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RESUMO

A correta selecdo do sistema propulsivo € um dos principais aspectos a serem
estudados em um projeto naval, pois impacta diretamente na eficiéncia e no
desempenho da embarcacao. Esse processo depende de uma estimativa confiavel
da relagdo entre o torque aplicado no eixo e o empuxo gerado pelo propulsor.
Nessa conjuntura, este trabalho apresenta o desenvolvimento de uma ferramenta
computacional, para analise e selecao de perfis hidro e aerodinamicos para o projeto
de propulsores do tipo hélice. Desenvolvida em Delphi e integrada ao programa XFOIL,
a ferramenta utiliza 0 método dos painéis e a teoria do momento do elemento de pa
para estimar o desempenho do hélice, analisando as forcas atuantes em cada sec¢ao
da pa. Para a verificacao da ferramenta foram analisados 5 perfis aerodinamicos de
geometria conhecida e cujos resultados encontram-se disponiveis na literatura. Por
fim, o mdédulo de estimativa de desempenho do propulsor foi verificado com base em
um estudo de caso também disponivel na literatura. Embora tenham sido observados
alguns resultados discrepantes, em especial para angulos de ataque superiores a 10°,
o0 médulo de anélise de perfils alcancou erros médios inferiores a 10%, indicando um
bom desempenho da ferramenta desenvolvida. Por fim, 0 médulo de desempenho do
propulsor alcangou rigorosamente os mesmos resultados do estudo de caso utilizado
como referéncia, indicando a correta implementagéo da ferramenta desenvolvida.

Palavras-chave: Propulsdo. Hélice. Ferramenta computacional. Teoria do momento do
elemento de pa. Perfil aerodinamico.



ABSTRACT

The correct selection of the propulsive system is one of the main aspects to be studied
in a naval project, as it directly impacts the efficiency and performance of the vessel.
This process depends on a reliable estimate of the relationship between the torque
applied to the axis and the thrust generated by the propeller. In this context, this work
presents the development of a computational tool for the analysis and selection of
hydro and aerodynamic profiles for the design of propeller-type thrusters. Developed
in Delphi and integrated into the XFOIL program, the tool uses the panel method and
the blade element momentum theory to estimate propeller performance, analyzing
the forces acting on each blade section. To verify the tool, analyzes were performed
on 5 aerodynamic profiles of known geometry and whose results are available in the
literature. Finally, the propeller performance estimation module was verified based on
a case study also available in the literature. Although some discrepant results were
observed, especially for attack angles greater than 10, the profile analysis module
reached average errors below 10%, indicating a good performance of the developed
tool. Finally, the propeller performance module strictly achieved the same results as the
case study used as a reference, indicating the correct implementation of the developed
tool.

Keywords: Propulsion system. Propeller. Computational tool. Blade element momentum
theory. Aerodynamic profile.
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1 INTRODUGAO

O sistema propulsivo € um dos principais tépicos de estudo a ser realizado no
projeto de uma embarcacéo, pois dentre os diferentes elementos que compde esse
sistema, o propulsor é aquele destinado a gerar a forgca de empuxo, responsavel pelo
deslocamento do navio (MOLLAND; TURNOCK; HUDSON, 2017).

Embora existam diversos tipos de propulsores (azimutais, cicloidais, roda de
pas, jato d’agua, etc) os propulsores do tipo hélice sao, de longe, os mais utilizados
(TRINDADE, 2012). O principio de funcionamento desses propulsores se baseia na
alteracdo da quantidade de movimento do fluido que, ao ser empurrado para tras,
impulsiona a embarcacao para frente, transferindo a poténcia gerada pelo motor para o
fluido (FAVACHO; VAZ; MESQUITA, 2014).

Nesse caso, a selecao de um propulsor depende de uma estimativa confiavel
da relacédo entre o torque aplicado no eixo e o empuxo liquido gerado pelo hélice
(MOLLAND; TURNOCK; HUDSON, 2017). Paradoxalmente sao poucas as ferramentas
disponiveis para o projeto de propulsores, sendo que as poucas opgdes existentes
apresentam elevado custo, interface pouco amigavel e/ou requerem um alto poder
computacional (LEME, 2021).

E importante destacar que, no caso de hélices navais, o funcionamento do
propulsor pode levar a cavitagéo, fenébmeno no qual ocorre a formagao de bolhas de
vapor devido a vaporiza¢ao do fluido causada pela reducéo da pressao decorrente da
aceleracao do escoamento no entorno das pas. Assim, o projeto desses componentes
deve avaliar tanto o desempenho tedrico, quanto a possibilidade de ocorréncia de
cavitacdo, pois esse fendmeno compromete tanto a eficiéncia quanto a integridade do
sistema (KAMIENSKI, 2016).

Nesse contexto, este trabalho propde o desenvolvimento de uma ferramenta
computacional para a analise e a selegéo de perfis hidro e aerodinamicos destinados ao
projeto de hélices, a qual também pode ser utilizada para o projeto de asas e hidrofélios.

O desenvolvimento realizado € dividido em dois mddulos principais. O primeiro
maodulo refere-se a analise de um unico perfil hidrodinamico, onde utiliza-se o programa
XFOIL para a obtengao dos coeficientes de sustentagdo e de arrasto do perfil analisado.
Com a obtencao desses coeficientes, a ferramenta calcula as forgas de sustentacao e
de arrasto, exibindo a geometria do perfil e as respectivas curvas de desempenho em
funcéo do angulo de ataque do perfil.

O segundo médulo refere-se a analise do desempenho geral do propulsor, a
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qual é realizada com base no modelo matematico da teoria do momento do elemento
de pa (do inglés "Blade Element Momentum Theory- BEMT), introduzida por Glauert
em 1935. Neste modulo, os coeficientes determinados para cada uma das se¢des das
pas sao integrados, permitindo-se estimar o desempenho teérico de um propulsor.

1.1

Objetivo Geral

Diante da problematica descrita, este trabalho objetiva o desenvolvimento de

uma ferramenta computacional para analise e selecao de perfis hidro e aerodinamicos
para o projeto de asas e propulsores navais do tipo hélice.

1.2

© Qo0 oo

Objetivos Especificos

Os objetivos especificos sao:

Caracterizagdo dos parametros que descrevem a geometria de um hélice;
Caracterizagdo dos parametros que descrevem a geometria de um perfil;
Elaboracédo de um procedimento de integracao com o programa XFOIL;
Elaboracédo de uma interface para pré e pds processamento das analises;
Elaboracdo de um memorial de calculo utilizando a teoria do momento do
elemento de pa para, a partir das forcas atuantes em cada secéo da p4, obter o
empuxo e o torque produzidos por um hélice;

Implementagédo de uma ferramenta computacional que, utilizando a integracao
com o programa XFOIL, permita estimar o desempenho de um perfil;
Implementacao de uma ferramenta computacional que, utilizando as equacodes
da teoria do momento do elemento de pa, permita estimar o desempenho de um
propulsor do tipo hélice;

. Verificagao dos resultados obtidos no modulo de analise de perfis aerodinamicos,

comparando-os com eventuais dados disponiveis na literatura;

. Verificagdo da implementacao da teoria do momento do elemento de pa usando

um estudo de caso disponivel na literatura.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo sdo abordados os principais conceitos que sustentam o
desenvolvimento realizado neste trabalho. Inicialmente, sdo descritos os principais
parametros associados a geometria e ao funcionamento de um hélice, além das
caracteristicas geométricas do perfil aerodindmico da secao de uma pa. A seguir, sdo
descritas as teorias que fundamentam o funcionamento da ferramenta desenvolvida.

2.1 Hélice propulsor

O sistema propulsivo é um elemento vital de uma embarcacgao, pois é ele o
responsavel pela geracao da forca de empuxo capaz de movimentar a embarcacao.
Apesar dos varios tipos de propulsores existentes, os propulsores do tipo hélice
continuam sendo os mais utilizados (TRINDADE, 2012).

Nesse sistema, o torque gerado pelo motor é transmitido ao hélice através de
um eixo, o qual, por sua vez, modifica a quantidade de movimento do fluido, resultando
em uma forga contréria a resisténcia ao avanco.

Os hélices sao geralmente colocados na popa do navio, com o objetivo de
recuperar parte da energia dispendida para vencer a resisténcia ao avancgo e produzir
forca suficiente para mover a embarcacao (TRINDADE, 2012).

A correta selegdo e dimensionamento de um hélice depende de diversos fatores,
dentre os quais destacam-se o rendimento, a cavitacao e a iteragdo com o casco. Assim,
0 bom desempenho do sistema propulsivo decorre da correta combinacao entre a forma
do casco, o motor e o hélice, sendo que sistemas mal projetados podem resultar em
um excessivo consumo de combustivel e/ou exigir mais manutengao (NASSEH, 1999).

De acordo com Passos (2013), um hélice transforma energia rotacional em
forca axial, devido a mudanca do fluxo causada pelas pas, cujo formato tem grande
influéncia nessa conversao e, portanto, no desempenho do propulsor.

2.1.1 Geometria de um hélice

Os propulsores do tipo hélice sdo formados por superficies de sustentacéo
dindmica, tal como as asas de aeronaves, sendo o empuxo gerado pela diferenca de
pressao entre a face e o dorso das pas (Figura 1).
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Figura 1 — Diferenca de pressao na pa

+
l 7 o
ALTA
PRESSAO (

Fonte: Nasseh (1999)

Buscando maximizar a eficiéncia, a geometria tipica de um hélice é complexa,
consistindo em um conjunto de pés distribuidas uniformemente em torno de um cubo, o
qual também é chamado de boss ou hub (TRINDADE, 2012). Ja a localizacao das pas
€ definida pelas linhas de referéncia do hélice, as quais também sdo conhecidas por
linhas diretrizes (propeller reference line ou directrix), sendo que cada uma das pas é
modelada com base na linha geratriz (generator line) (TONACIO, 2014). Por fim, a linha
de referéncia da pa (blade reference line) é outro aspecto importante da construcdo de
um hélice, sendo definida pelos pontos centrais de cada se¢ao da pa.

Tal como discutido por Carlton (2007), entre os principais parametros que
descrevem a geometria de um propulsor, destacam-se o caimento, ou rake e 0 skew.
O primeiro corresponde a distancia entre a linha geratriz e a linha diretriz de uma
pa, enquanto o segundo descreve a assimetria de contorno de pa e corresponde a
distancia entre a linha de referéncia e a linha diretriz.

Para facilitar a visualizagdo, na Figura 2 sdo mostrados os principais
parametros geométricos de um propulsor, os quais foram descritos nesta sec¢ao.
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Figura 2 — Linhas de construgéo do hélice
. . Diretriz
Linha de referéncia da pa L
ARake
e

o

_- Linha geratriz da pa

Linha de referéncia
L—"do hélice (Diretriz)

Linha de
referénciada pa

Fonte: Adaptado de Carlton (2007)

2.1.1.1 Didmetro do hélice

O diametro pode ser considerado a principal dimensao de um propulsor
(PASSOS, 2013). De modo geral, quanto maior for o diametro, maior serd o empuxo
gerado. Além disso, segundo Padovezi (1997), a eficiéncia do hélice tende a aumentar
com o aumento do didmetro, pois ocorre o decrescimento do carregamento especifico
das pas.

No entanto, alguns fatores séo limitantes para o aumento do didmetro, como o
espaco disponivel para a instalacdo na embarcacao, além do fenémeno de cavitacao,
que pode ocorrer quando a velocidade nas extremidades das péas é elevada (CARLTON,
2007). Por fim, o aumento do didmetro pode acarretar no aumento das vibragdes
ocasionadas, levando a perda de eficiéncia e diversos outros problemas estruturais
(TRINDADE, 2012).

