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RESUMO

A Universidade de Caxias do Sul, representada pela equipe Aerosul, participa da competicéo
SAE Brasil Aerodesign, que incentiva o desenvolvimento e a troca de conhecimentos na area
da Engenharia Aerondutica. O conjunto moto-propulsor é o responsavel pela geracdo da
tracdo necessaria a aeronave. Com o intuito de analisar esse conjunto, foram realizadas
simulacbes fluidodindmicas computacionais para dois modelos de hélices comerciais do
fabricante APC® Propellers, obtendo-se os valores de tracdo em funcdo da velocidade de
deslocamento para trés modelos de turbuléncia. Ao comparar os resultados dessas simulagoes
com 0s experimentais, constatou-se coincidéncia qualitativa de resultados. As diferencas
obtidas nas simula¢des foram maiores para as menores velocidades, correspondentes a corrida
de decolagem, e reduzindo a medida que a velocidade aumenta. Para 0os maiores valores
foram observados diferencas inferiores a 11%. Dentre os modelos de turbuléncia, o que
obteve menores diferencas foi o k-g, atingindo valores inferiores a 3% para a velocidade
maxima analisada, seguido dos modelos SST e k-o. De forma geral as diferencas obtidas
foram consideradas aceitaveis. Em outra etapa foi realizada a caracterizacdo daqueles dois
modelos de hélices, de mais outro do mesmo fabricante e um quarto, aplicado no rotor traseiro
de helicdpteros radiocontrolados. Para os trés modelos da APC foram identificadas diferentes
variacOes de perfis, mas sempre do tipo plano-convexo, e tor¢fes ao longo da pa. O outro
modelo de hélice apresentou perfil simétrico constante e sem tor¢do ao longo da pa.

Palavras-chave: SAE Brasil Aerodesign. Helice. Simulacdo CFD. Caracterizacao de perfil.



ABSTRACT

The Universidade de Caxias do Sul, represented by the Aerosul team, participates in the SAE
Brasil Aerodesign competition, which encourages the development and exchange of
knowledge in the area of Aeronautical Engineering. The motor-propeller assembly is
responsible for generating the necessary traction to the aircraft. In order to analyze this set,
computational fluid dynamics simulations were performed for two commercial propeller
models from APC® Propellers, obtaining the traction values as a function of the displacement
velocity for three turbulence models. When comparing the results of these simulations with
the experimental ones, it was verified a qualitative coincidence of results. The differences
obtained in the simulations were higher for the lower speeds, corresponding to the takeoff run,
and reducing as the speed increases. For the highest values, differences below 11% were
observed. Among the turbulence models, the smallest differences were k-g, reaching values
below 3% for the maximum speed analyzed, followed by the SST and k- models. In general,
the differences obtained were considered acceptable. In another stage the characterization of
these two models of propellers, of another one of the same manufacturer and a fourth one,
was applied in the rear rotor of radio controlled helicopters. For the three models of APC,
different variations of profiles were identified, but always of the plane-convex type, and twists
along the blade. The other propeller model showed a constant symmetrical profile with no
torsion along the blade.

Keywords: SAE Brasil Aerodesign. Propeller. Simulation CFD. Profile characterization.
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1 INTRODUCAO

Atualmente, voar é uma tarefa simples de ser realizada e que pertence ao cotidiano do
ser humano. Seja pela agilidade em percorrer longas distancias, ou pela seguranca que esse
tipo de transporte passa em relagdo aos demais meios. As vias aéreas sdo consideradas
essenciais para a sociedade moderna, mas, por muito tempo, voar era considerado apenas um
sonho, que s6 foi possivel de ser alcangado com a evolugdo da aerondutica e a invengdo dos
avioes.

No ano de 1906, o brasileiro Santos Dumont surpreendeu o mundo ao realizar o
primeiro voo, por meios proprios, a bordo do avido 14-bis (TORENBEEK e WITTENBERG,
2009). Apos este acontecimento, muitos outros tentaram repetir sua facanha e aprimorar os
estudos na area aerondutica, alavancando as pesquisas na area e contribuindo para sua
evolucdo até atingir o patamar atual.

Segundo Rodrigues (2014) o avido pode ser definido como sendo uma aeronave de
asas fixas mais pesado que o ar, e pode ser classificado em cinco componentes principais:
fuselagem, empenamento, asa, trem de pouso e grupo moto-propulsor.

Este Gltimo pode ser composto por motor e hélice ou turbina a reacdo. No primeiro
caso a hélice é composta por duas ou mais pas fixadas em um cubo central, e é responsavel
por gerar a tracdo, a partir da poténcia do motor, para deslocar a aeronave através do ar.

A competicdo SAE Brasil Aerodesign surgiu no Brasil no ano de 1999 com o intuito
de estimular a difusdo do conhecimento na area de Engenharia Aeronautica e propiciar que
alunos de graduacdo e pos-graduacdo possam trabalhar com um caso real de projeto
aeronautico. As equipes participantes tem a missdo de projetar, construir e testar um avido
radio controlado, atendendo a uma série de restricbes impostas no regulamento da
competicdo. Anualmente o regulamento da competicdo é alterado fazendo com que as equipes
precisem enfrentar e solucionar problemas que sdo habituais na area aerondutica.

Cada equipe inscrita na competicdo representa uma instituicdo académica, e no caso
da Universidade de Caxias do Sul, a equipe que a representa é a Aerosul. A equipe surgiu no
ano de 2007 e compete na categoria regular, que dentre as trés categorias existentes, é a que
possui maiores restrigoes.

Impulsionado pelo contexto proporcionado pela competicdo, varios trabalhos
académicos relacionados a VANTS (veiculos aéreos ndo tripulados) tem sido desenvolvidos
aqui na instituicdo, sendo importante para o aprendizado e contribuindo na formacgéo dos

futuros engenheiros.
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1.1 CONTEXTUALIZACAO E JUSTIFICATIVA

Este trabalho foi desenvolvido junto a equipe Aerosul.

Desde o0 ano de 2009 a equipe tem dado grande énfase no sistema de propulsdo, com a
proposta de variacdo do passo da hélice para obtengcdo de maior tracdo em todas as fases do
voo. Até 0 momento varios trabalhos foram desenvolvidos focando no dispositivo, a partir da
utilizacdo de hélices comerciais adaptadas. Porém, os trabalhos evidenciaram a necessidade
de estudo da aerodindmica da hélice. Como forma de contribuir neste sentido foi definido o

presente trabalho.

1.2 OBJETIVOS

1.2.1 Geral

Estudar a aerodindmica de pas de hélices para uma aeronave da competicdo

Aerodesign.

1.2.2 Especificos

Em complemento ao objetivo geral foram definidos os seguintes objetivos especificos:
a) compreender os fendbmenos importantes que ocorrem em um propulsor;

b) analisar e pesquisar sobre hélices comerciais;

c) gerar modelos virtuais de hélices;

d) realizar simulacdo numérica desses modelos, comparando os resultados com as

curvas experimentais ja disponiveis.
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2 REFERENCIAL TEORICO

2.1 ATMOSFERA PADRAO

A atmosfera terrestre € um sistema dindmico que constantemente sofre alteraces.
Fatores como altitude, hora do dia, posi¢cdo no globo terrestre e estacdo do ano influem
consideravelmente para as mudancas na atmosfera, tornando impossivel levar em
consideracdo todos esses fatores ao analisar o desempenho de um avido. Diante de todos estes
fatores, surgiu a necessidade de desenvolver uma atmosfera padrdo, em que fosse possivel
definir valores médios para propriedades como pressdo, temperatura e densidade do ar em
funcdo de uma Unica variavel, a altitude (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Segundo Anderson Jr. (2012) o principal objetivo de se ter uma atmosfera padrao é
poder fornecer tabelas de condi¢Ges de referéncia comuns para serem utilizadas pela
comunidade aeroespacial em todos os lugares. Podem ser verificados na Tabela 1 os valores
referentes as propriedades basicas da atmosfera ao nivel do mar além de outros valores

padrdes para a mesma.

Tabela 1 - Propriedades béasicas da atmosfera padrdo internacional

Propriedades Valores padrdes ao nivel do mar
Presséo p = 101,325 kPa (760 mm Hg)
Temperatura T =15°C (288,15 K)
Densidade p = 1,225 kg/m?
Velocidade do som a=3,403 x 10> m/s
Viscosidade dinamica nw=1,789 x 10” Pa-s
Aceleracdo da gravidade g =9,807 m/s?

- Outros valores padrdes
Peso molecular M = 28,964 kg/kmol
Constante dos gases R = 0,287 kJ/(kgK)
Razdo entre calores especificos | K = cy/cy = 1,40
Altitude tropopausa hyp=11.000 m
Temperatura Troposférica T=-56,5°C (216,65 K)

Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)
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O ar é composto por diversos elementos, principalmente por nitrogénio (78,1%),
oxigénio (20,9%), argbnio (0,93%) e outros gases. Além destes elementos, existe também
uma gquantidade extremamente variavel de vapor de agua, que € muito importante para a
analise do voo, pois ele afeta significativamente na operacdo do motor € no acumulo de gelo,
afetando o desempenho da aeronave (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Conforme a altitude aumenta, as principais propriedades da atmosfera também sofrem
alteracdes. Estas variacdes podem ser observadas graficamente na Figura 1, que demonstra
como variam os valores relativos dessas propriedades com o aumento da altitude. Tanto a
Figura 1 quanto a Tabela 1 consideram o ar sendo seco e como um gas ideal.

Na &rea aerondutica é comum utilizar o termo altitude densidade, definido como sendo
a altitude em atmosfera padrdo onde a densidade é igual ao valor real, obtido a partir das
medidas de pressao e temperatura ambientes. Assim, como o valor da densidade reduz com o
aumento da altitude, dizer que ha uma alta altitude densidade significa que a densidade local
possui um valor baixo em relacdo a encontrada ao nivel do mar (ANDERSON Jr, 2012;
TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Figura 1 — Representacédo grafica da Atmosfera Padréo Internacional

1.0
| .
| welocidade do som
A 0.8 [— : temperatura
valor !
relativo  densidade :
0.6 |- |
|
- N |
= [
04 |- Ppressio |
|
02—
|
- |
|
ob—1 1 | T I R B
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
altitude, lkm

Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)

2.2 PERFIL AERODINAMICO

Perfil aerodindmico ou aerofdlio é um corpo projetado com a finalidade de conseguir

sustentacdo (forca perpendicular ao deslocamento) e baixo arrasto (forca paralela e oposta ao
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deslocamento) aerodindmico a partir do escoamento do fluido ao seu redor. Seus principais
parametros geométricos sdo apresentados na Figura 2 (RODRIGUES, 2014).

Figura 2 — Caracteristicas geométricas de um aerofdlio

€spessura

linha média do aerofolio

bordo de ataque bordo de fuga

—
———
-_—

————
— —
S ———
—
—_—

Fonte: adaptado de Anderson Jr (2012)

A linha média do aerofélio é a principal caracteristica do projeto, tendo os pontos que
a constituem localizados no ponto médio entre os extremos superiores e inferiores do
aerofélio. Os extremos na parte dianteira e traseira sao denominados bordos de ataque e de
fuga, respectivamente. A corda do aerofélio € uma linha reta que une os bordos de ataque e de
fuga. A espessura representa a altura do perfil medida perpendicularmente a linha de corda. O
arqueamento ou camber é a maxima distancia entre a linha média do aerof6lio e a corda,
medida perpendicularmente a corda. Os valores de espessura e arqueamento sdo dados em
percentuais da corda (ANDERSON Jr, 2012).

