

Figura 6 — Representacao do angulo v e componentes da velocidade tangencial

bt
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«
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Fonte: Heene (2012, p. 6).

Uma formulacao para a tracao e torque de uma secao de pa deve considerar a
variagao das velocidades ao longo da posi¢éo ~, como o equacionamento apresentado
por Heene (2012),

1 : d
dT' = dT'(r,v) = Ep‘/ﬁ [CL(ap) cos p — Cp(ay) sin ) chdr%, (20)

1 . d
dQ = dQ(r,v) = 50‘/}32 [Craw) sing + Cp(ap) cos @] CNdeT’%- (21)
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Com as expressodes para d1' e d@) de acordo com a teoria do elemento de pa,
se nota uma dependéncia destes valores com r e . ou seja, para obter a distribuicéo
de tracdo ao longo da pd, deve ser feita a integracdo ao longo de v e para obter
a tracao total, deve ser feita a integracdo também em ». Como os valores de v, e
v, N@0 sado conhecidos, sem uma teoria adicional, essa formulacao se limita a uma
estimativa da performance do rotor para o caso ideal colocando estes valores como
nulos (Heene, 2012).

2.5.2 Teoria do Momento

A teoria do momento funciona com a hipétese de que quando uma hélice pro-
duz tragao, ela causa uma movimentagao do ar na direcao oposta. A hélice é conside-
rada um disco atuador com infinitas pas e sdo adotadas as hip6teses de escoamento
inviscido, incompressivel e uniforme em todo o disco, negligenciando qualquer movi-
mentacao rotacional do ar. Uma esquematiza¢do da teoria do momento esta na figura
Figura 7.

Figura 7 — Esquematizagéo da Teoria do Momento

Propeller Disk

Vo V i
e — —

Fonte: Heene (2012, p. 7).
Obs: Traduzir figura

Em uma regido distante, a frente do disco atuador o escoamento n&o é per-
turbado, com uma pressao p., € velocidade V,,, ao chegar perto do disco atuador, o
ar tem uma velocidade V' e pressao p’ e logo apds o disco, 0 ar mantém sua veloci-
dade com um incremento de pressao Ap, na regiao distante ap6s o disco atuador, o
ar tem velocidade final V; e volta a pressao inicial p... Como o escoamento é inviscido
e incompressivel, & possivel utilizar a equagédo de Bernoulli a frente e atras do disco,
obtendo uma expresséao para Ap de acordo com,

1
Ap= 3oV~ V2). (22)
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A tracédo da hélice é proporcional a area do disco atuador A e a variagao de
pressao que ela provoca no escoamento Ap, ou seja,

1
T = ADp = Ap(VE = V2), (23)

além disso, a tragéo € igual ao aumento da quantidade de movimento no escoamento,
sendo esse o produto entre o fluxo de massa através do disco e o seu aumento de
velocidade,

T = ApV (Vi — Vo). (24)

Juntando as Equagdes 23 e 24, se obtém uma expressao para a velocidade
no disco atuador,

i+ Vs

Vv 5

(25)

0 aumento da velocidade axial no disco atuador v, € as velocidades V' e V; séo defini-
das em funcéo desse incremento,

V =V + g, (26)

Vi - Voo + QUG, (27)

0 mesmo pode ser feito para a tragao 7,

T = 24p(Vie + va)Va. (28)

Uma versao mais completa da teoria do momento considera um componente
rotacional de velocidade induzida como uma reacéo ao torque da hélice. E conside-
rado um elemento anular do disco atuador, com raio r e espessura dr, esse tem uma
velocidade rotacional v, no disco e outra em uma posi¢éo distante atras do disco v ;.
O torque do elemento anular pode ser definido como,

dQ = pVdAv,r, (29)

e uma visualizagao do elemento anular é vista na Figura 8 (Heene, 2012).
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Figura 8 — Discretizagéo de um elemento anular da Teoria do Momento

Fonte: Heene (2012, p. 8).

Pode ser demonstrado que para um escoamento incompressivel, a velocidade
rotacional no disco é dada por,

1
Uy = §UT’1, (30)

podendo entdo reescrever d1' e d@ de acordo com,

dT = 47rdrp(Ve + Ug)Va, (31)

dQ = 4mr*drp(Vae 4 va) ;. (32)

Essas equagdes foram deduzidas considerando que a hélice € um disco com
infinitas pas, o que foge da realidade. Uma correcdo é proposta por Glauert (1935)
para levar em conta o efeito do nimero finito de pas, que considera dT" e d( funcdes
da posicao radial r e angular ~:

dT (1) = 2rp(V} + va)v, Frdy, (33)

dQ(ryy) = 2r*p(V; + va)v, Fdrdy, (34)

onde F' e f sédo definidos como,

2
F = Zarccose ™, (35)
0
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Rkt (36)

2 rsing’

A teoria do momento nos fornece outra formulacéo para d7T" e d@, ambos de-
pendendo das velocidades induzidas axial v, e radial v,, desconhecidas. A partir de
um acoplamento das equacdes das duas teorias para a tragdo e torque, é possivel
chegar em um processo iterativo para obter as velocidades induzidas.

2.5.3 Acoplamento BEMT

Sao igualadas as Equacgdes 20 e 33, juntamente com as Equagdes 21 e 34,
eliminando os termos d7T' e d@ e obtendo um sistema de equacdes nao lineares que
sao funcbes das velocidades v, € v, (Heene, 2012),

1

fi1(vg,v,) = 501/;2 [Cr(ap) cosp — Cplay) sinp] — 2(V,1 + v,)v, F =0, (37)
Falva,v,) = %o—v; (Cy(an) sin o + Cp(ap) cos 9] — 20Vl + v — 0. (38)

O fator nao dimensional o € chamado de solidez da pa, definido como,

o= (39)

As equacbes podem ser resolvidas com um processo iterativo para obter as
velocidades v, € v,, a partir disso, é calculado dT' e dQ pelas Equacdes 20 e 21 ou
Equacdes 33 e 34. Considerando Ry, como o raio onde comeca a geometria da p4,
€ possivel obter a tracédo e torque total da hélice com uma integracao dupla em r e ~,

27 R
T :/0 /Rh’ub dT (r,yy)drdy, (40)
27 R
= d drdry. 41
Q /0 /Rhub Q(ryy)drdy (41)

Com isso se tem uma metodologia que pode ser utilizada para obter os dados
de carregamento em uma hélice, inclusive com a distribuicdo radial de tracao e torque,
necessarios como entrada de analogias acusticas para obter o ruido gerado para um
dado observador.
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2.6 FFOWCS WILLIAMS AND HAWKINGS

A equacao deduzida por Ffowcs Williams e Hawkings (1969) (FWH) é uma
analogia acustica no dominio do tempo, resultado do arranjo das equacdes de con-
tinuidade e de Navier-Stokes que resulta em uma equacao da onda ndo homogénea
com trés termos fontes: monopolo, dipolo e quadrupolo (Greenwood et al., 2022). Na
sua forma diferencial, ela é dada por,

no(f )}+ { H([)}, (42)

N

o, 1) = o {puvd (/)

Espessura Carregamento Quadrupolo

com a funcao implicita f definida a partir da superficie acustica de interesse, sendo
f < 0interno a superficie, f = 0 na superficie e f > 0 externo a superficie. O operador
de d’Alembert (1%, a fungdo delta de Dirac §(f) e a fungdo unitaria de Heavyside H (f)
sao dado por,

2 1 82 2
O —%@—V, (43)
5(f) = {m’ f=0 (44)
0. [#0
1, 0
H(f){ f=0 (45)
0, f<0

Na Equacéao 42 o termo do ruido de espessura contém a densidade do fluido
nao perturbada p, e a velocidade da superficie v,,, que aponta na sua direcdo normal
n, 0 termo de ruido de carregamento também inclui o tensor tensdo F,; e o termo de
quadrupolo contém o tensor tensdo de Lighthill 7;;.

2.7 FARASSAT 1A

Os termos de espessura e carregamento vistos na Equagéao 42 se referem
ao ruido gerado pelo deslocamento da superficie f = 0 e forcas que atuam nela,
respectivamente. Ja o termo de quadrupolo é uma fonte volumétrica que representa o
ruido gerado por fontes fora da superficie acustica, ou seja, f > 0 (Greenwood et al.,
2022).
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Uma abordagem util para a previsao de ruido de hélices é desconsiderar o
termo de quadrupolo, por ser computacionalmente custoso e ter um nivel de ruido
menor que o0s outros termos, considerando hélices operando em baixo numero de
Mach. Uma das solugbes da equacao de FWH, que considera apenas as fontes na
superficie impermeavel f = 0, é a formulacdo de Farassat 1A (Farassat, 1981), dada
por,

P'(Zt) = pp(Z,t) + plL (2, 1), (46)

- po(0; + viv;) / povn(IM, + co(M, — M?))
4 t) = | d ds, (47
(T, 1) /f:() { (1= M,)? Let S+ . [ (1= M, ) y S, (47)

1 L,— Ly
d — - d
S+ Co /f=0 |:Z2(1_MT)2:|7‘et o

1 [LT(TMT + co(M, — M?))

1 L
Ay (7,t) = — ST
7py, (4, 1) co /f:() [l(l — M,)? t

dS. (48)

ret

o Ji—o 2(1— M,)?

Os termos p/. e p) se referem a pressé@o acustica de espessura e carrega-
mento respectivamente, [ € a distancia entre a fonte e observador e o subscrito ,
significa que a variavel é tomada na direcao de radiagdo sonora, da fonte para o ob-
servador. As variaveis com - representam a derivada no tempo da fonte e o subscrito
-« demonstra que a integral é avaliada no tempo de retardo. M é o nimero de Mach
da superficie, L é o vetor de forga local por unidade de area que age no fluido e o
produto escalar entre eles é dado por L - M = Ly,.

Os termos que dependem de 1/! séo relacionados com o campo distante, ja
que decaem de acordo com o espalhamento acustico esférico, ja os termos com de-
pendéncia de 1/I? sdo os termos de campo préximo (Greenwood et al., 2022). A partir
dos conceitos apresentados sobre performance e ruido de hélices, se tem o embasa-
mento para discutir trabalhos recentes que buscam investigar problemas similares ao
tema deste trabalho, discutindo suas metodologias e resultados.