2.1.1.2 Numero de pas

Em tese, a eficiéncia do hélice € maior quanto menor for o nimero de pas
(LEME, 2021). No entanto, a irregularidade das forcas geradas pelas pas pode
ocasionar vibragdes no casco e/ou propulsor.

Portanto, é importante que essa selecao seja feita ponderando-se o rendimento,
a cavitagcao e as vibragdes induzidas pelo propulsor. Usualmente, o nimero de pas de
um propulsor naval varia entre 2 e 8, sendo que navios mercantes costumam utilizar
hélices de 4 a 6 pas, enquanto que lanchas e outros barcos de menor porte, costumam
ter hélices com 2 a 3 pas. Por fim, os propulsores com mais de 6 pas sdo menos usuais
e costumam ser utilizados em aplicacdes especificas, tais como submarinos militares
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(CARLTON, 2007).

2.1.1.3 Passo do hélice

O passo (pitch), mostrado na Figura 3, corresponde a distancia axial percorrida
por um ponto do hélice ao completar uma revolucdo. Dividindo essa distancia pelo
didmetro do hélice, obtém-se a razéo passo diametro (P/D), parametro importante
para caracterizagdo de um propulsor (PINHEIRO, 2014).

Figura 3 — Passo do hélice

Passo do hélice (P)

Fonte: Pinheiro (2014)

2.1.1.4 Razao de area (EAR)

A razao de area (EAR) mede a razao entre a area expandida (Ag) e a area do
disco (Ay), sendo que a area expandida corresponde a soma das areas das faces das
pas, enquanto a area do disco corresponde a area do circulo definido pelo diametro do
propulsor (TRINDADE, 2012).

Segundo Padovezi (1997), quanto menor a area das pas, menores serao as
perdas por atrito e mais eficiente sera o hélice. No entanto, quanto menor for a area da
pa, maior é a sua suscetibilidade ao fen6meno da cavitacao, pois mais intensa sera a
gueda de pressao por m? de superficie da pa.

Dessa forma, a area expandida deve ser suficiente para distribuir a pressao
de forma a reduzir a0 maximo a ocorréncia da cavitagao. Logo, quanto maior for o
carregamento sofrido pelo hélice, maior devera ser a razao Ag/A,. Os valores tipicos
para a razao de area expandida estdo entre 0,3 e 1,5, sendo que valores maiores que
1, indicam a sobreposicao das pas (TRINDADE, 2012). Na Figura 4 sdo mostrados
qguatro hélices com diferentes razdes de area.
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Figura 4 — Razao de area
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Fonte: Adaptado de Gerr (2017)

2.2 Diagrama de aguas abertas

Usualmente o desempenho dos propulsores é determinado através de ensaios
em aguas abertas, onde um modelo em escala reduzida é colocado para operar
totalmente submerso em um fluido em repouso. A seguir, 0 propulsor operando
€ movimentado longitudinalmente a uma velocidade de avanco (V) constante.
Alternativamente, o hélice também pode ser testado em um tunel de cavitagao, onde
as caracteristicas de aguas abertas podem ser medidas, além de ser possivel avaliar a
ocorréncia e os efeitos da cavitacao (MOLLAND; TURNOCK; HUDSON, 2017).

Durante o experimento, o torque (Q)) e 0 empuxo (7') sdo medidos para
diferentes rotagdes e velocidades de avango. Por fim, os resultados obtidos sao
adimensionalizados pela densidade do fluido (p), a rotagédo (n), a velocidade de avanco
(V4) e o diametro do propulsor (D), utilizando as Equacdes 2.1, 2.2 e 2.3 mostradas a
seguir.

J= :—g (2.1)
T
Kr = onm2D? (2.2)
Q
Ko=——— 2.
Q= D (2.3)

Onde (/) é o coeficiente de avancgo, (K1) é o coeficiente de empuxo e (Kp) € 0
coeficiente de torque.

Ja a eficiéncia (1) é definida pela razao entre a poténcia efetivamente utilizada
para gerar empuxo (Pg) e a poténcia total entregue pelo eixo (Pp), conforme mostrado
na Equacgao (2.4).

Pg JKr

o = P_D = 27TKQ (2.4)




21

Os resultados empiricos sdo entdo apresentados na forma de curvas cujo
conjunto é chamado de diagrama de &guas abertas do propulsor (TONACIO, 2014).
Para auxiliar na compreensao, um exemplo de diagrama de aguas abertas € mostrado
na Figura 5, onde é possivel visualizar a variacao da eficiéncia (n), do coeficiente
de empuxo (Kr) e do coeficiente de torque (K ) em fungéo do coeficiente de avango (.J).

Figura 5 — Diagrama de aguas abertas

s

Fonte: Trindade (2012)

2.3 Perfil aerodinamico

Um perfil aerodindmico, ou aerofdlio, € uma secéo bidimensional projetada
para a obtencao de uma reacao aerodinamica a partir da incidéncia do escoamento no
entorno do corpo.

Conforme demonstrado por Bernoulli (1738), a incidéncia do escoamento em
um perfil assimétrico, ou dotado de angulo de ataque em relagéo ao fluido, ocasiona
uma diferenga de presséao entre a face superior e inferior do perfil, resultando em uma
forca de sustentacdo ortogonal ao escoamento.

Os perfis aerodinamicos das secdes de um propulsor do tipo hélice sao
semelhantes aos existentes em asas e hidrofélios, gerando uma forca de arrasto
e de sustentacéao, cujos valores dependem das caracteristicas do fluido, da geometria
dos perfis e do angulo de ataque existente entre o perfil e 0 escoamento (CYPRIANO;
IMANISHI, 2014)

Para facilitar a visualizacao, os principais parametros que descrevem um félio
podem ser vistos na Figura 6.
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Figura 6 — Geometria de um félio
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Fonte: Adaptado de Carlton (2007)

De acordo com Carlton (2007) e Anderson (2001), a uniao dos pontos médios
entre as superficies superior e inferior do félio em cada uma das se¢des € chamada
de linha de arqueamento média. Ja as extremidades da linha de arqueamento sao
chamadas de bordos de ataque e de fuga, enquanto a linha reta que une esses dois
pontos é chamada de linha de corda.

A distancia entre os bordos de ataque e de fuga, quando medida ao longo da
linha da corda, € denominada comprimento da corda, ou apenas corda (c) do perfil. Ja
0 arqueamento corresponde a maxima distancia perpendicular a linha de corda, entre
a linha média de arqueamento e a linha de corda. Por fim, a maxima distancia entre as
superficies superior e inferior, geralmente medida perpendicularmente a linha de corda,
€ chamada de espessura do félio (CARLTON, 2007).

E importante destacar que, os perfis NACA sdo criados a partir da linha
média de arqueamento e as espessuras sao tragcadas perpendicularmente a essa
linha (ANDERSON, 2001).

2.3.1 Forcas hidrodinamicas atuantes em um félio

Conforme ja explicado, o escoamento de um fluido sobre um f6lio assimétrico
ou dotado de um angulo de ataque gera forcas chamadas de sustentacao (F;) e arrasto
(Fp), as quais correspondem a decomposicao da forga total hidrodindmica nas direcées
paralela e ortogonal ao escoamento. Além das forcas, a distribuicido da pressao no
entorno do perfil pode resultar em um momento angular (MORAIS, 2018).

Para facilitar a extrapolacdo e a comparagao entre perfis de diferentes formas e
tamanhos, as forcas geradas podem ser adimensionalizadas utilizando-se as equacdes
25¢e2.6.

Fr

Cp=—"r
L70,5p128

(2.5)

~0,5pV28

Cp

(2.6)
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Onde ', é o coeficiente de sustentacao, C, é o coeficiente de arrasto e S é
a area projetada do corpo na direcdo perpendicular ao escoamento. Os coeficientes
hidrodindmicos sdo adimensionais e obtidos de forma experimental variando-se o
numero de Reynolds, nimero de Mach e o angulo de ataque (ANDERSON, 2001).

Em geral, quanto maior a velocidade do fluido, maiores sédo as forgas geradas,
pois maior € a velocidade relativa entre o perfil e o fluido. No entanto,0 aumento
da velocidade pode ocasionar cavitacdo e/ou perda de sustentacdo devido ao
descolamento do fluido da superficie (CYPRIANO; IMANISHI, 2014).

Dependendo do angulo de ataque, a for¢ca de sustentacdo podera assumir
diferentes valores conforme o tipo de perfil (FORMACAO DE PILOTOS, 2014). Quando
o angulo de ataque é positivo, a sustentacao é positiva, para qualquer tipo de perfil
(Figura 7).

Figura 7 — Sustentacao positiva

ASSIMETRICO SIMETRICO

Fonte: Adaptado de Formacao de Pilotos (2014)

Para angulo de ataque nulo, a sustentagédo sera positiva em perfis assimétricos
e nula para pefis simétricos (Figura 8).

Figura 8 — Angulo de ataque nulo
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Fonte: Adaptado de Formacao de Pilotos (2014)

O angulo de ataque no qual ndo é produzido sustentacéo, € chamado angulo
de ataque de sustentagao nula. O angulo de sustentagdo nula é sempre igual a zero
nos perfis simétricos e negativos nos perfis assimétricos (Figura 9).
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Figura 9 — Angulo de ataque de sustentagdo nula
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Fonte: Adaptado de Formacéo de Pilotos (2014)

Quando o angulo de ataque € menor que o angulo de sustentacédo nula, a
sustentacdo sera negativa, para qualquer tipo de perfil (Figura 10).

Figura 10 — Sustentacao negativa
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Fonte: Adaptado de Formacao de Pilotos (2014)

Quando o angulo de ataque é aumentado, a sustentacao também aumenta,
até atingir o angulo critico ou angulo de sustentacdo maxima. Ao ultrapassar esse
angulo, o escoamento ndo consegue mais acompanhar a curvatura do extradorso,
e comega a formar um turbilhonamento, diminuindo bruscamente a sustentagéo e
aumentando rapidamente o arrasto (Figura 11).

Figura 11 — Angulo de ataque critico
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Para pequenos angulos de ataque o arrasto pode ser considerado baixo, ja
que decorre apenas do atrito da dgua com a superficie do perfil e da reducédo da
pressao junto ao bordo de fuga. No entanto, ao se aumentar o angulo de ataque, o
descolamento do escoamento pode gerar turbilhonamento, o qual tende a aumentar
consideravelmente o arrasto atuante no perfil (Figura 12).

Figura 12 — Arrasto

Fonte: Adaptado de Formacéo de Pilotos (2014)

2.4 Teoria do momento

A teoria do momento ou teoria do disco atuador modela o funcionamento do
propulsor como um disco atuador ideal, e foi desenvolvida por Froude como uma
continuagao do trabalho de Rankine. Nessa abordagem, o escoamento € considerado
inviscido, incompressivel e irrotacional, sendo que a velocidade e a pressao estatica
séo uniformes em cada sec¢ao transversal do disco e do tubo de corrente (RWIGEMA,
2010), tal como pode ser visto na Figura 13.

Essa teoria permite modelar o hélice como um disco atuador simples que
acelera o fluxo na direcao axial gerando uma alteracao de pressao no plano do hélice,
o qual é considerado como um disco circular continuo com pas infinitas e Ag/A, igual
a 1. Nessa abordagem, o empuxo gerado pelo propulsor € expresso por velocidades
aumentadas no plano do hélice e na esteira a jusante desse plano.
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Figura 13 — Volume de controle para um hélice ideal
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Fonte: Adaptado de Rwigema (2010)

Aplicando-se a conservagado de massa ao volume de controle tem-se,

pAxVoo = pApVp = pAsVs (2.7)

Onde p corresponde a densidade do fluido, A corresponde a area da segao
transversal do volume de controle e V' corresponde a velocidade de escoamento, sendo
que o subscrito co refere-se a regidao de corrente livre a montante do disco, o subscrito
D refere-se as condicbes no disco atuador e o subscrito S refere-se a regiao a jusante
do disco.

