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RESUMO

O presente trabalho tem como objetivo estudar teoricamente, por meio de uma técnica
numérica, envolvendo a dindmica de fluidos computacional, a influéncia da propulsao elétrica
distribuida no campo de escoamento no entorno das se¢des da semi-envergadura da asa
DepWin, considerando os propulsores a hélice nas configuracdes pusher e tractor. Com a
técnica utilizada foi possivel analisar as alterac6es aerodindmicas causadas pela propulsdo
elétrica distribuida numa abordagem oOtima. Portanto, o estudo realizado foi desenvolvido
resolvendo-se as equacOes de Navier-Stokes, considerando a abordagem RANS, atrelada a
diferentes modelos de turbuléncia. Complementarmente, considerou-se 0 modelo de disco
atuador com base no método do elemento de pa para simular a propulséo, seguindo os principios
do modelo de turbuléncia k-o SST, via transicdo Gama. Desta forma, foi possivel comparar e
validar os resultados tedricos deste estudo com os resultados experimentais provenientes de
ensaios em tanel de vento, na configuracdo tractor, bem como pelos resultados tedricos
provenientes de estudos publicados recentemente. Desta forma, este trabalho apresenta as
analises aerodinamicas inéditas envolvendo uma configuracdo hibrida pusher e tractor, em
relagdo as configuragBes que utilizam o mesmo sistema DEP. As comparagdes realizadas
consideraram as variacOes dos coeficientes de sustentacdo e arrasto em relagdo ao angulo de
ataque; além da distribuicdo do coeficiente de pressdo ao logo da semi-envergadura, sendo
analisadas em varias secOes, especialmente nas regibes mais afetadas pela interacdo
asa/propulsdo e propulsdo/asa. O referido estudo cientifico mostrou que os dados dos
coeficientes como as curvasde CL x o, CL x CD, CL/CD x CL e CL/CD x o da semi-envergadura
na configuracdo hibrida e com apenas a tractor, todas duas no sistema DEP, considerando as
mesmas condicdes de contorno, notou-se que na configuracdo tractor o coeficiente de

sustentacdo mostrou-se maior que na configuracao hibrida, por exemplo.

Palavras-chaves: Propulséo elétrica distribuida. CFD (Dinamica do fluido computacional).

Teoria do elemento de pa. Aerodinamica.



ABSTRACT

The present work aims to theoretically study, through a numerical technique, involving
computational fluid dynamics, the influence of electrical propulsion distributed in the flow field
around the sections of the semi-span of the DepWin wing, considering the propeller thrusters
in pusher and tractor configurations. With the technique used, it was possible to analyze the
aerodynamic changes caused by distributed electric propulsion in an optimal approach.
Therefore, the study carried out was developed by solving the Navier-Stokes equations,
considering the RANS approach, linked to different turbulence models. In addition, the actuator
disk model was considered based on the blade element method to simulate the propulsion,
following the principles of the k- SST turbulence model, via Gamma transition. In this way,
it was possible to compare and validate the theoretical results of this study with the experimental
results from wind tunnel tests, in the tractor configuration, as well as by the theoretical results
from recently published studies. In this way, this work presents the unprecedented aerodynamic
analyzes involving a hybrid pusher and tractor configuration, in relation to configurations that
use the same DEP system. The comparisons carried out considered the variations of the lift and
drag coefficients in relation to the angle of attack; in addition to the distribution of the pressure
coefficient along the semi-span, being analyzed in several sections, especially in the regions
most affected by the wing/propulsion and propulsion/wing interaction. The aforementioned
scientific study showed that the coefficient data such as the curves of CL x a, CL x CD, CL/CD
x CL and CL/CD x a of the semi-span in the hybrid configuration and with only the tractor, all
two in the system DEP, considering the same boundary conditions, it was noticed that in the
tractor configuration the lift coefficient was higher than in the hybrid configuration, for

example.

Keywords: Distributed electric propulsion. CFD (Computational fluid dynamics). Blade
element method. Aerodynamics.
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1. INTRODUCAO

Devido a necessidade do desenvolvimento de tecnologias para tornar os meios de transporte
aereos mais eficientes e menos agressivos a0 meio ambiente, as empresas aeronauticas vém
utilizando, fontes energéticas alternativas aos combustiveis fosseis em motores a combustao
para reduzir o impacto ambiental, bem como pesquisando e estudando formas de otimizar cada
vez mais seus produtos para melhor atender os anseios de seus clientes.

Através desses estudos as empresas estdo aprofundando cada vez mais as pesquisas em
possiveis formas de relocacdo e distribuicdo, por exemplo, dos dispositivos ao longo da
envergadura da asa de forma a torna-la cada vez mais eficiente.

O conceito de propulsdo distribuida (DP) para aplicagdes aeronduticas implica em como
dimensionar a separacdo e distribuicdo do sistema propulsivo que permite melhorias nas
“eficiéncias propulsivas” para aumentar o desempenho geral do veiculo. Segundo os autores,
Gohardani et al. (2011) a propulsdo distribuida elétrica € uma configuracdo de atribuicdo de
propulsdo com multiplos beneficios, como a melhora no desempenho da aeronave, o controle
de ruidos, o controle propriamente dito da aeronave, entre outros.

Portanto, o sistema de propulsao totalmente elétrica vem se tornando uma alternativa com
muitas vantagens, comparando-o com motores a combustdo interna que apresentam suas
limitacGes de eficiéncia pelos ciclos termodindmicos. Os sistemas de propulsdo elétrica tém
como fonte de energia as baterias que aplicadas a um conjunto de propulsdo elétrica podem
apresentar uma eficiéncia de conversdo energética em poténcia mecanica de mais de 70%,
enguanto os motores que utilizam combustiveis fosseis em uma queima para gerar trabalho
liquido apresentam uma eficiéncia de aproximadamente 30% a 40% (Hepperle, 2012). Com
isso, se a propulsdo elétrica se viabilizar do ponto de vista técnico e econdmico, existe a
possibilidade de reducdes no consumo de combustiveis fosseis, reducdo nos custos de
manutencdo e operacionais, entre outros (HEPPERLE, 2012; PATTERSON; GERMAN;
MOORE, 2012).

De acordo com Kuhn et al. (2011), a aviacdo € um dos setores com maior dependéncia de
combustiveis fosseis. Essa questdo é muito polémica no que diz respeito a poluigdo, pois as
baterias poluem muito para serem fabricadas, bem como em relacéo ao descarte, além de serem,
hoje, o maior entrave ao desenvolvimento elétrico devido a baixa densidade de energia.

Diante do exposto, 0 escopo desta pesquisa vislumbra a oportunidade da realizacdo de um
estudo e andlise computacional de modo a investigar o comportamento das forgas

aerodindmicas e a interferéncia do escoamento do fluido de ar no entorno de asas em relacdo as
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configuracdes, as realocacdes e a distribuicdo dos dispositivos da propulsdo elétrica ao longo
da envergadura, bem como sua fixacdo na asa utilizando a configuragdo pusher e um hibrido
com as configuragdes “tractor” e “pusher”, simultancamente. Os dados obtidos referentes as
componentes da forca aerodinamica, sustentacdo e arrasto, bem como o campo de distribuicéo
de pressdo no entorno da asa podem ser comparados e validados, conforme estudos realizados
por SILVA R. (2019).

1.1 Objetivos

O presente trabalho tem como objetivo estudar teoricamente, por meio de uma técnica
numérica, o comportamento das forcas aerodindmicas de modo a estimar os efeitos causados
pela interacdo asa e propulsédo na configuragcdo “pusher”, bem como analisar os efeitos no
escoamento ao longo da semi-envergadura da asa DEPWIM, utilizando o conceito de propulsédo
elétrica distribuida.

Os objetivos especificos do trabalho sdo:

Desenvolver uma metodologia de modo a analisar e validar o modelo tedrico baseado na

técnica de volumes finitos através da Dindmica de Fluidos Computacional (CFD),

comparando-se 0s resultados tedricos com experimentais e com estudos tedricos recentes.

e Comparar a propulsdo elétrica “pusher” com outra configuragdo de tracdo, através dos
coeficientes de sustentacdo e arrasto, bem como através da distribuicdo de pressdo no
entorno das se¢des da asa na regido dos motores e ao longo da asa, verificando a interacao
Asa/Propulséo.

e Realizar analises envolvendo diferentes condi¢des de rotagdo dos propulsores.

e Estudar diferentes abordagens de configuracéo e posi¢do dos motores buscando a melhor

caracteristica aerodindmica em diferentes regimes: decolagem, cruzeiro e pouso.

2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

Esta se¢do apresenta o resumo das literaturas relevantes envolvidas nesta pesquisa, bem
como o estado da arte no assunto abordando a literatura pertinente, tem-se: “i) aeronaves
elétricas; ii) propulsdo na configuracdo “pusher”; iii) o conceito de propulsdo elétrica
distribuida”. Esses temas serdo apresentados abordando-se os aspectos fisicos que englobam o
escoamento aerodindmico sobre as asas e pelas hélices, bem como os efeitos da integragdo

asa/propulsdo devido a configuracdo “pusher”. Serdo apresentados aspectos importantes
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envolvendo aplica¢do dos metodos numéricos utilizados nas andlises atraves da fluidodinamica

computacional.

2.1 Aeronaves a propulsao elétrica

O primeiro voo documentado, tripulado e movido a propulsao elétrica, foi em 1881,
quando os irmdos Tissandier Albert e Gaston acoplaram um motor elétrico da SIMENS a um
dirigivel. Entretanto, a propulsao elétrica nos voos tripulados terminou repentinamente, pois
outro meio de propulsdo tornou-se mais viavel e disponivel, “o motor de combustao interna”
(DESMOND K. 2018).

Figura 1- Primeiro voo do dirigivel tripulado utilizando propulséo elétrica da SIMES.
(b) Detalhe do propulsor

W < T AR ey
B e o> Pl

(c) Registro do voo.

Fonte: La France, (1884). Disponivel: http://www.ctie.monash.edu.au

Devido ao alto poder calorifico dos combustiveis derivados do petroleo e aos avangos
do projeto e dos processos de fabricagdo dos motores a pistdo, naquele periodo foram
abandonados os projetos de propulsdao com motores elétricos. Entretanto, em 1973, o fabricante
de aeronaves Fred Militky equipou um planador com o motor de propulsdo elétrica HB-3, da

fabricante austriaca de aeronaves leves HB_Flugtechnik, utilizando um motor BOSH de 10 kW
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e baterias recarregéveis de niquel-cadmio (Ni-Cd). Assim, o piloto Henio Brditschka decolou
para o primeiro voo tripulado a bordo de um avido totalmente impulsionado por propulsédo
elétrica (DESMOND, 2018). Este voo teve duracdo de aproximadamente 15 minutos, em uma
altitude de 360 metros (1,100 ft.) e com uma razao de subida de 1,5 a 2 m/s. Esse voo historico

da aeronave MB-E1 pode ser observado na Figura 2.

Figura 2 - Aeronave MB-E1. Primeiro voo de uma aeronave totalmente impulsionada por propulsdo elétrica.

(a) Registro do voo. (b) Detalhes do sistema

Militky -Brditschka MB-E1
0 1 2 3m

1973 R.KLIMEL

Fonte: Desmond (2018).
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Estudos e pesquisas recentes demostram que a crescente demanda por mobilidade
moldara o futuro da aviacgdo, tendo como entraves os limitados recursos fdsseis e a crescente
necessidade de protecdo climética (EASA, 2016; KUHN et al, 2011).

Uma aeronave alimentada apenas por baterias, essa aeronave reduziria a zero a emissao
de CO», na operacdo da aeronave superando a ambiciosa meta proposta pela Unido Europeia
em Flightpath 2050 (EUROPEAN COMMISSION, 2011), que consiste na reducéo de 75%
quanto a emissdo de CO; por quildmetro, a ser alcancada, até 2050, para cada passageiro;
reducdo na emissdo de NOx de 90%, zero emissdo de poluentes no procedimento de taxiamento
e reducdo de 65% na emissdo de ruidos aéreos. De acordo com o exposto, Kuhn et al. (2011)
enfatizam que o grande desafio no futuro da aviag&o seré a substitui¢do dos combustiveis fosseis
do sistema de propulsao das aeronaves de modo a implementar um sistema mais eficiente.

Com a evolucdo tecnoldgica na aviacgdo, a utilizagdo de motores a propulséo elétrica em
aeronaves vem atraindo grande interesse em estudos e pesquisas no desenvolvimento de
projetos de aeronaves. Segundo diversos pesquisadores (Hepperle, 2012; Patterson et al, 2012),
pelo simples fato do aumento da eficiéncia dos motores elétricos comparados com 0s
convencionais, que sdo limitados do ponto de vista termodinamico. Os sistemas de propulsdo
elétrica ttm como combustivel a carga das baterias, apresentam uma eficiéncia de conversdo
energética em poténcia de mais de 70%, enquanto que em motores convencionais alimentados
por sistema de combustiveis fosseis apresenta uma eficiéncia de conversdo energética em
poténcia entre 35 a 40% (Hepperle, 2012).

Patterson (2016) salientou que os motores elétricos tém caracteristicas drasticamente
diferentes dos motores convencionais de combustdo, incluindo sua eficiéncia de conversao
energética em poténcia incrivelmente alta (acima de 90%), com volumes muito pequenos, pesos
baixos, poucas pecas moveis, auséncia de lapso de forca do eixo com a altitude e capacidade de
subida em uma ampla faixa sem perda de eficiéncia e uma boa relacdo peso/poténcia.

A NASA (National Aeronautics and Space Administrator) e a CAFE (Comparative
Aircraft Flight Efficiency) realizaram diversas pesquisas e testes para promover 0 avango
tecnoldgico para aeronaves menos poluentes. O desafio consistia em voar mais de 200 milhas
nauticas em menos de 2 horas, com um consumo energético maior ou equivalente a “200
passageiros — milhas / galdao” e com “ruido reduzido” (WELLS, 2011). Somente duas Unicas
aeronaves atenderam tais requisitos. A vencedora do desafio foi a aeronave Pipistrel Taurus
G4, totalmente elétrica, obtendo a média de 403,5 passageiro — milhas / galdo equivalente
(TOMAZIC et al., 2011).
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De acordo com Patterson et al (2012) ressaltam os beneficios dos motores elétricos sdo
eliminar a emisséo de poluentes, reducdo dos custos de manutencéo, das vibragdes mecanicas
e consecutivamente, dos custos operacionais. Além de ndo ocorrer alteracdo da posicdo do
centro de gravidade (CG) durante o voo.

Um grande gargalo a ser superado quanto a utilizacdo de motores elétricos decorre do
uso de baterias, que ainda ndo tem boa densidade energética ou capacidade de armazenamento
por unidade de massa, reduzindo, desta maneira, o alcance da aeronave. Além disso, essas
baterias ainda possuem um peso relativamente grande (esse peso néo se altera entre decolagem,
missdo e pouso como acontece no caso de aeronaves que sdo alimentadas por combustiveis
fosseis, na qual seu peso é alterado entre a decolagem, missdo e pouso). Os motores de
propulséo elétrica, existe um problema com a reciclagem das baterias, (BOLAM et al 2018). A
Tabela 1 fornece uma comparacao entre os motores a combustao interna e 0s motores elétricos

atuais, em relacdo a poténcia nominal, massa, poténcia especifica e eficiéncia energética.

Tabela 1 - Comparacao entre motores aeronduticos a combustdo e motores aeronauticos elétricos atuais.

Tipo de Fabricante e Imagem Poténcia Massa Poténcia Eficiéncia
motor modelo nominal especifica energética
59,6 kW
Combustio Rotax (80 hp) 66,5 kg 0.90% 29%
) kg
912A/F @5800 RPM
65 kw
Elétrico Emrax (87 hp) 20,3 kg 320 W 95%
1 kg
268 MV @3000 RPM
75 kW
Combustdo  Continental (100 hp) 98 kg 077 W 32%
y kg
0-200 @ 2750 RPM
70 kW
Elétrico Yasa (94) hp) 37 kg 189 W 92%
y kg
750R

@ 3000 RPM




24

235 kW
Combustdo  Lycoming = PR (315 hp) 202,3 kg 116 W 34%
. : """ kg
AE 10-580- ! j/ @ 2700 RPM
B1A
260 kW

Elétrico Siemens 1 l (349 hp) 50 kg 520 KW 95%
2055
SP260D ; : @ 2500 RPM

Fonte: Continental (2020), Emrax (2019), Lycoming (2007), Rotax (2019), Siemens (2019) e Yasa (2019).