2.8 TRABALHOS SIMILARES

Foi feita uma revisdo sistematica utilizando a metodologia PRISMA (Page et
al.,, 2021) adaptada para o assunto analisado, dando um enfoque na leitura do ti-
tulo, resumo e artigo completo para definir artigos inclusos e na documentacao do
processo realizado. Com uma pesquisa no banco de periodicos da CAPES que con-
siderava: periodicos de 2020 a 2025, os temas multidisciplinar, ciéncias da terra e
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engenharia e trabalhos revisados por pares. As palavras chave utilizadas tem o intuito
de filtrar trabalhos que tratem da acustica de multiplos rotores de maneira experimen-
tal ou computacional, eliminando assuntos similares que tenham terminologias pare-
cidas. Foram utilizadas as seguintes palavras chaves: (acoustic OR tonal OR noise
OR aeroacoustic OR sound) AND (reduction OR prediction OR model OR modelling
OR characterization OR attenuation OR analysis OR measurements OR simulation
OR estimation OR evaluation OR assessment OR computation OR suppression OR
mitigation OR control) AND ("multi rotor"OR "multi-rotor"OR "multi-propeller"OR "multi-
rotor"OR "quadrotor"OR "hybrid rotor"OR "distributed propellers"OR “rotor interaction”
OR “dual propellers” OR "rotor-to-rotor"OR “rotor to rotor” OR UAV OR drone OR eV-
TOL OR multicopter OR "Distributed propulsion") AND (-“open rotor” AND -stator AND -
"rotor-stator"AND -fan AND -turbine AND -compressors AND -pump AND -pumps AND
-casing AND -brake AND -automotive AND -IPMSM AND -PMSM AND -title:helicopter
AND -title:bearing AND -title:magnet)

Ao todo foram obtidos 121 resultados, a partir da leitura de titulos e resu-
mos, 54 artigos foram selecionados para a leitura completa, descartando aqueles que
nao tinham relacdo com o tema ou que focavam na implementacao de estratégias de
reducao de ruido ativas, que fogem do escopo deste trabalho. Desses, 26 foram con-
siderados para inclusdo, sendo o restante descartado por envolver andlises apenas
com uma hélice ou por ndo estarem disponiveis para leitura pelo sistema da UFSC.
Além disso, 3 artigos foram incluidos externamente por serem citados pelos trabalhos
inclusos e tratarem do assunto de interesse. Uma analise geral da metodologia de
todos os artigos esta no Quadro 1.



Quadro 1 — Categorias dos artigos analisados

Artigo

Assunto

Aerodinamica

Acustica

Experimentos

Schiller, Pascioni

Hélice isolada,

Um rotor, Multi-rotor,

. BEMT Farassat 1A )
e Zawodny (2019) Multi-rotor coplanar Outros artigos
) Hélice isolada, Viscous VPM, Farassat 1A, Um rotor, Multi-rotor,
Alvarez e Ning (2020) . .
Multi-rotor coplanar FLOWUnsteady PSU-WOPWOP Outros artigos
Hélice isolad BEMT, Viscous VPM, Farassat 1A
élice isolada, ) )
Alvarez et al. (2020) Multi-rot | FLOWUnsteady, PSU-WOPWOP Outros artigos
i-rotor coplanar -
wii-roor cop CFD RANS
Hélice isolada, VLM, NVLM,
Lee e Lee (2020) . 1ee ! . Farassat 1A Um rotor
Multi-rotor coplanar Viscous VPM
Higgins et al. (2021) EVTOL CFD RANS Prms -
Jia e Lee (2021) Multi-rot ial CFD DES Farassat 1A,
-rotor coaxia -
uiiroto PSU-WOPWOP
Hélice isolada, L Um rotor,
McKay et al. (2021) . ) - Modelo préprio .
Multi-rotor coaxial, Drone Multi-rotor, Drone
Hélice isolada, Farassat 1A, Um rotor,
Thai et al. (2021) cleet CFD DES ,
Multi-rotor coplanar PSU-WOPWOP Multi-rotor
Chaitanya et al. (2022) Multi-rotor coaxial - - Multi-rotor
) Farassat 1A,
Jia e Lee (2022) EVTOL CFD DES -
PSU-WOPWOP
) Hélice isolada, .
Qi et al. (2022) CFD RANS Farassat 1A Outros artigos

Multi-rotor coaxial

Shao et al. (2022)

Hélice isolada,
Multi-rotor coplanar

Modelo préprio

Farassat 1A

Um rotor,
Multi-rotor

Hélice isolada,

Multi-rotor coaxial

Afari e Mankbadi (2023) . CFD DES Farassat 1A Outros artigos
Multi-rotor coplanar
Dekker et al. (2023) Multi-rotor coplanar - - Multi-rotor
Hong et al. (2023) Multi-rotor coaxial CFD RANS - -
Ko e Lee (2023) Multi-rotor coplanar VLM, NVLM Farassat 1A Outros artigos
Hélice isolada, Um rotor,
Nargi et al. (2023) ) el - - .
Multi-rotor coplanar Multi-rotor
Heélice isolada, Viscous VPM,
Yang et al. (2023) .I ! ; Farassat 1A Um rotor
Multi-rotor coaxial CFD RANS
Zhong et al. (2023b) EVTOL CFD RANS Prms, -
Farassat 1A
Zhong et al. (2023a) Multi-rotor coaxial BEMT Modelo proprio -
Zhong et al. (2023a) Multi-rotor coaxial BEMT Modelo préprio Outros artigos
Hélice isolada, ) )
Xu et al. (2023) . CFD RANS Modelo proprio Multi-rotor
Multi-rotor coplanar
Multi-rotor coplanar, )
Aziz e Shi (2024) uit- par CFD RANS Farassat 1A Outros artigos
Multi-rotor coaxial
Heélice isolada, )
Grande et al. (2024) . ) CFD LBM Farassat 1A Outros artigos
Multi-rotor coaxial
Jung et al. (2024) Multi-rotor coaxial CFD RANS Farassat 1A Multi-rotor
Xu et al. (2024) Multi-rotor coplanar CFD RANS Modelo proprio Multi-rotor
Hélice isolada,
Yu et al. (2024) . VLM, NVLM Farassat 1A -
Multi-rotor coplanar
Hélice isolada, .
Qi et al. (2025) CFD RANS Farassat 1A Outros artigos

Fonte: Elaborado pelo Autor (2025).
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E importante ressaltar que certos artigos abordam mais de um tema, utili-
zam mais de uma metodologia ou realizam mais de um tipo de experimento. Uma
visualizagdo dos assuntos abordados e sua quantidade pode ser vista na Figura 9,
onde hélices isoladas aparecem com maior frequéncia ja que grande parte dos arti-
gos discute comparagdes com experimentos para validar as metodologias que serao
utilizadas para multiplos rotores.

Figura 9 — Distribuicdo de assuntos abordados nos artigos

16

Fonte: Elaborado pelo Autor (2025).

Existe uma equivaléncia na quantidade de trabalhos que tratam de rotores
coaxiais e coplanares, indicando uma distribuicdo do interesse da comunidade aca-
démica. Drones e EVTOLs aparecem com menor frequéncia, ja que os artigos rela-
cionados a previsdo de ruido de drones, considerando a interagcado dos rotores com
a fuselagem, apresentam mais resultados experimentais do que modelos de previsao
de ruido, EVTOLs focam em outros aspectos além do ruido, por ser um tipo de veiculo
ainda em desenvolvimento. Com relacdo a metodologia utilizada para obter dados
aerodinamicos, uma distribuicao dos 24 artigos que trazem esse tipo de analise pode
ser vista na Figura 10.
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Figura 10 — Distribuicao de metodologias utilizadas para obter dados aerodinamicos

11

Fonte: Elaborado pelo Autor (2025).

« Vortex Lattice Method (VLM), que considera um fltido inviscido, incompressivel e
irrotacional, representando as sec¢des de aerofdlio da pa por uma distribuicdo de
vértices que influenciam o escoamento préximo, possibilitando a representacao
da interagdo aerodinamica entre diferentes hélices (Lee; Lee, 2020; Ko; Lee,
2023; Yu et al., 2024);

* 0 VLM néo linear (NVLM) é uma modificacdo do VLM onde sao considerados
efeitos de nao linearidade aerodindmica como viscosidade e efeitos de baixo
Reynolds, através de correcao da forca do voértice iterativa e tabelas com pro-
priedades aerodindmicas de aerofdlios para diferentes condi¢cdes de operacéo
obtidas com modelos (como CFD) que representam esses efeitos nao lineares
(Lee; Lee, 2020; Ko; Lee, 2023; Yu et al., 2024);

* se utiliza o BEMT com o mesmo modelo apresentado nesse trabalho (Schil-
ler; Pascioni; Zawodny, 2019; Alvarez et al., 2020) ou com modificagcdes como:
modelagem de oscilagdes das Rotacdes Por Minuto (RPM), vibracdes na pa e
variacdes de corda (Zhong et al., 2023b) e interacdo aerodinamica entre dois
rotores coaxiais (Zhong et al., 2023a);

» 0 Viscous VPM é um método que consiste em soltar elementos de vortice pelo
bordo de fuga das superficies da hélice com a velocidade local de conveccgao,
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isso permite a representacao da esteira gerada pelas hélices pela influéncia des-
ses elementos de vortice em si mesmos e na velocidade induzida das se¢des da
hélice (Alvarez; Ning, 2020; Alvarez et al., 2020; Lee; Lee, 2020; Yang et al.,
2023). Dentro dessa categoria, 2 artigos utilizam a biblioteca de c6digo aberto
FLOWUnsteady (Alvarez; Mehr; Ning, 2022);

+ as simulagdes CFD s&o as mais predominantes dentro da reviséo feita por se-
rem um modelo de mais alta fidelidade para a esteira gerada pelas hélices, ex-
tremamente influente no ruido gerado tanto para os casos de rotores coaxiais e
coplanares. Além disso, para os estudos de EVTOL e drones é a unica ferra-
menta que possibilita a modelagem da fuselagem e a andlise dos seus efeitos
no escoamento. As simulacdes foram feitas utilizando os modelos RANS, DES e
Lattice-Boltzmann Method (LBM).

Das oito categorias de metodologia aerodinamica, apenas Shao et al. (2022)
nao se encaixa, ja que utiliza um modelo aerodindmico que considera a interagao entre
hélices baseado no modelo Weissinger-L com escoamento livre (free-wake).