O disco atuador induz uma variagéo na velocidade axial do fluxo, que deve ser
sobreposta a V.. Assim, uma nova variavel chamada de fator de inducao axial (a) €
definida para representar a fracao de aumento que a velocidade da corrente livre sofre
até chegar ao plano do hélice. Usando o fator de indugao axial, a velocidade do fluxo
no disco, pode ser escrita na forma da Equacao 2.8.

Vb =V +aVe = Vo (l +a) (2.8)

Devido ao principio da conservacao da quantidade de movimento, a mudanca
no momento do fluxo ao longo do tubo de corrente comegando a montante do hélice,
passando por ele e, movendo-se para a regido da esteira, deve ser igual ao empuxo
produzido pelo propulsor.

5T = pSApVip(Vs — Vi) (2.9)

A montante do disco atuador a pressao estatica € P, e a velocidade € V..
Essa pressao estatica cai para um valor p~ imediatamente a montante do disco e



27

aumenta de forma descontinua para um valor p* imediatamente a jusante do disco.
Entao, o empuxo pode ser escrito como,

6T = (pt —p " )dAp (2.10)
Logo,

(p™ —p )Ap = pApVie(1 + a) (Vs — Vo) (2.11)
De acordo com a equacao de Bernoulli, dado que o0 escoamento € inviscido,
a pressao total é constante ao longo de qualquer linha de corrente, exceto aquelas
que passam pelo disco. Considerando ainda o principio da conservacado da massa,
as velocidades axial e tangencial sdo continuas, pois nenhum fluido € criado dentro
do disco. Desse modo, 0 aumento na pressao total € expresso como um aumento na
pressao estatica (RWIGEMA, 2010).
A seguir, a equacao de Bernoulli é aplicada visando determinar a diferenga de
pressao (p* — p~), considerando as regides a montante e a jusante do disco atuador. A
montante do disco tem-se,

1 1
5PeoVi & Poo + pocghos = 5ppV + 07 + pogho (2.12)

Assumindo que o escoamento € incompressivel (p., = pp) € horizontal (h., =
hp), pode-se escrever,

1 1
5prOJrPoo = §pVD2+p_ (2.13)

Similarmente, a jusante, tem-se,

1 1
§pV,%—|—p+ = EpVSQ—I—PS (2.14)

Subtraindo as Equacdes (2.13) e (2.14), obtém-se,

1
pt—p = 5,0(‘/52 — Voo2) (2.15)

Da Equacéo (2.11), tem-se entéo,

1
5p(vs2 — Vo )Ap = pApVe(1 +a)(Vs — Vao) (2.16)

Logo, chega-se na equagao para Vs,

Vi = Vio(1 + 2a) (2.17)

Substituindo as Equacdes (2.8) e (2.17) em (2.9), e sabendo que a area da
secao (Ap) é igual a 27rdr, 0 empuxo resultante em uma secao anelar do disco pode
ser escrito em fungéo do fator de indugéo axial (a).
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dT = 47rpVa (1 + a)adr (2.18)

No entanto, um hélice real ndo é carregado uniformemente como assumido
pelo modelo do disco atuador. Para analisar a variacdo da carga radial ao longo das
pas, deve-se considerar o momento angular transmitido ao fluxo pelo hélice (RWIGEMA,
2010).

2.4.1 Momento angular

Conforme pode ser visto na Figura 14, quando o fluido se aproxima do disco, o
fluxo horizontal possui apenas quantidade de movimento linear. Ao passar pelo disco,
o torque das pas em rotagao transmite um momento angular ao fluido, que passa a
rotacionar na regiao da esteira.

Figura 14 — Momento angular gerado pelo hélice

— s Disco do hélice

NS

Fonte: Adaptado de Aerodynamics for Students (c2022)

A velocidade angular do fluido no disco atuador, pode ser escrita como,

Vp = bQr (2.19)

Onde b é o fator de inducao tangencial, também conhecido como fator de
redemoinho (AERODYNAMICS FOR STUDENTS, c2022).

Nesse caso, o torque exercido pelo hélice deve ser igual a variacdo de momento
angular da esteira, ou seja, correspondera ao produto da taxa de fluxo de massa no
tubo de corrente multiplicada pela variagéo da velocidade tangencial e o raio do disco.

(SQ = pADVD(Vw(deslizamento) - Vw(correntelivre))r (220)

Considerando que a montante do disco, na regidao de corrente livre, a
velocidade angular é zero e aplicando a conservagao do momento angular em conjunto
com a variacao da velocidade axial, & possivel mostrar que a velocidade angular
imediatamente a jusante do disco, na corrente de deslizamento, sera o dobro da
velocidade no disco.
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%(correntelivre) =0 (221)

‘/G’(deslizamento) = 20Qr (222)

Dessa forma, apds manipulacées matematicas, pode-se escrever o torque em
uma sec¢ao anelar do disco conforme a Equagéao (2.23).

dQ = 4713 pV (1 4 a)bQdr (2.23)

Embora nao seja suficientemente precisa, a técnica do disco atuador permite
obter informagdes importantes sobre o funcionamento de propulsores do tipo hélice.
Ainda que nao modele as perdas rotativas e viscosas, gragas a simplicidade e ao baixo
custo computacional da formulacdo RANSE, esse modelo é muito utilizado na obtencao
de estimativas iniciais referentes ao desempenho de um propulsor (PARRA, 2013).

2.5 Teoria do elemento de pa

A teoria do elemento de pa, ou teoria de Glauert, consiste em dividir a pa em
secles radiais independentes (Figura 15) e, a partir da analise de cada uma das sec¢des
isoladamente, realizar a estimativa do desempenho do propulsor (RWIGEMA, 2010).

Inicialmente, a partir do célculo das forcas de sustentacdo e de arrasto
atuantes em cada perfil, sdo determinados o empuxo e o torque desenvolvidos em
cada uma das secdes que compde a pa. A seguir, os valores de empuxo e torque de
cada sec¢ao sao integrados por toda a pa e multiplicados pela quantidade de pas para
estimar o desempenho geral do hélice (AERODYNAMICS FOR STUDENTS, c2022).

Figura 15 — Divisdo dos elementos de pa de um hélice
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Fonte: Adaptado de Aerodynamics for Students (c2022)
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As forcas atuantes em um elemento de pa sao obtidas através da analise 2D
do perfil, considerando o angulo de ataque («), medido entre o angulo de incidéncia do
escoamento e a linha de sustentacdo zero do perfil, discutida na segéo 2.3 (Figura 16).

E importante observar que, a depender da velocidade axial e da rotagdo do
propulsor, o angulo de ataque entre o fluido e a pa varia, resultanto em diferentes
coeficientes de sustentacao e de arrasto (SILVA, 2013).

Figura 16 — Forcas e velocidades em um elemento de pa
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Fonte: Adaptado de Aerodynamics for Students (c2022)

Na Figura 16 é possivel observar que, sendo V), a velocidade axial no disco do
hélice e V,.; a velocidade angular do escoamento, causada pela rotacao do propulsor,
W € o vetor da velocidade relativa atuante na secao e cujo modulo pode ser calculado
utilizando-se a Equacao (2.24).

W =/V5+ V72

rot

(2.24)

Dado que a pa do hélice apresenta um determinado angulo de passo
geométrico (0)', a diferenca de angulo entre as diregées de empuxo e sustentagdo
pode ser definida utilizando-se a Equagéo 2.25.

v=0—-« (2.25)

Dessa forma, o angulo de ataque pode ser escrito como:

a = f — arctan < Vo ) (2.26)

rot

" Nota: Os hélices usam como linha de referéncia a linha de sustentagéo zero e néo a linha da corda da
segao.
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Analisando a Figura 16, é possivel observar que o empuxo (d7’) e o torque/raio
(dQ/r) da secado de pa podem ser escritos em termos da forca de sustentacao
(dL), da forca de arrasto (dD) e do angulo ¢, conforme as Equacdes 2.27 e 2.28
respectivamente.

dT = dLcos(p) — dD sin(yp) (2.27)
dT = dD cos(p) + dLsin(yp) (2.28)

Substituindo os coeficientes de arrasto e de sustentacdo para um valor
especifico de angulo de ataque, obtém-se as equacodes referentes ao calculo das
forcas de sustentacao e de arrasto para um elemento de pa de comprimento dr.

dL = C’L%pWQC.dr (2.29)

1
dD = C’DEpWQC.dr (2.30)

Onde p é a densidade do fluido e ¢ é a corda da se¢édo. Sendo Z o numero de
pas do hélice, tem-se que o0 empuxo e o torque total de um propulsor pode ser estimado
integrando-se as Equacgdes 2.31 (empuxo) e 2.32 (torque) ao longo do raio.

_1

dT = 2pW20(CL cos(p) — Cpsin(p))Z.dr (2.31)

dQ = %pW%(CD cos(p) + Crsin(p))Z.dr (2.32)

Assim, a teoria do elemento de pa permite calcular as forgas atuantes nas
secoes ao longo da pa, mas nao determina a magnitude das componentes de
velocidade do fluxo Vp e V,,; (AERODYNAMICS FOR STUDENTS, c2022).

2.6 Teoria do momento do elemento de pa

A teoria do momento do elemento de pa combina a teoria do momento em
suas componentes axial e angular e a teoria do elemento de pa. Enquanto a teoria do
momento determina expressdes para 0 empuxo e o torque atuante em cada se¢ao da
pa através da conservacao da quantidade de movimento, a teoria do elemento de pa
determina expressodes para as forcas atuantes em varias secoes ao longo da pa em
funcdo da geometria das pas (JUNIOR, 2017).

A combinagdo dos resultados de ambos os modelos permite estimar o
desempenho de um hélice cujas propriedades do félio, tamanho e distribuicdo de
torcao sdo conhecidas (RWIGEMA, 2010).
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Para calcular V, e V,;, 0s equilibrios de momento axial e angular devem ser
aplicados para prever os efeitos do fluxo induzido em um determinado elemento de
pa. Da secdo 2.4 sabe-se que V) é aproximadamente igual a velocidade de avanco
da embarcacéao (V,,), mas é aumentada pelo fluxo axial induzido do hélice em uma
corrente de deslizamento. E V,,; € aproximadamente igual a velocidade angular da
secao de pa (€2r), mas é reduzida devido ao turbilhonamento do fluxo induzido pelo
hélice, tal como visto na Equacao 2.33 (AERODYNAMICS FOR STUDENTS, ¢c2022).

Viot = Qr — bQr = Qr(1 —b) (2.33)

Sabendo os valores de V), e V,,; € possivel determinar a velocidade de fluxo
local (W) e o angulo de ataque («) de cada sec¢éo da pa.

Sendo assim, combinando as equagdes da teoria do momento (disco atuador)
e da teoria do elemento de pa, tem-se uma série de equacdes que podem ser resolvidas
de forma iterativa para estimar o desempenho de um hélice propulsor.

Na Tabela 1 sdo sintetizadas as principais caracteristicas dos principais
métodos utilizados na modelagem de propulsores do tipo hélice.