Com estudos aprofundados, utilizando o sistema de propulsdo totalmente elétrica em
aeronaves de médio porte, realizados por Lukasik e Wisniowski (2017), foi demostrado que o
custo operacional da aeronave utilizando propulsdo totalmente elétrica pode ser reduzido
drasticamente, em razdo do menor preco da energia elétrica em relacdo ao combustivel fossil.
Além dos aumentos de eficiéncia e reducdo de emissbes, existem varios outros beneficios
importantes da propulséo elétrica. Entre esses beneficios, os motores elétricos oferecem uma
ampla gama de vantagens sobre seus homologos de combustéo, incluindo dimensionamento
compacto, sem escala, maior poténcia para densidades de peso, taxas de atraso de entrada de
controle relativamente baixas, sem a necessidade de admissdo de ar, o que leva a nenhum lapso
de poténcia com altitude. Entretanto, a sua utilizacdo ainda ndo € uma realidade pois essas
classes de aeronaves necessitam de uma demanda energética em niveis de MWh ou superior,
tornando inviavel sua utilizacdo devida as tecnologias atuais de baterias, caracterizadas por
apresentarem baixa capacidade energética. Existem previsdes que este problema relacionado a
baixa densidade energética ainda persistira por 30 anos (LUKASIK et al. 2017). De acordo com
os autores, a solucédo viavel no momento, pensando a curto e médio prazo, seria a utilizacdo de
um sistema de propulsdo hibrida.

Segundo Gohardani et al (2011), a grande desvantagem na utilizacdo do sistema de
propulsdo elétrica, é a relagdo da baixa densidade energética especifica, juntamente com o peso
excessivo de baterias/células de combustivel, quando aplicadas em aeronaves de grande porte,
de modo a motivar pesquisas em aeronaves de baixa velocidade, aeronaves com alto
alongamento e aeronaves nao tripuladas.

De acordo com o exposto, por enquanto as aeronaves com propulsao totalmente elétricas
terdo sua aplicagdo limitada, ficando restrita para transporte “on-demand”, escola de

treinamento, clubes de voo e recreacdo. Porém, cabe salientar que grandes empresas, como por
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exemplo, a Pispistrel Alpha Electro, Airbus E-Fan e a ACS Sora-e, estdo realizando grandes,

investimentos em pesquisa e desenvolvimento de aeronaves para esse seguimento.

2.2 Propulsao Pusher e Tractor

A configuracgéo de propulsdo Pusher representa um sistema cuja as pas da propulsao séo
montadas atrds do motor de modo que 0 eixo de transmissdo estd em compressdo. Essa
configuragdo Pusher tem sido aplicada como propulsdo desde os primeiros dias da aviagéo,
como exemplo do Wright Flyer que realizou voo em 1903 (RUCHALA P. 2016).

A configuracdo Pusher vem se popularizando ao longo dos anos principalmente em
aeronaves leves. Alguns exemplos de aeronaves movida a propulsédo na configuracdo Pusher

estéo representadas pelas Figuras 3 a 6.

Figura 3 - CONVAIR B-36 "Bombardeiro da For¢a Aérea Americana em 1949"

B-36 Convair “Peacemaker” 1949 - 1959

Fonte: https://crewdaily.com/convair-b-36-peacemaker-strategic-bomber-of-usaf-united-states-air-force (2021).

Figura 4 - Lake Buccaneer Amphibian, 1950

Fonte: https://en.wikipedia.org/wiki/Lake_Buccaneer (2021).
Figura 5 - MQ-1 Predator "UAV usado pela Forga Aérea dos Estados Unidos na década de 1990"
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Fonte: https://pt.wikipedia.org/wiki/General_Atomics_MQ-1_Predator (2021).

Figura 6 - Aeronave com configuracdo avancada de corredor Gnico com motores abertos montados na parte

traseira.

Fonte: Guynn D. et al., (2011).

Segundo Gudmundsson (2013), as vantagens dessa configuracdo de propulséo séo: i)
visao frontal desobstruida, ii) reducdo do ruido na cabine, iii) aumento da estabilidade dinadmica,
pelo fato dos motores entrarem atras do centro de gravidade, iv) diminui¢do da influéncia da
esteira turbulenta sobre a fuselagem e naceles em altas velocidades (teoricamente resultando
em menos arrasto, com um “‘streamtube ” energizando o escoamento a montante das hélices,
suprimindo a separacdo do escoamento no corpo, mesmo em altos angulos de ataque).

De acordo com estudos realizados por Guynn D. et al. (2011) da NASA, avaliando o
conceito de propulsdo de rotor aberto na configuragcdo pusher e em contra rotagdo, os primeiros
resultados obtidos mostraram reduc¢des no consumo especifico de combustivel de cerca de 30%
na fase de tracdo de subida de topo e 45% a nivel do mar na fase de decolagem. Os resultados
foram ainda mais otimistas referente & emissdo de NOx, apresentando uma reducéo na ordem
de 80%.



27

Catalano, F. (2004), ao testar hélices na configuracdo pusher notou que houve um
aumento de sustentacdo e arrasto de pressdo, principalmente na parte traseira da asa ocorreu
aumento de sustentacdo e arrasto devido a configuracdo, bem como um aumento da velocidade
do escoamento no bordo de fuga, devido a reducéo do gradiente de pressdo adversa. Esse fato
possibilitou o atraso da transicdo e a separagdo da camada limite; enquanto na configuracao
tractor ocorreu uma transicao precoce, alterando-se, também, o angulo de upwash no bordo de
ataque da asa. Quando as hélices foram instaladas acima da linha da corda mais precisamente
no extradorso da asa, obteve-se uma melhor razéo L/D.

Como tem apontado algumas pesquisas (CATALANO F. 2004; RUCHALA P. 2016;
CHOI, S. et al. 2010), a configuracdo pusher, apresenta algumas peculiaridades como, por
exemplo, possiveis contatos das pas no solo durante o procedimento de decolagem, problemas
com a refrigeracdo dos motores, pois na época 0s recursos tecnoldgicos eram bem restritos,
portanto, ndo sendo téo utilizada no passado. Mas, com a retomada dos estudos referente a essa
configuragdo, nota-se que varios autores estdo estimulados a aprofundar ainda mais estes
estudos e pesquisas na configuracdo pusher, pelo fato que esta configuracao tem o potencial de
melhorar 0 desempenho aerodinamico nas aeronaves.

Silva R. (2019), demostrou teoricamente que o fato da propulsdo distribuida na
configuragdo tractor a montante da asa alterou consideravelmente o campo de escoamento em
torno da mesma e suas caracteristicas aerodinamicas. Ocorreu um acréscimo na componente de
velocidade Vy, devido ao escoamento axial produzido pela propulsao, dessa forma, sentindo um
aumento de pressdo dinamica na asa. Os propulsores distribuidos ao longo do bordo de ataque,
na configuracdo tractor, também altera significantemente a componente de velocidade Vy,
devido ao escoamento tangencial induzido pelas hélices, e que somados ao vento relativo,
aumenta o angulo de ataque, pelo fato dos propulsores atuarem como hiper sustentadores. A

Figura 7 demostra 0 modelo estudado, na configuracdo DEP tractor.
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Figura 7- Propulsores DEP na configuracéo tractor.

Fonte: Silva R., (2019).

2.3 Propulsao elétrica distribuida

A tecnologia de Propulsdo Elétrica Distribuida (DEP) usa multiplos propulsores
acionados por motores elétricos distribuidos pela aeronave principalmente a envergadura da asa
para produzir uma interacdo propulsao/aerodinamica de forma benéfica, de modo que seu
conceito implica na separacgéo e distribuicdo do sistema propulsivo ao longo da envergadura da
aeronave, por exemplo, permitindo melhorias na eficiéncia propulsiva (BORER et al. 2016).
Conforme relata Gohardani et al., (2011), o conceito de propulsdo distribuida vem desde o
inicio de 1920. De acordo com estudos e pesquisas realizadas por Smith (1993), as interacdes
entre sistema propulsivo e fuselagem aumentaram a eficiéncia aerodinamica e / ou propulsiva.

Dentre os aspectos mencionados para os objetivos deste trabalho, quando se considera
a relativa facilidade de como os motores elétricos podem ser alterados em numero e tamanho,
hd um estimulo a continuidade deste estudo. Desta forma, sistemas de um, dois ou quatro
grandes motores de propulsdo podem ser substituidos por varias unidades menores de propulsédo
elétrica. Este fato levou ao desenvolvimento de um novo ramo de configuracGes de aeronaves,
denominado como propulsdo elétrica distribuida (DEP), (KIM et al. 2018). Assim, tendo em
vista a menor dimens&o, consequentemente, o0 menor volume ocupado por esses propulsores,
tem permitido que sejam integrados a estrutura da aeronave com novas maneiras exclusivas,
visando maior eficiéncia. Um exemplo disso é o dimensionamento estratégico e a colocacgéo de
pequenos propulsores proximos a componentes aerodindmicos, como asas, estabilizadores,
superficies de controle ou superficies da fuselagem. Isso pode levar a um acoplamento préximo

entre a aerodinamica e o desempenho de propulsdo do veiculo, o que foi denominado como
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efeito de interacdo propulsdo-fuselagem (PAI). Esse efeito pode ser subdividido nas seguintes
categorias: reducdo do arrasto, ingestdo da camada limite (BLI) e aumento de sustentagéo /
controle.

De maneira a viabilizar a utilizacdo da propulsdo totalmente elétrica, a NASA, bem
como outros centros de pesquisa e estudiosos, vem realizando muitos avangos e analises nesta
linha. Desta forma, estdo trazendo novos conceitos e tecnologias de modo a tornar possivel e
viavel a utilizacdo de tal propulsao.

Em um primeiro momento Fredericks, Moore e Busan (2013) voltaram suas pesquisas
na investigacdo de motores elétricos que possibilitassem que aeronaves pousassem e
decolassem na vertical. Esses autores estudaram pelo menos um destes conceitos, de uma
configuracdo de propulséo elétrica distribuida de forma ndo convencional. Tal conceito teve
fundamento e éxito na construcdo da aeronave Greased Lightning, onde Frederick et al (2017)
deram continuidade na pesquisa com a construcdo de um protétipo em escala reduzida
utilizando um desses conceitos, obtendo sucesso nos ensaios em voo, que indicou eficiéncia
aerodindmica maxima de (L/Dmax) de aproximadamente 7,2; demostrando aumento na casa de
75% de eficiéncia quando comparados a media dos helicopteros convencionais que é (L/Dmax
=4). De acordo com ensaios realizados por Mcswain, Glaab e Theodore (2017) indicaram que
em voo de cruzeiro, de longas duragOes, apenas os propulsores de ponta de asas seriam mais

viaveis. A aeronave Greased Lightning esta representada pela Figuras 8.

Figura 8- Voo da aerovane Greased Lightning - 10

Fonte: Fredericks et al., (2017).

Pesquisadores da NASA, ao estudar e realizar inimeras pesquisas sobre outras
potenciais caracteristicas e novos graus de liberdade na propulséo elétrica distribuida, e sobre

projeto, integracdo de asa e hélice movida a propulsdo elétrica para aeronaves futuras.
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Observaram que essas futuras hélices poderiam atuar ndo s6 como dispositivos propulsivos,
mas também como forma de acelerar o fluxo sobre as asas permitindo a utilizacdo de asas com
menores envergaduras e mais eficientes em cruzeiro, (Moore et al. 2014).

Moore et al. (2013) propuseram a elaboracdo do projeto chamado e-ALIT com sistema
on-demand. O projeto do e-ATLIT tem doze propulsores ao longo de sua envergadura e 0s
propulsores da ponta de asa tem hélices maiores. Todos os propulsores na configuracdo tractor.
Segundo Moore et al. (2013) ao se colocar os propulsores na configuracédo tractor ao longo da
envergadura da asa com flap, aumentou-se a sustentacdo. Atraves de analises teoricas verificou-
se que o coeficiente de sustentacdo em baixas velocidades atingiu a ordem de 5 vezes sua
magnitude. Além disso, o e-ATLIT utilizou em seus propulsores discos de hélices sobrepostas
de modo que estas configuracdes das hélices sobrepostas afetassem ao maximo o escoamento
na asa. Segundo Moore et al. (2018), as hélices contavam com sincronizador de fase e estavam
um pouco deslocadas longitudinalmente, evitando o choque entre elas. O conceito e-ATLIT
pode ser observado na Figura 8.

Figura 9 - Aeronave e-ATLIT

Fonte: MOORE et al. (2013)

Moore e Fredericks (2014) propuseram um modelo de aeronave de acordo com o
conceito DEP, que consistia em dez helices distribuidas ao longo da envergadura na
configuracdo tractor, e com um propulsor em cada ponta de asa na configuracao pusher. Esta
aeronave foi denominada Leading Edge Asynchronous Propellers Technology (LEAPTech).
Assim, como a Grased Lightning a LEAPTech contava com asa de angulo variavel, com intuito

de obter alta sustentacdo, permitindo o uso de pistas curtas para pouso. Além disso, 0s sistemas
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de propulsdo em cada ponta de asa na aeronave LEAPTech, operavam minimizando o vértice
de ponta de asa para reduzir o arrasto induzido e fornecer empuxo em voo de cruzeiro, enquanto
os propulsores distribuidos ao longo da envergadura no bordo de ataque na configuracédo
Tractor se recolhem para tras durante o voo de cruzeiro. Com o objetivo de comparar e avaliar
as vantagem e ganhos de eficiéncia aerodindmica do DEP, STOLL et al. (2014) utilizaram a
aeronave Cirrus SR22 para comparar com o LEAPTech. Apos analise em velocidade de
cruzeiro, notou-se que o (L/D) da aeronave LEAPTech com a configuracdo DEP era de
aproximadamente 20, enquanto na aeronave Cirrus SR22, era aproximadamente 11. A aeronave
LEAPTech obteve um coeficiente de sustentacdo maximo (Cp)max de aproximadamente 5,2
vezes maior que da aeronave Cirrus SR22. O conceito projetado pela NASA da aeronave

LEAPTech com propulséo elétrica distribuida pode ser observada nas Figuras 10 e 11.

Figura 10 - Detalhes da aeronave conceito LEAPTech da NASA.
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Fonte: Moore e Fredericks, (2014).

Figura 11 - Conceito nacional com trés implementaces diferentes de tecnologias de Propulséo Elétrica
Distribuida

Fonte: Borer et al., (2016).

A NASA, em seus estudos e pesquisas mais recentes a respeito do conceito DEP,
desenvolveu o projeto “Scalable Convergent Eletric Propulsion Technology Operations
Research” (SCEPTOR), como uma continuidade dos projetos e-ATLIT e LEAPTech, sendo
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que os propulsores sdo distribuidos ao longo da envergadura, a montante da asa, aumentando a
pressdo dinamica sobre a asa em baixas velocidades, com intuito de aumentar a sustentagdo. De
acordo com os autores Borer, Moore e Turnbull (2014), o proposito desses propulsores é o
mesmo dos dispositivos de alta sustentacdo (como o flap e slat, por exemplo) e 0s nomearam
de “propulsores de alta sustentagdo”. Segundo eles os propulsores de ponta de asa fornecem
primordialmente tragdo para a aeronave em todas as fases de voo, e especialmente em voo de
cruzeiro. Quando os propulsores de alta sustentacdo ndo sdo requeridos para o aumento de
sustentacdo, as hélices dos propulsores de sustentacdo sdo recolhidas, ficando somente as
hélices de voo primario nas pontas da asa para voo de cruzeiro. Segundo 0s autores, as hélices
de cruzeiro deverao rotacionar no sentido inverso aos vortices de ponta de asa, com o intuito de
reduzir o arrasto induzido e aumentar a eficiéncia propulsiva. A proposta do projeto da
Propulsdo Elétrica Distribuida (DEP) pode gerar um beneficio liquido na eficiéncia total devido
ao acoplamento propulsivo-fuselagem (Moore M. e Fredericks B. 2014). Isso reduz ainda mais
a desvantagem associada a um mecanismo de armazenamento de energia a bordo mais pesado,
pois a eficiéncia aerodindmica geral pode ser melhorada.

O SCEPTOR usou como base de seus estudos e pesquisa a aeronave Techam P2006T,
que foi reprojetada. Assim, a aeronave base do projeto do SCEPTOR tem como caracteristicas
fisicas e aerodindmicas uma velocidade de cruzeiro de aproximadamente 72 m/s
(aproximadamente 140 knots) e opera com peso maximo de aproximadamente 1230 kgf
(TECNAM, 2017). Segundo Borer e Moore (2015), para realizacdo do projeto utilizando a
Tecnam como base, foram substituidas a asa original por uma asa de menor envergadura.