O RANS modela a turbuléncia como um incremento na viscosidade do fluido
devido a maior taxa de difusdo da quantidade de movimento provocada pelas estrutu-
ras turbulentas, a viscosidade turbulenta influéncia nas equacées de Navier-Stokes a
partir do termo da média de Reynolds, com a modelagem da turbuléncia podendo ser
feita de diferentes formas, como por exemplo nos modelos k£ — w, k — w SST, k — e €
Spalart-Allmaras.

DES também utiliza o RANS, mas deixa de modelar as maiores escalas de
turbuléncia nas regides onde a malha é suficientemente refinada, geralmente proximo
a paredes, utilizando o Large Eddy Simulation (LES) (Thai et al., 2021; Jia; Lee, 2021;
Jia; Lee, 2022; Afari; Mankbadi, 2023). Por fim o LBM modela o fluido como particulas,
resolvendo a forma discreta da equacao de Boltzmann que representa a probabilidade
de uma particula de estar em um espaco x em um tempo ¢, enquanto tem uma velo-
cidade ¢ (Grande et al., 2024). Com relacdo a metodologia para obter os dados de
ruido, uma visualizagdo dos 24 artigos que incluem essa analise esta na Figura 11.

Existe uma predominéancia do equacionamento de Farassat 1A conforme apre-
sentado neste trabalho, desses, 5 também utilizam o PSU-WOPWOP como interface
para a computacao do nivel de pressao sonora. Apenas 2 artigos utilizam diretamente
as flutuacdes das pressodes eficazes p!,,. para obter o nivel de ruido, devido a neces-
sidade de capturar os efeitos acusticos de campo préximo para as cabines de EVTOL
(Higgins et al., 2021; Zhang et al., 2023). Além disso alguns artigos apresentam mo-
delagens proprias para a propagacao de ruido:

* McKay et al. (2021) apresenta um modelo no dominio da frequéncia similar ao
de Hanson (1980), mas considerando a hélice em voo pairado e com o carrega-
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Figura 11 — Distribuicdo de metodologias utilizadas para obter dados acusticos

Fonte: Elaborado pelo Autor (2025).

mento agindo em uma direcao arbitraria.

* Zhong et al. (2023a) e Zhong et al. (2023b) apresentam um equacionamento
similar ao de Farassat 1A mas com a diferenca da formulagao apresentada levar
em consideracao efeitos de conveccdo no escoamento que chega na hélice,
préprio para computagdes de ruido de rotores coaxiais.

* Xu et al. (2023) e Xu et al. (2024) utiliza um modelo que a partir do escoamento
no rotor obtido por CFD, sao obtidos os componentes modais da fonte que séo
utilizados para obter as componentes acusticas modais no sistema de coorde-
nadas local e posteriormente global. Esse processo é feito para cada rotor, onde
o principio da superposicao € utilizado para obter o ruido total.

Além das categorias de metodologia para obter dados aerodindmicos e de
ruido, os experimentos apresentados nos 21 artigos que incluem dados experimentais
podem ser vistos na Figura 12.

Os trabalhos foram divididos em quatro categorias: um unico rotor; multi-rotor,
incluindo rotores coaxiais e coplanares; experimentos com a fuselagem de um drone
e artigos que trazem dados experimentais de outros autores para comparacao. A par-
tir do levantamento dos assuntos abordados, experimentos realizados e metodologias
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Figura 12 — Distribuicdo de tipos de experimentos realizados

Fonte: Elaborado pelo Autor (2025).

para obter dados aerodinamicos e acusticos, é possivel destacar resultados que de-
vem ser levados em consideracao para atingir os objetivos propostos nesse trabalho.

Alvarez e Ning (2020), Lee e Lee (2020), Thai et al. (2021) mostram por simu-
lacbes e Nargi et al. (2023) através de medi¢cdes que as esteiras geradas pelas héli-
ecs, se atraem quando préximas, induzindo uma mistura e gerando um escoamento
no sentido contrario ao voo da hélice. Um exemplo dessa estrutura € mostrado na
Figura 13, onde z/D é a distancia normalizada pelo diametro da hélice. A presenga
dessa zona de recirculacdo deixa a zona de transicdo para escoamento turbulento
mais préxima do plano de rotagéo, o que causa uma flutuacao de tragao.

Nargi et al. (2023) mostra experimentalmente, usando rotores de 3 pas, as
zonas de recirculacdo em um ambiente préximo a interface de dois rotores, para quatro
casos distintos: com fases entre hélices de 90°, 20°, 60°e 90°e RPMs de 2620, 3500,
4360 e 5200, respectivamente. Em todos os casos, as hélices rotacionam no mesmo
sentido.

Nota-se que a zona de recirculacdo € menos intensa quando a fase entre
rotores € de 60°, onde as pas de um rotor estdo mais distantes das pas do outro rotor
quando passam pela zona de recirculagao.

Lee e Lee (2020), Xu et al. (2024), Zhong et al. (2023b) utilizando simulacdes
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Figura 13 — Esteira gerada por um e dois rotores em proximidade

Fonte: Alvarez e Ning (2020, p. 11).

mostram a tragdo ao longo do tempo de multiplos rotores, que apresentam valores
médios semelhantes aos casos de um rotor, mas com flutuacées significativas, ge-
rando um ruido tonal maior do que apenas a superposicao do ruido de dois rotores. A
interagdo das esteiras e por consequéncia a oscilagcao de tracdo € mais intensa para
rotores mais préximos, como € possivel ver na Figura 14, com D sendo o diametro da
pa e d a distancia entre a ponta dos rotores.

Figura 14 — Flutuacao do coeficiente total de tragéo para dois rotores
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Fonte: Lee e Lee (2020, p. 10).

Embora o CFD seja o modelo que melhor representa o escoamento de multi-
plas hélices, também possui um alto custo computacional: Thai et al. (2021) menciona
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recursos computacionais da ordem de 10° horas de CPU para a simulagdo de dois
rotores coplanares e Jung et al. (2024) realiza simulagbes de rotores coaxiais que
precisam de 17h a 81h dependendo do caso. O tempo requerido para essas anali-
ses inviabiliza a utilizacdo do CFD para casos onde muitas configuracdes estao sendo
analisadas, como otimizagdes em etapas de projeto conceital.

A possibilidade de utilizar modelos de menor fidelidade como o BEMT surge
quando o efeito de interacao entre hélices é desprezivel, Alvarez et al. (2020), Lee e
Lee (2020), Zhong et al. (2023b) mostram que a partir de um didmetro de distancia
entre a ponta da pa dos rotores, a esteira das hélices e a tragdo gerada ndo sentem a
influéncia do outro rotor. Além disso, Xu et al. (2024) demonstra para hélices de duas
pas que mesmo com 0s rotores préximos, um modelo que desconsidera a interagao
aerodindmica entre rotores apresenta nivel de ruido e padréo de diretividade com
concordancia experimental para casos onde a fase entre os rotores é 90 °, com maiores
discrepancias nos casos de fase 0°.

A partir desse levantamento de trabalhos que buscam investigar o ruido de
multiplos rotores, é possivel determinar diversos casos onde um modelo mais simples
que desconsidera interacao aerodinamica entre pas tem utilidade: veiculos onde a
distancia entre rotores é maior do que um diametro podem considerar que os rotores
néo interagem entre si e para casos onde a distdncia € menor, a acuracidade da
previsao depende da fase entre rotores, tendo nos piores casos uma previsao do nivel
maximo de ruido.
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3 METODOLOGIA

Com o intuito de obter uma previsao de ruido com baixo custo computacional,
o modelo desenvolvido é comparado com casos de validacdo e segue a metodologia
apresentada na Figura 15.

Figura 15 — Fluxograma da metodologia de previsdo de ruido proposta

Entradas

Geometriada |

hélice dT(r)

Condigdes de
operagdo

Nivel de ruido
e Diretividade

PSU-WOPWOP

Quantidade e
posicdes de
hélices

Fonte: Elaborado pelo Autor (2025).

Sao definidos para cada caso: geometria da hélice; condicbes de operacao
como razao de avango, RPM, fase e propriedades atmosféricas; quantidade de hélices
que serao avaliadas, suas posi¢coes no espaco e as posi¢cdes dos observadores. As
distribuicbes de tracao e torque dT'(r) e dQ(r) sdo geradas através do BEMT para
cada combinacao de geometria de hélice e condi¢do de operacao desejada.

E importante destacar que o BEMT implementado considera apenas a hé-
lice isolada, desprezando o efeito aerodindmico no carregamento das hélices e por
consequéncia, no ruido. O carregamento obtido € constante no tempo e aplicado na
posi¢do de um quarto de corda da se¢ao correspondente.

A partir disso, todos os dados sdo passados para o PSU-WOPWOP (Brentner
etal., 2002), um software desenvolvido pela PennState University que resolve a formu-
lacdo de Farassat 1A para uma geometria e carregamento especificados, fornecendo
resultados de espectro de NPS e pressao acustica em fungdo do tempo, para cada
observador definido.

Foram selecionados cinco trabalhos para validar a metodologia proposta, inti-
tulada BEMT-WOPWOP: Casalino et al. (2021), Beck et al. (2024), Schiller, Pascioni
e Zawodny (2019), Shao et al. (2022) e Xu et al. (2024), onde serdo comparados 0s
resultados de ruido tonal e os padrdes de diretividade apresentados, experimentais e
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numeéricos. Entre os resultados dos cinco trabalhos discutidos, existem trés casos de
hélices isoladas, utilizadas para validagdo da metodologia, trés casos com dois rotores
e um caso com quatro.

3.1 IMPLEMENTACAO DO BEMT

A implementagcdo computacional do BEMT utilizada foi desenvolvida nos tra-
balhos de Pereira (2023) e Silva (2024), onde foi feita a comparacao entre os resul-
tados obtidos pelo modelo com experimentos, em termos do coeficiente de tragéo e
torque, para diferentes razées de avanco. Por esse motivo, a implementacao sera
considerada validada, definindo apenas o numero de sec¢odes utilizadas, discutido no
estudo de convergéncia. As principais etapas da solu¢cao numérica podem ser vistas
na Figura 16.

Figura 16 — Fluxograma da implementag¢do computacional do BEMT

Entradas Laco das secdes

Secdoi=i+1 Calculo de dT e dQ
pelas duas teorias

CondigGes

operacionais

Novas velocidades NEL Residuo <
induzidas com Erro

relaxagdo méaximo? Célculo das
velocidades

induzidas

Calculo do novo
Reynolds da secao

CL e CD das
segbes por
Reynoldse a

Ultima M\ELY Geometria da

£ Calculo de a Calculo de CL e CD
segao?