A velocidade de corrente livre, segundo Anderson Jr (2012) é a velocidade do ar a
frente e distante em relacdo ao aerofdlio, sendo a direcdo dele definida como vento relativo
(V). O angulo de ataque (a) € o &ngulo formado entre a dire¢do do vento relativo e a linha de
corda do aerofélio. De acordo com Rodrigues (2014) este angulo € um parametro de
fundamental importéncia na determinacdo da capacidade de sustentacdo do aerofélio,
geralmente se relacionando diretamente com a forca de sustentacéo e a forga de arrasto.

O angulo de incidéncia (0) é outro pardmetro comum ao meio aeronautico sendo
definido como o angulo formado entre a linha de corda e uma linha horizontal de referéncia.
A Figura 3 representa trés situagdes, um voo na subida, um voo nivelado e um voo na descida,

no qual se pode diferenciar de forma mais clara os angulos de ataque e incidéncia.
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Figura 3 — Angulo de ataque e angulo de incidéncia para diversas condicdes de voo

B=ua

Ve

subida voo nivelado descida

Fonte: Rodrigues (2014)

Quando o arqueamento for simétrico, ndo existe geracdo de sustentacdo e a linha
média € igual a corda. Para um arqueamento positivo, a linha média se localiza acima da
corda do perfil e gera uma forca de sustentacdo positiva. Em um arqueamento negativo, a
linha média se localiza abaixo da corda e a sustentagcdo gerada é negativa. No caso de um
perfil de arqueamento tipo “S”, a sustentacdo pode ser positiva ou negativa, dependendo do
angulo de incidéncia da corrente de ar com o perfil, e sua linha média esta parcialmente
abaixo e acima da corda do aerofélio (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Figura 4 — Tipos de arqueamentos em aerofdlios e seu efeito na dire¢do da sustentacdo para
angulo de ataque nulo
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Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)
2.3 ESCOAMENTO EXTERNO

Segundo Fox, McDonald e Pritchard (2011) os escoamentos externos podem ser

definidos como escoamentos sobre corpos imersos em um fluido sem fronteiras. Conhecer
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sobre esses escoamentos é fundamental para a aerondutica, pois € a partir deles que se pode
compreender e analisar como o ar escoa por diversos componentes das aeronaves, dentre eles,
as pas da helice.

Quanto a maneira que os fluidos escoam, pode-se destacar quando 0 escoamento
ocorre de forma laminar ou turbulenta. De acordo com Hibbeler (2016) no primeiro caso, as
particulas de fluido seguem linhas de trajetorias retilineas e o fluido escoa em finas camadas.
Para os escoamentos turbulentos, as linhas de trajetorias das particulas do fluido mudam
constantemente de direcdo no espaco e no tempo. Segundo Fox, McDonald e Pritchard (2011)
existe uma terceira forma de escoar, que é o0 escoamento transiente, em que nele coexistem
regides onde o escoamento é laminar e turbulento. A distin¢do dos tipos de escoamento pode
ser realizada de forma numérica pelo meio de um coeficiente adimensional, denominado

numero de Reynolds.

2.3.1 Numero de Reynolds

O ndmero de Reynolds é um namero adimensional de fundamental importancia na
andlise dos escoamentos, pois € a partir dele que se consegue avaliar a estabilidade do fluxo e
saber se o escoamento flui de forma laminar ou turbulenta. Na utilizacdo de modelos
reduzidos, como no caso do aeromodelo estudado, este nimero constitui a base do
comportamento de sistemas reais, pois sistemas com mesmo ndmero de Reynolds sdo
considerados dinamicamente semelhantes (RODRIGUES, 2014).

De acordo com Potter e Wiggert (2004) os escoamentos que possuem baixos numeros
de Reynolds dificilmente acontecem nas aplicagdes envolvendo engenharia, portanto, serdo
desconsiderados na aplicacdo proposta por este trabalho. Para o caso de aplicacdes na area
aeronautica, segundo Rodrigues (2014), os escoamentos se tornam turbulentos para um
nimero de Reynolds da ordem de 1-10°, comuns para situacdes de altas velocidades, baixas
altitudes e elevados valores de corda média aerodinamica.

O numero de Reynolds é expresso em funcdo da sua corda média aerodindmica, como

pode ser verificado na Equacéo 2.

Re = — (2)

onde: p é adensidade do ar [kg/m3];
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v é a velocidade do escoamento [m/s];
w é aviscosidade dindmica do ar [Pa-s];

¢ é a corda média aerodindmica do perfil [m].
2.3.2 Equacao de Bernoulli

Para Fox, McDonald e Pritchard (2011) a equagdo de Bernoulli provavelmente é a
equacdo mais aplicada e que ganhou mais énfase na mecanica dos fluidos, sendo originada a
partir da integracdo da equacdo de Euler para um escoamento sem viscosidade e
incompressivel. Segundo Torenbeek e Wittenberg (2009) ao aplicar a equacdo de Bernoulli,
pode-se desconsiderar a energia potencial para aplicacdes em aeronaves, devido a pequena
variacdo de altura envolvida e consequente baixa influéncia quando comparada com a energia
cinética e a energia devido a diferenca de pressdo estatica. Desta forma, a equacdo de

Bernoulli pode ser expressa da seguinte maneira pela Equacéo 3:

1
p+ Epvz = constante (3)

De acordo com Rodrigues (2014) o termo contendo a velocidade é denominado
pressdo dindmica (q) e representa a pressdo exercida por uma massa de ar em movimento que
possui sua trajetoria obstruida repentinamente. A pressdo total (p;) de um fluido ideal é igual a
soma dos termos a esquerda da igualdade na Equacao 3, referentes a pressao estatica e pressao
dindmica, respectivamente.

A sustentacdo de um aerofélio tem sua fundamentacédo fisica baseada na equacédo de
Bernoulli. Como a velocidade na superficie superior de um aerofélio € maior que na inferior,
devido as particulas em um mesmo periodo de tempo percorrem uma distancia maior, a
pressdo estatica na parte superior serd menor que na inferior, dando origem a uma forca que
atua de baixo para cima garantindo a sustentacdo do mesmo (RODRIGUES, 2014).

Segundo Hibbeler (2016) apesar da equacdo de Bernoulli possuir inumeras aplicaces
na mecanica dos fluidos, algumas restricbes devem ser levadas em consideracdo para nao se
obter um resultado errbneo. Para aplicar a equacdo de Bernoulli é necessario que o
escoamento ocorra em regime permanente, que o fluido analisado seja inviscido e

incompressivel e que ndo haja adi¢do de calor ou trabalho ao volume de controle analisado.
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2.4 FORCAS AERODINAMICAS EM PERFIS

O arrasto, segundo Fox, McDonald e Pritchard (2011), € a componente da forca que
atua paralelamente e com dire¢do contraria ao movimento relativo, como pode ser verificado
na Figura 5. Pode se destacar dois tipos principais de arrasto: o de presséo, relacionado ao
desbalanceamento de press@es a frente e atras do corpo em movimento; e o de atrito entre 0
fluido e a superficie do corpo (RODRIGUES, 2014).

Conforme Rodrigues (2014) para que uma aeronave consiga se manter em voo, é
preciso que haja sobre ela uma forga de tracdo, atuando no sentido contrério a forga de

arrasto. Porém, héa situacGes em que o arrasto é desejavel, como em uma desaceleracéo.

Figura 5 — Forcas aerodinamicas em um aerofélio

L~ AR

vento relativo

Fonte: adaptado de Anderson Jr (2012)

Para Torenbeek e Wittenberg (2009) a forca de sustentacdo € uma forca que atua de
forma perpendicular ao movimento do fluido, como pode se observar na Figura 5, que tem
como principal funcdo fazer com que a aeronave venga 0 Seu proprio peso e consiga garantir o
voo. A sustentacdo € predominantemente consequéncia de forcas de pressdo na superficie
exposta ao fluxo, fenémeno explicado pelo principio de Bernoulli, e que para um aerofélio,
tera seu modulo igual a zero somente se 0 voo se realizar na vertical.

O momento aerodindmico que atua sobre um corpo € uma medida de tendéncia do
corpo girar em torno do seu centro de pressao. Este momento é provocado pela resultante das
forcas aerodinamicas, R, multiplicado por uma distancia que ir4 provocar 0 momento
(TALAY e CENTER, 1975).
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2.4.1 Camada-limite e arrasto em um perfil aerodinamico

Para Fox, McDonald e Pritchard (2011) o entendimento do conceito de camada-limite
foi um marco para a era moderna da mecanica dos fluidos. Para expor de forma mais clara o
conceito de camada-limite, pode-se dividir a analise de escoamentos viscosos em duas regides
principais, uma proxima a superficie do corpo e outra cobrindo o restante do escoamento.
Apenas na regido préxima a superficie do corpo, denominada camada-limite, o efeito da
viscosidade deve ser levado em consideragéo.

Quando um fluido escoa por uma superficie plana, as velocidades das particulas
adjacentes a superficie possuem uma velocidade igual a zero e a medida que se afastam da
superficie, sua velocidade aumenta até atingir a velocidade de corrente livre. Esse
comportamento ocorre devido as tensfes cisalhantes que atuam entre as camadas de fluido e
esta tensdo é proporcional ao gradiente de velocidades (HIBBELER 2016).

Segundo Hibbeler (2016) a camada limite é a regido localizada onde é variavel a
velocidade. De acordo com Fox, McDonald e Pritchard (2011) dentre os fatores que afetam a
transicdo da camada-limite destacam-se a rugosidade superficial e o gradiente de pressao.

A Figura 6 representa a distribuicdo do fluxo e da pressdo em torno da metade superior
de um cilindro. Pode-se verificar que para um elemento de fluxo se movendo ao longo da
linha de fluxo de divisdo OA tem-se uma diminuicdo da velocidade até que a velocidade se
iguale a zero ao atingir o ponto de estagnacdo em A, onde a pressdo estatica aumentou para a
pressdo total. Neste dominio analisado, ndo se tem influéncia significativa da viscosidade na
presséo e no fluxo do fluido (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Figura 6 — Distribuigdo de fluxo em torno de um cilindro
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Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)
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Segundo Torenbeek e Wittenberg (2009) ao analisar um elemento de fluxo que passe a
uma pequena distancia acima de OA, e siga sua trajetoria contornando o cilindro até alcancar
0 ponto B, percebe-se uma diminuicdo da pressdo. Para o fluxo ideal, ou seja, ndo viscoso, a
velocidade no ponto B teve seu modulo duplicado, e ap6s ela diminui até alcangar o ponto de
estagnacéo C.

Para o fluxo real, uma camada limite é formada ao longo da superficie do cilindro,
tendo o mesmo desenvolvimento de pressao inicial entre A e B. Apds o ponto B, a pressédo
aumenta rapidamente, fazendo com que a camada limite tenha que trabalhar contra a presséo,
descolando-se no ponto S. A partir deste ponto ha uma regido de fluxo turbilhonado, chamada
esteira de vortice, onde a presséo local ndo difere muito do valor ambiente (TORENBEEK e
WITTENBERG, 2009).

Assim, a viscosidade € responsavel por duas componentes de arrasto: de friccéo,
devida a resisténcia ao cisalhamento; e de pressdo, devido ao seu deshbalanceamento a frente e
atras do corpo (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

A Figura 7 representa o fluxo escoando em torno de um aerofélio simétrico com a
corrente atuando na direcdo da corda. Na Figura 7 estdo enumerados e descritos os principais

pontos de andlise referentes ao escoamento em um aerofélio.

Figura 7 — Fluxo em torno de um aerofolio simétrico com fluxo na dire¢do da corda
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(8) linhas de fluxo (9) ponto de separacio (10) fluxo separado (11) esteira

Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)
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Segundo Rodrigues (2014) o coeficiente de arrasto, C4, fornece uma forma de
mensurar a eficiéncia de um perfil para gerar a forga de arrasto. Um perfil s6 é classificado
como eficiente aerodinamicamente se este possuir um pequeno coeficiente de arrasto, e pode

ser obtido por meio da Equacéo 4.