Tabela 1 — Métodos numéricos para modelagem de hélices

| Método | Descrigao |
Teoria do momento (Disco | O hélice € modelado como um disco atuador, no qual
atuador) ocorre uma mudanga de pressao, resultando em um

empuxo. O empuxo, torque e poténcia entregue sao
atribuidos a mudancgas na quantidade de movimento
do fluido dentro da corrente de deslizamento existente
no entorno do disco (RANKINE, 1865), (FROUDE,
1889) e (FROUDE, 1911).
Teoria do elemento de pa | As forgcas e momentos que atuam na pa sao calculados
(Blade Element Theory -| em um numero discreto de se¢des independentes, as
BET) quais sao representadas como félios 2D, cada qual
com seu respectivo angulo de ataque em relacao ao
fluido. No entanto, as curvas de sustentacdo e de
arrasto das se¢6es devem ser previamente conhecidas.
Nesse método, as velocidades induzidas no fluido
devido a acdo do hélice ndo sao contabilizadas
(FROUDE, 1878).
Teoria do momento do | Combina a teoria do momento com a teoria do
elemento de pa (Blade | elemento de pa. Nesse caso, o campo de velocidade
Element Momentum | induzida pode ser definido no entorno das seg¢des 2D.
Theory - BEMT)
Fonte: Adaptado de Phillips, Turnock e Furlong (2009)

O método BEMT é uma abordagem amplamente utilizada para a analise e
projeto de hélices, rotores e turbinas edlicas. Essa abordagem, combina os principios
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basicos da teoria do elemento de pa (Rankine, 1865 e Froude, 1878) e a teoria do
momento, permitindo uma estimativa da distribuicdo do fluxo ao longo da p4a, sendo
um dos métodos mais adequado para obter uma compreensao da fisica associada ao
funcionamento do propulsor.

No entanto, é importante destacar que, em comparacdao com os resultados
reais de um hélice, o método BEMT superestima o empuxo e subestima o torque,
resultando em uma eficiéncia teérica entre 5 e 10% maior do que a eficiéncia real de
um propulsor (SALAH, 2021).
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3 METODOLOGIA

Neste capitulo € apresentada a metodologia, técnicas e ferramentas utilizadas
no desenvolvimento do trabalho, bem como o processo de construcéo da ferramenta e
da verificacao dos resultados obtidos, cuja sistematizagdo é mostrada na Figura 17.

Figura 17 — Metodologia de trabalho

Pesquisa
Bibliografica

Y

Construcao da
Ferramenta

|
v v

Andlise da Secao Analise do Propulsor
Técnica: Solucéo iterativa e Técnica: teoria do momento do
formulacdes matematicas elemento de pa - solucdo iterativa
Ferramentas: XFOIL e Delphi Ferramenta: Delphi

Verificacao da Ferramenta
Técnica: Comparacao analitica
Ferramenta: Excel e Airfoil Tools

Fonte: Autora (2022)

Em primeiro momento, utilizou-se da técnica da pesquisa exploratéria para
realizar a revisdo teérica a fim de compreender o funcionamento do hélice, sua
geometria e os principais parametros que influenciam no desempenho do sistema, bem
como entender a geometria e as forgas atuantes em uma secao de pa. Os resultados
dessa pesquisa foram materializados no equacionamento e na modelagem matematica
descrita no Capitulo 2.

Para o desenvolvimento da ferramenta computacional utilizou-se a linguagem
Object Pascal implementada por meio do programa Delphi Community Edition 10.4.
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A escolha dessa linguagem de programacao considerou o fato dessa ser uma
IDE (do inglés "Integrated Development Environment" - Ambiente de Desenvolvimento
Integrado) eficiente para o desenvolvimento rapido de aplicativos iOS, Android, Windows
e macQOS, cuja versao community é disponibilizada gratuitamente para desenvolvedores
autdbnomos, startups, estudantes e organizagdes sem fins lucrativos.

Conforme o fluxograma mostrado na Figura 17, a ferramenta, objeto dessa
monografia, foi dividida em 2 médulos principais: um destinado a analise de uma secao
isolada e outro destinado a analise do propulsor.

3.1 Metodologia adotada para o modulo de analise da secao de pa

Para o desenvolvimento do mdédulo de analise da sec¢ao de pa, foi utilizada
uma integracao com o programa XFOIL, aplicativo interativo para o projeto e andlise de
aerofdlios subsénicos, desenvolvido por Mark Drela no MIT (DRELA, 1990).

Sabidamente robusto e eficiente, o XFOIL consiste em uma colecédo de
rotinas orientadas por menus que executam varias fungdes, permitindo o calculo dos
coeficientes de sustentacao e de arrasto de uma secao de pa do hélice, cuja geometria
€ descrita por meio das coordenadas associadas ao conjunto de pontos posicionados
ao longo do contorno da sec¢ao analisada.

A partir da geometria modelada, determina-se o numero de Reynolds (Re)
utilizando-se a Equagéao 3.1.

_ove

ol
Onde p corresponde a densidade do fluido, V' a velocidade do fluido, ¢ a corda

da secao, e u a viscosidade dinamica do fluido.

A seguir, os coeficientes calculados no XFOIL sdo importados, permitindo que
a ferramenta desenvolvida possa calcular e exibir o desenho da secao e os respectivos
gréficos de desempenho do perfil em funcédo do angulo de ataque (Figura 18).

O processo de verificacdo desse moddulo consistiu na comparacao dos
resultados obtidos pelo programa desenvolvido com aqueles disponibilizados no site
AirFoil Tools. E importante destacar que os diagramas referentes aos coeficientes de
sustentacao e de arrasto disponiveis em AirFoil Tools (c2022) tambén foram construidos
usando o XFOIL. No total, durante o processo de verificagao, foram realizados 5 estudos
de caso.

Para quantificar a eficacia do codigo desenvolvido, utilizou-se o erro relativo
percentual (Equacao 3.2), sempre considerando os dados do AirFoil Tools como
resultados de referéncia a serem alcangados.

Re (3.1)

Erro Relativo (%) — Resultado Al;i;;llt;diej?;?j; Ferramenta « 100 (3.2)
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Figura 18 — Fluxograma de funcionamento - Médulo Analise de Secéo

Modelagem

Y

Geracgao de arquivos
de entrada

Y
Execucédo do XFOIL

)
Leitura dos resultados )

Y

Plotagem grafica dos
resultados

J

(O Desenvolvido pela autora

Fonte: Autora (2022)

Por fim, destaca-se que a ferramenta Microsoft Excel foi utilizada para a
sistematizacao e analise dos resultados.

3.2 Metodologia adotada para o médulo de analise do propulsor

Ja o desenvolvimento do médulo de anélise do propulsor, foi baseado no
modelo matematico da teoria do momento do elemento de pa, descrita na secao 2.6,
o qual depende dos parametros geométricos do hélice, bem como os parametros de
desempenho de cada uma das sec¢des das pas.

Para implementacao da teoria, foi utilizado o codigo em MATLAB fornecido pelo
site Aerodynamics for Students, que pode ser visto no Anexo A, o qual foi adaptado
para a linguagem Delphi.

Destaca-se que o cédigo-fonte original é, por padrdo, um projeto de hélice
simples com propriedades lineares, com o mesmo valor de corda para todas as segoes.
No entanto, o codigo pode ser facilmente adaptado para permitir uma melhor descricéo
das caracteristicas de cada uma das secdes da pa, permitindo que analises mais
complexas sejam realizadas.

Na adaptagao do codigo, os dados de geometria do hélice e os dados do fluxo
foram colocados como parametros de entrada a serem definidos pelo usuario.
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Na Figura 19 é mostrado o fluxograma de funcionamento do médulo de analise
do propulsor.

Figura 19 — Fluxograma de funcionamento - Médulo Analise do Propulsor

Modelagem

Y

Parametros de entrada
do propulsor e fluido

Y

Execucgéao do codigo
BEMT

\

Plotagem dos
resultados

(O Desenvolvido pela autora

Fonte: Autora (2022)

Sabe-se que os coeficientes de sustentacao (C';) e de arrasto (Cp) sao funcdes
do angulo de ataque (o) (MOLLAND; TURNOCK; HUDSON, 2017). No entanto, dado
que, no exemplo analisado, o angulo de ataque real existente entre o fluido e cada uma
das secdes da pa € desconhecido do projeto, foram usadas as equacdes para C;, e Cp
fornecidas pelo cddigo original, mostradas abaixo.

Cr=6,2xa (3.3)

Cp = 0,008 — 0,003C;, +0,01C? (3.4)

Assume-se que a pa tem um passo (P) constante, de modo que a variagéo de
6 com o raio é calculada a partir da equacéo padrao do passo (Equacéao 3.5).

P =27rtand (3.5)

O algoritmo utilizado no processo iterativo da teoria do elemento de pa é
esquematizado na Figura 20.



Figura 20 — Algoritmo BEMT

Parametros de entrada:
¢, P, D, Q, p, Z e largura perfil

!

Para uma faixa
de velocidades:

{

[ Para i=1 até o nimero de secdes de pa: }=

Estimativas iniciais dos fatores de
inducdoaeb

| Contador =0 l

\

Calcular:

8 (Eq. 3.5)
VD (Eq. 2.8)
Vrot (Eq. 2.33)
¢ (Eg. 2.25)
a (Eq. 2.26)

v

CL(a) e Cp(a)

.

Calcular

Valores
atualizados de
aeb(anewe

bnew)

dT/dr (Eq. 2.31)
dQ/dr (Eqg. 2.32)

Y

Estimativas
melhoradas deae b
(anew e bnew)
(Egs. 2.18 e 2.23)

v

|

Contador =

|anew-a| < 1.0e-5 ?
|[bnew-b| < 1.0e-5 ?

:

Contador + 1

'

—

Calcular:
T (Eq. 3.6)
Q (Eq. 3.7)

Y

J(V) (Eq. 2.1)
KT(V) (Eq. 2.2)
KQ(V) (Eq. 2.3)
no(V) (Eq. 2.4)

Fonte: Autora (2022)

Contador > 5007

Nio

38



39

Inicialmente, o cédigo realiza um processo de busca iterativa, comegando com
estimativas iniciais dos fatores de indugéo (a e b), os quais foram arbitrados em 0,1
e 0,01, respectivamente. Posteriormente, sdo usadas as Equagdes 2.24 e 2.26 para
calcular o angulo de fluxo na pa.

A seguir, as propriedades da secao da pa sao usadas para estimar 0 empuxo e
o torque em cada uma das se¢des, 0s quais sao calculados utilizando-se as Equacdes
2.31 e 2.32. Uma vez conhecidas as estimativas de empuxo e torque, as Equacdes
2.18 e 2.23 sao usadas para recalcular os fatores de inducéo.

Esse processo é repetido até que os valores de a e b convirjam dentro de uma
respectiva tolerancia, a qual foi arbitrada em 1 x 10~°, para ambos os fatores. Depois
desses valores terem convergido, uma previsao do empuxo e do torque em cada se¢ao
pode ser calculada.

Por fim, o empuxo (T') e torque (Q) total do propulsor sdo obtidos somando-
se os resultados referentes a analise de cada uma das secdes das pas analisadas
isoladamente (Equagobes 3.6 e 3.7).

T =Y dT (3.6)

Q=7 dQ (3.7)

A segquir, os resultados podem ser adimensionalizados calculando-se os
coeficientes J, K1 e K e a eficiéncia do propulsor, utilizando-se as Equagdes 2.1, 2.2,
2.3, e 2.4 respectivamente.
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4 DESENVOLVIMENTO

Neste capitulo € descrito o processo de construcao da ferramenta destinada
tanto a analise de perfis hidro e aerodindmicos, quanto a analise de propulsores e cuja
interface € mostrada na Figura 21.