De acordo com BORER et al. (2016), 0 SCEPTOR, ao alterar o projeto de uma aeronave
existente com tecnologias DEP, em vez de desenvolver uma nova configuracdo de DEP desde
0 inicio, permitiu uma reducdo significativa no custo do projeto conceitual e no tempo do
cronograma, bem como ajudou a mitigar alguns riscos, ao associar os sistemas nao modificados
pelo DEP a projetos comprovados. A alteragcdo de um projeto de aeronave ja existente, permitiu
uma comparacao objetiva da aeronave antes da alteracdo com a configuragdo DEP, da mesma
aeronave depois da alteragdo. E ainda, segundo Borer et al. (2016), varias demonstraces
incrementais, apelidadas de "Mold" (para "modificagcéo™) sdo utilizadas no SCEPTOR para

mitigar o risco ao longo do projeto, como mostrado na Figura 12.
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Figura 12 - SCEPTOR demonstracdo das alteracdes ("Modelos")
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Fonte: Borer et al., (2016).

De acordo com Borer N. K. et al. (2017), ap6s pesquisas aprofundadas com propulsores
de alta sustentacdo, notou-se que o campo de velocidade induzida por este sistema é de suma
importancia quanto as hélices de geracao de tracdo. Os resultados demostraram que hélices ndo
convencionais, com didmetros menores e elevado angulo de incidéncia, possuem maior
eficiéncia para aumento de sustentagdo sobre asa em baixas velocidades. Porém, Moore et al.
(2014), ressaltou que o acréscimo da velocidade tangencial das hélices dos propulsores causou
uma variacdo significante no angulo de ataque da asa, afetando fortemente a distribuicdo de
sustentacao.

Borer and German (2016), propuseram um método para projeto das hélices dos
propulsores de alta sustentacdo, que podem induzir a velocidade axial das hélices, utilizando a
abordagem minimum induced loss (LARRABEE, 1979). Que acarretou aproximadamente 15%
menos de poténcia e produziu 11% menos de tragdo. No entanto, Borer et al. (2016), ressaltaram
que o projeto dos propulsores de cruzeiro com interacdo do vortice gerado nas pontas da asa,
permitiu um aumento adicional na eficiéncia, podendo reduzir a poténcia necessaria em até
10%.

A configuracdo inicial para o SCEPTOR tomou a forma apresentada por Moore e
Fredericks (2014) a partir do primeiro conceito da aeronave LEAPTech (Leading Edge
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Asychronous Propeller Technology). O projeto da asa LEAPTech foi usado, embora com um
namero diferente de propulsores de alta sustentagdo, para o teste do SCEPTOR Modelo 1,
montando o modelo em uma plataforma de teste montada em caminhao, denominado de Hybrid
Electric Systems Testbed (HEIST), que correu ao longo dos leitos secos do NASA AFRC. Estas
duas configuragOes podem ser observadas na Figura 13.

Figura 13 - Configuracédo da asa do LEAPTech (a esquerda), teste do Mod | SCEPTOR com hélices de alta
sustentacdo em NASA AFRC (a direita)

Fonte: Borer et al., (2016).

Stoll (2015), comparou estudos numéricos com dados dos ensaios experimentais,
concluindo que, para a condicdo de velocidade de aproximadamente 31,38 m/s (61 knots), 0
conceito SCEPTOR Mod | atingiu o valor de Crmax de 4,3. J& segundo Deere et al. (2017), apos
realizar estudos aerodinamicos mais aprofundados, observaram valores de Crmax de 2,3 para a
asa com 40° de deflexdo de flape e sem a influéncia dos propulsores de alta sustentagéo.
Utilizando-se de todos os propulsores ativos, obteve-se um Crmax de 5,61 para condigcOes de
decolagem e 5,2 de Cimax Nas condi¢des de pouso; desta forma obteve um acréscimo 2,4 no
fator de sustentacdo. Assim sendo, asas utilizando o sistema de propulsores de alta sustentagéo
podem apresentar cerca de 42% da &rea de uma asa sem esses propulsores de alta sustentacao,
0 que permitiria a otimizagdo da asa para o voo de cruzeiro, proporcionando voos proximos de
condicéo de L/Dmax (DEERE et al., 2017).

Uma série de revisGes por diversas pesquisas foram realizadas no projeto da aeronave
SCEPTOR. A Tab. 2 mostra as caracteristicas salientando as varias revisdes, juntamente com
uma comparacdo com o Tecnam P2006T. Nesta mesma tabela pode-se observar que ha uma
reducdo significativa na area da asa e aumento no alongamento, em comparagcdo com a aeronave

padréo.
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Tabela 2 - Revisdes do projeto SCEPTOR

i o s

k= ok
Modelo P2006T (base) Rev 1.2 Rev 2.0 Rev 3.3

Envergadura, ft (m) 374(11.4) 33.0(10.1) 29.2(8.9) 31.6(9.6)

Area da asa, f©* (m?) 158.9(14.8) 56,9(5.3) 57.5(5.3) 66,7 (6.2)

Carga alar, Ibf/ft* (kg/m?) 17.1(0.04) 52,7(2,22) 52,2(2,19) 45.0(1.89)
Alongamento 8.8 19.1 148 15.0

Corda da raiz, ft (m) 4.57(1.40) 2.25(0.68) 1.97 (0.60) 2.48(0,75)

Corda da ponta, ft(m) 2.90(0.88) 1.20(0,36) 1,97 (0.60) 1,74 (0.52)
Enflechamento, graus 0,0 5.0 7.5 1.9

Diametro do propulsor de cruzeiro, ft(m) 5.84(1.78) 4,70(1.43) 5.74(1.,68) 5,00(1,52)
Velocidade do propulsor de cruzeiro, rpm 2250 2470 1500 2250
Numero de propulsores de alta sustentacdio 0 8 10 12

Fonte: Borer et al., (2016).

Na primeira grande revisdo do projeto modelo “Rev. 1.2”, conforme Tabela 2, a asa
demostrou uma alta carga alar perto dos propulsores multiplicadores de eficiéncia em quase 53
Ibf / ft2. Com um alongamento muito alto, combinada com uma baixa area de asa, resultou em
uma corda muito pequena tanto na raiz quanto na ponta da asa. Essa primeira revisdo tinha oito
hélices de alta sustentacdo, devido as preocupagfes com reducdo no efeito de aumento de
sustentacdo associado ao tamanho de esteiras. Assim, o maior diametro das hélices de alta
sustentacdo proporcionou um excesso de tra¢do, na configuracdo de aproximagao para pouso,
o0 que dificultou bastante a aproximagéo para pouso em baixa velocidade (BORER et al., 2016).

Outros problemas com a primeira revisdo foram relatados pela equipe de estruturas do
projeto SCEPTOR, em relacdo a corda da ponta da asa, muito pequena, considerando-se que
uma vez que a ponta da asa precisava alojar a estrutura dos propulsores de cruzeiro montados
na ponta da asa. Dadas essas preocupacOes, a equipe decidiu por uma nova configuracéo,
partindo para o modelo “Rev 2.0”, que manteve uma asa pequena e altamente carregada, desta
forma, sem afilamento e um alongamento reduzido, permitindo uma corda maior na ponta. Tal
conceito, trouxe preocupag0es significativas quanto aos esforgos sofridos devido ao momento
de flexdo e torcdo na raiz da asa. Desta maneira, a equipe rapidamente avangou para sua
configuracdo “Rev 3” (BORER et al., 2016).

Segundo Borer et al. (2016), a configuracdo modelo “Rev 3.3” incorporou modificacfes

maiores. Primeiramente, a carga alar foi ligeiramente reduzida, demandando uma asa maior
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devido aos esforgos estruturais. Em seguida, o enflechamento da asa foi eliminado, deste modo,
escalonando os propulsores de alta sustentacdo, para frente e para tras, com o intuito de garantir
uma adequada separacdo entre as hélices adjacentes. Aumentou-se também para doze o numero
de propulsores de alta sustentacéo.

As revisdes continuaram, e segundo Borer et al. (2016), a aeronave SCEPTOR
avangou rapidamente em direcdo para a Revisao Critica de Projeto, definindo a configuracdo
final. Os principais recursos de design da Gltima revisdo da aeronave SCEPTOR, chamada de
SCEPTOR 3.3, demostradas na Tab. 2, sdo praticamente idénticas para a configuracdo do
SCEPTOR 4.0. Mas algumas mudancas foram necessarias, sendo incorporadas a medida que o
projeto progrediu, particularmente a respeito ao propulsor de cruzeiro e as hélices de
sustentacdo. A nacela de cruzeiro da ponta da asa apresentou maior diametro, acomodando o
projeto mais recente do propulsor projetado por Joby Outunner, que é resfriado a ar, além das
asas serem mais longas, para acomodar os comandos do propulsor, bem como, as unidades de
aquisicdo de dados. Seguindo os passos do projeto, o disco da hélice foi transladado para tréas,
diferindo da configuracdo Rev. 3.3, visando reduzir os problemas estruturais com a integracédo
da nacela da ponta na estrutura da asa. Estas alteracGes de projeto podem ser vistas na Figura
14,

Figura 14 - Configuracio do SCEPTOR 4.0

Fonte: Borer et al., (2016).

Ainda de acordo com Moore e Ning (2018), a NASA apds a ultima revisdo do

SCEPTOR mais precisamente em 2016, anunciou uma aeronave que reduziria a energia
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necessaria para voo em cruzeiro em aproximadamente 5 vezes com velocidade de 175mph
(152,07 knots), chamada de X-57 Maxwell. Essa aeronave seguiu a mesma linha de projeto
utilizando a configuracdo DEP para obtencdo do melhor rendimento aerodinamico possivel. De
acordo com Chin et al. (2017), o projeto da aeronave X-57 Maxwell seguindo a mesma linha
do SCEPTOR, tera doze propulsores de menor didmetro, distribuidos ao longo da envergadura,
bem como dois propulsores de maior didmetro nas pontas da asa. Desse modo, os propulsores
de alta sustentacdo serdo usados em pouso e decolagem, em seguida os propulsores de alta
sustentacdo sdo recolhidos e serdo utilizado os propulsores de ponta de asa com maior didmetro
de hélice para voo de cruzeiro.

Deere et al. (2017), ap06s andlises e estudos numéricos aprofundados, que tangem a
aerodinamica da aeronave X-57 Maxwell, apontaram uma reducéo de 7,5% do arrasto induzido,
devido ao sistema das hélices dos propulsores de ponta de asa girarem no sentido oposto ao
vortice de ponta de asa em voo de cruzeiro. Analises essas que utilizaram angulo de ataque («)
em 6° Salienta-se que esta analise foi realizada com os propulsores de alta sustentacdo
recolhidos utilizando apenas os propulsores designados para voo de cruzeiro. Com isso, obteve-
se um C,_ = 2,43, a0 operar com poténcia de 164,4 hpe C;, =42 em a = 12° Essas

configuracOes podem ser observadas na Figura 15.

Figura 15 - O X-57 Maxwell demonstrando as duas tecnologias da configuracdo DEP, "sistema de hélice de alta

sustentacdo e hélices de ponta de asa para voo de cruzeiro

Fonte: Fei X. etal., (2018).

Nos ultimos anos diversos autores realizaram profundos estudos, pesquisas e analises

com o intuito de otimizar e validar, com dados do projeto X-57 Maxwell, extraindo o melhor



38

desempenho aerodindmico. Um destes autores séo os pesquisadores Duensing et al. (2019) que
desenvolveram um banco de dados, utilizando simulagdo em CFD, analisando o desempenho
aerodinamico em uma série de condicOes da aeronave X-57 Maxwell. Para minimizar os erros
causados pela simulacéo e validar o estudo, a simulacédo foi comparada com os dados obtidos
por teste experimental. Nark et al. (2017), foram outros autores que realizaram estudos referente
ao projeto NASA X-57 Maxwell, mas voltado para previsdo de ruido causado pelas hélices de
alta sustentacdo. Outros estudos foram realizados por RIZZI et al. (2017) para entender o
incdmodo do ruido causados pelo conceito DEP em humanos, por Hoover, Shen e Kreshock
(2018) para analisar o fendomeno de flutter associado com a propulsdo DEP, por Schnulo et al.
(2017) para analisar termicamente os motores de ponta de asa e 0s sistemas elétricos passivos.

Vérios outros novos conceitos de aeronaves na configuracdo DEP vem sendo
pesquisados e desenvolvidos, como por exemplo a aeronave Joby S2, que consiste em doze
propulsores distribuidos pela estrutura, oito desses propulsores distribuidos ao longo da
envergadura e 0s outros quatro distribuidos em uma cauda em V. A aeronave tem a capacidade
de transicionar entre o voo vertical para pouso e decolagem e horizontal para voo de cruzeiro
(VTOL), as pas podendo ser alojados nas naceles com o intuito de minimizar o arrasto em voo
de cruzeiro (KIM et al., 2018). O conceito da aeronave Joby S2 pode ser observado na Figura
16.

Figura 16 - Demonstracdo da decolagem da aeronave Joby S2 (VTOL)
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Fonte: Kim D. et al., (2018).

Seguindo (Dillinger et al. (2018), o mesmo conceito DEP foi realizado no projeto
conceitual da aeronave AMPERE, financiado pela CARNOT. Esse projeto tem como
caracteristicas a obtencdo de uma aeronave de pequeno porte, com a capacidade aproximada de

6 assentos, com uma autonomia de duas horas de voo, alcance de 400 km (248,55 milhas),
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voando a uma altitude de 3000 pés em voo de cruzeiro, contando com 40 propulsores
distribuidos ao longo da envergadura, conforme Figura 17.

Figura 17 - Aeronave AMPERE com asa alta e propulsdo elétrica distribuida ao longo do bordo de ataque da asa

Fonte: Dillinger E. et al., (2018).

Em fase de desenvolvimento na Alemanha, a aeronave Lilium Jet segue 0 mesmo
preceito DEP, mas utilizando uma configuracdo canard nada convencional e com sistema
eVTOL. Essa aeronave por utilizar o conceito eVTOL realiza seus pousos, decolagens e voos
de cruzeiro rotacionando seus dutos propulsores elétricos, posicionados ao longo do extra dorso

da asa e também do extra dorso da empenagem canard, como demostra a Figura 18.

Figura 18 - Aeronave Lilium Jet configuragdo eVTOL

Passagexros} 6 Duto propulsores | 36

Piloto [ 1 Altitude de cruzeiro| 3,000 m /10,000 ft
|

Envergadura| 13.9m /456 ft Velocidade cruzeiro| 280 km/h / 175 mph

Compnmentoi 8.5m /279t Alcance maximo 250+ km / 155+ miles including

reserves

Fonte: Lilium (2019). Adaptado pelo autor.
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Ainda, segundo Kin et al. (2018), a configuracdo nada convencional da aeronave Lilium
Jet canard vem sendo muito estudada, pois esses tipos de dutos propulsores sobre o extra dorso
tem a funcdo de succionar a camada limite, antes de realizar a transi¢cdo de laminar para
turbulento, com o principal intuito de aumentar a eficiéncia propulsiva e reduzir o arrasto de

atrito e de pressdo como um todo.

2.4  Aerodinamica subsonica e a intera¢do asa/propulsores

Nos subitens anteriores foi apresentado o estado da arte em termos de DEP. Este
subcapitulo, primordialmente, trard embasamentos tedricos do escoamento de ar sobre uma asa,
sua interacdo com os propulsores, bem como o estado da arte que tangem os aspectos fisicos
pertinentes ao escoamento em regime subs6nico, notadamente com a hipotese valida de

incompressivel.

2.4.1 Aerodinamica da asa

Conforme Moran, J. (2003), o proposito principal de uma asa € proporcionar uma forca
de sustentacdo, a forca que tira a aeronave do solo, eleva-a a uma altitude de cruzeiro eficiente
e segura, permitindo a realizacdo de manobras e um pouso seguro. Os mesmos resultados
podem ser obtidos apontando um foguete, por exemplo, na dire¢do certa, e que, de fato, € como
se voa na auséncia de atmosfera. Entretanto, quando uma atmosfera esta presente, muita energia
pode ser economizada utilizando-se asas. Assim, a asa age como um amplificador de impulso,
conferindo a aeronave uma forca de sustentacdo muitas vezes a forgca necessaria para vencer o
arrasto.

Conforme Anderson (2016), a asa é um dispositivo que produz uma forca de
sustentacdo. Desta forma, a integracdo da distribuicdo de pressdo estatica local sobre a
superficie da asa resulta em uma forca de sustentacdo. Além disso, existe, por exemplo, a forca
de arrasto devido ao atrito causado pela interacdo entre a superficie da asa e o escoamento do
fluido, resultando na camada limite por causa da viscosidade deste fluido, responsavel absoluta
pela existéncia da sustentacdo, bem como responsavel pela diminuicdo da tracdo da aeronave,
por ter um carater dissipativo de energia. Também, ha o arrasto induzido, resultante da natureza
de uma asa finita, podendo ser principalmente observado através dos vortices de ponta de asa,
ao extrair a energia cinética do fluxo de ar, sendo um resultado direto do escoamento em contato

com a asa. Por essa razao, o arrasto induzido também é frequentemente chamado de arrasto de
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vortice. Uma terceira maneira de classificar os componentes de arrasto é, portanto, a partir de

uma perspectiva de perda de energia.