D

Ci=———
a 0,5pcV?

(4)

onde: D é aforga de arrasto por unidade de envergadura [N/m];
p € a densidade [kg/m3];
c é a corda do perfil [m];

V é a velocidade [m/s].
2.4.2 Coeficiente de pressao

De acordo com Anderson Jr (2012) na literatura aerondutica é comum utilizar nimeros
adimensionais para representar propriedades como as distribui¢cdes de pressdes ao longo de
uma superficie. O coeficiente de pressao, Cp, possui relevante importancia na determinacéo de
outras importantes caracteristicas dos aerofdlios, como por exemplo, o coeficiente de
sustentacdo. Segundo Torenbeek e Wittenberg (2009) para fluxos incompressiveis, 0
coeficiente de pressdo pode ser expresso com o auxilio dos conceitos de Bernoulli, sendo

expresso conforme a Equacao 5:

P — Poo v\?
C, = =1- (—) 5

Analisando a Equagdo 5, pode-se perceber que para uma velocidade V fornecida, é
possivel definir o coeficiente de pressdo apenas com a velocidade local, v. De acordo com
Torenbeek e Wittenberg (2009) algumas situagdes merecem énfase quanto a sua influéncia na
determinacdo do Cp,, como pode se observar abaixo:

- aumento de presséo: p > p, e v <V, — C,>0;

- reducdo de pressdo: p < p,ev>V,— C,<0;

- ponto de estagnagdo: p=pev=0— C,=1;

- corrente estavel: p=p,ev=V, — Cp,=0.
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2.4.3 Distribuicdo de pressoes e sustentacdo em um perfil aerodindmico

O coeficiente de sustentacéo € relacionado com a distribuicao de pressdes estaticas nas
superficies superior e inferior de um aerofélio. E mais comum relacionar o C; com 0
coeficiente de pressdo ao invés de utilizar as pressdes absolutas. A Figura 8 retrata a
distribuicdo do coeficiente de pressdo sobre as superficies superior e inferior de um aerofélio,
e como se pode observar, a sustentacdo de um aerofolio € mais influenciada pela area da
superficie superior do que pela inferior (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Figura 8 — Distribuicdo do coeficiente de pressdo em um aerofélio
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Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)

De acordo com Torenbeek e Wittenberg (2009) se for conhecido como se comporta a
distribuicdo de pressdes em torno do aerofédlio, pode-se obter o valor do coeficiente de
sustentacdo também de forma grafica, como € representado na Figura 8. Segundo Anderson Jr
(2012) o coeficiente de pressdo no bordo de ataque da superficie superior do aerofolio é
positivo e conforme o fluxo se expande em torno da superficie do aerof6lio o seu valor
diminui rapidamente.

Na Figura 9 é representada a distribuicdo de pressdes relativas normais no mesmo
aerofolio genérico utilizado na confeccdo do grafico representado na Figura 8. Pode-se
verificar na Figura 9 com maior clareza que se desconsiderada a viscosidade, a forca de
pressdo resultante ndo € perpendicular a corda, mas sim a corrente livre (TORENBEEK e
WITTENBERG, 2009).
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Figura 9 — Exemplo de distribuicéo de pressdes em um aerofolio genérico
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Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)

O coeficiente de sustentacdo, Cy, é funcdo principalmente do nimero de Reynolds, do
angulo de ataque e do modelo do perfil. Este coeficiente representa a capacidade do perfil em
gerar a forca de sustentacdo e quanto maior o seu mddulo, maior a sua capacidade de
sustentacdo. O coeficiente de sustentacdo € normalmente determinado por meio de ensaios em
tineis de vento ou por softwares de simulacdo numérica, sendo possivel ser calculado de
forma anédloga ao coeficiente de arrasto, substituindo a forca de arrasto, D, pela forca de
sustentacdo, L, conforme a Equacdo 6 (RODRIGUES, 2014).

L

€ =—
! 0,5pcV? (6)

2.4.4 Propriedades aerodinamicas de perfis

A Figura 10 representa a variacdo do coeficiente de sustentacdo com o angulo de
ataque para dois aerofélios. Como se pode verificar, o coeficiente de sustentacdo varia
linearmente com o angulo de ataque até alcancar o angulo de ataque de estol, também
chamado de a critico, onde seu valor decresce rapidamente. Para um aerofélio simétrico, o
coeficiente de sustentacdo é igual a zero quando seu angulo de ataque também é zero
(TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Para o aerofolio arqueado, percebe-se na Figura 10 que a sua curva de sustentacao é
deslocada para cima, o que significa que existe uma pequena quantidade de sustentacdo
mesmo que o fluxo incida paralelamente no bordo de ataque. Se for extrapolada esta curva a
esquerda do ponto zero, até que o modulo do coeficiente de sustentagdo se torne nulo, o
angulo de ataque correspondente é denominado angulo de ataque de sustentacdo, oy =g
(ANDERSON Jr, 2012).
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Figura 10 — Curva de sustentacao para aerofélios arqueados e simétricos
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Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)

A variacdo do coeficiente de arrasto em funcdo do angulo de ataque pode ser
verificada na Figura 11 (a). Geralmente o minimo coeficiente de arrasto ocorre para pequenos
angulos de ataque positivos, e este passa a aumentar exponencialmente a medida que se
aproxima do angulo de ataque critico devido a maior quantidade de fluxo turbulento (TALAY
e CENTER, 1975).

De acordo com Talay e Center (1975) a curva do coeficiente de sustentacdo também
pode ser expressa em funcdo do coeficiente de sustentacdo conforme é apresentado na Figura
11(b). Devido ao coeficiente de sustentacdo ser uma funcdo praticamente linear do angulo de
ataque até atingir o angulo de ataque critico, as curvas apresentadas na Figura 11 (a) e na
Figura 11(b) possuem caracteristicas muito similares.

Outra consideragdo importante apresentada na Figura 11(b) é a influéncia do
arqueamento do aerofélio. Percebe-se que curva referente ao aerofélio arqueado foi
deslocada, movendo a polar de arrasto para a direita. O arrasto minimo é encontrado para um
coeficiente de sustentacdo de projeto (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

O coeficiente de momento, C,,, € um parametro importante na estabilidade e controle
de uma aeronave. De forma similar aos coeficientes de arrasto e sustentagdo, também e
funcdo do nuimero de Reynolds e do modelo do perfil. O célculo do C, se diferencia dos
calculos de C; e Cq4 principalmente por ser fungdo também do comprimento da corda (TALAY
e CENTER, 1975; TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Na Figura 12 esta representada a variacdo do coeficiente de momento em fungéo do

angulo de ataque para um aerofolio genérico. O momento de arfagem é medido em um ponto
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especifico do aerofélio, e o coeficiente angular da curva representada é de fundamental
importancia para determinacgédo de parametros de uma aeronave (RAYMER, 1992).

Figura 11 — Coeficiente de arrasto em fungdo do angulo de ataque (a) e em funcédo do C; (b)
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Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009) e Raymer (1992)

Figura 12 — Momento de arfagem
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Fonte: adaptado de Raymer (1992)

2.5 CENTRO AERODINAMICO DE UM PERFIL

Existe um ponto no aerofdlio em que o momento atuante sobre ele se mantém

constante independentemente do angulo de ataque, ele é denominado centro aerodinamico. A
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localizagdo e 0 momento sobre este ponto podem ser calculados a partir do coeficiente
angular da curva Cy, versus a, Mo, € do coeficiente angular da curva C, versus a, ao, do perfil
em andlise. De forma geral, para a grande maioria dos perfis aerodindmicos esse ponto se
localiza aproximadamente a 1/4 da corda, medido a partir do bordo de ataque. Esta é uma
simplificacdo muito comum aplicada para a determinacdo do centro aerodindmico de um
perfil (RODRIGUES, 2014).

2.6 DESEMPENHO DE HELICES

De acordo com Anderson Jr (2012) as hélices de um avido possuem secdes muito
similares as das asas, tendo o formato de um aerof6lio com o objetivo de gerar uma forca
aerodinamica. Esta forca aerodinamica das hélices € o que garante 0 empuxo para movimentar
a aeronave através do ar.

Existem trés principais teorias desenvolvidas para avaliar o desempenho de uma
hélice, as quais sdo conhecidas como teoria do disco atuador, teoria do elemento de pa e teoria
conjunta (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

2.6.1 Teoria do disco atuador

A teoria do disco atuador foi desenvolvida pelo inglés W. Froude e pelo escocés
W.J.M. Rankine para aplicacGes em hélices de navios. Esta teoria, também conhecida como
teoria de Rankine-Froude pode ser aplicada em todos os tipos de hélices que possuem um
Unico rotor. E possivel obter uma aproximacdo para o impulso gerado por uma hélice
aplicando os principios envolvidos nesta teoria (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Segundo Torenbeek e Wittenberg (2009) esta teoria propde um modelo
unidimensional em que a hélice pode ser substituida por um disco atuador com um numero
infinito de péas, todas com espessura infinitesimal, responsavel por provocar um aumento
uniforme e instantaneo da velocidade e da pressdo do ar que flui através dele. Neste modelo o
fluxo que escoa em torno das pas ndo é analisado de forma detalhada.

A equacdo do momento para um fluxo constante, derivada da segunda lei de Newton,
dita a propulsdo do disco atuador. Adotando um volume de controle conforme representado
pelas linhas tracejadas na Figura 13, deve se realizar algumas consideragdes, como considerar

gue a vazdo massica dentro do volume de controle é constante e que a velocidade de entrada
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do fluxo, no extremo esquerdo do volume de controle da Figura 13 é igual & velocidade de
voo, V (TORENBEEK e WITTENBERG, 2009).

Figura 13 — Modelo da teoria do disco atuador
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Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)

De acordo com Torenbeek e Wittenberg (2009) considerando que a pressdo estatica é
constante e igual a pressdo ambiente, e como ndo ha alteracdo da velocidade, ndo ocorre
nenhuma mudanga no momento deste fluxo. A Unica forca que atua no fluxo é uma forcga de
pressao direcionada para tras, exercida pelo disco, que resulta em um aumento de momento
entre as superficies de entrada e saida. Desta forma, pode-se expressar o impulso, T, realizado

pelo disco atuador conforme a equacéo 7.

T= ma(vs - Voo) (7)

2.6.2 Teoria do elemento da pa

Segundo Torenbeek e Wittenberg (2009) a teoria do disco atuador, apesar de ser muito

atil para analisar aspectos nas hélices como a mudanca no momento e a energia cinética do

fluxo, ndo é a mais indicada para realizar analises aprofundadas sobre o funcionamento das
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hélices ou para calcular desempenhos mais detalhados. Isto se deve ao fato de que a teoria do
disco atuador ndo leva em consideracdo o arrasto do perfil das pas da hélice, as perdas de
empuxo nas extremidades das pas, nem os vortices e rotacdes de fluxo.

A teoria do elemento de pa é mais precisa que a teoria do disco atuador, pois leva em
consideracao as forcas aerodindmicas que atuam sobre um elemento de pa, expressas na parte
inferior da Figura 14, e os integra ao longo da pa da hélice, além de explicar o arrasto de perfil
sobre a pd e os vortices e rotacdo de fluxo. Esta teoria considera que o fluxo escoa
paralelamente ao eixo da heélice e que ndo ha fluxo na direcao radial (SCHATTSCHNEIDER,
2007). Na parte superior da Figura 14, estdo representadas as componentes do tridangulo das

velocidades para trés se¢c6es uma hélice, além do angulo de passo, p.