Figura 21 — Interface Ferramenta

Andlise Secdo  Andlise Propulsor

Geometria Folio Desenho do perfi | Graficos Coeficientes Graficos Forgas Reynolds =

Corda (m) Alfa (*) D cL FD(N) FL(N) ~
Nimero de secBes

Fluido
Velocidade (m/s)
Densidade (kg/m#)

Viscosidade (mPa*s)

Ari1p°C

Agua 20°C

Reynolds
‘ | Calcular Reynolds

Secbes do fdlio:

xfcords  espessura superior  espessura inferior

v

Selecionar Perfil “ Analsar Perfil Exportar Resultado

Fonte: Autora (2022)

A ferramenta possui duas abas, uma para analise de cada uma das secdes do
propulsor, e outra para a analise do propulsor. Assim, para facilitar o entendimento, este
capitulo sera dividido em duas se¢oes, cada uma correspondendo a uma das abas
desenvolvida.

Em ambas as abas, o usuario devera inserir os parametros de entrada
referentes a cada tipo de analise. Além disso, ao clicar no menu "arquivo", localizado no
canto superior esquerdo da tela, o usuario possui a opg¢ao "abrir", onde € possivel abrir
os dados de uma andlise realizada anteriormente, e a opcao "salvar", onde é possivel
salvar o projeto atual.
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4.1 Analise Secao

Nesta secdo sera descrita a construgéo da primeira aba da ferramenta, a qual
é destinada a analise de um folio (secao de uma pa).

4.1.1 Parametros de entrada - Secao

Para realizar a analise de um félio, o usuario deve informar os dados
geométricos do perfil, além dos dados referentes ao fluido, tal como mostrado na
Figura 22.

Figura 22 — Parametros de entrada - Secao

Geometria Fdlio Secdes do fdlio:

Corda (m) x/corda espessura superior  espessura inferior
Numero de secdes

Fluido
i /
Velocidade (m/s) Ar10°C
Densidade (kg/m?) ;
Agua 20°C

Viscosidade (mPa*s)

Reynolds
’ ‘ Calcular Reynolds

Selecionar Perfil v Analisar Perfil
Fonte: Autora (2022)

Nos dados de entrada referentes ao fluido, € possivel definir manualmente
a densidade e a viscosidade, ou clicar nos botdes ao lado para selecionar o fluido
ar a 10°C ou agua a 20°C. De igual modo, o numero de Reynolds pode ser inserido
manualmente, ou pode ser calculado ao se clicar no botao "Calcular Reynolds".

Nos dados de entrada "Geometria Félio", apds inserir o nimero de secoes a
qual o félio é dividido ao longo da corda, a tabela de se¢des logo abaixo, é dimensionada
automaticamente para a quantidade de linhas referente ao numero de se¢des informado.

A seguir, os pontos referentes as secoes do félio podem ser inseridos
manualmente na tabela, ou preenchidos automaticamente a partir de um dos perfis
padronizados disponiveis na ferramenta, tal como mostrado na Figura 23.
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Figura 23 — Perfis incluidos na ferramenta

MACA M3
MACA 4412
MACA 2412
MACA CYH
RAF 30

Selecionar Perfil w
Fonte: Autora (2022)

J& o campo "x/corda" deve ser preenchido com a fracao referente a secéo do
folio, e os outros dois campos com as espessuras superiores € inferiores a partir da
corda, conforme ilustrado na Figura 24.

Figura 24 — Segdes do félio

Secao espessura
do folio 4 SUperior
—

RV T =
—T T T }\ [ ———=

b |
espessura
inferior

Fonte: Autora (2022)

Ressalta-se que a ferramenta construida utiliza o Sistema Internacional de
Unidades (SI), portanto, é importante que o preechimento dos dados de entrada seja
realizado considerando-se as unidades de medidas informadas ao lado de cada campo
a ser preenchido, sob pena dos resultados serem irreais.

Por fim, com os parametros de entrada devidamente preenchidos, o usuario
deve clicar no botao "Analisar Perfil", para que a anélise seja iniciada.



4.1.2 Resultados da Analise da Secao

Todos os dados e resultados apresentados nesta secao referem-se ao perfil
NACA M3 analisado para um numero de Reynolds igual a 1000000.

Ao iniciar a andlise, o usuario deve aguardar para que os valores de C, e Cp
do perfil referentes a cada um dos angulos de ataque considerados na analise sejam
importados do XFOIL. Visando facilitar a implementacao, o programa desenvolvido
considera angulos de ataque entre -15° e 15°, com variacao de 1°. No entanto, o cédigo
pode ser facilmente adaptado para incluir quaisquer outros angulos de ataque.

Concluida a importagdo dos dados, a ferramenta calcula as forcas de
sustentacao e de arrasto para cada angulo de ataque, sendo os dados sintetizados na
tabela localizada no canto direito da interface, conforme mostrado na Figura 25.

Figura 25 — Calculo de Forgas

Reynolds = 1000000

Alfa (°) CD cL FD(N) FL(N) &
15 0,03154  -1,3656 64,657 -2790,4
-14 0,02684  -1,3257 55,022 -2717,6
-13 0,02413  -1,2691  49,466° -2601,6
E . 0,02141  -1,2124  43,800° -2485,4
a1 0,01966  -1,1316 40,303 -2319,7
-10 0,01718  -1,0552 35219 -2163,1
9 0,01515  -0,9797  31,057% -2008,3
8 0,01371  -0,9053  28,105% -1855,8
=) 0,01207  -0,8037  24,743% -1647,5
5 0,01073  -0,6707  21,996° -1374,9
5 0,00842  -0,5342 19,311 -1095,1
4 0,00783  -0,4196  16,051% -860,18
3 0,00660  -0,3187 13,53 -653,33
3 0,00570  -0,2153 11,685 -441,36
1 0,00514  -0,1089 10,537 -223,24
0 0,00498  0,0000 10,209 0

1 0,00514  0,1080 10,537 223,24¢
2 0,00570  0,2153 11,685 441,36¢
3 0,00660  0,3187 13,53 653,33¢
4 0,00782  0,4196  16,051% 860,18
5 0,00842  0,5342 19,311 1095,11
6 0,01073  0,6707  21,996° 1374,9:
7 0,01207  0,8038  24,743% 1647,7¢
8 0,01371  0,9052  28,105% 1855,6¢
9 0,01515  0,9796  31,057% 2008,1f «

Exportar Resultado

Fonte: Autora (2022)
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O botao "Exportar Resultados" abaixo da tabela, permite exportar os resultados
obtidos em formato txt.

E importante destacar que a aba principal de Anélise da Secao, possui mais 3
abas ao centro: Desenho do Perfil, Graficos Coeficientes e Graficos Forgas, conforme
pode ser visto na Figura 26.

Figura 26 — Abas interface - Andlise Segéao

Desenho do perfil  Graficos Coeficientes  Graficos Forcas

Fonte: Autora (2022)

Para facilitar a visualizacao, os pontos descritos na tabela Se¢des do Félio
(Figura 22) sao utilizados para a modelagem geométrica do perfil, a qual € mostrada
na aba Desenho do Perfil (Figura 27).

Figura 27 — Exemplo de Geracéao de Perfil

Fonte: Autora (2022)

Na segunda aba sao plotadas as curvas de coeficiente de arrasto e coeficiente
de sustentagdo em fung&o do angulo de ataque (Figura 28).
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Figura 28 — Curvas de coeficientes geradas pela ferramenta
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Fonte: Autora (2022)

Por fim, na terceira aba sao plotadas as curvas de forca de arrasto e forca de

sustentagdo em fungéo do angulo de ataque (Figura 29).



Figura 29 — Curvas de forcas de arrasto e sustentacao geradas pela ferramenta
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4.2 Analise Propulsor

€ destinada a analise do propulsor e cuja interface € mostrada na Figura 30.

Fonte: Autora (2022)

Nesta secao sera descrita a construcao da segunda aba da ferramenta, a qual
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Figura 30 — Interface - Analise Propulsor

(%) BEMT = a %3
Arquive
Andlise Secio Andlse Propulsor
Dados do propulsor IR D ol T (M) Q (Nm) (] © a Viocal (m/s}

Diametra (m) 1,6

Passo (m) 10

Hamero de pas 2

Velocidade de rotacdo (rpm) (2100

Densidade do fluido (kg/m?) (1,225

Velocidade de avange (m/s) |10

Corda perfil (m) 01

Largura perfil (m) 0,012

Executar

Eff KT KQ Checkint Empuxo (N}  Torque (Nm)

® o
et
pes:

Sustentagio
Empuxe

Arrasto

Fonte: Autora (2022)

4.2.1 Parametros de entrada - Propulsor

Para realizar a andlise do desempenho de um propulsor € necessério inserir
os dados de entrada, conforme pode ser visto na Figura 31, os quais foram discutidos
no Capitulo 2 desta monografia.

Figura 31 — Parametros de entrada - Propulsor

Dados do propulsor

Digmetro (m)

Passo (m)

MNamero de pas

Velocidade de rotacao (rpm)
Densidade do fluido (ka/m?)
Velocidade de avanco (mys)
Corda perfil {rm)

Largura perfil (m)

Executar

Fonte: Autora (2022)
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4.2.2 Resultados da Analise do Propulsor

Com os parametros devidamente inseridos, o usuario deve clicar em "Executar”
para iniciar a andlise. A seguir, a ferramenta fornece duas tabelas de resultados. A
primeira mostra os resultados obtidos para cada sec¢ao do propulsor (r/R), calculados
na ultima iterag@o do codigo (Figura 32). Destaca-se que, na modelagem desenvolvida,
o propulsor é sempre dividido em 11 se¢des, sendo que a primeira secao esta
localizada a 10% do raio da pa.

Figura 32 — Resultados do BEMT para cada sec¢ao do propulsor

/R D CL T (N) Q (Nm) ] 0] a Viocal {m/s)

0,08 0,0711911898 2,6682571328 4,9997834054 0,3378163158 1,1050271143 0,674663060¢ 0,4303640536 16,67282717
0,132 0,0556294578 2,3375601783 19,242677705 1,4315264522 (,8083889034 0,4313621004 0,3770268029 32,23074086
0,224 0,0378556360 1,8843770243 36,469532083 2,8338067006 0,6177469691 0,313815191C 0,3039317781 48,18810651
0,296  0,0270734010 1,5391868510 53,991548840 42971683377 0,49333096582 0,2450837144 0,2482559437 ©4,16944370
0,368  0,0207299988 1,2882002833 71,245951345 5,7009928802 0,4081944491 0,200420209C 0,2077742392 80,12275465
0,44 0,0168479151 1,1025185107 88,193801092 7,2430654692 0,3470736761 0,169248109¢ 0,1778255662 90,04718022
0,512 0,0143569232 0,9612905333 104,89222078 8,7367169776 0,3013805026 0,1463336424 0,1550468602 111,9494138
0,584 0,0126883379 0,8509520654 121,40013939 10,260417970 0,2060643171 0,128813983C 0,1372503331 127,8348094
0,656  0,0115288154 0,7626838899 13776487571 11,825959410 0,2380153733 0,115001842¢ 0,1230135306 143,7081077
0,728  0,0100977732 0,6006267875 154,01995026 13,443974009 0,2152330864 0,103841609C 0,1113914173 159,5718141
0.8 0,0100864501 0,6307754353 170,19115783 15,124472321 0,1963796604 0,094641686C 0,1017379734 17542869448

Fonte: Autora (2022)

J4 na segunda tabela sdo mostrados os resultados gerais do propulsor
calculados para a velocidade de avanco definida para a analise. Nesse caso, o
Empuxo e o Torque correspondem as somas dos empuxos e torques obtidos para
cada secéao do hélice, respectivamente, multiplicado pela quantidade de pas (Figura 33).