2.4.2 Aerodinamica das hélices

As hélices, como as asas, sdo compostas de secOes aerodindmicas, projetadas para
fornecer tracdo a uma aeronave, quando acionadas. Isso & feito por véarias pas que sao,
essencialmente, asas rotativas. Essas pas exercem um campo de for¢a no fluido. As pas de hélice
para uso em aeronaves ja foram exaustivamente estudadas por muitos engenheiros e
pesquisadores, com isso, foram desenvolvidas varias técnicas para projeta-las. No entanto, em
funcdo das diferentes aplicac@es, circunstancias e requisitos ainda exigem muitas pesquisas na
area.

Os perfis aerodinamicos normalmente utilizados nas pas de hélices para propulsdo de
aeronaves a pistdo, por exemplo, possuem diferentes tor¢6es ao longo do raio. O angulo entre
a corda do perfil de uma secéo e o plano de rotacéo da hélice € definido como angulo de arfagem
ou angulo de pa (B); e a distancia da raiz até uma se¢do qualquer r, Anderson (2015).

Uma pa de hélice em movimento, fundamentalmente proporciona um aumento de
pressdo dindmica ao escoamento de ar passando pelas hélices, introduzindo energia cinética
rotacional ao fluido. Uma boa descri¢do do slipstream das hélices é dada por Veldhuis (2005)
e é mostrada na Figura 19 (a). Pode-se observar como a corrente de vortices das pas circulam e
seguem uma trajetoria helicoidal atras das pas. Também é mostrado que o tubo de fluxo se

contrai a jusante do disco das pas de hélice.



42

Figura 19 - Variacgdes do sistema dentro do slipstream, em concordancia com a teoria do disco atuador.
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Fonte: Veldhuis (2005). Adaptado pelo autor.

Algumas grandezas adimensionais basicas para a descricdo do desempenho da hélice
sdo fornecidas pelas Equacdes 1 a 4, onde, J denota a razdo de avanco e fornece uma razéo para
a velocidade da corrente livre e para a velocidade de rotacdo da hélice; Ct denota o coeficiente
de empuxo; Cp denota o coeficiente de poténcia. Portanto, referem-se a valores adimensionais
para 0 empuxo e para a poténcia da hélice. Ja np denota a eficiéncia da hélice e quantifica quanto

da poténcia do eixo é traduzida em poténcia de propulsao.

Voo
] = —_ (01)
T
CT:p*nz*D4‘ (02)
P
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Segundo Veldhuis (2005), o slipstream de uma hélice pode ser caracterizado pelos perfis
de velocidade axial e de rotacdo, pelas distribuicdes de pressao estatica e total, bem como pela
contracdo da vorticidade. O perfil de velocidade axial, no experimento citado, tem seu valor
maximo na localizacdo radial de aproximadamente 3/4R, enquanto a velocidade axial induzida
vai para zero na ponta e na raiz das pas como mostra a Figura 19 (b). Movendo-se a jusante da
hélice, a velocidade do “slipstream” aumenta constantemente, aproximando-se de duas vezes
a velocidade induzida no plano da hélice, tornando o posicionamento longitudinal da hélice
uma varidvel de projeto importante de acordo com a Figura 19 (c). A forma do perfil de
velocidade tangencial ou espiral, em contraste com o axial ndo é constante com a variacdo da
carga da hélice. Por outro lado, a velocidade tangencial ndo muda na dire¢do axial devido a
influéncia do vortice limitado e livre, conforme ilustrado na Figura 19 (d). A variacdo da
velocidade axial leva a um gradiente no angulo de turbuléncia na propria direcdo axial. As
distribuicGes de pressdo estatica e total no disco da hélice ttm um méaximo de 3/4R, no
experimento realizado por Veldhuis (2005), uma vez que a carga mais alta esta presente neste
ponto. A pressdo estatica € um pouco menor, pois a pressdo total tem uma contribuicdo
adicional decorrente do componente de velocidade tangencial induzida. Os perfis axiais diferem
mais, pois a presséao total é constante com um “salto” repentino no disco da hélice enquanto a
pressao estatica varia ao se aproximar do plano da hélice e “salta” no mesmo. A vorticidade do
campo de fluxo atras de uma hélice caracteriza as propriedades de rotacdo do slipstream. A
medida que a velocidade aumenta atrds do disco da hélice, a corrente de ar se contrai para
manter o fluxo de massa constante. Essa contracdo torna-se mais pronunciada a medida que a
carga da hélice aumenta. Ainda sobre a slipstream, de acordo com a lei da conservacao da
massa, para que ocorra a conservacdo da vazdo massica a medida que a velocidade axial
aumenta, o diametro da slipstream tende a reduzir a jusante. De modo que para hélices com
baixo carregamento, a contracdo do tubo de corrente pode ser desconsiderada (VELDHUIS,
2005).

2.4.3 Interagao propulsao — asa.

O foco desta subsecéo é dado aos efeitos do campo de escoamento gerado pela interagao
asa-propulsdo, relevantes na analise de uma asa com propulsao distribuida. Dessa forma, em
um primeiro momento, serdo listados alguns efeitos basicos e relevantes, que foram
identificados para melhor entendimento do leitor, antes de entrar em consideragfes mais

complexas do projeto.
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A interacdo entre hélices e asas desempenha um papel importante na aerodindmica e ja
foi reconhecido por Prandtl (1921), que mencionou em pesquisas os efeitos do aumento da
velocidade axial e do vortice na asa. Um profundo interesse nessas intera¢fes surgiu na década
de 70 devido aos altos precos do petréleo. Com isso, 0s motores a jato foram perdendo mercado
e a propulsdo com motores utilizando hélices experimentou um retorno, onde predominaram as
pesquisas sobre integracdo asa — propulséo, segundo (VELDHUIS, 2005).

De acordo com Witkowski (1989) as velocidades induzidas do slipstream do fluxo de
ar sobre a asa na configuracdo tipica tractor escoa sobre a superficie da asa. As velocidades
axial e tangencial induzidas na esteira da hélice, interagem, portanto, com a superficie da asa.
O aumento da velocidade axial basicamente atua como um aumento local na pressdo dindmica
alterando as componentes de sustentacdo e arrasto. A componente do vortice slipstream causa
variacdes locais no angulo de ataque. Desta forma, a asa experimenta a jusante da pa ascendente
uma fracdo de upwash, enquanto a jusante de uma pa descendente experimenta uma fracao de
downwash. Ainda, Witkowski (1989) demostrou como a mudanga no angulo de ataque efetivo
levou a uma mudanca na forca resultante, de forma que surge uma forca de empuxo local, como

pode ser observado na Figura 20.
Figura 20 - Secéo da asa com hélice em upwash na esquerda onde o angulo de ataque foi maior, resultando em
maior sustentacdo e menor arrasto enquanto a direita com hélice downwash o angulo de ataque efetivo reduziu,

reduzindo a sustentacdo e maior arrasto.

Fonte: Witkowski (1989)

A diferenca no sentido de rotagdo torna-se aparente ao comparar as duas distribui¢des
de sustentacdo. Além disso, pode-se notar que os efeitos se estendem para regides fora do
slipstream como demostrado na Figura 21, tendo em vista as subdivisdes W-I a W-IV
(VELDHUIS, 2005).
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Figura 21 - Efeito slipstream na distribuicdo de sustentacdo da asa para hélice com sentido de rotacdo interno e
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Fonte: Veldhuis (2005). Adaptado pelo autor.

Ainda, Veldhuis (2005), demostrou que esses efeitos dependem fortemente do

posicionamento longitudinal, lateral e vertical da hélice em relacdo a asa.

De acordo com Catalano (2004), ao realizar testes nas configurac6es pusher percebeu-

se que o upwash na frente da asa pode ser reduzido pela presenca da hélice. As mudancas ideais

nas distribuicbes de sustentacdo da asa pelos dois efeitos combinados séo representadas na

Figura 22.

Figura 22 - Efeito devido a posicéo vertical da hélice, aumentando as velocidades axial e tangencial na

distribuicéo de sustentacdo da asa.
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Conforme estudos de véarios autores como Veldhuis, Kroo e Patterson os efeitos das pas
do propulsor e a recuperacdo do Swirl, apresentada a jusante da hélice € uma componente que
ndo contribui para a geracdo de empuxo, causando uma perda na eficiéncia da hélice. Desse
modo, Veldhuis (2005) demonstrou que parte dessa perda pode ser recuperada pelas pas do
propulsor. As hélices a frente da asa podem atuar como uma aleta do estator. Ainda segundo
estudos realizados por Witkowski, pode-se ver como um aumento no angulo de ataque leva a
um aumento na sustentagdo e uma rotagdo para frente do vetor de forga. O oposto ocorre no
caso de diminuicdo do angulo de ataque local. Embora a mudanca no angulo do vetor seja a
mesma em ambos os casos, a magnitude dos vetores é diferente. Essa combinacédo leva a uma
diminuicdo geral do &ngulo de ataque, uma vez que o incremento de impulso local na regido de
upwash é maior do que o incremento de arrasto local na regido de downwash. Essa recuperacao
do swirl comeca ja no bordo de ataque da asa, de modo que a parte traseira experimenta menos
swirl do que a parte dianteira. Isso reduz a recuperacgdo de swirl das partes traseiras da asa. O
potencial de reducdo do arrasto induzido de configuragdes tractor de hélice por integracéo
adequada foi demonstrado com simulacgdes e testes de tanel de vento por (VELDHUIS 2005).

A seguir serd abordado com mais clareza a atenuacdo do vortice de ponta de asa, de
acordo com estudos realizados por varios autores como Miranda et al. (1986), Veldhuis (2005)
e Patterson et al (2016). Eles relatam, além de outros pontos, que o arrasto induzido da asa pode
ser reduzido atenuando o vértice da ponta da asa. Isso acontece quando a hélice instalada gira
na direcdo oposta em relacdo ao sentido de rotacdo do vortice. Ter as duas circulagbes com
orientacdo oposta pode deslocar o vértice da ponta de asa para baixo e para fora, diminuindo
seu efeito de downwash na asa. Esse efeito parece ser mais forte quando a hélice esté localizada
na ponta da asa, quando a circulacdo de interacdo do vortice da ponta da asa e da corrente de ar
leva a uma dissipacdo do vortice da ponta da asa. As informacdes sobre o assunto de forma
mais aprofundada serdo abordadas na subsecdo dedicada as hélices montadas na ponta das asas.

Veldhuis (2005) relatou sobre a contragdo do Slipstream atras das hélices para manter o
fluxo de massa em uma maior velocidade axial. Desta maneira, em primeiro lugar, a contracéo
implica na existéncia de velocidades radiais que tém a capacidade de alterar os angulos de
ataque locais nos bordos de fuga. Esse fendmeno foi observado em testes de tinel de vento,
notando-se um aumento da sustentacdo local a jusante das hélices, quando deslocando-se para
cima. Em segundo lugar, a contracdo muda a parte da superficie da asa em contato com a
corrente de ar. A contragdo é maior para hélices com carga mais alta, mas geralmente chega a

apenas pequenas porcentagens de contracdo da superficie da asa devido a corrente de ar.
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Catalano (2004) mostrou em suas pesquisas que os efeitos viscosos das correntes que
passam pela hélice podem promover a transi¢do precoce na camada limite do bordo de fuga. A
transicdo é atribuida principalmente pela mistura da lamina da esteira na camada limite
demonstrando que os resultados semelhantes podem ser obtidos sem a hélice, acionando a
camada limite na fracdo de asa imersa na esteira com hélice instalada. Ananda (2013) focou
suas pesquisas em fluxos de baixo nimero de reynolds com aplicacdo em UAV (Unmanned
Aerial Vehicle) demonstrando que o arrasto do perfil pode ser reduzido pela transicdo precoce
nas superficies de asas limpas e bolha de separacdo laminar presentes normalmente em baixo
nameros de reynolds mostrou poder ser evitada. Catalano (2004) mostrou este exemplo com
uma asa na configuracdo pusher do propulsor. Catalano (2004) ressalta que este caso, a
formacéo da bolha de separagdo € adiada para angulos de ataque mais elevados. Ao aliviar 0s
gradientes de pressdo adversos na parte traseira da asa, também foram alcancados angulos de
estol mais altos.

Catalano (2004), ao testar em seus estudos e pesquisas a configuracéo pusher demostrou
gue h& aumento da sustentacéo e de arrasto de pressao principalmente na parte traseira da asa.
Aliado a um aumento da velocidade na borda de fuga, também alterou o angulo de upwash a
frente da asa. O propulsor instalado acima da linha da corda onde foram encontrados os
melhores L/D.

2.4.4 Interacao propulsao-asa aplicada a configuracdo DEP

A interacdo propulsdo-asa para conceitos de propulsdo distribuida pode diferir-se
significativamente entre os efeitos causados pelas configuracées, distribuicdes e numero de
hélice/propulsores. Alguns aspectos devem ser explanados, como no caso de haver um maior
nimero de propulsores e eles interferirem uns nos outros. Podem ser propulsores na
configuracdo tractor, sobre as asas, pusher e montados na ponta das asas levando a diferentes

fendmenos de fluxo que dominam o desempenho de cada configuragéo.

o Propulsores de alta sustentacdo: Propulsores distribuidos ao longo de toda
envergadura sdo comumente chamados de propulsores de alta sustentacdo. Eles podem estar
localizados no bordo de ataque, atras do bordo de fuga, acima ou sob as asas. Tem como
principio geral:

a) Aumentar a pressao dindmica sobre uma grande parte da asa;

b) Vetorizacdo da tragéo;
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c) Adiar o estol, ao energizar o fluxo para aumentar a capacidade maxima de sustentacdo da
asa;

Kuhn (2011), a partir de estudos e pesquisas demonstrou que os efeitos em aeronaves
de asas menores de alta proporcdo tém arrasto reduzido em cruzeiro e sS40 menos sensiveis a
rajadas devido a uma maior carga alar. O beneficio, ndo se limita as condi¢des de decolagem e
pouso, mas se estende a todo o envelope de voo. Kuhn (2011) mostrou ainda que tais
configuracbes podem ser usadas em projetos de aeronaves VTOL. Ele notou um
comportamento de estol atrasado e mais gradual e concluiu que aceitando o estol parcial na asa,

a aeronave VTOL poderia ser realizada.

o Na configuracdo tractor: Conforme testes e simulacGes realizadas por Stoll (2014),
salientou que na configuracdo tractor os propulsores de alta sustentacdo sdo mais eficazes de
modo a maximizar a pressao dindmica sobre a parte oscilante da asa. Demonstrado também que
uma maior fracdo oscilante é benéfica na asa. A vetorizacdo da tracdo, pela articulacéo da nacela
ou pela instalagdo de uma asa de incidéncia variavel, pode aumentar amplamente os efeitos do
fluido ao passar pela asa com alta sustentacdo, porque através de maiores angulos de ataque

podem ocorrer downwash na asa logo apos o fluido passar pela hélice.

o Na configuracao pusher: Yin (2009), relata em seus estudos que a configuracéo pusher
é menos eficaz quando levado em consideracdo o aumento da pressdo dinamica e tém como
caracteristica a ingestdo da esteira causada pelo fluxo de ar ao passar pela asa, essa ingestao
pode causar uma geracdo de ruido. No entanto, as configuracdes de propulsdo sobre as asas tém
caracteristicas interessantes, como a capacidade de sustentacdo aumentada. Conforme mostrado
por Muller et. al. (2012), a fracdo de asa soprada pode ter um coeficiente de arrasto negativo
decorrente de uma regido de alta velocidade no bordo de ataque e uma inclinacgdo na incidéncia
resultante, significativa da forga resultante.

2.5 Métodos tedrico utilizado

Neste subcapitulo serdo descritas as principais técnicas e caracteristicas que englobam
a modelagem fluidodindmica computacional utilizadas no desenvolvimento deste trabalho.
Desse modo serdo apresentadas as equagdes que representam matematicamente 0 processo

fisico do escoamento e as consideracfes inerentes a turbuléncia e seu tratamento. Portanto sera
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apresentada a técnica e o método numérico utilizado na representacdo da propulsdo elétrica
distribuida.

2.5.1 Dinamica dos fluidos computacionais

Versteeg et al. (2007), descreveu a dindmica dos fluidos computacionais como analise
de sistema que englobam, escoamento dos fluidos, transferéncia de calor e associacdo de
fendmenos, através de simulagdes computacionais.