Figura 14 — Forgas sobre um elemento de pa da hélice

Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)
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Segundo Raymer (1992) existem alguns coeficientes adimensionais que servem para
mensurar a eficiéncia das hélices. Dentre eles, a razdo de avanco, /, que representa a razdo da

velocidade de deslocamento da aeronave, conforme a Equagéo 8:

 2nR, ®)

J

onde: V é avelocidade do fluxo [m/s];

n é a rotacdo [rps];

Rp € o raio da pa [m].

Para empuxo e poténcia de uma hélice, sdo comuns as Equacbes 9 e 10, que
expressam os respectivos coeficientes (RAYMER, 1992).

¢ d ©))
T= " >4
pn2Dy
C _fr (10)
POT —
pn3Dy

onde: Cr é o coeficiente de empuxo [-];
Crort € 0 coeficiente de poténcia [-];
T é 0 empuxo [N];
Pp é a poténcia da hélice [W];
p € adensidade do fluido [kg/m?3];
n é a rotacdo [rps];

Dp didmetro da hélice[m].

2.6.3 Teoria conjunta

A teoria do elemento de pa tem como base uma série de simplificacGes que fazem com
que, para muitas aplicacdes reais, haja uma divergéncia nos resultados obtidos. O fluxo
relativo em torno de uma pa néo pode ser completamente determinado pelas componentes da
velocidade do fluxo livre, V, e da velocidade periferica, conforme € adotado na teoria do

elemento de pad. Como pode ser verificado na Figura 15 existe um campo de vortices atras da



33

hélice causado pelos vértices ligados nas pés da hélice, alterando a velocidade do fluxo
devido a velocidade induzida, ving, € a0 angulo de ataque induzido, aing (TORENBEEK e
WITTENBERG, 2009).

De acordo com Torenbeek e Wittenberg (2009), foi necessario desenvolver uma teoria
mais geral, que embora também possua aproximagcdes, possui aplicagdes préaticas no estudo da
geometria das pas do rotor. Esta teoria mais abrangente é denominada teoria conjunta, e nela
se complementam as teorias do disco atuador e a do elemento de pa.

A teoria conjunta assume que podem ser analisadas individualmente as secdes radiais
das pés, 0 que é estritamente correto apenas para rotores com um ndmero infinito de pés.
CorrecOes para essas simplificagfes podem ser obtidas a partir de solu¢Ges aproximadas para
numeros finitos de pés, derivadas das teorias de Goldstein ou Prandtl. A partir desta teoria
pode-se adotar que os coeficientes de empuxo e poténcia dependem apenas do passo da pa e
da razdo de avanco, desde que desconsiderados os efeitos da compressibilidade
(SCHATTSCHNEIDER, 2007).

Figura 15 — Vortices atrds de uma hélice e sua influéncia em um elemento de pa

IJ'
vel perif = 2anr W

Fonte: adaptado de Torenbeek e Wittenberg (2009)

2.7 ANALISE FLUIDO DINAMICA COMPUTACIONAL (CFD)

As equacOes da mecénica dos fluidos, apesar de serem muito Uteis para o
entendimento e calculo de fluxos simples, dificilmente podem ser aplicadas diretamente em
projetos de engenharia. Desta forma, o engenheiro tem que buscar ferramentas alternativas
para auxiliar no desenvolvimento dos projetos, tendo a simulagdo numérica como uma boa
opcéo (FERZIGER e PERIC, 2002).
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Denominada por CFD (Computational Fluid Dynamics), a fluidodindmica
computacional € uma area da mecénica dos fluidos responsavel por realizar anélises, por meio
de simula¢des numeéricas, de sistemas que envolvam o escoamento de fluidos, transferéncia de
calor, entre outros fenémenos associados (VERSTEEG e MALALASEKERA, 1995).

Segundo Wilcox (2006) a industria aerondutica comegou a utilizar a técnica CFD a
partir da década de 1960, no desenvolvimento de projeto e na fabricacdo de aeronaves e
turbinas. Conforme a evolucao dos computadores foi se desenvolvendo, foi possivel ampliar o
campo de atuacdo da técnica, tendo entre outras aplicacdes prever as forcas aerodindmicas
geradas pelo escoamento de fluidos nos escoamentos exteriores.

Conforme Rech (2016) atualmente existem muitos softwares comerciais de CFD
disponiveis no mercado, dentre os mais utilizados pode-se destacar: ANSYS®, NX® FLOW,
SolidWorks® FLOW, Star-CD®, UH3D® e PAM FLOW®. Estes softwares se diferenciam
principalmente pelo valor de suas licengas, facilidade de uso e tempo de processamento
computacional, onde a escolha do mais adequado varia de acordo com a aplicacéo.

De acordo com Ferziger e Peri¢ (2002) pode-se dividir a andlise numeérica

computacional em sete principais topicos, como é apresentado a seguir.
2.7.1 Modelo matematico

Ao se desenvolver uma analise numérica, o primeiro passo € definir o conjunto de
equacOes diferenciais parciais ou integro-diferenciais e suas condi¢des de contorno que
compdem o modelo matematico. E necessario definir qual serd o mais adequado e as
simplificacGes que serdo adotadas para a aplicagdo, como por exemplo, considerar o fluxo
analisado incompressivel, inviscido, bidimensional ou tridimensional. E preciso definir um
modelo matematico para cada aplicacdo particular, tendo em vista que ndo é possivel

encontrar um Gnico aplicavel a todos os tipos de fluxo (FERZIGER e PERIC, 2002).
2.7.2 Meétodo de discretizagdo

Segundo Ferziger e Peri¢ (2002) escolher o metodo de discretizacdo mais adequado é
a etapa que sucede a selecdo do modelo matematico. Os métodos mais utilizados em CFD
sdo: diferengas finitas (FD — finite difference), volumes finitos (FV — finite volume) e
elementos finitos (FE — finite element). Eles representam métodos de aproximacdo das

equacOes diferenciais utilizando equacdes algébricas para as variaveis em um conjunto de
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locais discretos no tempo e no espaco. Existem outros métodos que sdo utilizados em CFD,
porém com aplicagcBes mais restritas, como o metodo de elementos limite e os esquemas
espectrais. Todos esses métodos, se utilizados com uma malha refinada adequadamente,
produzem o mesmo resultado. De acordo com Buscariolo (2009) atualmente em CFD o
método mais utilizado ¢ método de volumes finitos (MVF), que se baseia na solucdo

numérica das equacdes de Navier-Stokes e de problemas convectivos-difusivos.

2.7.3 Sistema de coordenadas e base vetorial

Segundo Ferziger e Peri¢ (2002) a terceira etapa € selecionar qual o sistema de
coordenadas e a base vetorial mais adequada para escrever as equacdes de conservagdo de
energia. Para a escolha do sistema de coordenadas, deve ser levado em consideracao o fluxo
de destino e esta escolha pode influenciar o método de discretizacdo e a malha selecionada.
Dentre os sistemas de coordenadas, tém-se como opgBes 0s sistemas cartesiano, cilindrico,
esférico, curvilineo ortogonal e ndo ortogonal, sendo fixos ou em movimento. Escolher a base
em que o0s vetores e tensores sdo definidos também é importante, pois esta escolha influencia
a forma como sdo expressos o vetor de velocidade e o tensor de tensdo, sendo mais

comumente serem expressos por meio de componentes cartesianos.

2.7.4 Malha numérica

A malha numérica é uma representacdao discreta do dominio geométrico no qual o
problema deve ser resolvido. Ela separa o dominio da solugdo em um numero finito de
subdominios, normalmente em elementos ou volumes de controle, sendo utilizada no calculo
das variaveis envolvidas. As opc¢des disponiveis mais utilizadas sdo: malha estruturada
(regular), malha de bloco estruturada e malha néo estruturada (FERZIGER e PERIC, 2002).

Na Figura 16 é representada uma malha estruturada bidimensional. Para Ferziger e
Peri¢ (2002) este ¢ o tipo de malha mais simples e tem como caracteristica principal o fato de
que as linhas de familias que ndo sdo paralelas se interceptam uma Gnica vez, permitindo que
elas sejam numeradas de forma sucessiva. A aplicacdo deste tipo de malha se limita apenas a
dominios de solucbes geometricamente simples.

Para Akwa et al. (2009) optar por este tipo de malha acarreta em uma maior
organizacédo, possibilitando a utilizacdo de uma menor quantidade de volumes e reduzir os

efeitos da difusdo numérica na solugéo.
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A malha de bloco estruturada, representada na Figura 17, pode possuir dois ou mais
niveis de subdivisdes do dominio. No nivel refinado, os elementos sdo menores e é definida
uma malha estruturada, enquanto que no grosseiro os elementos sdo maiores podendo ser
irregulares. A principal vantagem deste tipo de malha é sua flexibilidade, pois em regiGes em
que € necessario maior precisao dos resultados pode ser feito um refinamento local, porém a
condicdo de conservacdao ndo é facilmente alcangada nos limites dos blocos (FERZIGER e
PERIC, 2002).

Para Rhee e Joshi (2005) a analise CFD em hélices tem como principal dificuldade na
geracdo das malhas a existéncia de torcbes ao longo de seu perfil. Desta forma, para
aplicacdes em hélices as malhas ndo estruturadas sdo as mais utilizadas.

Figura 16 — Exemplo de malha estruturada bidimensional

Fonte: Ferziger e Peri¢ (2009)

Figura 17 — Exemplo de malha de bloco estruturada bidimensional

Fonte: Ferziger e Peri¢ (2009)

Devido a sua grande flexibilidade e consequente capacidade de preencher
arbitrariamente todo o dominio, as malhas ndo estruturadas sdo as mais indicadas para
aplicacdes envolvendo geometrias mais complexas. Os elementos mais utilizados em modelos
bidimensionais possuem formatos triangulares e retangulares, como pode ser verificado na
Figura 18, enquanto que para os modelos tridimensionais 0s mais utilizados s&o os tetragonais

e hexagonais. Este tipo de malha tem como desvantagem em comparagdo com as malhas
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estruturadas o tempo de processamento computacional maior para encontrar a solugéo para o
sistema de equacdes algébricas (FERZIGER e PERIC, 2002).

Figura 18 — Exemplo de malha néo estruturada bidimensional

Fonte: Ferziger e Peri¢ (2009)

2.7.5 Aproximacdes finitas

Esta é a etapa em que sdo selecionadas quais as aproximacdes utilizadas no processo
de discretizacdo, e elas variam de acordo com o método adotado. Para 0 método de volumes
finitos € necessario definir as formas de aproximacdo das integrais de volume e superficie.
Utilizando diferencas finitas, é preciso selecionar as aproximacdes para as derivadas nos
pontos da malha. Para o método de elementos finitos, € preciso selecionar as funcdes de forma
(elementos) e as funcdes de ponderacdes (FERZIGER e PERIC, 2002).

De acordo com Ferziger e Peri¢ (2002) esta escolha afeta a convergéncia da solucdo e
a precisdo dos resultados. SolucBes mais precisas envolvem uma malha mais refinada e
consequentemente uma quantidade maior de nds, matrizes de coeficientes mais completos e
um processamento computacional muito mais elevado. Devido principalmente a exigéncia de
memoria computacional, pode se fazer necessario utilizar uma malha mais grosseira,

perdendo-se um pouco na precisdo dos resultados.

2.7.6 Método de solucao

O processo de discretizacdo resulta em um grande sistema de equac@es algébricas ndo
lineares, tornando o método de solugédo particular para cada problema. Como as equagfes nao
séo lineares se faz necessario utilizar um método iterativo para resolvé-las. Para problemas

envolvendo fluxos instaveis, sdo utilizados métodos baseados naqueles usados para problemas
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de valor inicial para equagdes diferenciais ordinarias. Os problemas de fluxo estavel sdo
normalmente resolvidos por um “pseudoavanco” ou esquema de iteragdo equivalente. Estes
métodos utilizam a linearizacdo sucessiva das equacfes e 0s sistemas lineares resultantes
normalmente s&o resolvidos de forma iterativa (FERZIGER e PERIC, 2002).