Figura 33 — Resultados gerais de desempenho do propulsor

V{m/s} | J Eff KT KQ CheckInt Empuxo (M)} Torgue (Nm)
= 0,0892857142¢ 0,2691424322 0,0978607993 0,0051668838 0 962,41163938 81,301916843

Fonte: Autora (2022)

O campo "ChecklInt" pode resultar em 0 ou 1. Se o resultado for 0, o cédigo
convergiu antes de 500 iteracoes, e se o resultado for 1, o cddigo parou quando atingiu
500 iteragdes, evitando que o programa continuasse em um eventual loop infinito sem
convergéncia.

Infelizmente, por limitagdes de tempo, nao foi possivel finalizar a integracao
entre os modulos desenvolvidos. Assim, € necessario realizar o processo manualmente,
analisando cada uma das secdes das pas isoladamente para depois inserir as curvas
de interpolacao de C}, e C'p diretamente no cédigo do modulo destinado a analise do
propulsor.
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5 RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo sdo apresentados os resultados referentes as analises
realizadas para a verificacdo da ferramenta computacional desenvolvida. Destaca-
se que em todas as analises, o fluido utilizado foi definido como sendo a agua salgada
a 20° (p = 1025kg/m?).

5.1 Verificacao da Analise de Secao de Hélice

Para a verificagdo do médulo referente a analise de uma sec¢éo isolada foram
utilizados 5 perfis aerodinamicos de geometria conhecida: NACA M3, NACA 4412,
NACA 2412, NACA CYH e RAF 30.

As coordenadas geométricas referentes aos pontos que descrevem cada um
dos perfis foram retiradas do site AirFoil Tools e podem ser vistas no Anexo B. Sendo
que na Figura 34 podem ser vistas as geometrias dos perfis geradas pela ferramenta
desenvolvida.

Dado que todas as analises foram feitas considerando-se um numero de
Reynolds igual a 1000000, os resultados (C, e Cp) de cada um dos perfis obtidos
com a ferramenta desenvolvida foram comparados com os valores do site AirFoil Tools,
calculando-se o erro relativo percentual aferido para cada resultado.

Os resultados referentes ao perfil NACA M3, podem ser vistos nas tabelas
mostradas na Figura 35, enquanto os resultados para os outros perfis estudados
podem ser vistos no Apéndice A.
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Figura 34 — Geometrias dos perfis geradas pela ferramenta
Escoamento NACA M3

Jn’\,kﬂ HM =

NACA 4412 NACA 2412

—dlllL LT | | = TT=

NACA CYH RAF 30

0| [T (] | | [[T=—

Fonte: Autora (2022)



Figura 35 — Comparacéao entre os resultados - NACA M3

Coeficiente de Sustentacdo (CL)

a(”) AirFoil Tools
-15 -1,3346
-14 -1,3039
-13 -1,2568
-12 -1,2077
-11 -1,1326
-10 -1,0474

-9 -0,978
-8 -0,903
-7 -0,8047
-b -0,6721
-5 -0,5351
-4 -0,4204
-3 -0,3189
-2 -0,2153
-1 -0,1091
0 0,0000
1 0,1092
2 0,2153
3 0,3189
4 0,4204
5 0,5351
i} 0,6722
7 0,8049
8 0,9029
g 0,9730
10 1,0475
11 1,1325
12 1,2080
13 1,2576
14 1,3049
15 1,2355

Ferramenta
-1,3656
-1,3257
-1,2691
-1,2134
-1,1316
-1,0552
-0,9797
-0,9053
-0,8037
-0,6707
-0,5342
-0,4196
-0,3187
-0,2153
-0,1089

0,0000
00,1085
0,2153
0,3187
0,4196
0,5342
0,6707
0,8038
0,9052
0,97596
1,0553
1,1217
1,2127
1,2697
1,3265
1,3667

Erro relativo (%)
2,32
1,67
0,98
0,39
0,09
0,74
0,17
0,25
0,12
0,21
0,17
0,19
0,06
0,00
0,18
0,00
0,27
0,00
0,06
0,19
0,17
0,22
0,14
0,25
0,16
0,74
0,11
0,39
0,96
1,66
2,34
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-11
-10
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AirFoil Tools Ferramenta Erro relativo (%)

Coeficiente de Arrasto [Co)
0,03438 003134
0,02876 0,02634
0,02526 0,02413
0,02192 0,02141
0,01966 001966
0,01805 0,01718
0,01532 0,01515
0,01389 0,01371
0,01210 0,01207
0,01083 0,01073
0,00943 0,00942
0,00783 0,00783
0,00655 000660
0,00567 0,00570
0,00508 0,00514
0,00495 0,00498
0,00508 0,00514
0,00566 0,00570
0,00655 0,00660
0,00783 0,00783
0,005943 0,00942
0,01082 0,01073
0,01210 0,01207
0,01388 0,01371
0,01532 0,01515
0,01805 0,01718
0,01965 001967
0,02193 0,02141
0,02525 0,02412
0,02875 0,02683
0,03439 0,03152

Fonte: Autora (2022)

8,26
6,68
4,47
2,33
0,00
4,82
1,11
1,30
0,25
0,92
0,11
0,00
0,76
0,53
1,18
0,61
1,18
0,71
0,76
0,00
0,11
0,83
0,25
1,22
1,11
4,82
0,10
2,37
4,48
6,68
8,35

Na Tabela 2 sédo sintetizados o erro maximo, erro médio e desvio padrao
calculados para C; em cada um dos perfis analisados, enquanto os resultados

referentes ao C'p sao mostrados na Tabela 3.

Tabela 2 — Erros calculados para cada perfil para Cp,

Perfil Erro maximo (%) Erro médio (%) Desvio padrao (%)
NACA M3 2,34 0,49 0,65
NACA 4412 24,22 3,20 5,12
NACA 2412 0,78 0,13 0,15
NACA CYH 29,51 2,25 5,42
RAF 30 4,38 0,93 1,19

Fonte: Autora (2022)
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Tabela 3 — Erros calculados para cada perfil para Cp

Perfil Erro maximo (%) Erro médio (%) Desvio padrao (%)
NACA M3 8,35 2,14 2,55
NACA 4412 19,41 6,41 6,60
NACA 2412 2,36 0,44 0,56
NACA CYH 23,21 3,66 5,26
RAF 30 13,64 2,84 3,70

Fonte: Autora (2022)

Nota-se que os erros percentuais obtidos para os perfis NACA M3 e NACA
2412 estdo abaixo de 10%, o que pode ser considerado um resultado satisfatorio.
Ja para os perfis NACA 4412 e NACA CYH a ferramenta apresentou erros maximos
superiores a 20%, chegando a 24,22% para o NACA 4412 e 29,51% para o NACA
CYH.

A existéncia de resultados tdo destoantes pode indicar um problema numérico
de convergéncia, o que pode ser gerado pela discretizacao padrao da malha adotada
pelo XFOIL. No entanto, é importante observar que, mesmo considerando os resultados
andémalos em nenhum caso o erro médio superou 0s 6,5%.

Por fim, observa-se que o perfil NACA 2412 foi 0 que apresentou melhores
resultados tanto para C;, quanto para Cp, obtendo erros relativos inferiores a 3%.

Nas Figuras 36, 37, 38, 39 e 40 sao mostradas as comparacdes entre os
resultados da ferramenta desenvolvida e do AirFoil Tools, para cada perfil estudado,
sempre considerando o dngulo de ataque variando de -15° a 15°.
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Figura 36 — Curvas comparativas para C;, € Cp - NACA M3

NACA M3 CLxa
1,5
,.«.,/-—
1 A/
0,5
o T Airfoil Tools
-20 15 10 5 0 5 10 15 20 _
Ferramenta
0,5
-1
15
a(®)
NACA M3 Coxa
0,035
0,025
5 0.02 ’
Q 0,02
Airfoil Tools
\ 0,015 / Ferramenta
0,01
0,005
0
w20 -15 -10 -5 0 5 0 15 20

Fonte: Autora (2022)

Observa-se que as curvas correspondentes aos resultados da ferramenta
desenvolvida para o perfl NACA M3 sdo bastante semelhantes as curvas
correspondentes aos resultados obtidos no Airfoil Tools, apresentando uma
pequena divergéncia nas extremidades da curva de Cp,.
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Figura 37 — Curvas comparativas para C, € Cp - NACA 4412

NACA 4412
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-20 -15 -10
NACA 4412
o
o 1
20 -15 10

'
un

(5]

CLxa

0

0,03000

0,02500

Fonte: Autora (2022)
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Nota-se que para o perfil NACA 4412, as curvas de C; e Cp apesar de
apresentarem uma diferenga maior nas extremidades, apresentam comportamento
similar, exceto por uma queda abrupta identificada nos resultados obtidos no Airfoil
Tools quando o angulo de ataque se aproxima de 14°.



Figura 38 — Curvas comparativas para C, € Cp - NACA 2412
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Fonte: Autora (2022)

10 15 20

Airfoil Tools

Ferramenta

Airfoil Tools

Ferramenta

55

Como ja discutido anteriormente, o perfil NACA 2412 é o que apresenta
menores indices de erro. As curvas de C}, e Cp confirmam isso, pois como pode ser
visto, apresentam infima divergéncia entre os resultados da ferramenta desenvolvida e

aqueles obtidos no Airfoil Tools.



Figura 39 — Curvas comparativas para C, e Cp - NACA CYH
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Fonte: Autora (2022)
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Observa-se que para o perfil NACA CYH, as curvas de C sdo bastante
semelhantes. Ja as curvas de Cp apresentam uma pequena divergéncia na
extremidade inferior do grafico, quando sao analisados angulos de ataque inferiores a

-10°.
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Figura 40 — Curvas comparativas para C, e Cp - RAF 30

RAF 30 CLxa
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Fonte: Autora (2022)

Por fim, nota-se que para o perfil RAF 30 as curvas de C; sao bastante
semelhantes, com pequena divergéncia nas extremidades. Ja as curvas de Cp
apresentam maior divergéncia também nas extremidades.

Conforme ja mencionado, as diferencas obtidas entre os resultados obtidos pela
ferramenta desenvolvida e aqueles obtidos no site AirFoil Tools podem ser causadas
por parametros de simulacao, tais como tamanho dos painéis usados na discretizacao
dos perfis.
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5.2 Verificacao da Analise do Propulsor

Para verificar o desenvolvimento realizado no médulo de andlise do propulsor,
os resultados obtidos usando a ferramenta desenvolvida foram comparados com
aqueles obtidos diretamente pelo cédigo em MATLAB disponivel no site Aerodynamics
for Students. Os dados de entrada utilizados para esse estudo sdo mostrados na
Figura 41.

Figura 41 — Parametros de entrada utilizados - BEMT

Dados do propulsor

Didgmetro (m) 1,6
Pasco (m) 1,0
MUmero de pds 2

Velocidade de rotacdo (rpm) (2100
Densidade do fluido (kg/m®) (1,225
Velocidade de avango (myfs)} |10

Corda perfil {m) 0,1
Largura perfil {m) 0,012
Executar

Fonte: Autora (2022)

Observando os resultados mostrados na Tabela 4 € possivel afirmar que
a adaptacdo do cédigo para a ferramenta em Delphi parece ter sido realizada
adequadamente.

Tabela 4 — Comparacéo resultados - BEMT

Cédigo MATLAB Ferramenta Delphi  Erro relativo (%)

J 0,0893 0,0893 0
Eff 0,2691 0,2691 0
Kt 0,0979 0,0979 0
Kq 0,0052 0,0052 0
T(N) 962,4116 962,4116 0
Q(Nm) 81,3019 81,3019 0

Fonte: Autora (2022)
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6 CONCLUSOES

Este trabalho apresentou o desenvolvimento de uma ferramenta computacional
destinada ao projeto de asas, félios e propulsores, a qual foi dividida em dois médulos
principais.