Segundo Gongcalves (2019), para o escoamento do fluido ao redor da asa, 0s métodos
numéricos sdo empregados de modo a solucionar equacfes conservativas de transferéncia de
massa, quantidade de movimento e energia para um dominio. Maliska (1995), relatou em seus
estudos a necessidade de discretizar o dominio, de modo a gerar pequenos elementos de malha,
desta forma, possibilitando a solucéo discreta das equac6es de transporte, transformando-as em
um sistema de equaces algebricas.

De acordo com os autores Versteeg et al. (2007) e Gongalves (2019), os codigos CFD
(Computational Fluid Dynamics) sdo basicamente estruturados em trés principios: o pré-
processamento, o solver e 0 pds-processamento. Assim, no pré-processamento, 0 usuario insere
0 problema em um programa de CFD, de modo que este programa resolvera numericamente
por meio do respectivo solver, que envolve basicamente os seguintes passos:

1° passo: defini¢cdo do dominio computacional;

2° passo: selecdo dos fendmenos fisicos/quimicos;

3° passo: geracdo de uma malha otimizada discretizando o dominio a ser estudado;
4° passo: defini¢des das propriedades do fluido;

5° passo: especificacdes das condi¢bes de contorno.

No solver o problema é solucionado, através de métodos numéricos envolvendo
equacOes diferenciais, discretizando estas equacGes de transporte em equagdes algébricas por
métodos iterativos. O presente estudo utilizara como método numérico o Método de Volumes
Finitos, utilizando o CFD “STAR CCM+ 2020.2”.

O pdbs-processamento serd realizado a partir dos resultados quantitativos e qualitativos

extraidos da solugdo numérica visando a validagdo do modelo tedrico proposto.

2.5.2 Equagdes essenciais para escoamento subsonico
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Para 0 escoamento subsénico, as equa¢des matematicas que representam o campo de
escoamento fluidodindmico sdo compostas pelas equagdes de conservagdo de massa e
quantidade de movimento.

Segundo varios autores, como Fox, Pritchard e Mcdonalds (2011) entre outros, a
equacéo da continuidade e conservacgdo de massa relaciona a taxa de variagcdo de massa dentro
do volume de controle e a taxa liquida do fluxo de massa que sai do volume de controle, é

representado pela Equacéo 05.

9 pup) _
ot axl-

0 (05)

onde, ui e x;, representam os vetores de velocidade e posicao, respectivamente, e o subindice i
representa um sistema de coordenada qualquer.

Ainda de acordo com Fox et al. (2011), a equacédo da quantidade de movimento e a
aceleracao do fluido relacionam-se com as forcas que atuam no volume de controle conforme

mostrado pela Equacéo 06.

Oui __Op 0Ty o 06
Pt = ox,  ox % (06)

onde, as componentes de tensdo s&o representadas por zij € Sy, denota o termo relativo as forgas
do corpo.

Hipoteticamente, tratando-se de um escoamento continuo, fluido newtoniano
incompressivel, a equacdo da quantidade de movimento relaciona-se com as tensfes atuantes
no volume de controle e as deformacdes do fluido, utilizando-se a equacgédo de Navier-Stokes,

conforme Equacéo 07.

ou; N Ju;  Op 4 d (duy; N ou; 07)
Par TPy T " ax,  Mox\ox T ox;
onde, p % termo ndo estacionario, pu; % termo convectivo, % termo de gradiente de presséo
J i

0 (ou; . Ouj . .
e p— (ﬂ + —J> representa o termo dos efeitos da viscosos.
an an 6xi
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2.5.3 Escoamento turbulento

Versteeg et al. (2007), definiu como escoamento turbulento o movimento irregular da
particula do fluido, onde suas propriedades variam aleatoriamente atraves do espago e tempo.
Ainda, Gongalves (2019), exemplifica melhor o escoamento turbulento, o qual contém
estruturas rotacionais que sdo denominadas como vortices, de modo que 0s maiores vortices
sdo anisotropicos dominados por efeitos de inércia, neste caso, desconsiderando tais efeitos
viscosos. Versteeg et al. (2007), relataram em seus estudos e pesquisas que 0s vortices maiores
extraem do escoamento energia cinética para conservacao da quantidade de movimento, de
modo que parte dessa energia € dissipada por vértices menores, mas devido ao dominio do
efeito viscoso, acarretando, ainda em parte da transferéncia da sua energia cinética, em vortices
ainda menores, como um efeito em cascata.

Segundo Wilcox (2006), o custo de uma simulagdo computacional “DNS” (Direct
Numerical Simulation) aumenta consideravelmente, na ordem Re® aproximadamente, o que
restringe sua utilizacdo em casos muito simples e de baixo numero de Reynolds. Desta forma,
optou-se pela simulacdo computacional utilizando-se o0 modelo RANS (Reynolds — Averaged

Navier — Stokes), como sera melhor explicado a seguir.

2.5.4 Equagodes de RANS

De acordo com Versteeg et al. (2007) e Pedreiro (2017), relatam que os modelos RANS
(Reynolds — Averaged Navier — Stokes) possibilitam utilizacdo de malhas menos refinadas, por
ndo precisar resolver as escalas turbulentas, por exemplo. Deste modo, 0 modelo RANS é
amplamente utilizado no setor aeroespacial, por exemplo, bem como no meio académico.

Pedreiro (2017), relatou em seus estudos que ao medir a velocidade do escoamento
turbulento ao longo do tempo em um ponto fixo, notou que a velocidade variou aleatoriamente
em torno do seu valor médio; de modo que o vetor velocidade decomp6s-se em dois termos:
u;, = U +u'y, onde U denota a velocidade média do escoamento e u 't denota a flutuagdo
temporal da velocidade. Versteeg et al. (2007), mostrou através de analise grafica o
comportamento tipico da velocidade em um ponto fixo do escoamento turbulento como

demonstra o gréfico da Figura 23.
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Figura 23 - Comportamento tipico da velocidade em um ponto fixo do escoamento turbulento.

U“

Y

Fonte: Versteeg et al. (2007)

Alguns autores como Versteeg (2007) e Gongalves (2019), relataram em suas pesquisas
que as propriedades do escoamento turbulento variam aleatoriamente. Gongalves (2019)
descreveu em seus estudos que ndo somente a velocidade, mas todas as variaveis presentes em
um determinado escoamento turbulento, representado por uma variavel qualquer ¢, podem ser
representados pela soma da componente média, ¢, e uma componente flutuante ¢’, denominada

de decomposicéo de Reynolds, como apresentado pela Equacéo 08.

p=F+¢ (08)

A variavel ¢, em relacdo a média no tempo, pode ser descrita conforme Equacéo 09.

F=—x| ¢ut (09)

Conforme os autores Versteeg (2007) e Gongalves (2019), o termo At representa um intervalo
relativamente maior que a escala de tempo associada com as variagdes mais lentas da variavel
b.

As Equages 10 e 11, da continuidade e Navier-Stokes, respectivamente, sdo utilizadas
para obtencdo e resolucdo do modelo RANS, para um escoamento hipoteticamente

incompressivel.
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0w _ (10)
axi B

ou aui opP 0 <0ui au]> (ll)

i
— 4 e =4 y—|—
Par TPYex T " ax,  Mox\ox T ox;

Desta forma, reescrevendo o segundo termo da Equacéo 11, partindo da premissa de simplificar
0 processo de medicdo no tempo, 0 termo convectivo, na forma conservativa pode ser

representado pela Equacéo 12.

R _ 2 (uy) (12)
] axj axj v

Combinando as Equaces 11 e 12, tem-se uma nova equacédo de Navier-Stokes, como mostrado

pela Equacdo 13.

Pat " Pox, M) T Tax " Fox\ox; T ax (13)

Considerando as propriedades médias no tempo, obtém-se as equaces de Navier-Stokes do

modelo RANS para escoamento incompressivel, conforme mostrado pelas Equacdes 14 e 15.

Ui _ g 14

ax (14)

aﬂi n al_ll _ dP " 0 aui au] e 15
Par TP %8x ~ ox  ox|M\ox T ox) PN (15)

iiij, conhecido como tensor de Reynolds, € um

Segundo Gongalves (2019) o termo —pu
produto ndo linear flutuante que se origina dos termos advectivos da equacdo da quantidade de
movimento e representa a adicdo de seis novas incdgnitas ao problema. De acordo com
Gongalves (2019), para sua solucdo, é necessario desenvolver hipoteses que modelem as
tensdes de Reynolds, através de relagdes incluindo as médias temporais das varidveis do

escoamento. Pedreiro (2017) descreveu em seus estudos e pesquisas que “a adi¢do do tensor de
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Reynolds possibilitara a utilizacdo de malha computacional menos refinada, por ndo haver a
necessidade de solucionar as escalas turbulentas e o aumento de varidveis implicaria no
aumento do numero de equacdes para soluciona-las”. Varios autores como Gongalves (2019),
Pedreiro (2017), Wilcox (2006), entre outros, descreveram em suas pesquisas que as tensdes
devido ao escoamento turbulento aumentam a medida que as velocidades flutuantes do
escoamento aumentam, resultando no aumento na taxa média de deformacédo do fluido, e de
acordo com a hipotese de Boussinesq as tensfes de Reynolds deveriam ser proporcionais as

taxas do fluido, como mostrado pela Equacdo 16.

THRTH <%+%

2
Tij = —pUjll; =l o) 6xl-> —3Pkdy; (16)

onde, u, representa a viscosidade turbulenta dinamica, &;; denota o delta de Kronecker,
assumindo que §;; = 1sei =jed;; = 0sei # j, e krepresenta a energia cinética turbulenta

por unidade de massa. Na Equacédo 17.

1
k= E(a’z +7° +w'? (17)

Segundo Versteeg et al. (2007), através das hipoteses de Boussinesg, 0s tensores de
Reynolds séo relacionados com a viscosidade turbulenta e com a energia cinética turbulenta.
Assim, neste trabalho, para a caracteriza¢do da turbuléncia utilizou-se o modelo turbulento k-
o SST.

2.5.5 Modelo k-w SST

Menter (1994) propds esse modelo k- SST com intuito de atender a necessidade,
naquele momento, de um modelo de turbuléncia mais preciso que o0s existentes, especialmente
tratando-se de simulacOes de escoamentos nas quais tem-se regides com gradientes de pressdo
adversos e separacao da camada limite. Assim, Meter (1994) propbs uma combinacédo de dois
modelos de turbuléncia de forma hibrida. Assim, o primeiro modelo é chamado de k-,
caracterizando-se por apresentar uma boa aproximacédo dos escoamentos em regides distantes
da parede. Porém, quando utilizado em regides proximas a parede, dentro da camada limite, seu
desempenho torna-se ndo satisfatorio. O outro modelo é chamado de k-, caracterizado por
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apresentar dentro do escoamento da camada limite um bom desempenho, com moderados
gradientes de pressdo, e segundo Versteeg et al. (2007) e Gongalves (2019), este modelo
apresenta sensibilidade com relacdo aos valores das taxas de dissipacdo especificas (w) em
regides de corrente livre.

Gongcalves (2019) e Meter et al. (2003), relatam em suas pesquisas que 0 modelo k-w
SST apresenta relagdo w = S , onde ¢ denota a taxa de dissipacdo viscosa, a formulacdo para a

equagdo k e @ se semelham ao modelo da equagédo k-m padrdo, como exposto nas Equagdes 18
e 19.

d(pk) d(pwk) ) [ ) ]
=P, — pB* — —
T ox, x — B pkw + o%) (1 + ope) o, (18)
I WpuW) o O 90) ot iy, L0
3t o, pS* — Bpw? + 5%, (u + op i) 3%, +2(1 = F1)pouz 5%, o, (19)

De acordo com Menter et al. (2003), «,B,B", oy, 0, € 0., representam as constantes do
modelo de turbuléncia, F1 representa a fungio de mistura, St denota a taxa de deformagcéo e P,
representa o termo de producdo de energia cinética turbulenta, ressaltando que contém um
limitador de turbuléncia em regides de estagnacao, conforme expresso na Equacgéo 20.

(')ui <(’)ui (')ui

P, = ,uta—xj E + 6_x]> — Py = min(Py, 108" pkw) (20)

A equacdo de funcdo de mistura F1 é dada pela seguinte equacao:

VE 5000\ 4pa,,k])’
_ : 21
F, = tanh {{mm lmax <,8*a)y' Vo ), CDkwyzl} (21)

Onde, a variavel y corresponde a distancia relativa a superficie mais préxima e CDy, denota a

componente positiva do termo de difusdo cruzada, conforme Equagéo 22.

10k
@ 10-10> 22)

CDkw = max (2p0’w2 Za—xla—xl,

Para se calcular a viscosidade cinética turbulenta, tem-se a Equacéao 23.
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a k

U (23)

"max (a,w, S.F,)

onde, a, representa uma constante, S; denota a taxa de deformacdo e F, denota a segunda

fungéo de mistura, dada como:

2
F, = tanh {lmax (;*\(/fy, igf)l } (24)

Segundo Goncalves (2019), para uma dada constante qualquer ¢, a combinacdo das

equacdes em funcao da mistura para o modelo de turbuléncia k-« SST é dado como:

¢ =Fd,+A—-F)o, (25)

Menter et al. (2003), descreveu em suas pesquisas os valores referentes ao modelo de
turbuléncia k- SST. Assim, tem-se:

B*=0,09 a =§ pr=— 041 = 0,85 0, =05
a, =044 B, =00828 gy =1 0., = 0,856

2.5.6 Modelo de disco atuador

Chen et al. (2016), citaram que a simulacdo numérica das hélices pode ser realizada em
diferentes niveis de complexidade, e em diferentes abordagens de modelagem dos propulsores
sdo utilizados com base em diferentes propdsitos e finalidades. Concentrando nos detalhes do
escoamento local em torno das pas da hélice.

Uma abordagem seria simular a helice em um corpo tridimensional, o que permite a
obtencgéo de maiores detalhes do escoamento; entretanto, essa abordagem introduz um aumento
consideravel no custo computacional devido ao refinamento da malha, aumentando o tempo de
calculo com o método de malhas dindmicas ou malha sobreposta, necessitando de uma

simulacdo em regime transiente. Outra abordagem seria a op¢do em regime permanente, onde
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0s propulsores sao modelados por um disco atuador. Os modelos utilizando o disco atuador séo
amplamente usados por sua simplicidade, eficiéncia e relativa precisdo (CHEN et al., 2016).
A teoria dos elementos das péas € usada para calcular as forgas em cada secdo da pa. Esta
teoria, onde cada secdo é considerada um aerofolio, é encontrada no programa de fluido
dindmico computacional “STAR-CCM+ . De acordo com Li, Lu e Deng (2014), essa teoria é
utilizada para dimensionar as forcas em cada se¢do da p4, como mostrado pela Figura 24.

Figura 24 - Teoria do elemento de pa.
a) Perfil da hélice, adaptado para estudo de Liu.  b) Elemento de péa.
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R
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\ s ' /”/} »

/ Us=or _l___‘"

Rotating Plane

dp

Fonte: Li, Lu e Deng (2014).

Assim, conforme Figura 24, para o dimensionamento das forcas aerodindmicas como

sustentacdo dL e arrasto dD, atuando em um determinado raio r, tem-se:
1
dL = EprClCdr (26)

1
dD = pWEC,Cdr (27)

onde, W, retrata a velocidade relativa do perfil aerodindmico em um determinado raio r, sendo

calculado como:

w, = \/Vf + Uy = V)2 => Wy = (Vo + 1,)? + (wr — v,)? (28)
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onde, v, e v, denotam as velocidades axial e tangencial induzidas, respectivamente.
Continuando na Figura 24b, tem-se que o angulo ¢, se decompdem entre a velocidade local de

uma determinada secao da pa e o plano do disco e pode ser obtido da seguinte forma:

V0+va)
wr — v

o1 = arctan( (29)

Com a obtencdo das forgas dL e dD e o angulo ¢, as forcas podem ser decompostas em tragéo

dT e torque dQ, conforme apresentado pelas Equagdes 30 a 32.

1
dT = dL cos¢, — dD sin¢p; => dT = Eprcdr[Clcosqbl — Cysing,] (30)
dQ = rdF => dQ = r[dL sin¢, — dD cos¢,] => (31)
1
dQ = Eprcdr[Clsinqbl — Cyc05,] (32)

O acréscimo de pressao sobre o disco atuador, é relacionado com a tracdo local da hélice

produzida por unidade de area do disco, é obtido como:

NdT N
= = = —_— 2 —_ i 33
e = Ap 47‘[TpW1 c[Cicosp, — Cysing,] (33)

Ap
onde, N refere-se ao nimero de pas. Cabe salientar que o acréscimo referente a velocidade

induzida é dado como:

N
Av, = sign(w, 1)WW126[Clsin¢1 — Cyco05¢4] (34)
1

Segundo Li et al. (2014), nos modelos de disco atuador projetados por meio de modelos
analiticos é de suma importancia o calculo da velocidade axial induzida e da velocidade axial
sobre o disco atuador. Enquanto nos modelos utilizados em CFD, assume-se que a velocidade
axial se mantém continua e a velocidade sobre o disco se mantém igual ao valor da célula da

malha adjacente, a montante. Ainda Li et al. (2014), salienta que o problema pode ser
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simplificado, ao negligenciar a velocidade v,. Ainda, segundo LI et al. (2014), a velocidade
tangencial induzida sobre o disco atuador é a metade da velocidade tangencial induzida no
slipstream, desde que o acréscimo desta velocidade se mantenha axialmente constante apds as
hélices. Desse modo, o valor referente a v,, a jusante do disco atuador é utilizada para o calculo
sobre o disco.