2.7.7 Modelos de escoamento turbulento

Conforme descrito na secdo 2.3.1 os escoamentos turbulentos estdo diretamente
relacionados com o valor do nimero de Reynolds. Escoamentos que possuem valores
superiores ao numero de Reynolds criticos sdo considerados turbulentos, enquanto que 0s
escoamentos que possuem um numero de Reynolds inferior ao critico, sdo considerados
laminares (BUSCARIOLO, 2009).

Segundo Korkischko (2006) os softwares de simulacdo numérica sdo uma importante
ferramenta para andlise de escoamentos turbulentos, porém ndo existe um modelo de
turbuléncia que seja considerado ideal para todas as aplicacdes. De acordo com Moura (2008)
existem diversos modelos de turbuléncia que sdo utilizados pelos softwares CFD, dentre eles
podem-se destacar os modelos k-¢, k- e Shear Stress Transport (SST).

De acordo com ANSYS (2017) o modelo de turbuléncia k-¢ € o mais utilizado nas
analises CFD. Ele utiliza duas equacfes, uma referente a energia cinética, k, e outra referente
a dissipacgéo da energia cinética por unidade de massa, €. Segundo Wilcox (2008) este modelo
de turbuléncia apresenta limitaces quando aplicado proximo a regido da parede e em
aplicacdes com grande gradiente de pressao.

Segundo Aradjo (2012) o modelo de turbuléncia k- também utiliza duas equagdes,
sendo que a da dissipagdo da energia cinética turbulenta, ®, ¢ resolvida juntamente com a
equacdo de k. As equacdes deste modelo ndo apresentam termos indefinidos na parede. Por
este motivo, ele € mais indicado para analise de regides préximas desta regido. Segundo
ANSYS (2017), este modelo € o mais amplamente adotado nas comunidades aeroespaciais e
em turbo-méquinas, fornecendo um desempenho superior para fluxos que envolvam rotagé&o.
Para Rech (2016) a principal falha deste modelo é sua grande dependéncia das condicGes de
contorno na corrente livre para .

O modelo de turbuléncia SST, segundo Moura (2008), combina as vantagens dos dois
modelos citados anteriormente, se comportando de forma similar ao k-o para as regides
préximas a parede, e para as regides de escoamento livre se comporta de forma mais parecida

com o k-¢.
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2.7.8 Critério de convergéncia

Segundo Ferziger e Peri¢ (2002) para finalizar o processo € preciso estabelecer quais
sdo os critérios de convergéncia para o método iterativo. Podem-se destacar dois principais
niveis de iteracfes: internas e externas. Nas internas a equacao linear € resolvida enquanto que
nas externas é realizado o acoplamento das equacdes. E importante saber quando parar o

processo iterativo, tanto no aspecto da precisdo quanto da eficiéncia.

2.8 HISTORICO DO DESENVOLVIMENTO DO SISTEMA DE VARIACAO DE
PASSO NA UCS

Com o objetivo de aprimorar o desempenho da aeronave na competicdo SAE Brasil
Aerodesign, a equipe Aerosul tem trabalhado bastante na evolugdo do seu sistema de
propulsdo. Utilizar um dispositivo variador de passo é interessante para melhorar o
desempenho da aeronave, pois ao se utilizar um passo menor, se obtém um maior empuxo e
uma maior aceleracdo, o que é muito importante para a decolagem. Apds o voo estar
estabilizado, para aumentar a eficiéncia utiliza-se um passo maior, permitindo que o motor
trabalhe em uma rotacdo mais baixa, fornecendo maior tracdo. Para 0 momento do pouso, é
interessante realizar a reversdo do passo, colaborando na frenagem da aeronave.

O primeiro trabalho realizado na universidade com o intuito de melhorar o sistema de
propulsdo foi realizado por Freitas (2009), com a proposta de desenvolver um dispositivo
variador de passo. Freitas (2009) analisou Varios sistemas pré-existentes, e a partir desta
analise e de um processo de QFD (Quality Function Deployment) para definir as prioridades
foi proposto um novo mecanismo deslizante com acionamento por cremalheira.

Mosena (2011) também realizou o seu trabalho com o intuito de desenvolver o
mecanismo de variacdo de passo da hélice, tendo como prioridades que este mecanismo fosse
de facil construcdo, baixo custo e baixo peso. Em seu projeto, a variacdo do passo da helice
deve variar entre um limite maximo de 30° e minimo de -30°. Foram pré-determinadas trés
posic¢Oes: passo pequeno, grande e reverso, para as condi¢des de decolagem, voo de cruzeiro e
pouso, respectivamente. Para o sistema de acionamento, foram avaliados o por engrenagem-
cremalheira, utilizado por Freitas (2009), e por disco com acionamento excéntrico. Mosena
(2011) optou por utilizar o sistema de acionamento por engrenagem-cremalheira, porém com

algumas adaptacOes em relacdo ao proposto por Freitas (2009).
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Araldi (2013) desenvolveu seu projeto focado na area de materiais. Seus principais
objetivos foram desenvolver um mecanismo com baixo atrito entre as pegas, baixa massa, de
simples fabricacdo e montagem. Com o intuito de reduzir a massa do mecanismo, o mancal
foi construido de nylon e o bloco interno e os suportes de acoplamento da hélice foram feitas
em aluminio. O acionamento do mecanismo variador foi realizado por meio de um anel
externo com rolamento radial. Para realizar os ensaios, foi utilizada uma hélice comercial bipa
seccionada ao meio, com as pas furadas para realizar a sua fixacdo por meio de parafusos.
Devido a fragilizacdo ocasionada nas pas por essas furacdes, ocorreu a falha por cisalhamento
quando o propulsor girava a cerca de 8000 rpm, fazendo com que 0 mecanismo proposto ndo
obtivesse resultados suficientes que justificassem a utilizacdo de seu mecanismo em uma
aeronave para a competicdo Aerodesign.

Oliveira (2015) analisou o mecanismo desenvolvido por Araldi (2013) com o intuito
de realizar um reprojeto de seu mecanismo. Os seus focos foram & avaliacdo do material para
0 mecanismo, analisar os esforgos sofridos e eliminar as folgas do mecanismo. Com o intuito
de reduzir folgas entre os componentes, todos os componentes foram usinados, garantindo um
ajuste fino com precisdo de H7/g6. Oliveira (2015) realizou a fixacdo das pas por meio de um
mecanismo semelhante a uma morsa, para evitar o problema constatado no mecanismo
anterior.

O ultimo trabalho realizado na Universidade de Caxias do Sul com o enfoque de
desenvolver o mecanismo variador de passo foi realizado por Albuquerque (2016). Ele
mensurou os esforcos sofridos pelo dispositivo de forma experimental e por meio de
simulacdo numérica. O mecanismo é capaz de variar o passo de 18° até -18°, sendo estes 0
passo Maximo e passo reverso, respectivamente. Foi utilizado um sistema de acionamento
similar ao utilizado por Araldi (2013). O mecanismo resistiu bem aos testes realizados, se
mostrando robusto e adequado para a aplicacdo. Porém, como o foco de seu trabalho foi o
mecanismo, Albuquerque (2016) optou por utilizada a hélice comercial adaptada ALIGN HQ
1060AT, que nédo gerou tracdo suficiente para que justificasse sua utilizacdo em uma aeronave
para a competicdo Aerodesign.

Todos esses projetos consideraram a utilizagdo de hélices comerciais adaptadas, dado
o foco no mecanismo variador de passo, embora também houvesse preocupac¢do com a sua
aplicabilidade. Tendo-se um dispositivo funcional tais hélices poderiam ser testadas sob o
enfoque detalhado da aerodindmica. Este trabalho entdo se prop@e a iniciar este estudo a partir

da simulagdo numeérica.
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3 MATERIAIS E METODOS
A proposta deste trabalho é aperfeicoar o sistema de propulsdo de uma aeronave para a
competicdo Aerodesign, a partir do estudo da aerodinamica da hélice, além de realizar a

caracterizagdo de alguns modelos comerciais utilizados. Para alcancar estes objetivos, o
trabalho seguiu as etapas apresentadas na Figura 19.

Figura 19 — Fluxograma de Atividades

Inicio

Selecionar hélices comerciais

Medi-las tridimensionalmente

Fim
Exportar muvem de pontos T
para saftware CAD Conchur

Trabalhar a superficie dos

modelos Caracterizar modelos: petfis
aerodinamicos, corda, torcdo, ..

Realizar simulacdo
fluidodinamica computacional

Analisar os resultados obtidos

e compara-los com os ensaios
experimentais ja realizados

Os resultados
sdio coerentes?

Fonte: o autor (2017)

3.1 OBTENCAO DOS RESULTADOS EXPERIMENTAIS

Os testes experimentais foram realizados pela equipe Aerosul no ano de 2017, no
Laboratorio de Méaquinas de Fluido, localizado na Universidade de Caxias do Sul. Foram

realizados dois tipos de andlises, estaticas e dinamicas. Para as andlises estaticas, foram
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analisadas as hélices da fabricante APC® Propellers, cujos modelos sdo: 311 x 95 mm (12,25”
x 3,757); 330 x 102 mm W (13” x 4”) e 330 x 152 (13” x 6"). As numeracOes referem-se ao
diametro e ao passo por rotacdo, respectivamente. As hélices podem ser verificadas nas
Figuras 26 a 28.

Foram utilizados nos testes das hélices dois modelos de motores, 0 OS 0.61FX e 0 OS
0.55AX. A tracdo gerada pelas hélices foi medida com o auxilio de um dinamdmetro, e seus
resultados podem ser verificados na Figura 20. A grande diferenca entre as tracOes para a hélice
APC 330 x 152 mm para os dois motores deve-se ao fato de essa hélice necessitar de um torque

elevado, caracteristica que o motor OS 0.61 FX se sobressai sobre 0 OS 0.51 AX.

Figura 20 — Resultado dos testes experimentais de tracdo estatica nos propulsores
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Fonte: adaptado de AEROSUL (2017)

Para realizar as analises dindmicas, foi utilizado um tanel de vento subsénico de
circuito aberto, que utiliza um ventilador centrifugo da marca Projelmec, modelo IAFS 630,
com um rotor de 630 mm como gerador de fluxo.

As hélices acopladas aos motores foram posicionadas no tunel de vento, variando-se a
velocidade do vento relativo de 0 até 18 m/s. Apenas as duas hélices que obtiveram resultados
mais satisfatdrios, 311 x 95 mm (12,25” x 3,75”) ¢ 330 x 102 mm W (13” x 4”), no ensaio

estatico foram submetidas ao ensaio dinamico.
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A secdo de testes do tunel de vento e o conjunto moto propulsor montado no
dispositivo de testes podem ser observados na Figura 21. Na Figura 22 esta representado o

esquema de montagem do ensaio dinamico.

Figura 21 — Secéo de testes do tunel de vento e o conjunto moto propulsor montado no
dispositivo de testes

Fonte: AEROSUL (2017)

Figura 22 — Esquema de montagem do ensaio dinamico

Timel de vento Motor Tracio do motor

Dinamémetro

[————

Fonte: adaptado de AEROSUL (2017)
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3.2 SELEGAO DE HELICES COMERCIAIS

Os passos para analisar o estudo da aerodinamica das hélices se iniciaram a partir da
selecdo de heélices comerciais, utilizadas pela equipe Aerosul. Foram selecionados os trés
modelos utilizados nos ensaios experimentais, além de uma hélice sem tor¢do em suas pés, da
fabricante ALIGN® modelo HQ 1060AT com 106 mm de raio.