Propriedades
geomeétricas das Secdoi=0

i Interpoladores
secoes

deCLeCDda
secao

Estimativa
do Reynolds das
segoes

Distribuicdo de
Tragdo e Torque

Fim do processo

e e S e )

Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Antes de iniciar o BEMT, € criado um banco de dados através do XFOIL (Drela,
1989) que tem registrado para cada combinacdo geometria de aerofélio, angulo de
ataque a e Reynolds avaliada, um valor de C}, e Cp correspondente. Esse banco
de dados é feito para intervalos pré determinados, linearmente espagados de « e
Reynolds, com intervalos abrangentes o suficiente para evitar extrapolagcées durante
o BEMT. Pode se utilizar uma ou mais geometrias de aerofdlios na sua construcéo,
onde cada geometria corresponde a uma posicao adimensional na pa &.

Durante a formacao do banco de dados, € possivel que exista um erro na
execucao do XFOIL que resulte em dados faltantes de C, e Cp, especialmente em
nimeros de Reynolds abaixo de 10°, que sdo preenchidos através do interpolador
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linear 2D scipy.interpolate.RegularGridinterpolator, um exemplo dos dados antes e
apoés a interpolagéo é visto na Figura 17, onde em preto se tem os valores faltantes.

Figura 17 — Interpolacéo de valores faltantes de C;, e Cp para uma secao de aerofélio
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

E iniciado um lago para cada secéo da hélice, o « é calculado de acordo com
a Equacgéo 10 utilizando uma estimativa do angulo de ataque do escoamento ¢, que
na primeira iteracao é igual a zero. O nudmero de Reynolds Re,.. de cada secéo é
estimado a partir da velocidade de rotacao da hélice, de acordo com,

Reyge = P00ecCoee, (49)
i
sendo w a velocidade angular de rotagao da hélice em rad/s, p a viscosidade dindmica
do ar e 7. € ¢ a Posicao radial e corda da sec¢ao, respectivamente.
Com o angulo de ataque e Reynolds da secao, o interpolador linear 2D é
utilizado para o calculo de C}, e Cp, onde valores utilizados para a interpolagao séo da
secao mais préxima da atual existente no banco de dados, por exemplo: considerando
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¢ a posicao radial adimensional de uma secao de hélice, se o banco de dados é
composto pelas sec¢bes posicionadas em £ = 0,2;0,5 e 0,9 e a se¢do atual avaliada no
BEMT estda em ¢ = 0,3, serdo utilizados os dados da secao ¢ = 0,2 para interpolacao.
Essa abordagem possibilita uma diferenca do numero de secdes para computacao
do carregamento e da formagcdo do banco de dados, sendo adotado como padrao
30 secles linearmente espagadas, entre 25% e 100% do comprimento da pé, para a
criagao dos bancos de dados de todos os casos analisados.

Obtendo o C}, e Cp da secédo, € possivel calcular as velocidades induzidas
axial e radial pelas Equagdes 37 e 38. Os valores de dT' e d(Q s&o obtidos pelas duas
teorias, do elemento de pa pelas Equagdes 20 e 21 e do momento pelas Equacdes 33
e 34. Esses valores sao utilizados para calcular os residuos dT,.; € dQ,.s, definidos
nas equacdes abaixo:

dTres = ‘dTel - dTmom’7 (50)

eres = ‘dQel - deom|- (51)

Quando o residuo é maior do que o erro maximo definido, novos valores de
velocidade induzida axial e radial sdo calculados com um fator de relaxagao relax para
evitar mudancgas abruptas das velocidades induzidas, sendo o valor utilizado neste
trabalho de relax = 0,05, de acordo com:

Vasyy = Va, + re€lax(vg,,, — vg,), (52)

Upypy = Ur, + relax(v,,,, —vy,), (53)

o novo valor de velocidade induzida gera um novo numero de Reynolds da secao,

p\/ U3i+1 + U?iJrlcseC (54)

Reseci_;_l - 5

0

que é atualizado no lago de calculo do dT' e dQ.

O processo parte para a préxima se¢cao quando os residuos forem menores
do que o erro maximo estabelecido. Quando o processo for finalizado para a ultima
secao, se tem a distribuicao de tracao e torque ao longo de toda a p4, juntamente com
o0 seu valor total, o que finaliza o BEMT e permite realizar a previsédo do ruido gerado
pelas hélices.
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3.2 PROPAGAGAO DO RUIDO

A formulacao Farassat 1A, vista nas Equacbes 46 a 48, é solucionada por
meio do software PSU-WOPWOP (Brentner et al., 2002). As condi¢cbes de operagao
da hélice, sua geometria, carregamento e a posi¢cao dos observadores sdo passadas
para o PSU-WOPWOP, que para o caso deste trabalho, retorna o NPS na forma de
espectro de frequéncia de cada observador.

3.2.1 PSU-WOPWOP

Para realizar uma andlise de previsdo de ruido de multiplas hélices utilizando
o PSU-WOPWORP, € necessario construir no minimo trés arquivos:

« Um arquivo de texto para o caso, que contém informagdes sobre as hélices, seus
movimentos no espaco, parametros atmosféricos, posicado dos observadores e
quais os arquivos de resultado que serao calculados;

« Um ou mais arquivos binarios que descrevem a geometria das pas das hélices;

« Um ou mais arquivos binarios que descrevem o carregamento das pas das héli-
ces.

Com eles, o PSU-WOPWOP resolve a formulacao de Farassat 1A (Farassat,
1981) através de um algoritmo no dominio da fonte, que calcula o tempo do observa-
dor para fazer a propagacgéao de ruido (Brentner et al., 2002). Foi desenvolvida uma
biblioteca em Python que auxilia na utilizagéo do software transformando os dados de
entrada nos trés arquivos necessarios, lendo os arquivos de resultado e realizando a
sua visualizagdo. Uma esquematizacdo desse processo € vista na Figura 18.

Figura 18 — Fluxograma da utilizagcdo do PSU-WOPWOP
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CIIELE] D carregamento PSU-WOPWOP ruido e BPF
_’

Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

E possivel conferir os dados de entrada passados pela geracéo de superficies
sigma, arquivos no formato Plot3D gerados pelo PSU-WOPWOP de maneira opcio-
nal, que permitem a visualizacao da geometria da hélice e do seu carregamento se
movimentando no espago ao longo do tempo. Ao gerar um iso-contorno dos pontos
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geomeétricos pelo tempo de fonte, € gerada uma imagem dos pontos que compdem a
geometria da hélice naquele instante, sendo possivel colori-los pelos seus valores de
algumas propriedades, como carregamento ou contribuicdo nas diferentes componen-
tes de ruido.

Um exemplo dessa superficie é visto na Figura 19, que utiliza o ParaView
como ferramenta de visualizagdo de dados, mostrando os pontos que definem a geo-
metria e os pontos de aplicacao de carregamento.

Figura 19 — Geometria e pontos de aplicagdo de carregamento de uma pa (APC 12x6)

Fonte: Elaborado pelo autor (2026).

Cada um dos casos experimentais utilizados para validagdo da metodologia
tem os seus parametros de entrada passados para o PSU-WOPWOP e conferidos
através das superficies sigma, resultando em uma previsdo de ruido nos pontos de-
sejados. Todos os casos consideram um tempo de simulacao de 1 periodo da rotagao
das hélices, evitando a necessidade da utilizacao de janelas para obter o espectro de
NPS.

Para os casos de multiplos rotores, sempre existe a sincronizacao de fase, ja
que todas as hélices rotacionam no mesmo RPM para os casos aqui considerados.
Essa fase é definida pelas fases iniciais do rotor, gerando uma diferenca de fase entre
rotores ¢,..

3.3 ESTUDO DE CONVERGENCIA

Existem algumas variaveis envolvidas no calculo de ruido pelo BEMT-WOPWOP
que precisam ter o seu valor definido para cada caso:

» Quantidade de passos de tempo da simulacdo do PSU-WOPWOP, denominada
nt.
» Numero de secdes utilizadas para definir a geometria da pa no PSU-WOPWOP;
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» Numero de sec¢bes no calculo do BEMT e por consequéncia, quantidade de pon-
tos onde € aplicado o carregamento no PSU-WOPWORP, por p4;

Para analisar todos esses casos, foi feita uma simulacdo com um rotor APC
12x6, 0 mesmo utilizado em Shao et al. (2022), e dois observadores a 1,5 metros
de distancia da hélice, um posicionado no seu plano de rotagdo e outro na mesma
distancia mas a # = —45° do plano de rotagdo. E analisado o comportamento do nivel
de ruido com a variagdo dos parametros mencionados, para ambos 0s observadores,
com o foco em obter a quantidade de passos de tempo, secdes de carregamento e de
geometria em que o NPS deixa de variar.

3.4 CASOS EXPERIMENTAIS DE COMPARAGAO

Foram selecionados cinco referéncias com resultados experimentais para vali-
dacao, Casalino et al. (2021), Beck et al. (2024) e Schiller, Pascioni e Zawodny (2019)
mostram resultados de ruido para rotores isolados, sendo utilizados para validar o
modelo desenvolvido neste trabalho. Schiller, Pascioni e Zawodny (2019), Shao et al.
(2022) e Xu et al. (2024) trazem analises de multiplos rotores coplanares, variando
principalmente a fase inicial entre rotores ¢, e o sentido de rotagdo. Em todos os ca-
so0s, 0 angulo 6 = 0° se refere a posicao a jusante da hélice, contra a direcao de voo.
Também seréo apresentados o Mach de ponta de pa M,;,, dado por,

D - RPS+\J? + 2

a

Mtip = (55)
juntamente com a faixa de Reynolds estimada do problema, considerando as diferen-
tes razdes de avanco e RPMs, quando aplicavel, mas sem considerar as velocidades
induzidas em cada secao.

3.4.1 Caso de Casalino et al. (2021)

O experimento realizado por Casalino et al. (2021) consiste em uma hélice
APC 9x6 modificada, possuindo um didmetro de 0,3 metros e uma nova distribuigao
de corda e de espessura utilizando o aerofdlio NACA4412, vista na Figura 20. A
hélice foi testada no tlnel aeroacustico semi-anecoico TU-Delft A-Tunnel, microfones
em linha, a quatro didmetros de distancia da hélice, alinhados com o sentido de voo.