O primeiro moédulo desenvolvido refere-se a andlise de uma secédo de pa
representada por um perfil aerodindmico cuja geometria é conhecida. Desenvolvido
em Delphi e integrado com a ferramenta XFOIL, esse modulo utiliza o método dos
painéis para determinar os coeficientes de sustentacédo e de arrasto do perfil modelado
considerando diferentes velocidades de escoamento e diferentes angulos de ataque.
O processo de verificacdo mostrou que, embora tenham sido observados resultados
discrepantes, no geral a ferramenta desenvolvida foi capaz de estimar o desempenho
de um perfil obtendo, na média, erros inferiores a 10%.

Ja 0 segundo modulo refere-se a analise de desempenho de um propulsor do
tipo hélice. Também desenvolvido em Delphi, esse mdodulo utiliza a teoria do momento
do elemento de pa para, a partir da estimativa das forcas atuantes em cada uma
das secgoes, estimar o desempenho de um propulsor. Apesar de apresentar algumas
limitacbes, a teoria do momento do elemento de pa € uma forma simples e rapida para
estimar o desempenho de um hélice, exigindo poucos recursos computacionais se
comparado com outros métodos como CFD (Computational Fluid Dynamic). Também
nesse caso os resultados obtidos indicaram a correta implementacao da ferramenta.

Entende-se que o trabalho atingiu os objetivos estabelecidos, uma vez que
a ferramenta desenvolvida se mostrou eficiente para estimar o desempenho de um
hélice e para analises de perfis. A ferramenta também possui uma interface de facil
entendimento para o usuario, permitindo a rapida insercao dos parametros de entrada
do projeto e a facil visualizagdo dos resultados.

Infelizmente por limitagdes de tempo néo foi possivel realizar a integragéo entre
os médulos desenvolvidos. Assim, como sugestao de melhorias para serem realizadas
em trabalhos futuros, destaca-se que a estimativa dos coeficientes de sustentacao e
de arrasto utilizados no médulo de estimativa de desempenho do propulsor pode ser
automatizada com base no médulo de andlise de perfis. Além disso, sugere-se ampliar
a visualizagao dos resultados incluindo-se as tradicionais curvas de desempenho do
propulsor (K1 , K¢ e a eficiéncia em funcdo de J).

Ja no mddulo de analise de secéo, sugere-se a ampliacdo do banco de dados
de perfis, além disso, sugere-se desenvolver a capacidade de realizar a importacéo de
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uma geometria a partir de um arquivo txt que contenha as coordenadas referentes aos
pontos que descrevem a geometria do perfil a ser analisado.

Por fim, seria importante aprofundar os estudos referentes aos parametros da
analise realizada no XFOIL, buscando entender porque os resultados obtidos com a
ferramenta desenvolvida chegam a apresentar erros superiores a 20% em alguns dos
casos analisados.
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Nesta secdo sao apresentadas as tabelas comparativas entre os resultados
obtidos para C}, e Cp pela ferramenta desenvolvida e os valores do AirFoil Tools para
os perfis NACA 4412, NACA 2412, NACA CYH e RAF 30.

Figura 42 — Comparagéao entre os resultados - NACA4412

Coeficiente de Sustentacgdo (CL)
a(®)  AirfFoil Tools Ferramenta Erro relativo (%)

-15 -1,1161
-14 -1,0990
-13 -0,9847
-12 -0,8682
-11 -0,7369
-10 -0,6172
-9 -0,5023
-8 -0,3979
-7 -0,2921
-6 -0,1825
-5 -0,0718
-4 0,0394
-3 0,1512
-2 0,2625
-1 0,3734
0 0,4833
1 0,5842
2 0,7055
3 0,9210
4 1,0254
5 1,1280
6 1,2208
7 1,2973
8 1,3676
g 1,4317
10 1,4938
11 1,5500
12 1,5959
13 1,6325
14 1,6585
15 1,3355

-1,1269
-1,1019
-0,9874
-0,8647
-0,7399
-0,6149
-0,5024
-0,398
-0,2916
-0,1825
-0,0716
0,0397
0,1513
0,2623
0,3733
0,4332
0,59425
0,7053
0,8132
0,9203
1,0252
1,1276
1,2201
1,2973
1,3670
1,4317
1,4932
1,5483
1,5948
1,6293
1,6530

0,97
0,26
0,27
0,40
0,41
0,37
0,02
0,03
0,17
0,00
0,28
0,76
0,07
0,08
0,03
0,02
1,72
0,03
11,70
10,25
9,11
7,63
5,95
5,14
4,52
4,16
3,66
2,98
2,31
1,76
24,22
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2,40
2,20
112
0,05
2,66
0,85
1,19
1,35
0,00
1,07
0,12
0,38
0,13
0,98
0,14
0,29
9,43
0,32
7,20
8,91
9,84
14,67
19,41
15,78
12,43
113
12,80
14,50
16,05
16,85

Coeficiente de Arrasto (CD)
AirFoil Tools Ferramenta Erro relativo (%)
0,03120 0,03045
0,02637 0,02579
0,02237 0,02212
0,01946 0,01945
0,01769 0,01722
0,01529 0,01516
0,01345 0,01329
0,01184 0,01168
0,01033 0,01033
000935 0,00925
0,00245 0,00846
0,00720 0,00783
0,00745 0,00746
000715 0,00722
0,00697 0,00698
0,00678 0,00676
0,00594 0,00650
000622 0,00624
0,00722 0,00670
0,00797 0,00726
0,00884 0,00797
0,01036 0,00884
0,01288 0,01038
0,01527 0,01286
0,01746 0,01529
0,01986 0,01745
0,02282 0,01930
0,02683 0,02294
0,03209 0,026594
0,03899 0,03242
0,03439 0,03902

Fonte: Autora (2022)

13,46

Na andlise do perfil NACA 4412, para os angulos de ataque de -2° e 1°, a
ferramenta ndo convergiu. Para fins de comparacéo, foram feitas interpolacdes para
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estimar os valores de C}, e Cp para tais angulos.

Figura 43 — Comparagéao entre os resultados - NACA2412

Coeficiente de Sustentacdo (CL) Coeficiente de Arrasto (CD)

a (")  AirFoil Tools Ferramenta Erro relativo (%) a () AirFoil Tools Ferramenta Erro relativo (%)
-15 -1,2674 -1,2773 0,78 -15 0,02752 0,02687 2,36
-14 -1,2251 -1,2275 0,20 -14 0,02358 0,02334 1,02
-13 -1,1561 -1,1583 0,23 -12 0,02124 0,02097 1,27
-12 -1,0881 -1,0876 0,05 -12 0,01933 0,01929 0,21
-11 -1,0222 -1,0209 0,13 -11 0,01737 0,01746 0,52
-10 -0,9125 -0,9129 0,04 -10 0,01582 0,01559 1,45

-9 -0,7863 -0,7850 0,17 -9 0,01373 0,01376 0,22
-8 -0,6520 -0,6531 0,17 -8 0,01227 0,01207 1,63
-7 -0,5207 -0,5190 0,33 -7 0,01059 0,01057 0,19
-6 -0,4073 -0,4066 0,17 -6 0,00939 0,00941 0,21
-5 -0,3006 -0,3003 0,10 -5 0,00836 0,00838 0,24
-4 -0,1918 -0,1917 0,05 -4 0,00768 0,00770 0,26
-3 -0,0825 -0,0825 0,00 =3 0,00704 0,00705 0,14
-2 0,0272 0,0271 0,37 -2 0,00653 0,00653 0,00
—f 0,1362 0,1361 0,07 -1 0,00602 0,00602 0,00
0 0,2442 0,2440 0,08 0 0,00568 0,00568 0,00
1 0,3469 0,3467 0,06 1 0,00547 0,00548 0,18
2 0,4549 0,4539 0,22 2 0,00581 0,00581 0,00
3 0,5945 0,5947 0,03 3 0,00639 0,00639 0,00
4 0,7153 0,7156 0,04 4 0,00711 0,00711 0,00
3 0,8089 0,5090 0,01 5 0,00804 0,00805 0,12
6 0,3016 0,3017 0,01 & 0,005845 0,005944 0,11
7 0,9944 0,9937 0,07 7 0,01114 0,01118 0,36
8 1,0885 1,0877 0,07 8 0,0127 0,01275 0,39
9 1,1801 1,1802 0,01 9 0,01435 0,01431 0,28
10 1,2696 1,2676 0,16 10 0,01591 0,01603 0,75
11 1,3500 1,3479 0,16 11 0,0178 0,01792 0,67
12 1,4114 1,4124 a,07 12 0,02015 0,02008 0,35
13 1,4699 1,4705 0,04 13 0,02284 0,02279 0,22
14 1,5228 1,5214 0,09 14 0,02622 0,02633 0,42
15 1,5557 1,55%4 0,02 15 0,03141 0,03146 0,16

Fonte: Autora (2022)
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Figura 44 — Comparacéao entre os resultados - NACA CYH

Coeficiente de Sustentacdo (CL) Coeficiente de Arrasto (CD)
a(®)  AirfFoil Tools Ferramenta Erro relativo (%) a () AirfFoil Tools  Ferramenta Erro relativo (%)
-15 -1,1856 - -15 0,02004 -
-14 -1,0135 -1,1000 8,53 -14 0,03766 0,02892 23,21
-13 -1,0014 -1,0291 2,77 -13 0,02970 0,02553 14,04
-12 -0,9216 -0,9339 1,99 -12 0,02743 0,02417 11,88
-11 -0,8461 -0,8618 1,86 -1 0,02411 0,02126 11,82
-10 -0,7460 -0,7425 0,47 -10 0,01973 0,01936 1,88
-9 -0,6464 -0,6473 0,14 -9 0,01738 0,01658 4,60
-8 -0,5518 -0,5474 0,80 -8 0,01455 0,01505 3,44
-7 -0,4478 -0,4453 0,56 -7 0,01279 0,01254 1,95
-6 -0,3409 -0,3384 0,73 -6 0,01141 0,01120 1,84
-5 -0,2343 -0,2306 1,58 -5 0,00996 0,00996 0,00
-4 -0,1238 -0,1202 2,91 -4 0,00913 0,00914 0,11
-3 -0,0122 -0,0086 2951 -3 0,00850 0,00853 0,35
-2 0,0970 0,1010 4,12 -3 0,00760 0,00766 0,79
— 0,2035 0,2083 2,36 -1 0,00658 0,00672 2,13
o 0,2963 0,3002 1,32 o 0,00542 0,00544 0,37
1 0,4166 0,4173 0,17 1 0,00591 0,00593 0,34
2 0,5645 0,5661 0,28 2 0,00669 0,00672 0,45
3 0,7040 0,7076 0,51 3 0,00759 0,00762 0,40
< 0,8330 0,8379 0,59 4 0,00813 0,00815 0,25
5 0,9326 0,9349 0,25 5 0,00859 0,00864 0,58
5] 1,0236 1,0262 0,25 6 0,00928 0,00923 0,11
7 1,1023 1,1042 0,17 7 0,01090 0,01096 0,55
8 1,1792 1,1805 0,11 : 0,01273 0,01283 0,79
9 1,2584 1,2530 0,43 9 0,01464 0,01524 4,10
10 1,3165 1,3116 0,37 10 0,01735 0,01834 2,17
11 1,3639 1,3570 0,51 1 0,02114 0,02175 2,89
12 1,4027 1,3858 1,20 12 0,02593 0,02761 6,48
13 1,4171 1,4154 0,12 13 0,03417 0,03459 1,23
14 1,4269 1,4123 1,02 14 0,04385 0,04573 4,40
15 1,4113 1,3850 1,86 15 0,05760 0,06143 6,65