De acordo com estudos experimentais realizados por Glauert (1935), foi evidenciado
que a velocidade radial induzida, v,., concluiram que esta velocidade também é negligenciada
no modelo para analises do escoamento bidimensional em cada se¢éo ao longo do raio, portanto,
irrelevantes no escoamento aerodindmico das péas. Ja para Li et al. (2014), a velocidade induzida
préxima a ponta das pas pode ser tratada como perdas de eficiéncia na ponta das pas.

Segundo Glauert (1935), o método de correcdo da perda de ponta de pa baseia-se na
teoria de Prandtl, onde considera um fator de correcdo F sobre o campo de velocidade

tangencial. Essa correcdo da velocidade tangencial é dada pela Equacéao 35.
Avi = FAv, (35)

onde, F denota o fator de correcéo. Esse fator, € dado como uma funcéo cosseno de Ry, 0 raio

total do disco, como demostra a Equagao 36.

2 Np(Rp=T)

F = —cos~ 1 g2Rp sinds (36)
T

Lietal. (2014) compararam os resultados experimentais com resultados numéricos para
um perfil de helice Clark Y, com uma velocidade de escoamento de 30m/s e a hélice a uma
rotacdo entre 2420 rpm e 3200 rpm, utilizando 0 método numérico do disco atuador e a teoria
do elemento de pa. O desvio dos resultados, tanto para tracdo quanto para o torque, obtidos
numericamente, foram inferiores 4% quando comparados aos resultados experimentais. De
modo que estes resultados evidenciam a efetividade do modelo de disco atuador baseado na
teoria do elemento de pa.

Assim, para a configuracdo do modelo do disco atuador, baseando-se na teoria do
elemento de p4, utilizando o software STAR-CCM+ torna-se necessario descrever as
caracteristicas aerodinamicas das pas por meio de dados da polar de arrasto do perfil
aerodindmico médio, o raio do cubo da hélice, o raio externo da pa e as distribuigcdes radial da

corda e do angulo de pa. Ressalta-se ainda que o solver do STAR-CCM+ possui um algoritmo
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para controle de tracdo e torque, que possibilita a alteracdo do angulo de passo da pa, visando
a obtencdo da tracdo e do torque especificos (STAR-CCM+, 2021).

3 METODOLOGIA

Neste capitulo serdo apresentados os metodos utilizados para analisar numericamente
os resultados do presente trabalho. Serdo também apresentadas as caracteristicas geométricas
do modelo da asa e seus sistemas propulsivos, bem como as informacdes relevantes aos
procedimentos adotados. O Apéndice A demostra todas as etapas da simulagéo para realizacdo

deste trabalho.

3.1 Caracteristicas geométricas da asa e do sistema propulsivo

Baseando-se nas pesquisas experimentais e numéricas do modelo PROWIN, de
propulsdo distribuida, desenvolvida experimentalmente por Veldhuis (2005) e estudada
numerica computacionalmente por Silva R. (2019); o modelo em estudo apresenta as seguintes
configuracBes de uma asa com propulsdo elétrica distribuida: i) sem torcao; ii) com zero grau
de enflechamento; iii) com alongamento AR = 5,33; iv) de geometria retangular; v) corda da
asa na raiz e na ponta ¢ = 0,240 m; vi) perfil aerodindmico NACA 64,-A015; vii) 4 (quatro)
propulsores distribuidos ao longo de sua envergadura; viii) naceles dos propulsores possuindo
um didmetro D = 48,5 mm. As naceles estdo acopladas no bordo de ataque e a nacele de ponta

tem o comprimento total de L = 0,310 m, como pode ser observado na Figura 25.
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Figura 25 - Geometria e dimensdes da asa.

a) Vista Frontal b) Vista Superior

¢) Vista [sométrica

Fonte: Silva R. (2019)

Esta pesquisa baseia-se na configuracdo modificada a partir do trabalho realizado pelo
autor Silva R. (2019). Desta forma, na pesquisa atual foram adicionados propulsores ao longo
da envergadura da asa, em uma configuracdo hibrida, sendo uma configuracdo tractor na ponta
da asa e pusher com 4 propulsores distribuidos no bordo de fuga do “flaperon”, conforme
exposto na Figura 26. Assim, neste estudo as formas analisadas das configuragbes DEPWIM

séo comparadas com a forma de asa limpa.
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Figura 26 - Asa DEPWIN
a) Asa Clean b) Asa ¢/ Propulsores
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Fonte: Autor

As hélices montadas na ponta da asa possuem 4 pas, sendo posicionadas verticalmente
ao eixo de rotacdo, que é coincidente com a corda da nacele e estdo instaladas a montante da
asa (configuracdo trator). J& os quatro propulsores com 8 pas cada, foram instalados a jusante
da asa (configuracao pusher). Ambas as configuracfes sdo mostradas na Figura 26-b. A nacele
de ponta de asa foi projetada e configurada para alojar um motor elétrico comercial em escala
reduzida. Os quatro propulsores a jusante da asa (pusher) foram projetados também de forma
gue motores elétricos possam ser alojados no seu interior. Todo o projeto foi em escala reduzida

pelo fato de possuir um fator limitador para trabalhos experimentais na se¢ao de teste do tunel
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de vento de circuito fechado do Laboratério de Aerodindmica Experimental da UFMG, que
possui um 1,0 m de altura por 1,2 m de largura, com velocidade maxima do ar ndo perturbado
de 90 m/s.

O propulsor de ponta de asa possui quatro pas, ja os propulsores da configuracao pusher
possuem 8 pas, todas as hélices foram projetadas utilizando o perfil aerodindmico Clark Y,
dividindo-se em propulsores de cruzeiro e decolagem. Os propulsores de cruzeiro séo 0s que se
localizam na ponta da asa; e os propulsores DEPWIN séo aqueles de configuracdo pusher
distribuido ao longo do flaperon.

As dimensdes e configuracdes das pas do propulsor de ponta de asa foram baseados na
pesquisa do modelo PROWIM Veldhuis (2005) e Sinnige et al. (2018). Com isso, as geometrias
das pas e suas distribuicGes radiais, bem como a corda e o angulo, respeitando suas devidas

proporcoes, sao apresentadas nas Figuras 27 e 28, respectivamente.

Figura 27 - Dimensdes, geometrias e vistas das pas (cotas em milimetro).
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Fonte: Sinnige et al. (2018)
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Figura 28 - Distribuicdes radiais, pela corda local e angulo das pas.
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Seguindo as proporc¢des geométricas estabelecidas para esta pesquisa, considerou-se a
escala de 1:1 nas dimensGes e geometrias das pas da hélice do propulsor de ponta de asa. Para
o0s propulsores DEPWIM adotou-se uma escala menor, aproximadamente 17% do raio externo
da configuracdo exposta na Figura 27. Dessa forma, as pas do propulsor de ponta de asa teriam
maiores interacdes com os vortices, consequéncia do arrasto induzido. Tais dados, como os que
foram apresentados na Figura 28, sdo de suma importancia para a configuracdo do modelo do
disco atuador no software CFD “StarCCM+”.

3.2 Geometria do dominio computacional

O dominio numérico computacional utilizado neste trabalho foi elaborado
considerando-se uma asa na configuracédo hibrida tractor/pusher, como mostrado na Figura 29.
Desta forma foram dimensionadas e definidas as condi¢cdes de contorno do campo de
escoamento em volta da asa, de maneira que n&o ocorressem interferéncias no processamento
dos resultados para analise do escoamento aerodindmico. A maior extensdo entre a asa e 0s
limites do tunel de vento foram definidas a jusante da asa, utilizando-se menores elementos da
malha quando comparados aos elementos que discretizam o dominio fora da regido préxima ao
modelo. Com isso, proporcionando uma melhor visualizagdo do fenémeno do escoamento
aerodinamico, do desenvolvimento da camada limite e da esteira de vortices de ponta de asa,

por exemplo, que tem como uma de suas consequéncias o arrasto induzido. As cotas do
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dimensionamento do dominio foram feitas em propor¢do do comprimento de corda, ¢, com as

dimens@es em milimetros, como pode ser observado na Figura 29.

Figura 29 - Dimens6es do dominio computacional.

a) Vista Frontal b) Vista Lateral
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Fonte: Autor

3.3 Malha

Para que se possa ter uma andalise mais detalhada, consequentemente, mais confiavel
sobre 0 campo de escoamento aerodinamico, envolvendo o modelo pesquisado, ha necessidade
de um adequado nivel de refinamento da malha, até mesmo para ndo ultrapassar a capacidade
de processamento computacional disponivel. Desta maneira, para a obtengdo de uma malha
com um namero de elementos discretos adequados a solucdo do fenémeno estudado, deve-se
considerar um ponto de equilibrio entre o refinamento de malha e o custo computacional. Sendo

assim, opta-se por um refinamento de malha progressivo, sendo mais refinada nas regiées mais



66

proximas a superficie do modelo, neste caso para melhor caracterizar e analisar os fenémenos
do escoamento aerodindmico no entorno de uma asa.
E as condi¢des de contorno para cada regido do dominio com o modelo foram definidas

da seguinte forma:

e Iniciando-se com uma condic¢do de contorno mais distante do campo.

e Apenas seu plano de simetria esta sujeito a uma condi¢do de contorno de
simetria.

e A malha de asa, naceles e propulsores tém condicGes de contorno sobrepostas
em seus limites externos.

e As malhas da parede do tunel de vento foram modeladas em condicdo de

contorno uniforme simétricas ao plano da asa.

O modelo analisado, ou seja, a semi-asa exigiu as seguintes subdivisées de malhas no dominio

analisado:

e Regido “VOR 1 e VOR 2” que sao regioes de volume de controle proximas
a asa: tem como objetivo obter uma melhor definigdo e uma transicéo suave de
malha “smoothness”, com isso obter uma melhor defini¢éo visual da esteira do
vortice, camada limite e sua transicao;

e Regido da superficie da asa: tem o objetivo de melhorar os resultados da
solucdo numeérica, fiel as propriedades aerodindmicas do corpo em analise;

e Regides proxima a parede do escoamento e normal a asa: tem como objetivo
reduzir os efeitos do gradiente de pressdo, ocasionada pela camada limite em
volta do corpo, e obtendo valores y* necessario para 0 modelo de turbuléncia k-
o SST;

e Regido do campo de escoamento do disco atuador: tem como objetivo obter
uma melhor resolugdo visual dos fenémenos aerodindmicos causados pela
interferéncia disco atuador/asa e asa/disco atuador, pelo fato de se tratar de uma

configuracéo hibrida (pusher/tractor).

Os volumes de refinamento de malha estdo representados na Figura 30, com as suas

devidas dimensdes e cotas calculadas a partir do comprimento de corda, expressas em
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milimetros (onde o ponto do eixo na raiz do bordo de ataque da asa é representado por Xo, Yo,
Zo, com todas as dimensdes iniciando-se neste ponto), L representando o comprimento do
volume de controle cilindrico, sendo valor L = 2.5¢, D1 e D2 denotando, respectivamente, 0s

diametros dos cilindros dos volumes de controle dos propulsores, sendo suas dimensdes D1 =

1.25c e D2 = 0.42c.

Figura 30 - Volumes de malha.
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Fonte: Autor

Asme (2009), recomenda que para se reduzir substancialmente os erros nimeros nas
simulagdes ocasionados pelo tamanho de malha, utilizar o estudo de independéncia de malha

refinando-a até que o pardmetro de verificacdo nao se altere significantemente mais, dentre os
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Asme (2009), recomendou que, para se reduzir substancialmente os erros nimeros nas
simulag¢fes numeéricas ocasionados pelo tamanho de malha, utilizar o estudo de independéncia
de malha, refinando-a até que o parametro de verificacdo ndo se altere significantemente, dentre
os critérios de parada e de refinamento. Normalmente, no estudo de modelos aeronauticos
considera-se como parametros de verificacdo os coeficientes C. e Cp, ja descritos
anteriormente. De acordo com as recomendacdes realizadas por Asme (2009), para
independéncia de malha, deve-se adotar um comprimento caracteristico de referéncia (hn).
Assim, cada refinamento deve ser caracterizado por (hn+1), reduzido por um fator f = /2.

Os dimensionamentos referentes ao tamanho dos elementos e refinamento de malha
foram normalizados em funcdo de h,. A Tabela 3 apresenta as respectivas dimensdes dos

elementos de malha que foram definidas para cada uma das regides descritas anteriormente.

Tabela 3 - Dimensdes dos elementos de malha por regides

Dimensdes dos elementos de malha

Regibes

Minimo Maximo
Dominio externo 0,20h, 0,50h,
VOR_1 0,20h, 0,20h;
VOR_2 0,09h, 0,09h;
VC_Nacelle_Props 0,03h; 0,03h;
VC_LE 0,0004h, 0,0004h5,
VC_Wing/Nacelle 0,005hn 0,005h,
Wing_Surface 0,0018h, 0,012h,

Fonte: Autor

Neste trabalho utilizou-se uma malha estruturada para discretizar o dominio (malha
estruturada denota-se por alta qualidade de malha, criando elementos quadrilateros em uma
superficie de um corpo, em seguida, varrendo-as através de seu volume). Desta forma,
construiu-se uma malha overset, com a seguinte composicdo, a saber: i) composta pela
configuracdo tetraédrica na asa; ii) uma malha de fundo cartesiano (denota-se o controle
alinhando as linhas de cobertura em relacéo ao sistema cartesiano global, podendo direcionar
as linhas de malha ao longo das x, y e z. Esse recurso é util ao agrupar vérias regides); iii) uma

malha de fundo para cada sistema propulsivo. O overset é realizado com uma profundidade de
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interpolacdo de 2 células para transferir as informacdes de fluxo de uma grade parcial para a
outra (denota-se a juncdo das faces a serem analisadas). Em caso de ocorréncia para
acoplamentos asa-hélice muito préximos na ordem de milimetros, 0s pontos ausentes sdo
calculados a partir das células vizinhas.

Além da reducéo das dimensdes dos elementos de malha na superficie da asa, utilizou-
se camadas de prismas, na juncdo asa/parede, acima das superficies, bem como em todas as
juncbes como propulsor/asa e nacele/asa, refinando, assim, a malha nas regides do escoamento
da camada limite. A malha de camadas de primas séo elementos superficiais na dire¢cdo normal
a superficie, que apresentam caracteristicas de uma malha estruturada. Na malha dos
propulsores e nacele, utilizou-se 28 camadas prismaticas, tomando como base uma
porcentagem da espessura normalizada de 0,03h, (0 valor aproximado dessa porcentagem é
0,0072m), com um fator de expansdo de 1,2, um tamanho minimo relativo da superficie de
0,00018hn € um tamanho objetivo relativo de 0,0119h,. Com isso, determinou-se a altura da
primeira camada de prima. Apos a realizagdo de inumeros testes definiu-se que a altura ideal a
ser utilizada para o trabalho de pesquisa seria uma altura da superficie de 5,5x10°m, a fim de

se obter os melhores resultados de y*. Os valores referentes a y* sdo demostrados na Figura 31.

Figura 31 - Valores de y+.
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O tratamento de parede utiliza fungdes combinadas que emulam um indice y+ para
malhas finas e outro indice y+ para malhas grossas. O intuito é produzir respostas razoaveis
para malhas de intermediarias, quando o centroide da célula da parede cai dentro da regido
tampdo da camada limite. Esse tratamento de parede é adequado para uma ampla gama de
densidades de malha préximas a parede. Como pode ser observado na Figura 31, valores ideais

de y+, que representam uma faixa de valores condizentes para a utilizacdo do modelo de
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turbuléncia k-Omega SST, tem como referéncia y* < 2. Analisando a Figura 31 nota-se que 0s
dados do gréfico evidenciam que a malha utilizada para 0 modelo em estudo foi satisfatoria,
tendo em vista 0 modelo de turbuléncia proposto, pois os indices y+ atrelados a cada um dos
tratamentos de paredes mostraram-se bem abaixo da referéncia normativa, alcangando no
méaximo indice 0,85, aproximadamente.