Os microfones foram espagados em 0,15 metro e se estendendo de -0,9 metro
a +0,9 metro do plano de rotacdo da hélice. Uma visualizacdo do esquema de micro-
fones é vista na Figura 21 e um resumo das condicdes do experimento que serao
comparadas neste trabalho é visto no Quadro 2.
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Figura 20 — Propriedades geométricas da hélice utilizada em Casalino et al. (2021)
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Figura 21 — Posicao dos microfones no caso de Casalino et al. (2021)
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Fonte: Adaptado de Casalino et al. (2021).
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Quadro 2 — Caracteristicas do caso de Casalino et al. (2021)

APC 9x6 escalada com aerofdlio

Hélice a
NACA4412 e didmetro de 0,3m
. . Em linha a 4
Posicao dos microfones . .
diametros de distancia
Razoes de avanco 0;0,24;0,4¢€0,6
RPM 5000

Tracao, torque e ruido
experimental na 1°, 2°e 3°BPF
M, = 0,23
Reintervalo = [25 x 10%; 85 x 10%]

Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Resultados comparados

Parametros aerodinamicos
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3.4.2 Caso de Beck et al. (2024)

Sao realizados experimentos em duas localidades diferentes, utilizando a mesma
hélice APC 9x6 modificada de Casalino et al. (2021). As medi¢cbes experimentais da
TU Delft sdo feitas no mesmo tunel aeroacustico do caso anterior e as medicdes da
UFSC foram realizadas na camara semi-anecoica do Laboratério de Vibracoes e Acus-
tica (LVA) da UFSC de Florianépolis.

No experimento realizado na TU Delft, sdo utilizados sete microfones em arco,
a quatro didmetros (1,2 metros) de distancia da hélice, cobrindo um intervalo de 6 =
—30° a 30°. Para o experimento feito na UFSC, nove microfones estdo posicionados
em linha a 2 metros de distancia do eixo do rotor, abrangendo uma diretividade de
0 = —45° a 45°.

Uma visualizagdo do posicionamento dos microfones de ambos os casos €
vista na Figura 22 e um resumo das condi¢des dos experimentos € visto no Quadro 3.
E importante destacar que os resultados de ruido do experimento da UFSC s&o apre-
sentados com o NPS corrigido para corresponder a uma distancia igual ao arco de
microfones utilizado na TU Delft.

Figura 22 — Posicao dos microfones nos casos de Beck et al. (2024)
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(a) Experimento realizado na TU Delft (b) Experimento realizado na UFSC

Fonte: Adaptado de Beck et al. (2024).

Quadro 3 — Caracteristicas do caso de Beck et al. (2024)

APC 9x6 escalada com aerofdlio
NACA4412 e diametro de 0,3m
Delft: Em arco a 4 diametros de distancia

Hélice

Posicao dos microfones

UFSC: Em linha a 2 metros de distancia

Razao de avanco

0

RPM

4000, 5000, 6000

Resultados comparados

Experimentos realizados na TU Delft e na UFSC
para tracao, torque e ruido na 1°,2°e 3°BPF

Parametros aerodinamicos

My, = 0,27
Reintervato = [20 X 103364 x 1003]

Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).
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3.4.3 Caso de Schiller, Pascioni e Zawodny (2019)

O ensaio realizado por Schiller, Pascioni e Zawodny (2019) € feito na camara
anecoica do Structural Acoustic Loads and Transmission (SALT), localizado no NASA
Langley Research Center. Duas hélices KDE-CF125, com 304.8mm de diametro, fo-
ram testadas com o mesmo RPM e sincronizacdo de fase. A medigéo acustica foi
realizada em cinco microfones, em arco, a 1,9 metros de distancia do centro dos dois
rotores, variando de 6 = 0° a —45°, sendo 0° no plano de rotacédo da hélice e angulos
negativos abaixo do mesmo, contra a diregao de voo.

Para modelar a geometria da hélice, Schiller, Pascioni e Zawodny (2019) for-
neceram o formato do aerofdlio, juntamente com a distribuicées de corda e do angulo
do perfil ao longo da posigéo radial, porém o BEMT-WOPWOP também necessita da
distribuicao de espessura do perfil. Como adquirir a hélice e realizar as medi¢des nao
foi possivel, ja que a mesma n&o € mais vendida pelo fabricante, a distribuicao de es-
pessura é aproximada para a de uma hélice semelhante, a KDE-CF155, que possui 0
mesmo passo e um didmetro 76,2 mm maior do que a KDE-CF125 (Nargi et al., 2023).

As propriedades da hélice modelada no PSU-WOPWOP podem ser visualiza-
das na Figura 23.

Figura 23 — Propriedades geométricas da hélice utilizada em Schiller, Pascioni e
Zawodny (2019)
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

O suporte em que as hélices estao fixadas é capaz de rotacionar, modificando
a orientacao das hélices em relacdo aos microfones e possibilitando a medigéo acus-
tica em um hemisfério abaixo do plano de rotacédo da hélice, como mostra a Figura 24.
Para esse experimento, foi analisado um caso com um rotor isolado, casos contra ro-
tativos (CTR) com fases entre rotores de 0° e 90° e co-rotativos (CR) com fases 0°,
45°e 90° Uma imagem do experimento € mostrada na Figura 25 e um resumo das
condicoes experimentais é visto no Quadro 4.
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Quadro 4 — Caracteristicas do caso de Schiller, Pascioni e Zawodny (2019)
Duas CF125 da KDE Direct

Hélices
. ] Em arco a 1,9 metros
Posicao dos microfones o .
de distancia do centro das duas hélices
Razao de avanco 0
RPM 5100
Experimentos e modelo de

Schiller, Pascioni e Zawodny (2019) para

Resultados comparados
tracdo e ruido na 1° BPF, um rotor e multiplos rotores

Distancia entre rotores 400 mm
. ~ . Fase 0°e 90° para contra rotativo e
Configuracoes multi-rotor .
Fase 0°, 45°e 90° para corotativo
Mtip - 0,24

= [20 x 10?60 x 107%]

Reintervalo -
Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Parametros aerodinamicos

Figura 24 — Hemisfério de medi¢cdes acusticas resultantes da rotacao dos dois rotores
em relagdo ao arco de microfones

Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).
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Figura 25 — Posicado dos microfones no caso de Schiller, Pascioni e Zawodny (2019)
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Fonte: Adaptado de Schiller, Pascioni e Zawodny (2019).

O modelo de previsao acustica apresentado por Schiller, Pascioni e Zawodny
(2019) nao considera a interacao aerodinamica entre hélices, utilizando um algoritmo
baseado no BEMT para previsdo de carregamento e prevendo o ruido tonal com a
formulacdo de Farassat 1A (Farassat, 1981) em uma esfera ou hemisfera ao redor da
hélice. Para prever o ruido de multiplos rotores, os dados acusticos sdo propagados de
cada rotor até o observador, considerando o tempo de atraso e espalhamento esférico,
com o resultado final de ruido composto pela soma do campo acustico gerado por
cada uma das hélices.

3.4.4 Caso de Shao et al. (2022)

De maneira semelhante ao caso anterior, o experimento realizado por Shao
et al. (2022) tem a mesma arquitetura de fixacao das hélices e uma medicao acustica
em um hemisfério abaixo do plano de rotacdo. No entanto sdo utilizadas duas hélices
APC 12x6 operando a 4000 RPM e propriedades geométricas da hélice foram obtidas
através do banco de dados fornecido pela APC Propellers e podem ser visualizadas
na Figura 26.

Figura 26 — Propriedades geométricas da hélice utilizada em Shao et al. (2022)
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).
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As medicbes de tracao e ruido sao feitas para dois rotores com fases 0°, 45°
e 90° com rotacdes co e contra rotativas. Também séo apresentados resultados para
quatro rotores com quatro configuragdes de fase diferentes. Uma imagem do expe-
rimento é apresentada na Figura 27, com um resumo das condi¢cdes experimentais
apresentado no Quadro 5 e com a identificacao e sentido de rotacdo dos casos com

quatro rotores ilustrados na Figura 28.
Figura 27 — Posigao dos microfones no caso de Shao et al. (2022)
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Fonte: Adaptado de Shao et al. (2022).

Quadro 5 — Caracteristicas do caso de Shao et al. (2022)

Hélices Duas ou quatro APC 12x6
.~ . Em arco a 1,5 metros
Posicao dos microfones e .
de distancia do centro das hélices
Razao de avanco 0
4000

RPM

Experimentos e modelo de
Shao et al. (2022) para

Resultados comparados
tracdo e ruido na 1°BPF

Distancia entre rotores 2,5 raios
. ~ . Fase 0°, 45°¢e 90°
Configuracoes de dois rotores ,
para co e contra rotativo
0°,0° 0° 0°

0°, 0°, 45° 45°
0°,90° 0° 90°
0°,0° 90° 90°
. o M, = 0,19
Parametros aerodinamicos b
Reintarvalo = [25 X 103, 60 x 103]

Configuracoes de quatro rotores
Fase dos rotores 1,2,3 e 4

Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).
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Figura 28 — Posicionamento e sentido de rotagdo dos quatro rotores em Shao et al.
(2022)

Sentido de
Rotacgao

Fonte: Adaptado de Shao et al. (2022).

Shao et al. (2022) utiliza um modelo que considera a interagcdo aerodina-
mica entre hélices, baseado no método de esteira livre e teoria da linha sustentadora
Weissinger-L, que pela teoria de Kutta-Joukowski e do elemento de pa obtém um va-
lor de circulagédo I' para cada segmento da pa do rotor, que depende da circulagao
de outros segmentos de pa e das esteiras de vortice geradas por todas as hélices,
permitindo a interagcdo aerodinamica através da sua esteira de vortices.

3.4.5 Caso de Xu et al. (2024)

O estudo de Xu et al. (2024) apresenta experimentos semelhantes ao caso
anterior, utilizando a mesma hélice mas realizando medicdes de ruido em um hemis-
fério acima do plano de rotacdo. Sao apresentados resultados com hélices contra
rotativas, com fases 0° e 90° e diferentes distancias axiais entre rotores: 2,5 e 3,3
raios. Uma imagem do experimento € mostrada na Figura 29, com um resumo das
condicoes experimentais apresentado no Quadro 6.
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Figura 29 — Posicao dos microfones no caso de Xu et al. (2024)
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Fonte: Adaptado de Xu et al. (2024).