Fonte: Autora (2022)

O AirFoil Tools ndo apresenta resultados para o angulo de ataque de -15° na
analise do perfil NACA CYH.
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Figura 45 — Comparacgéao entre os resultados - RAF 30

Coeficiente de Sustentacdo (CL)
AirFoil Tools Ferramenta Erro relativo (%)

-1,2516
-1,2339
-1,1885
-1,1538
-1,1060
-1,0498
-0,9830
-0,9181
-0,7892
-0,6578
-0,5250
-0,4039
-0,3075
-0,2086
-0,1055
0,0000
0,1055
0,2086
0,3074
0,4039
0,5251
0,657
0,7893
0,9179
0,9326
1,0498
1,1065
1,1545
1,1913
1,2380
1,2478

-1,3029
-1,2682
-1,2203
-1,1656
-1,1155
-1,0527
-0,9807
-0,9137
-0,7907
-0,6560
-0,5227
-0,4056
-0,3084
-0,2092
-0,1056
0,0000
0,1056
0,2091
0,3084
0,4055
0,5228
0,6560
0,7908
0,9138
0,9308
1,0527
1,1167
1,1665
1,2210
1,2696
1,3025

4,10
2,78
2,68
1,02
0,86
0,28
0,23
0,48
0,19
0,27
0,44
0,42
0,29
0,29
0,09
0,00
0,09
0,24
0,33
0,40
0,44
0,27
0,19
0,45
0,18
0,28
0,92
1,04
2,49
2,55
4,38
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AirFoil Tools Ferramenta Erro relativo (%)

Coeficiente de Arrasto (CD)
0,0351 0,03062
0,0279 0,02543
0,0241 0,02220
0,0206 0,02013
0,0188 0,01817
0,0166 0,01626
0,0145 0,01482
0,0133 0,01320
0,0118 0,01159
0,0103 0,01020
0,0084 0,00828
0,0070 0,00697
0,0063 0,00631
0,0059 0,00588
0,0057 0,00570
0,0056 0,00566
0,0057 0,00570
0,0059 0,00589
0,0063 0,00631
0,0070 0,00697
0,0084 0,00829
0,0103 0,01020
0,0118 0,01158
0,0133 0,01319
0,0150 0,01482
0,0166 0,01626
0,0187 0,01811
0,0206 0,02009
0,0240 0,02217
0,0276 0,02535
0,0356 0,03070

Fonte: Autora (2022)

12,66
8,72
7,92
2,42
3,09
1,93
0,74
0,53
1,61
0,87
0,96
0,29
0,30
0,34
0,53
0,53
0,53
0,51
0,80
0,29
0,84
0,87
1,70
0,68
0,94
1,93
3,31
2,52
7,47
8,19

13,64



67

ANEXO A - CODIGO MATLAB - BEMT

Este anexo apresenta o cddigo disponibilizado no site Aerodynamics for
Students para a teoria do momento do elemento de pa (BEMT).



clear all;
%chord length of blade assumed constant with radius (meters)
chord=0.10;
pitch distance in meters.
pitch=1.0;
tdiameter of the propeller (meters)
dia=1.6;
tip radius
R=dia/2.0;
%engine speed in RPM
RPM=2100.;
%thickness to chord ratio for propeller section (constant with radius)
tonc=0.12*chord;
$standard sea level atmosphere density (kg/m”3)
rho=1.225;
$RPM --> revs per sec
n=RPM/60.0;
%rps —--> rads per sec
omega=n*2.0*pi;
% 2 Bladed Propeller
B=2;
% use 10 blade segments (starting at 10% R (hub) to R)
xs5=0.1*R;
xt=R;
rstep=(xt-xs)/10;
rl=[xs:rstep:xt];
$calculate results for a range of velocities from 1 to 60 m/s
for v=1:60,
%initialise sums thrust (N) torque (Nm)
thrust=0.0;
torque=0.0;
%loop over each blade element
for j=l:size(rl,2),
rad=rl(j);
%calculate local blade element setting angle
theta=atan (pitch/2/pi/rad);
%guess initial wvalues of inflow and swirl factor
a=0.1;
b=0.01;
$set logical variable to control iteration
finished=false;
%set iteration count and check flag
sum=1;
itercheck=0;
while (~finished),

3axial velocity

VO=V* (1+a) ;

%disk plane velocity

VZ2=omega*rad* (1-b) ;

$flow angle

phi=atan2 (V0,V2);

$blade angle of attack

alpha=theta-phi;

% 1lift coefficient
cl=6.2*alpha;
%drag coefficient
cd=0.008-0.003*c1l+0.01*cl*cl;



$local velocity at blade
Vlocal=sqrt (VO*V0O+V2*V2) ;
$thrust grading
DtDr=0.5*rho*Vlocal *Vlccal*B*chord* (cl*cos (phi)-cd*sin (phi) ) ;
$torque grading
DgDr=0.5*rho*Vlocal*Vlccal*B*chord*rad* (cd*cos (phi) +cl*sin (phi)) ;
$momentum check on inflow and swirl factors
teml=DtDr/ (4.0*pi*rad*rho*V*V* (1+a));
tem2=DgDr/ (4.0*pi*rad*rad*rad*rho*V* (1+a) *omega) ;
%stabilise iteration
anew=0.5* (a+teml) ;
bnew=0.5* (b+tem?2) ;
$check for convergence
if (abs(anew-a)<1.0e-5),
if (abs (bnew-b)<1.0e-5),
finished=true;
end;
end;
a=anew;
b=bnew;
%increment iteration count
sum=sum+l;
%check to see if iteration stuck
if (sum>500),
finished=true;
itercheck=1;
end;
end;
thrust=thrust+DtDr*rstep;
torque=torque+DgDr*rstep;
end;
t (V)=thrust/ (rho*n*n*dia*dia*dia*dia);
gq(V)=torque/ (rho*n*n*dia*dia*dia*dia*dia);
J(V)=V/(n*dia);
eff (V)=J (V) /2.0/pi*t (V) /q(V);
icheck (V)=itercheck;
end;
Jmax=max (J) ;
Tmax=max (t) ;
plot (J,t,J,9);
title('Thrust and Torque Coefficients')
xlabel ('Advance Ratio (J)'):
ylabel ('Ct, Cg');
legend('Ct', 'Cqg');
axis ([0 Jmax 0 1.1*Tmax ]);
pause;
clf;
plot (J,eff);
title('Propeller Efficiency');
xlabel ('Advance Ratio (J)");
ylabel ('Efficiency');
axis ([0 Jmax 0 1 1]);
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ANEXO B - COORDENADAS DOS AEROFOLIOS

Este anexo apresenta as coordenadas de cada perfil aerodinamico utilizado
nas analises. Todas as coordenadas foram retirados do site AirFoil Tools. A primeira
coluna de pontos refere-se a por¢ao de corda do perfil, e a segunda coluna refere-se
as espessuras superiores e inferiores a partir da corda.



NACA M3
0.0000000
0.0125000
0.0250000
0.0500000
0.0750000
0.1000000
0.1500000
0.2000000
0.3000000
0.4000000
0.5000000
0.6000000
0.7000000
0.8000000
0.9000000
0.9500000
1.0000000
0.0000000
0.0125000
0.0250000
0.0500000
0.0750000
0.1000000
0.1500000
0.2000000
0.3000000
0.4000000
0.5000000
0.6000000
0.7000000
0.8000000
0.9000000
0.9500000
1.0000000

0.0000000
0.0186000
0.0251000
0.0339000
0.0400000
0.0447000
0.0514000
0.0557000
0.0595000
0.0589000
0.0550000
0.0485000
0.0396000
0.0288000
0.0162000
0.0093000
0.0020000
0.0000000
-0.0186000
-0.0251000
-0.0339000
-0.0400000
-0.0447000
-0.0514000
-0.0557000
-0.0595000
-0.0589000
-0.0550000
-0.0485000
-0.0396000
-0.0288000
-0.0162000
-0.0093000
-0.0020000
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NACA 4412
1.0000
0.9500
0.9000
0.8000
0.7000
0.6000
0.5000
0.4000
0.3000
0.2500
0.2000
0.1500
0.1000
0.0750
0.0500
0.0250
0.0125
0.0000
0.0125
0.0250
0.0500
0.0750
0.1000
0.1500
0.2000
0.2500
0.3000
0.4000
0.5000
0.6000
0.7000
0.8000
0.9000
0.9500
1.0000

0.0013
0.0147
0.0271

0.0489
0.0669
0.0814
0.0919
0.0980
0.0976
0.0941

0.0880
0.0789
0.0659
0.0576
0.0473
0.0339
0.0244
0.0000
-0.0143
-0.0195
-0.0249
-0.0274
-0.0286
-0.0288
-0.0274
-0.0250
-0.0226
-0.0180
-0.0140
-0.0100
-0.0065
-0.0039
-0.0022
-0.0016
-0.0013

72



NACA 2412
1.0000
0.9500
0.9000
0.8000
0.7000
0.6000
0.5000
0.4000
0.3000
0.2500
0.2000
0.1500
0.1000
0.0750
0.0500
0.0250
0.0125
0.0000
0.0125
0.0250
0.0500
0.0750
0.1000
0.1500
0.2000
0.2500
0.3000
0.4000
0.5000
0.6000
0.7000
0.8000
0.9000
0.9500
1.0000

0.0013
0.0114
0.0208
0.0375
0.0518
0.0636
0.0724
0.0780
0.0788
0.0767
0.0726
0.0661

0.0563
0.0496
0.0413
0.0299
0.0215
0.0000
-0.0165
-0.0227
-0.0301
-0.0346
-0.0375
-0.0410
-0.0423
-0.0422
-0.0412
-0.0380
-0.0334
-0.0276
-0.0214
-0.0150
-0.0082
-0.0048
-0.0013
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NACA CYH
1.0000
0.9500
0.9000
0.8000
0.7000
0.6000
0.5000
0.4000
0.3000
0.2000
0.1500
0.1000
0.0750
0.0500
0.0250
0.0125
0.0000
0.0125
0.0250
0.0500
0.0750
0.1000
0.1500
0.2000
0.3000
0.4000
0.5000
0.6000
0.7000
0.8000
0.9000
0.9500
1.0000

0.0205
0.0293
0.0384
0.0562
0.0741
0.0915
0.1052
0.1140
0.1170
0.1136
0.1068
0.0960
0.0885
0.0790
0.0650
0.0545
0.0350
0.0193
0.0147
0.0093
0.0063
0.0042
0.0015
0.0003
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0006
0.0038
0.0102
0.0140
0.0185
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RAF 30
0.0000000
0.0125000
0.0250000
0.0500000
0.1000000
0.1500000
0.2000000
0.3000000
0.4000000
0.5000000
0.6000000
0.7000000
0.8000000
0.9000000
0.9500000
1.0000000
0.0000000
0.0125000
0.0250000
0.0500000
0.1000000
0.1500000
0.2000000
0.3000000
0.4000000
0.5000000
0.6000000
0.7000000
0.8000000
0.9000000
0.9500000
1.0000000

0.0000000
0.0180000
0.0248000
0.0346000
0.0468000
0.0544000
0.0594000
0.0632000
0.0620000
0.0566000
0.0478000
0.0370000
0.0250000
0.0130000
0.0070000
0.0000000
0.0000000
-0.0180000
-0.0248000
-0.0346000
-0.0468000
-0.0544000
-0.0594000
-0.0632000
-0.0620000
-0.0566000
-0.0478000
-0.0370000
-0.0250000
-0.0130000
-0.0070000
0.0000000
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