3.3 OBTENCAO DO MODELO CAD

Apos a selecdo, foi necessario realizar um processo de medicdo tridimensional para
conseguir mapear toda geometria destas hélices. Medi¢6es foram realizadas no Laboratdrio de
Novas Tecnologias de Producdo (LNTP), da Universidade Caxias do Sul, utilizando uma
maquina de medicdo por coordenadas (MMC) CARL ZEISS, modelo GAGEMAX 7/7/5-
HTG, com sistema operacional CNC (computer numeric control), precisdo de 0,0018 mm e
dimensao de area Gtil de 750 x 500 x 500 mm, como pode ser observado na Figura 23 (CARL
ZEISS, 2012).

Figura 23 — Maquina de medicé&o por coordenadas

Fonte: adaptado de Carl Zeiss (2012)
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Para realizar as medigdes nas hélices foi necessario utilizar um dispositivo de fixag&o,
com dois pontos de apoio, para garantir que a pe¢a ndo Sse movimentasse com a pressao
exercida pela ponteira esférica da MMC, conforme pode ser observado na Figura 24. Pelo fato
de possuirem simetria, foi medido apenas metade de cada hélice. Apds as medicdes, foram

extraidas as nuvens de pontos e as geometrias de referéncia.

Figura 24 — Dispositivo de fixacdo das hélices

Fonte: o autor (2017)

O modelamento virtual das hélices foi feito com o software CAD (computer aided
design) NX® 11.0, da Siemens, a partir da importagdo das nuvens de pontos, como pode ser
verificado no Apéndice A. Para que o modelamento fosse possivel, foi necessario utilizar
curvas para unir todos os pontos que formavam cada sec¢do do perfil aerodinamico. Optou-se
por utilizar a ferramenta de splines cubicas para realizar esta funcdo com o intuito de se obter
uma transicdo mais suave entre 0s pontos, além de aproximar o0 maximo possivel a geometria
virtual da real.

Devido ao elevado grau de complexidade da geometria, foram utilizadas ferramentas
de modelamento com superficies. Na Figura 25 esta representada uma imagem retirada do
software CAD, onde podem-se destacar os planos de referéncia criados a partir dos pontos
extraidos da MMC, os vetores de orientagdo das curvas, as curvas guias utilizadas e a
superficie.

Na parte superior das Figuras 26 a 29 estdo apresentados os modelos virtuais das
hélices 311 x 95 mm (12.25” x 3,75”), 330 x 102 mm W (13” x 4”), 330 x 152 mm (13” x
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6”) e ALIGN HQ 1060AT, respectivamente. Na parte inferior estdo representadas as
respectivas hélices originais.

Figura 25 — Geometria virtual da hélice no software CAD

Fonte: o autor (2017)

Figura 26 — Comparacéo das hélices 311 x 95 mm (12.25” x 3,75”) virtuais e fisicas

l"-'_ ‘.I l

héelice fisica

Fonte: o autor (2017)



Figura 27 — Comparacéo das hélices 330 x 102 mm (13” x 4”) virtuais e fisicas
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hélice fisica

Fonte: o autor (2017)

Figura 28 — Comparacéo das hélices 330 x 152 mm (13” x 6”) virtuais e fisicas
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Fonte: o autor (2017)

Figura 29 — Comparacéo das hélices ALIGN HQ 1060AT virtuais e fisicas
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Fonte: o autor (2017)
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3.4 SIMULACAO CFD

As simulacgdes foram realizadas no Laboratério de Prototipagem Rapida, localizado na
Universidade de Caxias do Sul, utilizando uma workstation Dell® Precision Tower 5810, com
32 GB de memoria RAM e processador Intel Xeon CPU E5-1650 v4 @ 3.60GHz.

Foram realizadas analises com os dois motores utilizados nos testes, 0 OS 0.61FX e o
OS 0.55AX. Para as simulacGes foram necessarias algumas simplificacdes no modelo,
principalmente na regido do cubo central, como retirar filetes e furos. Estas acdes séo
importantes para evitar que seja realizado um refinamento local da malha em regides que néo
sdo tdo relevantes para a analise, reduzindo o numero de elementos de malha e
consequentemente o tempo de processamento computacional. Na Figura 30 esta representada
a hélice 311 x 95 mm (12.25” x 3,75”) apos esta etapa.

Figura 30 — Hélice 311 x 95 mm (12.25” x 3,75”) ap6és as simplifica¢oes

Fonte: o autor (2017)

Para realizar o processo de simulacdo computacional fluidodindmica foi utilizado o
software CAE (computer aided engineering) ANSYS® Fluent 16. O processo de analise CFD
se inicia com a preparagdo dos dominios fluidos computacionais. Por se tratar de uma analise
que envolve rotacdo, sdo necessarios dois dominios, um referente a regido de rotacéo e outro,
a regido estatica, como pode ser observado na Figura 31. Para ambos os dominios, foi
escolhido o formato de um cilindro por ser o formato gerado pelos vértices da hélice. Para o
dominio rotacional, o cilindro possui um didmetro de 350 mm, que é suficiente para englobar

completamente a hélice. Para o dominio estatico, foi definido um didametro de 2000 mm, com
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um comprimento de 2500 mm na parte frontal e 3000 mm na parte posterior a hélice. Apos
esta etapa, foram realizadas operacGes booleanas de subtragcdo para se trabalhar apenas com

meios fluidos.

Figura 31 — Dominios fluidos

Fonte: o autor (2017)

A proxima etapa foi a geragdo da malha computacional. Devido & complexidade da
geometria, optou-se pela utilizagdo de elementos tetraédricos ao invés de hexaédricos em
todas as regides, com exce¢do das adjacentes a superficie da hélice, onde foram utilizadas
camadas de prismas. Na Figura 32 podem-se observar os elementos utilizados no processo de
geragdo da malha.

De acordo com Rech (2016), é importante utilizar camadas prismaticas préximas as
regibes ocupadas pelo modelo, pois desta forma se identifica o descolamento da camada
limite com mais preciséo. Foi realizado um refinamento de 5 mm no tamanho maximo de
cada elemento na regido referente ao dominio rotacional, com o intuito de melhorar a sua

qualidade. Nas regides proximas a superficie do modelo foram utilizadas 5 camadas de
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prismas, como pode ser verificado nas Figuras 32 e 33. A quantidade total de elementos
variou entre as hélices analisadas, ficando em torno de 600.000 totais nos dois dominios.

Figura 32 — Detalhe da malha adjacente a superficie da hélice

Fonte: o autor (2017)

Figura 33 — Detalhes da malha nos dominios estatico e rotacional

[~

Fonte: o autor (2017)
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Gerar uma malha de qualidade é importante para garantir que os resultados da
simulacéo sejam confidveis e que convirjam com menos iteragdes. Para verificar a qualidade
da malha gerada, o software ANSYS® Fluent 16 dispde de diversos recursos, que So:
Element Quality, Aspect Ratio, Jacobian Ratio, Warping Factor, Parallel Deviation,
Maximum Corner Angle, Skewness e Orthogonal Quality (ANSYS, 2016).

Pode-se destacar, dentre os recursos citados, a qualidade ortogonal (Orthogonal
Quality) e a deformacéo (Skewness). De acordo com ANSYS (2016) a qualidade ortogonal
estd associada com o tamanho dos vetores que vao do centroide da face do elemento até o
centroide das arestas, como pode ser observado na Figura 34. Quanto mais o0s vetores tiverem
0 mesmo tamanho, melhor a qualidade do elemento. Em uma escala de 0 a 1, € necessario que
se obtenha um valor minimo de 0,15 para que a malha possua uma qualidade minima
admissivel e assim concluir o processo de geracdo e refino da malha.

Segundo ANSYS (2016) o parametro Skewness esta relacionado com a distor¢do do
elemento, ou seja, 0 quanto um elemento de malha é equilateral ou equiangular. Quanto
menos distorcido for o elemento, melhor a sua qualidade. Na Figura 35 podem-se observar
exemplos de elementos ideais e distorcidos. Para se obter uma malha com boa qualidade e
concluir o processo de geragdo e refino da malha, é preciso encontrar um valor maximo de

0,94, em uma escala que vai de 0 a 1.

Figura 34 — Vetores da qualidade ortogonal

Fonte: adaptado de ANSYS (2016)
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Figura 35 — Exemplo de distorcéo de elementos

AN =

Triangulo Equilatero Triangulo distorcido
Qufad:rada (Quadrado distorcido
Equiangular

Fonte: adaptado de ANSYS (2016)

Ap0s a etapa referente a construcdo da malha computacional ter sido concluida, foram
definidas as Ultimas configuracdes antes de iniciar o processo iterativo. A primeira
configuracdo que precisou ser definida é referente ao solver utilizado na analise. O software
Fluent disponibiliza duas opg¢des como padrdes, uma baseada na presséo e outra na densidade.
Nas analises foi utilizado o solver baseado na pressao, pois nele cada equagcdo governante é
resolvida de forma independente de outras equacgdes, sendo assim, € o mais indicado para
analises que envolvem apenas uma variavel conhecida, como no caso da velocidade para o
problema analisado. Para este solver, a equacdo da continuidade assume a forma de uma
equacéo de correcao de pressdo (ANSYS, 2016).

Apbs definir o solver, foram selecionados os modelos fisicos presentes nestas analises.
Dentre os modelos disponibilizados pelo software, foi considerado apenas o modelo de
turbuléncia, desconsiderando outros efeitos de transferéncia de energia, devido as suas baixas
influéncias. Trés modelos de turbuléncia foram adotados para os célculos dos processos
iterativos, sendo eles o k-g, k- e SST, com o intuito de analisar a sua influéncia nos
resultados. Todas as analises foram realizadas em estado estacionério.

Na sequéncia foram definidos os pardmetros referentes ao dominio estatico e
rotacional que constam no modelo. Foi escolhido o material dos dominios como sendo ar,
definido um sentido de rotacdo e a velocidade angular para o dominio rotacional, conforme
Aerosul (2017). Para a hélice APC 311 x 95 mm (12,25” x 3,75”) operando com os motores
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OS 0.61 FX e OS 0.55 AX, as rotagdes utilizadas foram de 13050 rpm e 12960 rpm,
respectivamente. Para a hélice APC 330 x 102 mm (13 x 4”) utilizando o motor OS 0.61 FX
a rotacdo utilizada foi de 11140 rpm.

Na etapa seguinte foram definidas as condi¢des de contorno, como pode ser observado
na Figura 36. Em azul, esta representada a entrada do dominio, cuja velocidade é definida

como perpendicular a face, em vermelho, a saida e em branco, as paredes.

Figura 36 — CondicGes de Contorno

Fonte: o autor (2017)

Para finalizar, foram definidos monitores de convergéncia. O nimero de iteracdes é
uma consequéncia dos critérios de convergéncia adotados para estes monitores, que possuem

também a funcdo de analisar se existe coeréncia em seus resultados.

35 CARACTERIZACAO DOS PERFIS AERODINAMICOS

Apo6s os modelos virtuais terem sido ajustados e validados por meio de simulacéo
CFD, iniciou-se a etapa de caracterizacdo dos modelos. Nela as pas de cada hélice analisada
foram seccionadas em quatro partes, localizadas a 30%, 50%, 75%, e 90% do comprimento da
pa, partindo da raiz. O perfil localizado a 75% da pa € utilizado como referéncia para a hélice,

sendo esta secdo utilizada para informar dados nominais.
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Os quatro perfis de cada hélice foram caracterizados quanto a sua corda, espessura
maxima e respectiva posi¢do, arqueamento maximo e respectiva posicdo e angulo de passo.
Os valores para a espessura, arqueamento e respectivas posi¢cOes sdo apresentados como
percentuais do comprimento da corda.