A Figura 32 mostra detalhes das malhas geradas utilizando o software STAR-CCM++

2021, para gerar os elementos de malha, como pode ser observado na Figura 31.

Figura 32 — Malha
a) Definicdo da malha na superficie da asa.

b)Camadas de primas na juncdo asa parede do tinel

c) Descrigdo dos nimeros de células, faces e vértices
Output - Star_Simulacdo_22-03-2022_Result %
WARNING: Regions based meshing has been deprecated starting in Simcenter STAR-COM+ 2020.1 and is planned to be removed in 2021.3. The recommended

practice is to use parts-based meshing, see the section “Simcenter STAR-CCM+ > Pre-Processing > Meshing > Parts-Based Meshing” in the
documentation. Please contact your Simcenter customer Support representative for further information.

.................................................................................................................................................
Started default macro:
C:\Users\DELL\AppData\Local\CD-adapco\STAR-CCM+ 1€.02.009\var\journal\starl474045€160€32446624.java
Loading/configuring connectivity (old|new partitions: 1|1)
Region (index 0): 16082695 cells, 35421028 faces, 502678l verts.
Configuring finished

Fonte: Autor

No caso dos propulsores, utilizando o modelo do disco atuador, com o método fisico de
elementos de hélices, definiu-se um overset na regido do propulsor, composto por uma malha
estruturada. Neste caso foi definida uma malha de fundo cartesiana e uma malha de fundo nas

hélices para cada sistema propulsivo. O overset foi realizado com um grau de detalhes e
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profundidade de interpolacdo, por parte mapeada de células, para transferir as informacdes de
escoamento de uma grade parcial para a outra. No caso de ocorréncia de pontos faltantes de
cobertura de células elas sdo calculadas a partir das células vizinhas por interpolacéo.

O refinamento intermediario foi usado para as simulacdes no volume de controle mais
distante da asa. Embora as forcas resultantes, no ponto de controle, terem apresentado uma
pequena variacao, neste estudo néo se justificou um refinamento adicional de malha, em funcéo
do custo computacional associado. Pois as andlises utilizando um numero de células de
16.082.695 leva em média cerca de 172.800 segundos, e se a cada refinamento aumentasse
5.000.000 de células aumentaria em tempo computacional em cerca de 86.400 segundos a mais.

As grades da malha dos propulsores sdo tetraédricas, com configuracdo de camadas de
prisma, com a funcdo ativa de retificar a superficie (denota-se a funcdo de encaixe dos prismas
na superficie se houver alguma falha ou espaco faltante o sistema concerta-o e continua a
varredura da superficie). Além disso, implementou-se cilindros de transi¢éo nos propulsores no
sentido da entrada e saida do escoamento passante pelas pas, e principalmente na superficie

radial externa do elemento de pa, adicionados para um aumento suave no tamanho das células.

De modo a minimizar os erros huméricos causados pela malha gerada para o modelo
em questdo, por exemplo, e visando a obtencdo de boa convergéncia nas solugdes das
simulacfes, necessita-se que alguns critérios sejam seguidos e analisados para uma boa
qualidade de malha, que séo caracterizados pela qualidade das células e faces, evitando-se, desta
forma, distor¢des quanto a forma das células, por exemplo. Portanto, a seguir sdo apresentados

os critérios mais importantes que foram analisados neste trabalho:

a) Volume change ratio: refere-se a variacdo do volume de uma célula, que descreve a
proporcdo entre esse volume com relacdo as células maiores da vizinhanga. Se
houver grandes variagfes entre 0s volumes comparados ocorrera imprecisao e
instabilidades durante o processamento numeérico. Assim, uma razao de volume > 1
indica células iguais ou superior as da vizinhanca. Para razao de volume < 0,01
considera-se células consideradas de baixa qualidade (STAR-CCM++, 2021). O
Volume change ratio para este estudo pode ser visto na Figura 33 que demostra a
qualidade da razdo do volume de malha empregue neste trabalho para analisar e
discretizar os efeitos do escoamento na superficie da semi-envergadura, nacele e

propulsores.
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Figura 33 - Razéo de volume.
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b) Cell quality: refere-se a qualidade de célula baseada em métricas de algoritmos

hibridos envolvendo os métodos de Gauss e de minimos quadraticos, para métodos
de calculo de gradiente de célula. Esta ¢ uma funcdo ndo apenas da distribuicéo
geomeétrica relativa dos centroides das células vizinhas da face, mas também da
orientacdo das faces das células. Normalmente, células planas com faces altamente
ndo ortogonais tém uma baixa qualidade de célula. No caso de uma célula com
qualidade igual 1,0 é considerada perfeita. Mas para uma célula degenerada a sua
qualidade fica proxima de zero. Abaixo de 1,0E-5 as células séo consideradas ruins.
A baixa qualidade da célula, provavelmente, afetara a robustez e a precisdo da
solucdo. A qualidade da célula é definida apenas para malhas tridimensionais
(STAR-CCM++, 2021). A Figura 34 apresenta o grafico de Cell quality,
demostrando a boa qualidade de células geradas para malha do modelo estudado,
uma vez que os resultados sdo condizentes a qualidade da malha empregada no
estudo, desta forma como demostra o grafico da Figura 34 e a alta qualidade

empregue, foi no ponto 6timo da discretizardo do fendbmeno do escoamento.
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Figura 34 - Qualidade de célula.
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Fonte: Autor

3.4 Condicbes de contorno

Para esta pesquisa definiu-se as configuracdes das condi¢bes de contorno do escoamento
para asa e propulsdes, de modo a realizar analises fluidodinamica computacional, bem como a
selecdo do método de solugdo numérica. As condicdes de contorno do tunel de vento definiram-
se as seguintes caracteristicas: i) na entrada do tinel determinou-se como velocidade de entrada;
ii) na saida do tanel de vento adotou a condi¢do de pressdo de saida. Esses dominios foram
impostos de maneira a possibilitar, a reproducdo dessa pesquisa numerica computacional de
forma experimental, através de ensaios utilizando o tanel de vento do Laboratério de
Aerodinamica “LAExp” na Universidade Federal de Minas Gerais (UFMG).

Utilizando o software Star-CCM++ (2021), mais condi¢des foram impostas para a
realizacdo deste referido estudo com: i) a asa foi definida a condicdo de ndo deslizante; ii) as
paredes externas do tunel de vento definiram-se na condicdo de simetria; iii) e que as tensdes
de cisalhamento tangenciais, fossem nulas nas fronteiras. A Figura 35 demostra essas condic¢des

de contorno e suas fronteiras de dominio.
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Figura 35 - Dominio e fronteiras das condicdes de contorno.
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Fonte: Autor

As definicdes fisicas foram definidas, de modo a caracterizar o escoamento, utilizando
como base as informacOes da regido do Aeroporto da Pampulha como: Altitude 789 (m) —
(2.589 ft), Pressé@o atmosférica, densidade e viscosidade dindmica. Essas propriedades do fluido
e as condic¢des do escoamento, bem como as definigdes fisicas podem ser vistas nas Tabelas 4
e 5. Essas informacdes foram utilizadas como parametros de referéncia para o céalculo dos

coeficientes aerodinamicos.

Tabela 4 - Condig¢des de contorno do escoamento.

Local Condicéo Valores
Entrada do Tunel de Vento Velocidade Vy =30 (m/s)
Saida do Tunel de Vento Pressdo P, =92232,87 (Pa)
Superficies da Asa Né&o Deslizamento Vp=0
Fronteiras Tanel de Vento Simetria % =0 (paralelo)

T = 0 (normal)

Fonte: Autor
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Tabela 5 - Geometria da asa e propriedades do escoamento.

Geometria da Asa SI2 0,1626809 (m?)
Geometria da Asa c 0,240 (m)
Fluido (Ar) Peo 1,13516 (kg/m?3)
Fluido (Ar) Moo 1,7642E-05 (Kg/m-s)
Escoamento Tunel de Vento P 92232,87 (Pa)
Escoamento Tunel de Vento Ve 30 (m/s)
Escoamento Tunel de Vento Re 4,75E05

Fonte: Autor

De modo a analisar e caracterizar os efeitos aerodindmicos da asa, definiu-se os efeitos
dos carregamentos das hélices, com diferentes coeficientes de tracdo, variando-se a rotacdo
delas, bem como o sentido da rotacdo dos propulsores. A rotacdo do propulsor de ponta de asa
foi definida no sentido anti-horario, contra rotativo do sentido dos vértices de ponta de asa,
desta forma, minimizando o arrasto induzido. No caso dos propulsores localizados a montante
da asa, na configuracdo DEP, configurou-se a rotacao no sentido horério.

Com relacdo a tracdo foi determinado que o propulsor de ponta de asa (propulsor 1)
gerasse 60% da tracéo total e os propulsores 2, 3, 4 e 5 trabalhassem com o0s 40% restantes da
tracdo total. Essas configuragcfes para tracdo foram definidas de maneira que o propulsor 1,
utilizado como propulsor para voo de cruzeiro, mantenha seu desempenho em voo, sem a
necessidade de se exigir muito dos demais propulsores. A Tabela 6 demostra as condicdes e

configuracdes dos propulsores.

Tabela 6 - Condicdes e configuracfes dos propulsores.

Propulsores

1 2 3 4 5
Tragdo (N) 10 4 4 4 4
-100 166 166 166 166
Rotacéo (rps)
-165 216 216 216 216

Fonte: Autor
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As referidas configuragOes e informacdes expostas na Tabela 6 foram elaboradas de
acordo com datasheets EMAX, Brushless Motors (2008), para motores e hélices comerciais, de
modo a reproduzir com fidelidade os estudos experimentais.

A Tabela 7 apresenta as configurac@es referentes aos métodos utilizados nas solucbes

numericas, bem como as informacdes sobre o0s equipamentos de hardware utilizados.

Tabela 7 — Métodos numéricos e dados da simulagéo.

Regime do escoamento Permanente
Acoplamento de pressdo / velocidade: Simples
Métodos de solugdes
Método do gradiente: Hybrid LSQ-Gauss
Pressdo: Upwind de segunda ordem
Velocidade: Upwind de segunda ordem
Métodos para discretizar o escoamento:
Energia cinética turbulenta: Upwind de segunda ordem
Taxa de dissipacdo: Upwind de segunda ordem

Pressdo: 0,3

Quantidade de movimento: 0,6

Fatores:
Energia cinética turbulenta: 0,8
Taxa de dissipacdo especifica: 0,8
Critério de convergéncia E-04
Memoéria RAM: 32 GB
Hardware Processador: 8 nucleos, i5 — 9300H e 3.4 GHz

Placa de video: NVIDIA GeForce GTX 1650

Fonte: Autor
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4 VALIDAGAO DO MODELO TEORICO

O objetivo deste capitulo é mostrar com clareza como foi realizada a validacdo da
analise CFD, bem como apresentar o modelo de turbuléncia e como foi utilizado o modelo do
disco atuador que representa a propulsdo elétrica nesta pesquisa. Cabe salientar que este
trabalho foi possivel de ser realizado em funcéo de trabalhos cientificos disponiveis, tanto no
ambito tedrico quanto experimental. Com isso foi possivel a comparagdo entre as grandezas
fisicas envolvidas, como por exemplo a distribuicdo de pressdo no entorno da mesma asa, bem

como por meios de seus coeficientes aerodindmicos para 0s mesmos angulos de ataque.

4.1 Modelo DEP

A validacdo baseou-se nos estudos numéricos computacionais proposto por Silva R.
(2019), visando pesquisas futuras de uma asa DEP com propulsdo na configuracdo hibrida
tractor e pusher, utilizando as mesmas condic¢des de contorno e iniciais provenientes do estudo
experimental do modelo PROWIM (Propeller Wing Interference Model), realizado por
Veldhuis (2005). Modelo esse que consiste nas seguintes configuracdes: i) uma asa sem torcao;
i) sem enflechamento; iii) de baixo alongamento (AR = 5,33); iv) com perfil aerodindmico
(NACA 64, — A015), tanto na corda da raiz (cr) quanto na corda de ponta de asa (ct), ao longo
da semi-envergadura.

A geometria da secdo de teste do tunel de vento de circuito fechado, localizado no
Laboratorio de Aerodindmica Experimental (LAEXp), do curso de Engenharia Aeroespacial da
Universidade Federal de Minas Gerais (UFMG), foi utilizada como volume de controle e
dominio computacional para as simula¢Ges computacionais realizadas, como proposto por Silva
R. (2019) em sua pesquisa. Também foi definido um nivel de turbuléncia na secdo de teste de
0,025%, com velocidade constante Vx = 30 m/s, conforme pesquisas realizadas, pelo menos
num primeiro momento.

Para esta analise, tracou-se também a condicdo de contorno ndo deslizante e simétrica
nos limites do dominio, representando as paredes da se¢do de testes do tinel de vento de circuito
fechado. Na superficie da asa optou-se pela configuragdo ndo deslizante do modelo DEP como
condicgéo de contorno para sua fixagdo na parede para analise. As dimensdes do modelo e do
dominio para a simulacdo computacional sdo apresentadas nas Figuras 36 e 37,

respectivamente.



Figura 36 - Dimensdes do modelo DEPWIM.
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Figura 37 - Dimensdes e dominio para simulagéo.
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4.1.1 Independéncia de malha

Ap0s a realizacdo das simulacdes para o referido estudo foram obtidos os dados para 0s
parametros de verificacdo de independéncia de malha. Assim, ao realizar inUmeros testes
envolvendo os refinamentos de malha, considerando a asa para analise com angulo de ataque o
=40, observou-se que os resultados que mais se aproximaram dos coeficientes obtidos por Silva
R. (2019) foram os dados analisados com um refinamento de malha de h, = 20.298.949 9, ou
seja, uma malha com mais de 20 milhdes de elementos. Com esse grau de refinamento
observou-se um coeficiente de sustentagdo C. = 0,242347913471683 e o coeficiente de arrasto
Cp =0,0208523752335868, obtendo um erro de aproximadamente 5,7% sobre o coeficiente de
sustentacdo e um erro menor no coeficiente de arrasto do modelo estudado.

Utilizando uma malha com refinamento h, menor, ndo foi possivel obter resultados
confiaveis, portanto, nem um escoamento muito uniforme, devido a quantidade de curvas e
complexidade da configuracdo dos propulsores, dessa forma, ndo capitando todos os fenbmenos
do escoamento com precisdo. Assim, para fins de pesquisa e analises considerou-se a utilizacdo

do refinamento da malha hn, = 20.298.949 para todas as simulagdes realizadas neste trabalho.

4.1.2 Validacdo dos resultados do modelo DEPWIM.

A distribuicdo de pressao estatica local nos perfis ao longo da semi-envergadura do
modelo DEPWIM foi analisada considerando diferentes posi¢es da asa como um todo. Estas
analises podem ser observadas nas Figuras 38, 39, 40 e 41, por meio dos coeficientes de pressdo
em funcéo da posigéo x/c, nas respectivas posi¢des a 581 mm, a 460 mm, a 415 mm e a 330,49
mm da raiz da semi-envergadura. Nota-se, portanto, uma excelente aproximacéao dos resultados
entre 0s modelos. A Tabela 8 apresenta os resultados das simulacdes com as variacGes dos
coeficientes de sustentacdo e arrasto em relacdo aos resultados tedricos do modelo DEP
oriundos da pesquisa de Silva R. (2019), para angulo de ataque de 0° 4° 8° e 10°
respectivamente. Nota-se que os parametros dos coeficientes de sustentacdo e arrasto em
angulos de ataque 0° e 4°, tiveram um pegueno aumento, mas quando comparados em angulos
maiores de 8° e 10° houve uma leve queda quando confrontado os modelos tedricos. Esse
percentual de erro variou de 0,38% a 6,57% no coeficiente de arrasto e 1,7% a 5,34% no
coeficiente de sustentacdo, como exposto na Tabela 8.
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Figura 38 - Comparacéo da distribuicdo de pressdo no perfil a (581 mm) da raiz do modelo DEPWIM.
Cp VS X/c
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Figura 39 - Comparacéo da distribuicdo no perfil a (460 mm) da raiz do modelo DEPWIM.
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Figura 40 - Comparacéo da distribuicdo de pressédo no perfil a (415 mm) da raiz do modelo DEPWIM.
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Figura 41 - Comparacéo da distribuigdo de pressdo no perfil a (330,49 mm) da raiz do modelo DEPWIM.
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Tabela 8 - Comparacdo entre 0s métodos e seus respectivos coeficientes.
Diferenca entre os métodos

Método o CL Co
CL Co
0 0,029741 0,01774 - -
40 0,28721 0,02077 - -
Numérico Silva R.

8° 0,57205 0,039326 - -

10° 0,68536 0,053844 - -
0 0,031321 0,017323 15,34% 12,35%
) 40 0,29235 0,02085 11,7% 1 0,38%

Numeérico Bernardes D.