Quadro 6 — Caracteristicas do caso de Xu et al. (2024)

Hélices Duas APC 12x6

Em arco a 10 raios
de distancia do centro das hélices

Posicao dos microfones

Razao de avanco 0
RPM 4000
Experimentos e modelo de
Resultados comparados Xu et al. (2024) para
tracao e ruido na 1°e 2°BPF
Distancia entre rotores 2,5 e 3,3 raios

Fase 0°e 90°
para co e contra rotativo
My, = 0,19

Reintervaio = [25 X 103, 60 x 103]
Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Configuracoes de dois rotores

Parametros aerodinamicos

Xu et al. (2024) apresenta resultados de dois modelos teoricos de previsédo de
ruido de hélices. Um dos modelos desconsidera a interacao aerodinamica e é deta-
lhado em Xu et al. (2023). Neste caso os dados aerodinamicos de um rotor isolado séo
obtidos através do método de esteira livre e teoria de linha sustentadora Weissinger-L
(mesmo utilizado em Shao et al. (2022)), e entdo utilizados para calcular a pressao
acustica em uma esfera ao redor da hélice. Esses dados sdo passados do dominio do
tempo para um dominio acustico modal, onde s&o realizadas transformadas no campo
sonoro que representam a direcdo, fase e posicao do rotor, entdo a partir do principio
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da superposicao, o efeito da existéncia de multiplos rotores é considerado realizando
a propagacao da pressao acustica até o observador.

O outro modelo utilizado é detalhado em Xu et al. (2024) e considera dois
rotores coplanares, rotacionando em sentidos opostos. Partindo dos resultados ae-
rodin@micos obtidos por simulagdes CFD para os dois rotores, sdo obtidas as fontes
sonoras ao longo das pas, que possibilitam o calculo dos coeficientes no dominio
acustico modal nas coordenadas locais de cada rotor. Com isso, pode se obter os co-
eficientes acusticos modais de ambos os rotores no sistema de coordenadas global,
que somado pelo principio da superposicéo € utilizado para calcular o ruido global.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

E feito um estudo de convergéncia da metodologia BEMT-WOPWOP que de-
termina os parametros utilizados na configuragéo da simulagdes. Entdo, com a me-
todologia definida para a previsao de ruido de um ou multiplos rotores, os casos ex-
perimentais discutidos terdo os seus resultados comparados com o modelo proposto
no trabalho em termos de tragéo, torque, nivel de ruido e diretividade. A implementa-
céo computacional do BEMT utilizada foi desenvolvida nos trabalhos de Pereira (2023)
e Silva (2024), onde foi feita a comparacao entre os resultados obtidos pelo modelo
com experimentos em termos do coeficiente de tragdo e torque, em diferentes razdes
de avancgo, por esse motivo, a implementacdo sera considerada validada, definindo
apenas 0 numero de sec¢des utilizadas para as hélices dos problemas discutidos no
estudo de convergéncia.

4.1 RESULTADOS DO ESTUDO DE CONVERGENCIA

Pela propria documentagdo do PSU-WOPWOP, € recomendado que o numero
de passos de tempo da simulacao nt seja uma poténcia de dois, possibilitando que a
transformada de Fourier seja computada mais rapidamente. Dessa forma, diferentes
valores de poténcia de dois foram analisados mantendo o tempo total de simulagdo
fixo em um periodo de rotagcado, com os seus resultados vistos na Figura 30.

Figura 30 — Variacao no NPS com a quantidade de passos de tempo nt
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).
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E possivel ver uma estabilizagao dos resultados a partir de 2¢ (64) passos de
tempo, considerando que o rotor opera a 4000 RPM isso resulta em um passo tempo-
ral minimo de 2,344 x 10~* s. Como 0s casos experimentais estudados variam entre
4000 e 5100 RPM, sera utilizado o valor de nt como 2° (512), 0 que garante um passo
temporal mais refinado do que o minimo estabelecido para todos os casos € mantém
um baixo custo computacional. Quando os dados de geometria e carregamento sao
constantes no tempo, é necessario fornecer ao PSU-WOPWOP um passo de tempo
para esses dados constantes denominado dfau, que idealmente deve ser igual ao
passo de tempo temporal.

Em relagéo ao numero de sec¢des para o BEMT, foram analisadas as varia¢des
das distribuicdes de tragdo dT' e torque d@Q ao longo do comprimento da pa com o
namero de sec¢des utilizadas no BEMT juntamente com o seu efeito no nivel de ruido
calculado, utilizando a hélice de Shao et al. (2022) como referéncia. A Figura 31
mostra que as diferentes distribuicdes de tracao e torque para 20 a 140 secdes, sendo
possivel visualizar que existe uma variacao relativamente pequena das distribuicées
com o numero de sec¢des, ja a Figura 32 mostra a variacdo do ruido com o numero
de pontos de aplicacao de carregamento, onde a partir de 60 se¢des o nivel de ruido
permanece constante.

Figura 31 — Efeito da variagdo no numero de sec¢bes do algoritmo BEMT na distribui-
cao de carregamento
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).
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Figura 32 — Variacdo no NPS com o numero de pontos de aplicacdo do carregamento
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Foi adotada a utilizacao de 80 sec¢des no algoritmo BEMT e aplicagao do car-
regamento no PSU-WOPWOP em todos os casos analisados. Ja para o numero de
secdes que definem a geometria da pa, os resultados podem ser vistos na Figura 33,
onde € possivel visualizar uma estabilizagdo do ruido de espessura a partir de 15
secgdes para ambos os microfones. Como esse parametro afeta significativamente o
tempo de simulacdo, sera adotado um valor conservador de 20 secdes geométricas
para todos os casos.

Figura 33 — Variacao no NPS com o numero de se¢des de geometria
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Com o estudo de convergéncia realizado, todos os parametros mencionados
tiveram o seu valor definido para os casos deste trabalho.

4.2 RESULTADOS DO CASO DE CASALINO ET AL. (2021)

Os resultados experimentais fornecidos por Casalino et al. (2021) sdo compa-
rados com os obtidos no algoritmo BEMT na Tabela 1 em termos de tracdo e torque
total, em diferentes razdes de avango operando sempre a 5000 RPM. O erro se refere
a diferenca entre a propriedade medida experimentalmente e o valor obtido no BEMT.

Tabela 1 — Comparacéao dos resultados de tracao e torque total para o caso de Casa-
lino et al. (2021)

J \ T Casalino T BEMT @ Casalino @QBEMT ErroT ErroQ
0,00 7,72 N 8,91 N 0,15N 0,17N 15,41% 13,33%
0,24 6,27 N 7,54 N 0,16 N 0,19N 20,26% 18,75%
0,40 5,16 N 579N 0,15N 0,177N 12,21% 13,33%
0,60 297N 3,02 N 0,11 N 0,12N 1,68%  9,09%

Em todos os casos é vista uma superestimacao dos resultados de tracéo e
torque. Observa-se que os desvios tendem a diminuir com o0 aumento da razéo de
avanco, enquanto os erros altos, entre 10% a 20% na maioria dos casos, podem ser
justificados pela baixa fidelidade do modelo utilizado. Em relacdo ao ruido medido
experimentalmente por Casalino et al. (2021), é feita a comparacao com o ruido de
carregamento, espessura e total obtidos através da metodologia definida, com a visu-
alizacdo para as diferentes razdes de avango e BPF vista na Figura 34.

E possivel observar que os resultados na 1° BPF tem boa concordancia com
o padrao de diretividade experimental, subestimando ligeiramente o nivel de ruido de
pico, com um erro absoluto maximo de 3,47 dB para J = 0,6 € menor que 2 dB para as
outras razbées de avanco. Em relacdo a 2° BPF, o padrao de diretividade se mantém,
discordando ligeiramente do experimental. Ademais, o nivel de ruido maximo possui a
maior discrepéancia dos resultados na razdo de avango de J = 0,6 nos baixos angulos,
com erro maximo de -30,16 dB. Para a terceira BPF, ha uma piora no resultado em
termos de previsdao do nivel de ruido para todos os angulos, ficando distante dos
experimentos em todos os casos, com relagdo ao padréo de diretividade, difere dos
experimentos mas mantém a mesma forma vista no modelo para a 1°e 2°BPF.

Uma possivel justificativa para os resultados mais discrepantes na2°e 3°BPF
€ que neste caso o ruido tonal ndo é suficientemente dominante e o valor de pico esta
contabilizando o ruido de banda larga nos resultados experimentais. Dessa forma o
resultado se mostra satisfatério na previsdo de ruido de um rotor mesmo com o erro
para os resultados de tracao e torque, ja que o ruido dominante se encontra na 1°BPF,
além disso, o padrdo de diretividade também concorda com os dados experimentais.
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Figura 34 — Comparacéo do NPS dos casos de Casalino et al. (2021)
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

4.3 RESULTADOS DO CASO DE BECK ET AL. (2024)

Sao comparados os resultados dos experimentos conduzidos por Beck et al.
(2024) na Figura 35, realizados para a mesma hélice do caso anterior.

Tanto a tracao quanto o torque mostram um resultado proximo aos experimen-
tos realizados, mas com resultados superestimados com desvios que aumentam com
o RPM. Os resultados experimentais para a 1°, 2° e 3° BPF sdo comparados com o
ruido total obtidos pelo BEMT-WOPWOP na Figura 36.
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Figura 35 — Comparacéao dos resultados de tracao para os casos de Beck et al. (2024)
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Figura 36 — Comparacao do NPS dos casos de Beck et al. (2024)
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Para os trés RPM analisados, a previsdo do ruido da 1° BPF representa bem
o NPS observado nos experimentos feitos na TU Delft e UFSC, porém com uma leve
discrepancia na diretividade nos altos angulos, que aumenta com o RPM, onde o nivel
de ruido previsto € menor do que os experimentos. O mesmo comportamento € visto
na 2°BPF para 5000 e 6000 RPM, onde o nivel de ruido discorda a partir de # = 100°,
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tendo valores menores.

Para a 3° BPF em todos os RPM e para a 2° BPF no caso de 4000 RPM, séo
previstos valores de ruido significativamente menores com padrées de diretividade
que ndo se assemelham aos obtidos experimentalmente. E levantada novamente a
hipétese de que o ruido tonal, neste caso na 3°BPF, ndo é suficientemente dominante,
prejudicando a previsdo. Outra hipdtese seria a piora da previsdo do BEMT-WOPWOP
para as harmdnicas mais altas.

4.4 RESULTADOS DO CASO DE SCHILLER, PASCIONI E ZAWODNY (2019)

Inicialmente é feita uma comparacédo da tracdo total dos rotores computada
pelo BEMT com os dados experimentais e com os proprio modelo proposto por Schil-
ler, Pascioni e Zawodny (2019). Os resultados sdo comparados na Tabela 2 e vale
ressaltar que a incerteza de medicao no experimento é de +0,2N e que a coluna Erro
se refere a diferenca entre o resultado do BEMT e a tracdo medida.