A torgdo das hélices foi caracterizada em funcéo da variacdo do angulo de passo das
secOes ao longo da pa, medidos no software CAD. A identificacdo dos perfis foi feita através
de comparacéo entre os perfis medidos e padronizados, disponiveis em Airfoil Tools (2017).
Os critérios primarios de busca foram espessura e arqueamento maximos e 0s secundarios,

suas respectivas posicoes.
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO
41 SIMULACAO CFD

A partir dos resultados foram plotadas as curvas de tracdo x velocidade para os dois
modelos de hélices simuladas, comparando-as com as experimentais. As Figuras 37 e 38 séo
referentes a hélice APC 311 x 95 mm (12,25” x 3,75”) para os motores OS 0.61FX e OS
0.55AX, respectivamente, com os valores de rotacGes verificados nos ensaios experimentais,
sendo de 13050 rpm para 0 motor OS 0.61FX, e de 12960 rpm para 0 OS 0.55AX.

Para a hélice APC 330 x 102 mm W (13 x 4”) foram realizadas simulaces apenas
para 0 motor OS 0.61FX operando a rotacdo de 11140 rpm. Na Figura 39 estdo representadas as
curvas correspondentes a este ensaio. Por falta de confiabilidade na rotacdo maxima do motor OS

0.55AX a respectiva simulacdo nao foi realizada.

Figura 37 — Tracéo x velocidade para a hélice APC 311 x 95 mm com motor OS 0.61FX
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Figura 38 — Tracdo x velocidade para a hélice APC 311 x 95 mm com motor OS 0.55AX
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Figura 39 — Tracdo x velocidade para hélice APC 330 x 102 mm com motor OS 0.61FX

42 ] I
' ' ' ' ' ' Expenimentall

SST

38

36

M

[N]

32

agio

30

Tr

28

26

24

]
10 12 14 16 18 [m/s]

1] 12 144 216 288 36 432 504 576 648 [km/h]
Velocidade do ar

=
]
.
o
oo

Fonte: o autor (2017)



57

Analisando as Figuras 37 a 39, pode-se verificar que tanto para as curvas
experimentais quanto para os trés modelos de turbuléncia analisados, os valores obtidos para a
tracdo dos propulsores decrescem a medida que a velocidade do ar aumenta. Outra
caracteristica que pode ser observada é o fato da hélice APC 311 x 95 mm (12,25” x 3,75”),
de maneira geral, apresentar valores de traces superiores as da 330 x 102 mm W (13” x 47),
tanto nas analises experimentais como nas numéricas.

Nas Figuras 40 e 41 estdo apresentadas as diferencas obtidas para os trés modelos de
turbuléncia utilizados em funcdo da velocidade do ar, para a hélice APC 311 x 95 mm (12,25”
x 3,75) com 0s motores OS 0.61FX e OS 0.55AX, respectivamente. Na Figura 42 estdo as
curvas correspondentes a hélice APC 330 x 102 mm W (13 x 4”) com motor OS 0.61FX.

Analisando as Figuras 40 a 42 percebe-se que as maiores diferencas encontrados entre
as simulacfes numeéricas e os dados experimentais sao referentes as velocidades mais baixas.
Porém na faixa de 10 a 15 m/s, que corresponde as velocidades de decolagem, dependendo do
peso da aeronave, 0 modelo de turbuléncia k- apresentou diferencas de até 8% para as analises
envolvendo a hélice APC 311 x 95 mm, e de até 11% para a hélice APC 330 x 102 mm.
Conforme a velocidade aumenta, as diferencas encontradas tendem a reduzir para todos os
modelos de turbuléncia. Na velocidade méaxima analisada o modelo k-e apresentou diferencas
inferiores a 3% Apds este modelo de turbuléncia, o que mais se aproximou dos resultados

experimentais foi o SST, seguido pelo k-w.

Figura 40 — Diferencas numéricas para hélice APC 311 x 95 mm com motor OS 0.61FX
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Figura 41 — Diferencas numéricas para hélice APC 311 x 95 mm com motor OS 0.55AX
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Figura 42 — Diferencas numéricas para hélice APC 330 x 102 mm com motor OS 0.61FX
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As diferencas encontradas podem ser atribuidas as medicGes tridimensionais,
realizadas sem o0 mecanismo de fixa¢do mais adequado, ndo sendo possivel mapear com tanta
precisdo os extremos das pas, e as simplificacdes nos modelos para garantir melhor qualidade
da malha e reducdo do processamento computacional. Porém, de maneira geral, as diferencas
encontradas foram considerados aceitaveis para estes primeiros ensaios.

Na Figura 43 e possivel verificar os vetores da velocidade do ar passando pela hélice
APC 311 x 95 mm (12,25” x 3,75”) no dominio analisado. Pode ser observado que nas
regides mais proximas da pa, quando o fluxo é influenciado de forma mais efetiva pela sua
presenca, percebe-se que a velocidade do ar aumenta progressivamente do centro para a
extremidade da pa. O que é coerente com a teoria estudada. Outra caracteristica importante
que pode ser verificada é o aumento da velocidade do fluxo logo apés a hélice, reduzindo a

medida que se afasta da mesma.

Figura 43 — Vetores de velocidade do fluxo ao atravessar a hélice para a rotacdo de 13050 rpm
e velocidade de deslocamento de 6 m/s
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Fonte: o autor (2017)

As linhas de fluxo para a simulagdo envolvendo a hélice APC 311 x 95 mm (12,25 x
3,75”) com uma velocidade de deslocamento de 6 m/s podem ser visualizadas na Figura 44. E

possivel verificar também a presenca de um campo de vortices junto as extremidades do disco
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e, atrés dele a rotacdo do fluxo induzida pela hélice. Todas as analises demonstraram 0 mesmo

comportamento qualitativo.

Figura 44 — Linhas de Fluxo
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Fonte: o autor (2017)

4.2 CARACTERIZACAO DOS PERFIS

Para diversas secOes das hélices analisadas, ndo foram encontrados perfis
aerodinamicos padronizados que os representasse de forma ideal, sendo escolhidos os que
mais se aproximaram do objetivo. Essas diferengas podem existir pela existéncia de erros no
processo de construcdo das hélices virtuais, mais precisamente no processo de mapeamento da
superficie, ou ainda existirem pelo fato de os modelos reais ndo corresponderem a nenhuma
dos 1636 perfis aerodinamicos diferentes disponibilizados em Airfoil Tools (2017), se
tratando de perfis modificados.

421 APC 311 x95mm (12,25” x 3,75”)

Na Figura 43 esta representado o perfil aerodinamico nominal da hélice APC 311 x 95
mm (12,257 x 3,75”), localizado a 75% do comprimento da pa, a partir da raiz. Nela estéo
destacados os valores de espessura e arqueamento maximos e suas respectivas posicdes,

corda, &ngulo de passo, plano da hélice e o sentido de rotacao.
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Figura 45 — Perfil aerodindmico a 75% do comprimento da hélice
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Fonte: o autor (2017)

Baseado nos valores de espessura e arqueamento maximos e suas respectivas posicoes,
foram selecionados perfis aerodindmicos padronizados, com auxilio da ferramenta Airfoil
Tool (2017), que se assemelhassem as das secfes a 30, 50, 75 e 90% da pa. Nas Figuras 46 a
49 sdo apresentados os perfis observados na hélice (parte superior) e 0os mais assemelhados
(parte inferior), com os respectivos parametros geométricos, para cada uma das posicoes.

Observa-se que todos os perfis da pa sdo do tipo plano-convexo, mas sua forma varia.
Alguns perfis encontrados nas se¢fes aparentam terem sido modificados, ndo havendo um

perfil aerodindmico padronizado que seja idéntico ao da pa.
Figura 46 — APC 311 x 95 mm a 30% da pa e Gottingen 449
Perfil real
Espessura méxima de 18,8% a 35% da corda
Argueamento méximo de 5,6% a 50% da corda
Gottingen 449
Espessura méaxima de 17% a 30% da corda

Arqueamento maximo de 5,4% a 40% da corda

Fonte: o autor (2017)
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Para a comparagéo dos perfis aerodindmicos apresentado na Figura 46, percebe-se que
0 raio do bordo de ataque e o &ngulo de saida sdo maiores no perfil real. Os valores de

espessura e arqueamento maximo se assemelham, porém sua posicéo varia significativamente.
Figura 47 — APC 311 x 95 mm a 50% do comprimento e Gottingen 615
Perfil real
K_\ Espessura maxima de 13,4% a 35% da corda
Arqueamento maximo de 5,5% a 43% da corda
Gottingen 615
Espessura maxima de 13,7% a 29,7% da corda

Arqueamento maximo de 5,6% a 39,7% da corda

Fonte: o autor (2017)

Nos perfis da Figura 47, apesar dos valores maximos de espessura e arqueamento
serem similares, as posi¢cdes diferem consideravelmente. Os raios dos bordos de ataque
possuem algumas divergéncias, porém nos 2/3 posteriores do perfil, percebe-se uma maior

semelhanca entres os dois perfis.

Figura 48 — APC 311 x 95 mm a 75% do comprimento e Gottingen 593

Perfil real

K T~ Espessura maxima de 11,9% a 33% da corda

Arqueamento maximo de 4,5% a 44% da corda

Gottingen 593
f \ Espessura méaxima de 11,9% a 30% da corda

Arqueamento maximo de 4,1% a 40% da corda

Fonte: o autor (2017)

Os valores de arqueamento e espessura maximos, juntamente com suas respectivas
posi¢des, ficaram muito préximos para os perfis analisados na Figura 48. Analisando os raios
referentes ao bordo de ataque e o angulo de saida, percebe-se que as diferencas apresentadas

sdo minimas, justificando a escolha deste perfil aerodinamico padronizado.

Figura 49 — APC 311 x 95 mm a 90% do comprimento e N-11
Perfil real

Espessura maxima de 11% a 36% da corda
—

Arqueamento maximo de 4,5% a 37% da corda
N-11

f—_ __ == Espessura maxima de 10,0% a 30% da corda

Arqueamento maximo de 4,4% a 40% da corda

Fonte: o autor (2017)
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Para a Figura 49, as diferencas principalmente na parte posterior sdo atribuidas a
problemas de medigdo. Os valores de espessura e arqueamento maximo se assemelham
consideravelmente, juntamente com a posi¢do em que se encontram.

A torcdo ao longo da pa da hélice € mostrada na Figura 50. Percebe-se que nas regides
mais préximas da raiz, o angulo de passo é maior e a sua variacdo é mais abrupta, reduzindo a
medida que se aproxima do final. De acordo com Rodrigues (1964), essa caracteristica faz
com que a sustentacdo va diminuindo ao longo da pa e nos extremos seja praticamente nula.

No intervalo analisado, existe uma variacdo de 17,7° no angulo de passo.

Figura 50 — Variacdo do angulo de passo em fun¢do do comprimento da hélice
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Fonte: o autor (2017)

Complementando este raciocinio e considerando que a espessura de um perfil esta
ligada diretamente ao seu C, , sugere-se que a tracdo na regiao proxima ao cubo, e portanto de
menor velocidade, tenha contribuicdo também de uma maior espessura e nao apenas do maior

angulo de passo.

422 APC330x102mmW (13”x 4”)

A sequir, as Figuras 51 a 55 apresentam analise semelhante a anterior para a hélice
APC 330x 102 mm W (137 x 47).