Tabela 2 — Comparacéao dos resultados de tracao total para os casos de Schiller, Pas-
cioni e Zawodny (2019)

Caso Medida Schiller Modelo Schiller BEMT Erro
Um rotor 490N 5,50 N 492N 0,39 %
CTR, ¢, = 0° 9,30 N 109N 9,84N 5,79 %
CTR, ¢, = 90° 9,80 N 10,90 N 9,84N 0,39 %
CR, ¢, =0° 10,00 N 10,90 N 9,84N -1,62%
CR, ¢, = 45° 10,00 N 10,90 N 9,84N -1,62%
CR, ¢, = 90° 10,00 N 10,90 N 984N -1,62%

Em todos os casos a tracao obtida pelo modelo BEMT se aproxima mais dos
resultados experimentais do que o modelo de Schiller, Pascioni e Zawodny (2019).
O erro maximo em relagdao ao experimento € de 5,79%, que ocorre no caso contra
rotativo com rotores sem diferenca de fase, onde a tragdo é reduzida pela a interagéao
dos rotores.

Em relacdo ao ruido de apenas um rotor, a Figura 37 mostra a comparacao
entre os resultados experimentais e 0 modelo de Schiller, Pascioni e Zawodny (2019),
o ruido total, de carregamento e de espessura da 1°BPF obtido pelo PSU-WOPWOP
e o ruido previsto pelo método semi-analitico no dominio da frequéncia de Hanson
(1980), seguindo a implementagdao computacional do trabalho de Pereira (2023).

A previsao realizada pela metodologia deste trabalho subestima o ligeiramente
ruido no plano de rotacdo da hélice, ficando abaixo do modelo proposto por Schiller,
Pascioni e Zawodny (2019) e de seu experimento, porém mostra boa concordancia
para os observadores em menor angulo de elevagdo. Em comparagédo, o modelo de
Hanson (1980) no dominio da frequéncia tem os resultados semelhantes ao PSU-
WOPWOP no caso do primeiro microfone mas um ruido ligeiramente menor em M5.
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Figura 37 — Comparagéo do NPS na 1°BPF de um rotor para o caso de Schiller, Pas-
cioni e Zawodny (2019)

®  Experimental Schiller (2019) —— BEMT-WOPWOP Total
Modelo Schiller (2019) —— Hanson

M1
90°

70 270°
Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Partindo para os resultados de multiplos rotores, sdo apresentados os resultados co-
rotativos na Figura 38 e contra rotativos na Figura 39. As linhas representam os dife-
rentes planos de microfones e as colunas as fases relativas entre rotores ¢,.

Analisando primeiramente os casos em M1, o nivel de ruido é globalmente
menor em comparagao ao experimento e modelo de Schiller, Pascioni e Zawodny
(2019), com padrdes de diretividade semelhantes, ligeiramente assimétricos no eixo
entre 90° a 270°, tendéncia acompanhada pelos experimentos mas nao pelo modelo.
Os resultados no plano de M5 do BEMT-WOPWOP mantém o mesmo padréao de dire-
tividade que antes, o caso com fase 0 °fica praticamente simétrico, ja os casos de fase
45° e 90° rotacionam os padrdes de diretividade no sentido horario, tendo simetria no
eixo entre 45°e 225°.

Para os resultados de rotores contra rotativos, os padrées de diretividade e
0s niveis maximos € minimos de ruido sdo bem representados para M1 e M5, com
nivel de ruido global ligeiramente abaixo do experimento, com excec¢ao do caso M5
com ¢, = 90° onde a previsdo tem niveis semelhantes ao do experimento. O padréo
de diretividade do BEMT-WOPWOP com o modelo de Schiller, Pascioni e Zawodny
(2019) concorda em todos os casos, tendo o nivel de ruido global menor em M1 e
semelhante nos observadores em M5.

O modelo apresentado por Schiller, Pascioni e Zawodny (2019) nao considera
a interacao aerodinamica entre hélices, semelhante ao BEMT-WOPWOP. As pequenas
diferengas de resultado devem ocorrer principalmente pelo fato de que Schiller, Pasci-
oni e Zawodny (2019) prevé o ruido em uma esfera ao redor de uma hélice isolada e
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Figura 38 — Comparacdo do NPS na 1° BPF de rotores co-rotativos para o caso de
Schiller, Pascioni e Zawodny (2019)

Experimental Schiller (2019) Modelo Schiller (2019) —— BEMT-WOPWOP Total
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

obtém o ruido de multiplos rotores com a propagacao e superposicao do resultado de
hélices individuais. Ja o BEMT-WOPWOP modela ambas simultaneamente e resolve
a equacao de Farassat 1A (Farassat, 1981). Analisando todos os resultados experi-
mentais, vemos que o ruido é bem representado em todos os casos contra rotativos
e semelhante para os casos co-rotativos, onde a diferengca aumenta fora do plano de
rotacdo da hélice.

4.5 RESULTADOS DO CASO DE SHAO ET AL. (2019)

Os resultados de tracado obtidos pelo modelo e experimento de Shao et al.
(2022) contém dados para um rotor isolado e para os dois rotores, R1 e R2, indivi-
dualmente nos diferentes casos. O algoritmo BEMT obteve um resultado de 3,79 N
para o rotor isolado e é comparado com os resultados experimentais e do modelo de
Shao et al. (2022) na Tabela 3. A coluna de Erro se refere a diferenca do BEMT com
a medicao do rotor respectivo.

Na maioria dos casos o erro absoluto fica abaixo de 2,5%, com excec¢ao do
segundo rotor para hélices co-rotativas, com diferenca de fase de 0°. Os erros para
rotores contra rotativos sdo menores do que o0s erros co-rotativos, e para as diferentes
fases entre rotores, os casos com 90° de diferenca tem um erro menor do que casos
com 0°, comportamento similar aos resultados da secao anterior.
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Figura 39 — Comparagédo do NPS na 1° BPF de rotores contra rotativos para o caso
de Schiller, Pascioni e Zawodny (2019)

Experimental Schiller (2019) —— BEMT-WOPWOP Total
Modelo Schiller (2019)

270°
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Tabela 3 — Comparacéao dos resultados de tracao para os casos de Shao et al. (2022),
BEMT = 3,79N

Rotacdo ¢, | Medida R1 Prevista R1 Medida R2 Prevista R2 Erro R1 Erro R2
Um rotor 3,70 N 3,84 N - - 1,05 % -
CTR 0° 3,75N 3,81 N 3,70N 3,81 N 0,29% 1,05%
CTR 45° 3,71 N 3,82 N 3,71 N 3,82 N 0,78% 0,78 %
CTR 90° 3,75N 3,84 N 3,75N 3,84 N 0,29% 0,29 %
CR 0° 3,69 N 3,83 N 3,58 N 3,83 N 1,33% -4,44%
CR 45° 3,66 N 3,83 N 3,67 N 3,83 N 2,16 % 1,88 %
CR 90° 3,69 N 3,82 N 3,71 N 3,82 N 1,33% 0,78 %

Como a zona de recirculacéo afeta o angulo de ataque das sec¢des da hélice
e a tracdo gerada por elas (Lee; Lee, 2020), uma possivel hipétese para os menores
erros dos casos contra rotativos e com fase de 90° é que a interacao aerodinadmica
entre rotores é menor (Nargi et al., 2023), se aproximando do resultado para um rotor
isolado. E importante destacar que a o valor de ¢, com a menor interagdo depende do
namero de pas de cada rotor.

Os resultados de ruido para os dois rotores de Shao et al. (2022) sao vistos
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para 0s casos co-rotativos na Figura 40 e para os casos contra rotativos na Figura 41,
ja os resultados dos casos de quatro rotores estdo na Figura 42.

Figura 40 — Comparagédo do NPS na 1° BPF de rotores co-rotativos para o caso de
Shao et al. (2022)

e Experimental Shao (2022) Modelo Shao (2022) —— BEMT-WOPWOP Total

M4 180

270° 2%0°
Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Novamente os resultados mais proximos do plano de rotacdo concordam me-
Ihor com os dados experimentais, destacando se M1 e M2, a 0° e 22,5° onde o0s
padrdes de diretividade e nivel de ruido sdo bem representados. Em M3 e M4, os
padrdes de diretividade se mantém os mesmos que dos angulos menores, mas essa
tendéncia nao é seguida nos dados experimentais e nestes casos o modelo apresen-
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tado por Shao et al. (2022) tem resultados melhores, possivelmente por considerar a
interacdo aerodinamica entre hélices.

Figura 41 — Comparagédo do NPS na 1° BPF de rotores contra rotativos para o caso
de Shao et al. (2022)

e Experimental Shao (2022) Modelo Shao (2022) —— BEMT-WOPWOP Total
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Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Os resultados contra rotativos seguem a mesma tendéncia do que 0s casos
co-rotativos, com execao da fase de 90° onde o modelo apresentado por Shao et
al. (2022), o BEMT-WOPWOP e os resultados experimentais mostram resultados se-
melhantes em todos os microfones. Isto, juntamente com o menor erro de tragéo e
torque, fortalece a hipétese de que em certas configuracdes de fase e sentido de rota-
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cao, rotores coplanares préximos possuem pouca interacao aerodinamica, resultando
em resultados de tracdo e de ruido semelhantes ao de modelos que consideram os
rotores isolados.

Figura 42 — Comparacédo do NPS na 1° BPF para quatro rotores no caso de Shao et
al. (2022)

Experimental Shao (2022) Modelo Shao (2022) —— BEMT-WOPWOP Total

Fase [0°, 0%, 0°, 0°] Fase [0°, 0°, 45°, 45°] Fase [0°, 90°, 0°, 90°] Fase [0°, 0%, 90°, 90°]
90° 90° 90° 90°

270°

Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

Analisando os casos dos quatro rotores, € possivel notar que os padrbes de
diretividade do BEMT-WOPWOP representam bem os resultados experimentais e sao
semelhantes ao modelo de Shao et al. (2022) nos casos de fase [0°, 0°, 0° 0° e [0°,
90°, 0°, 909, com diferencas maiores para as fases [0°, 0°, 45° 45° e [0° 0° 90°,
90°. A tendéncia de resultados mais representativos proximos do plano de rotagao
da hélice se mantém, mas o maior numero de rotores resulta um discrepancias maio-
res nos casos M4, possivelmente pela maior pertubacao aerodinamica causada pela
presenca de dois rotores adicionais.
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4.6 RESULTADOS DO CASO DE XU ET AL. (2024)

A comparacéao dos resultados de tracao de Xu et al. (2024) é vista na Tabela 4,
onde o Erro se refere a diferenca do BEMT com o resultado previsto total de tracao de
Xu et al. (2024). A medicao experimental de tracéo total realizada por Xu et al. (2024)
€ de 8N e considera a tracdo de duas hélices isoladas, gerando um erro de 6,53%
comparado com o BEMT.

Tabela 4 — Comparagao dos resultados de tracédo para o caso de Xu et al. (2024)

Caso | Prevista Total BEMT Total  Erro
2,5R, ¢, =0° 7,96 7,48 -6,03 %
2,5R, ¢, = 90° 7,87 7,48 -4,96 %
3,3R, ¢, =0° 7,98 7,48 -6,26 %
3,3R, ¢, = 90° 7,92 7,48 -5,56 %

O modelo apresentado por Xu et al. (2024), que considera a interacao aero-
dindmica entre hélices através de uma simulagdo CFD, possui a maior discrepancia
dos resultados do BEMT nos casos de ¢, = 0°. Para o ruido, a mesma hélice do caso
anterior € analisada nos experimentos de Xu et al. (2024), com a principal diferenca
sendo observadores acima do plano de rotacdo da hélice e resultados experimentais
para a 1°e 2°BPF, além de diferentes distancias axiais. Os resultados paraa 1°e 2°
BPF s&o vistos nas Figuras 43 e 44 respectivamente.

Os resultados da 1°BPF de Xu et al. (2024) com fase 0° reforgam a diferenga
na diretividade fora do plano de rotagdo para modelos consideram ou néo a interagao
aerodinamica entre hélices, ja que o BEMT-WOPWOP e o modelo de Xu et al. (2023),
mesmo obtendo os carregamentos na pa de formas distintas, resultam no mesmo pa-
dréo de diretividade, que difere do experimento e do modelo de Xu et al. (2024) nos
angulos maiores. Os casos com fase de 90° para ambas as distancias axiais pos-
suem padrdes de diretividade semelhantes para todos os modelos e o experimento,
reforcando a menor interagdo aerodinamica desses casos.

A variacao de distancia axial ndo mostra uma alteracao significativa nos pa-
drdes de diretividade observados no plano dos rotores, apenas uma reducgao do nivel
de ruido de maneira uniforme em todas as direcées, comportamento observado no
experimento e nos modelos apresentados.

Para a 2° BPF, os modelos apresentam um padrao de diretividade com oito
I6bulos no plano das hélices, com os resultados do BEMT-WOPWOP apresentado um
nivel de ruido globalmente menor e Iébulos claramente distintos. O modelo de Xu et
al. (2024) possui um padrao mais circular, com nivel de ruido mais préximo dos expe-
rimentos. Ao analisar os microfones mais distantes do plano, o padrao de diretividade
do BEMT-WOPWOP se mantém, com o nivel de ruido diminuindo significativamente,
chegando a menos de 10 dB em M4. Entretanto o experimento € 0 modelo apresen-
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Figura 43 — Comparagao do NPS na 1°BPF para o caso de Xu et al. (2024)

o Experimental Xu (2024) —-— Modelo Xu (2023) —— BEMT-WOPWOP Total
—— Modelo Xu (2024)

D =25R; ¢,=0° D = 25R ; ¢,=90° D =33R; ¢,=0° D =3.3R ; ¢,=90°
90° 90° 90° 90°

Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

tados transicionam para um padréo circular, com resultados semelhantes, sendo a
excecdo o caso de D = 2,5R e ¢, = 90° onde 0 modelo apresenta uma assimetria na
direcédo de 0° e destoa do experimental.

Em todos os experimentos multi-rotor analisados, foi observado que o BEMT-
WOPWOP apresenta boa concordancia com os padrdes de diretividade e os niveis de
ruido préximos ao plano de rotagédo da hélice, concordando com dados experimentais
e com modelos de outros autores para diferentes configuragbes de rotagéo, fase entre
rotores e distancias axiais. Xu et al. (2024) também conclui que a interagéo entre
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Figura 44 — Comparacao do NPS na 2° BPF para o caso de Xu et al. (2024)

Experimental Xu (2024) Modelo Xu (2024) —— BEMT-WOPWOP Total

D =25R ; ¢,=0° D =25R ; ¢,=90° D =33R; ¢,=0° D =3.3R ; ¢,=90°
90° 90° 90° 90°

Fonte: Elaborado pelo Autor (2026).

rotores nao afeta o ruido no plano das hélices, explicando a diferenca de modelos que
nao consideram a interacao aerodinamica para estes casos.

As disparidades nos resultados de ruido ocorrem fora do plano de rotacao
da hélice, onde a interagdo aerodinamica resulta em forcas de tracdo oscilantes que
introduzem uma fonte de ruido ndo modelada neste trabalho (Lee; Lee, 2020; Thai
et al., 2021; Xu et al., 2024). A excec¢ao ocorre nos casos onde as pas de um rotor
estdo sempre o mais distante possivel das pas de outros rotores, sendo esse caso
para hélices de duas pas ¢, = 90°, 0 que minimiza a interacdo aerodinamica entre
hélices e a amplitude da forca oscilatéria gerada (Xu et al., 2024).
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O nivel de ruido para observadores acima do plano de rotagao é significativa-
mente menor para o0 modelo deste trabalho do que o modelo de Xu et al. (2023), o que
pode ser causado pela interacdo aerodindmica entre hélices e seu efeito no carrega-
mento, desconsiderados neste trabalho. Com isso, a metodologia BEMT-WOPWOP
se mostra adequada para a previsdo do ruido tonal, de hélices coplanares, com sin-
cronizagao de fase, para observadores préoximos do plano de rotagéo da hélice. Caso
a distancia axial entre rotores seja suficientemente grande ou a diferenca de fase ¢,
entre rotores seja tal que maximize a distancia entre as pas dos rotores ao longo da
rotacdo, a interacao aerodinamica entre os rotores € minimizada e as previsdes para
o ruido fora do plano de rotagdo se tornam mais acuradas.
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5 CONCLUSAO

A monografia apresentada buscou desenvolver um modelo capaz de prever o
ruido gerado por multiplas hélices coplanares em diferentes condi¢ées de operacao,
variando a fase relativa entre rotores, RPM, distancia axial e geometria de hélice. O
modelo deve ser capaz de prever o ruido tonal e os padrdes de diretividade ao redor
do conjunto de rotores, com um baixo custo computacional visando a aplicacdo em
projetos conceituais.

Visando uma metodologia com baixo custo computacional, foi proposta a me-
todologia BEMT-WOPWOP, que consiste em utilizar a Teoria do Elemento e Momento
de P4 para obter a distribuicdo de carregamento ao longo de uma hélice isolada, e ao
fornecer esses resultados para o PSU-WOPWOP, obter uma previsdo do ruido tonal
através da resolugéo da formulacao de Farassat 1A. Este modelo tem a hipétese sim-
plificadora da n&o interacdo aerodinamica entre hélices, resultando em carregamentos
constantes e com o presente trabalho avaliando as limitacées desta hipétese.

Foram utilizados cinco trabalhos para a validagdo do método proposto, onde
0s casos de rotores isolados mostram que é possivel prever o ruido na 1° BPF e
sua diretividade para diferentes rotores, RPM e razdes de avango, obtendo resultados
semelhantes aos experimentos realizados pelos autores. Porém para a 2° BPF em
diante, os resultados mostram uma discrepancia maior em relacdo aos experimentos,
pela maior influéncia do ruido de banda larga nas mais altas frequéncias, que possuem
um nivel de ruido tonal mais baixo.

Para os casos de multiplos rotores, em quesitos de nivel de ruido e diretivi-
dade na 1° BPF, o BEMT-WOPWOP prevé bem resultados no plano de rotagdo da
hélice, com niveis de ruido semelhantes a todos 0s casos experimentais analisados,
entretanto existe uma piora dos resultados para observadores fora do plano de rota-
¢céo. Sobre os resultados para a 2° BPF, a tendéncia é a mesma, porém o nivel de
ruido € menor mesmo no plano das hélices, resultado atribuido novamente a maior
influéncia do ruido de banda larga nestas frequéncias.

Contudo, para a 1°BPF nos casos de diferenga de fase de 90°, a previsao do
ruido se mantém de acordo com os experimentos mesmo para observadores fora do
plano de rotacdo da hélice, o que indica que nestes casos a hipbétese simplificadora
da ndo interagdo aerodinamica entre hélices é valida, ja que as pas de um rotor estao
0 mais distantes possiveis das pas do outro rotor ao longo da rotacdo. Como nestes
casos com fase de 90° a oscilacao da forca de tracdo € menor do que quando compa-
rado com os casos de 0°, pode-se concluir que existe uma fonte de ruido associada a
oscilagédo da for¢a de tragdo que ndo € modelada pela metodologia BEMT-WOPWOP,
mesmo com esta simplificacdo, a metodologia é capaz de prever o ruido e a direti-
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vidade para a 1° BPF no plano de rotacdo das hélices e a depender da fase entre
rotores, fora do mesmo.

A fim de continuar o desenvolvimento da metodologia de baixo custo com-
putacional BEMT-WOPWOP, sao feitas as seguintes recomendacoes para trabalhos
futuros:

* A realizacdo de um estudo paramétrico que analisa para diferentes hélices, a
influéncia da distancia axial e fase entre rotores, possibilitaria obter a flutuacao
de tracdo ao longo da rotacao da pa, que poderia ser incluida na previsao de
ruido, melhorando os resultados fora do plano de rotagao;

 Qutra limitagdo da metodologia é a aplicacdo apenas para rotores com sincroni-
zacao de fase, pode ser desenvolvido um método estatistico ou com pequenas
flutuagdes de RPM ao longo da rotacao para prever o ruido de hélices sem dife-
renca de fase;

 Ainfluéncia da razdo de avango nao nula na previsao de ruido do modelo nao foi
estudada, sendo necessario uma validagdo com resultados de outros autores,
numeéricos e experimentais;

« Diferentes distancias axiais entre rotores foram pouco exploradas neste trabalho,
onde a analise de resultados de ruido para distancias bem préximas e mais
distantes ajudariam a definir as limitagdes da metodologia em relacdo a essa
variavel.
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