Figura 51 — Perfil aerodindmico a 75% do comprimento da hélice
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Fonte: o autor (2017)

Figura 52 — APC 330 x 102 mm a 30% do comprimento e Rhode St. Genese 36

64

T~
T~

Perfil real
Espessura maxima de 16,3% a 35% da corda
Arqueamento maximo de 5,3% a 48% da corda

Rhode St. Genese 36
Espessura maxima de 16,2% a 30% da corda
Arqueamento maximo de 5,4% a 40% da corda

Fonte: o autor (2017)

Figura 53 — APC 330 x 102 mm a 50% do comprimento e Rhode St. Genese 34
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Perfil real
Espessura maxima de 14,4% a 35% da corda
Arqueamento maximo de 4,4% a 50% da corda

Rhode St. Genese 34
Espessura méaxima de 14,1% a 30% da corda
Arqueamento maximo de 4,6% a 40% da corda

Fonte: o autor (2017)
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Figura 54 — APC 330 x 102 mm a 75% do comprimento e Dayton-Wright 6

Perfil real

( \ Espessura maxima de 13,6% a 36% da corda

Arqueamento maximo de 5,2% a 42% da corda

Dayton-Wright 6
Espessura maxima de 13,6% a 30% da corda

Arqueamento maximo de 4,9% a 40% da corda

Fonte: o autor (2017)

Figura 55 — APC 330 x 102 mm a 90% do comprimento e Gottingen 412

Perfil real
\ Espessura méaxima de 13,4% a 40% da corda
Arqueamento méximo de 5,1% a 47% da corda

Gottingen 412
f —-\ Espessura méxima de 13,1% a 29,7% da corda

Arqueamento maximo de 5,1% a 39,7% da corda

Fonte: o autor (2017)

E perceptivel que os perfis aerodindmicos da hélice APC 330 x 102 mm W se tratam
de perfis plano-convexos, com variacdo de perfil ao longo da hélice. De forma similar ao
encontrada da hélice APC 311 x 95 mm (12,25” x 3,75”), 0 tamanho percentual da corda vai
decrescendo ao longo da hélice, possuindo seu valor maximo préximo a raiz.

Algumas diferencas sdo perceptiveis entre os perfis encontrados nas se¢des da pa e 0s
padronizados, principalmente nas regides referentes aos bordos de ataque. Como foi
comentado anteriormente, alguns erros de medicdes podem ter contribuido para essas
diferencas. As regibes posteriores dos perfis se assimilaram de forma satisfatoria,
principalmente nos ultimos 2/3 do perfil.

Analisando a Figura 56, é possivel verificar a variacdo do angulo de passo em funcgédo
do comprimento da hélice. Ao realizar a caracterizacdo da tor¢do da hélice, foi possivel
perceber que ela € menor que a encontrada na hélice APC 311 x 95 mm (12,25” x 3,757),
variando 6,3° o angulo de passo para 0 mesmo comprimento de hélice analisado, além de

possuir uma transi¢cdo mais suave ao longo da helice.
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Figura 56 — Variacdo do angulo de passo em fun¢do do comprimento da hélice
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Fonte: o autor (2017)
4.2.3 APC330x 152 mm (13” x 6”)
De forma analoga ao realizado nas duas hélices posteriores, foi caracterizado o perfil
aerodindmico nominal da hélice APC 330 x 152 mm (13” x 6), como pode ser visualizado

nas Figuras 57 a 61.

Figura 57 — Perfil aerodindmico a 75% do comprimento da hélice

Fonte: o autor (2017)

Analisando a Figura 58, percebe-se que apesar dos perfis possuirem valores proximos

para a espessura maxima, existem diferengas consideraveis no arqueamento maximo e sua
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devida posigédo. O perfil real aparenta ter sido modificado, ndo existindo perfil equivalente na
ferramenta Airfoil Tools (2016) que se assemelhasse mais que o perfil N.A.C.A. 4424.

Figura 58 — APC 330 x 152 mm a 30% do comprimento e N.A.C.A. 4424

Perfil real
Espessura maxima de 24,2% a 34% da corda
Arqueamento maximo de 6,0% a 45% da corda

N.A.C.A. 4424
Espessura méxima de 24% a 29,4% da corda
Arqueamento maximo de 4% a 40% da corda

Fonte: o autor (2017)

Figura 59 — APC 330 x 152 mm a 50% do comprimento e Rhode St. Genese 36

Perfil real
(—\ Espessura méxima de 15,8% a 35% da corda
Arqueamento maximo de 5,7% a 43% da corda
Rhode St. Genese 36
(_\ Espessura méaxima de 16,2% a 30% da corda
Arqueamento maximo de 5,4% a 40% da corda

Fonte: o autor (2017)

Figura 60 — APC 330 x 152 mm a 75% do comprimento e Rhode St. Genese 34

Perfil real
(_\. Espessura maxima de 14.18% a 34% da corda
- Arqueamento maximo de 4,96% a 47% da corda
Rhode St. Genese 34

(’_ \ Espessura maxima de 14,1% a 30% da corda

Arqueamento maximo de 4,6% a 40% da corda

Fonte: o autor (2017)
Figura 61 — APC 330 x 152 mm a 90% do comprimento e Gottingen 412
Perfil real
& Espessura méaxima de 13% a 40% da corda
Argueamento méximo de 4,1% a 45% da corda
Gottingen 412
(r —-\ Espessura maxima de 13,1% a 29,7% da corda

Arqueamento maximo de 5,1% a 39,7% da corda

Fonte: o autor (2017)

Os perfis reais apresentados nas Figuras 59 a 61 apresentam suas maiores diferencas

em relacdo aos seus devidos perfis padronizados nas regiGes proximas aos bordos de ataque.
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Os angulos de saida e as partes posteriores dos perfis se assemelham bem na comparacéo dos
perfis reais com os padronizados.

De forma similar as duas hélices analisadas anteriormente, existe variacao de perfil ao
longo da hélice. Os valores percentuais para a espessura variam de forma mais abrupta que
nas demais hélices, apresentando o mesmo comportamento caracteristico de decrescer o valor
percentual da espessura ao longo do comprimento da pa. Nesta hélice os valores percentuais
de arqueamento também reduzem conforme se aproximam da extremidade da pa.

Na Figura 62 € possivel verificar a variacdo do angulo de passo em funcdo do
comprimento da hélice, caracterizando a tor¢do da pa. A hélice em analise possui um elevado
grau de torgdo, havendo uma variacdo de 18° no angulo de passo no intervalo analisando,
apresentando uma tor¢do superior as demais hélices analisadas. De maneira analoga ao que
acontece nas outras hélices, ha um decréscimo do angulo de passo a medida que se aproxima

da extremidade da pa.

Figura 62 — Variagdo do angulo de passo em fun¢do do comprimento da hélice
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Fonte: o autor (2017)

424 ALIGN HQ 1060AT

A hélice ALIGN HQ 1060AT, cujo perfil aerodinamico nominal é apresentado na
Figura 63, trata-se de um perfil biconvexo simétrico, e por consequéncia, ndo possui
arqueamento. Possui uma corda de 32,5 mm, sua espessura equivale a 12,29% do
comprimento total da corda e ndo possui variacdo do angulo de passo, caracteristico de uma

pa sem torcao.
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Figura 63 — Perfil aerodindmico a 75% do comprimento da hélice
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Fonte: o autor (2017)

Nas figuras 64 a 67 estdo apresentados os perfis aerodindmicos encontrados nas se¢oes

a 30, 50, 75 e 90%, junto com seus perfis aerodindmicos padronizados, respectivamente.

Figura 64 — ALIGN HQ 1060AT a 30% do comprimento e N.A.C.A. 0012

Perfil real
_— Espessura méxima de 12,6% a 30% da corda

————— NACAOQ0L

Espessura maxima de 12% a 30% da corda

[

Fonte: o autor (2017)

Figura 65 — ALIGN HQ 1060AT a 50% do comprimento e N.A.C.A. 0012

} Perfil real
Espessura méaxima de 12,4% a 30% da corda

} N.A.C.A 0012

Espessura maxima de 12% a 30% da corda

()

Fonte: o autor (2017)
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Figura 66 — ALIGN HQ 1060AT a 75% do comprimento e N.A.C.A. 0012

I N.A.C.A 0012

Espessura méxima de 12% a 30% da corda

C > Perfil real
Espessura maxima de 12,3% a 30% da corda

Fonte: o autor (2017)

Figura 67 — ALIGN HQ 1060AT a 90% do comprimento e N.A.C.A. 0012

Perfil real

— Espessura maxima de 10,9% a 32% da corda

-l
< ——_ N.ACAO0012

Espessura méxima de 12% a 30% da corda

Fonte: o autor (2017)

As diferencas entre os perfis reais e padronizados para esta hélice foram menores que
nas andlises realizadas nas outras hélices. O aerof6lio N.A.C.A. 0012 foi o que mais se
assemelhou a todos os perfis reais desta pa.

Percebe-se que para todas as secGes analisadas, 0s valores percentuais para espessura e
argueamento maximo variaram pouco ao longo dos perfis, juntamente com suas posic¢des. Isto
é um indicativo que ao contrario das demais hélices analisadas, a hélice ALIGN HQ 1060AT

ndo apresenta uma variacdo de perfil.
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5 CONCLUSAO

Considerando o trabalho realizado conclui-se que tanto os objetivos gerais quanto 0s
especificos foram alcancados.

A simulagdo fluidodindamica computacional se demonstrou uma eficiente forma de
comparar 0 desempenho de diferentes modelos de hélices. Da mesma forma que nos
resultados experimentais, nas simulagfes numéricas a hélice APC 311 x 95 mm (12,25” x
3,75”) obteve uma tragdo superior a APC 330 x 102 mm W (13” x 4”).

O modelo de turbuléncia k-¢ foi o que mais se aproximou dos resultados experimentais
em todas as situagdes. Os modelos k- e SST também obtiveram resultados satisfatorios, sem
apresentar diferencas superiores a 8% em relacao aos obtidos utilizando o k-.

A simulacdo representou de forma adequada a tracdo disponivel na faixa de velocidade
de voo da aeronave, com diferencas de até 10% na decolagem, decrescendo até menos de 3%
na maxima velocidade, para o modelo de turbuléncia k-.

Quanto a caracterizacdo dos perfis aerodindmicos, pode-se concluir que as trés hélices
da fabricante APC® Propellers apresentam perfis aerodinamicos do tipo plano-convexos,
havendo variagdo de perfil ao longo das pas. A hélice APC 330 x 152 mm (13” x 6”) é a que
possui maior torcdo de perfil, com uma variagdo de 18° no angulo de passo do intervalo entre
30% e 90% do comprimento da p&, seguida pela hélice APC 311 x 95 mm (12,25” x 3,75”)
com 17,7° e APC 330 x 102 mm W (13 x 4°) com 6,3°.

A hélice ALIGN HQ 1060AT foi a Unica que apresentou um perfil aerodindmico com
simetria, ndo apresentando torcéo e praticamente sem apresentar variacdo de perfil ao longo
da pé, tendo suas se¢bes muito similar ao perfil aerodindmico padronizado N.A.C.A. 0012.

As diferencas entre as andlises experimentais e as simulacGes numéricas podem ter
origens de diversos fatores. Podem-se destacar desde erros no processo da medicdo
tridimensional dos modelos, até simplificagdes que foram necessarias serem realizadas nas
hélices virtuais para a geracdo das malhas com qualidade e sem utilizar tanto processamento

computacional.
5.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS
Realizar o mapeamento da geometria das hélices com o uso de uma tecnologia mais

moderna, como por exemplo, o escaneamento virtual, com o intuito de reduzir os erros nesta

etapa do projeto.
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Utilizar um gerador de malhas mais eficiente que 0 ANSYS® Meshing 16, utilizado
como padrdo para o Fluent, a fim de poder representar mais detalhes das pas dos propulsores
sem afetar tanto a qualidade da malha gerada.

A partir da caracterizacdo de perfil desenvolvida neste trabalho, propor alteracdes
geométricas nos perfis e simular estas alteraces, com o objetivo de aumentar a eficiéncia e a

tracdo gerada pelo propulsor.
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APENDICE A - NUVENS DE PONTOS E GEOMETRIAS DE REFERENCIA

Figura Al — Exemplo de nuvem de pontos e geometrias de referéncia

Fonte: o autor (2017)