8° 0,560487 0,03674 1 2,02% 16,57%
10° 0,67737 0,051437 | 1,16% 1 4,47%

Fonte: Autor

As comparacdes entre os coeficientes de sustentacdo versus angulo de ataque e a polar

de arrasto podem ser observadas nas Figuras 42 e 43.

Figura 42 - C_ vs Alpha
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Figura 43 - Polar de arrasto "C. vs Cp"
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5 RESULTADOS

O objetivo deste capitulo é discutir e apresentar os resultados obtidos e caracterizar,
através das analises numéricas, o fenémeno fisico do escoamento em torno da asa. Portanto,
realizar analises das alteracOes das referidas caracteristicas aerodinamicas causadas pelo efeito
da distribuicdo dos propulsores hiper sustentadores ao longo da semi-envergadura. A asa
estudada na configuracdo hibrida pusher/tractor DEPWIM foi comparada com uma asa DEP
na configuracdo tractor, ambas com as mesmas configuracbes geométricas como: i)
envergadura; ii) area; iii) e propulsor de ponta de asa. Com isso foram discutidas as influéncias
causadas pela interacdo propulsores/asa e asa/propulsores em relacdo aos aspectos

aerodindmicos e de projeto.

5.1  Acdo dos propulsores tip e DEP no escoamento sobre a asa.

Espera-se que ao utilizar propulsores distribuidos tanto a montante quanto a jusante da
semi-envergadura fique evidente como campo de escoamento é afetado. Com isso foi possivel
analisar as consequéncias causadas por esses propulsores no escoamento e nas caracteristicas
aerodinamicas da asa, que estardo ligados diretamente ao desempenho, estabilidade e
constituicdo estrutural da asa.

Para as analises comparativas foram tracadas ao longo da semi-envergadura duas “linhas
sonda”, de modo a caracterizar a variagdo da velocidade na dire¢do da coordenada j. As
coordenadas dessas “linhas sonda” estdo definidas na Figura 44. As variagdes vetoriais das
componentes de velocidade j (Vy) e k (V;) sdo extraidas através das duas “linhas sonda”

posicionadas nos propulsores tip e DEP da semi-envergadura.
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Figura 44 - Posicionamento geométrico das linhas sonda.

Fonte: Autor

Os dados obtidos pelas “linhas sonda” podem ser observados na Figura 45, que expdem
a variacdo da velocidade Vy, ao longo da semi-envergadura. Essas analises foram realizadas
com base em uma asa hibrida “tractor and pusher” DEPWIM, combinando o sentido de rotagao
dos propulsores. Para o escoamento de corrente livre adotou-se a velocidade do escoamento na
entrada do tunel em V.. = 30 m/s, na dire¢do da coordenada i (Vx). Observa-se que o escoamento
na raiz da semi-envergadura apresenta uma velocidade de aproximadamente Vx = 35,6 m/s,
condizente para 0 escoamento no extradorso da asa, cujo arqueamento favorece a aceleracao do
escoamento até o ponto de méaxima succao.

Ao analisar os dados do escoamento a jusante das hélices do propulsor de ponta de asa
e os dados do escoamento a montante dos propulsores distribuidos ao longo do flaperon, pelos
resultados da simulagéo, nota-se que no caso da propulséo tractor de ponta de asa, 0 escoamento
da semi-envergadura é afetado pelo tubo de corrente, quando o fluido escoa pelo disco atuador
em rotacdo, “slipstream”, acarretando um acréscimo significativo na velocidade do fluido na
coordenada i (Vx). Nota-se que os pontos de tomada de pressao no perfil sentem esse acréscimo,
com um aumento de pressdo dindmica nesse local. Essa analise do escoamento pode ser
observada na Figura 45. Na Figura 46 pode-se observar o escoamento axial induzido pelos

propulsores.
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Figura 45 - Variacdo da componente de velocidade ao longo da semi-envergadura. "Andlise do bodo de ataque e
de fuga com todos propulsores em funcionamento”. (o = 0°; Re = 4,75E05)
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Fonte: Autor

Observando os resultados extraidos da simulagdo, nota-se que o disco propulsor de
ponta de asa no sentido horario induz o escoamento no sentido da corda raiz da semi-
envergadura, causando grande perturbacdo no escoamento. A Figura 45 demostra essa
perturbagéo no gréfico, cuja analise foi realizada na vista do bordo de fuga do grafico b.

Para melhor discretizar o fendbmeno do escoamento axial induzido pelos propulsores foi
anexado uma probe line tanto no propulsor de ponta, quanto nos propulsores distribuidos no
flaperon. Assim, nestas porbe lines foi induzida uma velocidade na componente (j) de
magnitude entre (-8 a 8 m/s). Dessa forma, foi possivel caracterizar os fendmenos do
escoamento, como pode ser visto na Figura 46, onde foi feito um corte na se¢éo horizontal entre
asa e o0s propulsores para visualizacdo do fenbmeno. Na Figura 46 é possivel visualizar
nitidamente o fendbmeno de transi¢cdo da camada limite sobre a semi-envergadura, bem como a
acdo dos propulsores acelerando o escoamento e 0 escoamento ao passar pelo propulsor de
ponta de asa induz o tubo de corrente para fora da asa.
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Figura 46 - Escoamento axial induzidos pelos propulsores. (o = 0°; Re = 4,75E05)
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Fonte: Autor

A Figura 47 mostra muito bem o fenémeno fisico do escoamento, bem como o
slipstream desse fendmeno causado pela passagem do escoamento pds propulsor. Também
pode-se analisar os efeitos da esteira ao longo do perfil de ponta de asa e 0 escoamento depois
de passar pelo perfil.

Nota-se que 0 escoamento na entrada da secdo de testes do tinel de vento esta em uma
velocidade constante de V. = 30m/s. Logo ap6s sua passagem pelo propulsor, sua magnitude
de velocidade é aumenta devido ao empuxo causado pelas hélices do propulsor. Ressalta-se
também que a esteira causada pelo empuxo das hélices vai diminuindo a intensidade da

velocidade do fluido ao longo da esteira como mostra a Figura 47.

Figura 47 - Propulsor tip sentido horério, "slipstream™ do escoamento apos passar pelo propulsor. (o = 0% Re =
4,75E05

Fonte: Autor
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Analisando os resultados obtidos por seccGes da semi-envergadura, nota-se que o
propulsor de ponta de asa no sentido horario perturba o escoamento que passa pela asa,
direcionando-o no sentido da raiz. Essas analises podem ser visualizadas na Figura 48, onde a
imagem a) representa o propulsor mais préximo da ponta de asa e a imagem b) representa o
altimo propulsor, mais proximo da raiz da asa. Dentro do circulo amarelo tem-se a uma
intensidade de cor mais escura, significando o aumento da magnitude de velocidade causado
pelo fluido ao passar pelo propulsor tip, que devido a velocidade tangencial causada pelas pas
que induz o escoamento com uma certa perturbacéo, causando transi¢cdo da camada limite que
passa pela semi-envergadura indo de encontro aos propulsores DEP, cuja intensidade vai se
dissipando no sentido da corda da raiz. Essa perturbagdo do escoamento sobre a asa altera a

magnitude dos coeficientes, que impactam diretamente na aerodindmica da asa.

Figura 48 - Propulsores DEP sentido horario, escoamento antes € apos passar pelos propulsores. (o = 0°; Re =
4,75E05)

a)

Fonte: Autor
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Variando-se a componente de velocidade em Vy, para analise do escoamento nas regides
da asa e alterando o sentido de rotagdo do propulsor tip para o sentido anti-horario. Nota-se que
o slipstream causados pela velocidade tangencial induzidas pelas hélices em plena rotagéo, ndo
afeta tanto o escoamento em torno da asa, pois as hélices neste sentido emperram o tubo de
corrente para o sentido oposto da asa, com pode ser visto na Figura 49 a) e b). J& o caso anterior
da Figura 45 a) e b), onde as hélices giram no sentido horario, o tubo de corrente é direcionado
para o sentido da raiz da asa afetando diretamente seu escoamento. Ressalta-se que esta analise
estd sendo feita do lado direito de uma semi-envergadura, e se essa mesma analise for feita em
uma semi-envergadura do lado esquerdo, possivelmente o sentido de rotacdo teria sentido
contrario a da direita para que o escoamento em torno da asa ndo seja afetado com o tubo de

corrente causado pelo propulsor de ponta de asa.

Figura 49 - Variagdo de Vy ao longo da semi-envergadura, com o Prop Tip anti-horario. (a = 0°; Re = 4,75E05)
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Fonte: Autor

De modo a fundamentar a analise exposta a cima, foram extraidos alguns resultados da

simulagdo que demostram esses resultados do escoamento, de acordo com as Figuras 50 e 51.
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Foram feitos cortes na se¢do da semi-envergadura, capitando a imagem do escoamento de forma
a caracterizar a acdo do fenébmeno do escoamento ao passar pelo propulsor de ponta de asa,
demostrando o fendmeno fisico causado pelo tubo de corrente. Na Figura 50, pode-se visualizar
claramente esse fenbmeno, captando o aumento significante na componente da velocidade vy
posterior as hélices que é causado pelo efeito da velocidade tangencial das hélices em rotacdo,
consecutivamente gerando uma esteira que vai se dissipando ao longo do canal do tunel de
vento. Salienta-se ainda que esse propulsor estava atuando no sentido anti-horéario, e notou-se
que com esse sentido de rotacdo o tubo de corrente ndo induzido o escoamento para a asa no
sentido da corda da raiz da semi-envergadura. Ao comparar o escoamento das Figuras 51 e 48
claramente nota-se este fenémeno, pois na Figura 48 o sentido de rotacéo da hélice de ponta de
asa foi no sentido horario, desse modo a velocidade tangencial a rotacdo das hélices, induziu o
escoamento do tubo de corrente para o sentido da raiz da semi-envergadura. Na Figura 51 a) e
b), demonstra que sé pelo fato de ter alterado o sentido de rotacdo das hélices a velocidade
tangencial causadas pelas pas ndo influenciam nos aspectos do escoamento, pois o tubo de
corrente foi direcionado para o sentido oposto a raiz da semi-envergadura. Mas quando esse
escoamento se encontra com os propulsores DEP do flaperon, que sdo compostos por 8 pas de
hélices, que giram no sentido horério, que impulsionam o escoamento aumento a sua
componente de velocidade, proporcionando uma esteira ao longo do canal do tanel de vento. O
fendmeno turbulento da esteira foi capitado no corte da se¢do do perfil como mostra a Figura
a) que se trata do primeiro propulsor DEP proximo ao propulsor de ponta da asa, ja a imagem

b) trata-se do Gltimo propulsor DEP mais préximo a corda da raiz.

Figura 50 - Tubo de corrente e esteira gerada pelo propulsor de ponta de asa no sentido anti-horario.
(0= 0° Re = 4,75E05)

Propulsor tip

Fonte: Autor
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Figura 51 - Escoamento nas se¢des dos perfis, e a esteira gerada pelo escoamento no perfil juntamente com a
reacdo causada pela acdo da rotagdo das hélices dos propulsores DEP. (o= 0% Re = 4,75E05)

a) Propulsor DEP 1

b) Propulsor DEP 2

Fonte: Autor

Nota-se que, na semi-envergadura com o angulo de ataque igual a 4° aumenta a
componente de velocidade vy, isso ocorre devia a aceleragdo proporcionada pelo escoamento
passando pelo bordo de ataque da semi-envergadura com angulo de ataque igual 4°.

Comparando-se a variacdo de Vy ao longa da semi-envergadura entre os (angulos de
ataque) o = 0° e o = 4°, a parir do grafico exposto na Figura 52, onde demostra claramente esse
fendmeno da aceleracéo provocado pela alteragdo no angulo de ataque.

A probe line ou linha sonda, dos propulsores DEP, foram colocadas a montante das
hélices, de modo a capitar o fendbmeno causado pelos propulsores ao sugar 0 escoamento que
passam no extradorso da semi-envergadura. Por esse motivo ao analisar o grafico da Figura 52
b), nota-se que a componente de Vy estdo dando picos com valores muito negativos. Ressalta-
se ainda que o sentido dos propulsores DEP estdo girando no sentido horario enguanto o
propulsor de ponta de asa esta com o sentido de rotagdo anti-horéario, isso nos dois casos tanto

para a = 0° quanto para a = 4°.
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Figura 52 - Variacdo da componente Vy ao longo da semi-envergadura, em o = 0° e 4°,
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Fonte: Autor

Para uma comparacdo global das alteracfes das distribuices de C, sobre o campo de
escoamento proximo as secdes da semi-envergadura, pertinentes a atuacdo dos propulsores,
combinando o seu sentido de rotagdo anti-horario para o propulsor tip e horério para os demais
propulsores. As Figuras 53, 54, 55, 56 e 57 apresentardo as imagens da se¢do da asa, de modo
a comparar o escoamento e Cp em diferentes configuracdes de o = 0°, 4°, 6°, 8° e 10°. Notou-se
que a atuagdo dos propulsores alterou o campo de pressao para todos os oo como mostrado nas
figuras, primordialmente no bordo de ataque, a montante e a jusante das hélices dos propulsores
e alterando o ponto de estagnacdo no escoamento da semi-envergadura.

As alteracOes sofridas no campo de escoamento ao redor da asa, sdo causados pela
reacao gerada pelos propulsores, possibilitando a alteracdo do angulo de ataque local, gerando
tambeém elevados gradientes de pressdo no extradorso da asa.

Além disso o suporte dos propulsores mostrou pontos de estagnacao causados pelo seu
formato arredondado, sofrendo com um possivel arrasto parasita local no escoamento da asa.
Esses efeitos se traduzem em uma possivel reducéo de eficiéncia.



Figura 53 - Distribuicéo de C, do escoamento em torno da secéo do perfil da asa.

(a=0° Re =4,75E05)

Fonte: Autor
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Figura 54- Distribuicao de C, do escoamento em torno da se¢do do perfil da asa.
(o= 4% Re = 4,75E05).
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Fonte: Autor



Figura 55 - Distribuicéo de C, do escoamento em torno da secéo do perfil da asa.
(a=6° Re = 4,75E05).
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Fonte: Autor



Figura 56 - Distribuicéo de C, do escoamento em torno da secéo do perfil da asa.

(o = 8% Re = 4,75E05).

Fonte: Autor

96



97

Figura 57 - - Distribuicéo de C, do escoamento em torno da secéo do perfil da asa.
(o= 10°; Re = 4,75E05).
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Fonte: Autor

Analisando-se ainda o fenémeno fisico do escoamento em torno da asa, em particular
na condicdo de cruzeiro, com a aeronave trimada e com angulo de ataque igual a zero. Nota-se
que devido a configuracdo hibrida adotada para analise obteve um escoamento mais unifome e
que o inicio do descolamento da camada limite ocorre sobre o perfil entre os propulsores prop_3
e 0 prop_4 na configuracdo DEP em aproximadamente 60,86% da corda do perfil. Enquanto
gue a mesma semi-envergadura nas mesma condigdes analisando a secdo do perfil iniciou 0
descolamento da camada em aproximadamente 33,9% da corda do perfil, alem do tubo de
corrente gerados pela velocidade tangencial causados pela rotacdo das hélices influenciar no
escoamento em torno do perfil. Estas analises podem ser observadas nas Figuras 58 e 59.
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Figura 58 - Fendmeno fisico do escoamento em torno da asa dividida por se¢Bes. Anélise feita em condicéo de
cruzeiro. (a = 0% Re = 4,75E05).
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Fonte: Autor

Figura 59 - Fendmeno fisico do escoamento em torno da asa dividida por se¢oes. Andlise feita em condigdo de
cruzeiro. (o = 0° Re = 4,75E05).
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2=0,4412m

z=0,05m

E
Fonte: Silva R. (2019)

5.2  Influéncia dos propulsores nos coeficientes aerodinamicos

De acordo, com andlises dos dados extraidos da simulagdo, nota-se que a presenca dos
propulsores distribuidos ao longo da semi-envergadura, altera significantemente o campo de
escoamento. Ocorre uma reacdo fisica, causada pela interacdo Prop/Asa/Prop, alterando as
caracteristicas aerodindmica do escoamento devido essa interag&o.

Os gréficos das Figuras 60 e 61 expdem os resultados e analises, que tangem tanto a
comparacédo das curvas de Cr, com a varia¢do do angulo de ataque a, quanto C. X Cp entre 0
modelo hibrido “asa limpa e com propulsores DEPWIM”, com modelo DEP configuragao

tractor do autor Silva R. (2019).
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Figura 60 - Gréfico C. x a comparando os modelos de asa. (o = 0% Re = 4,75E05).
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Figura 61 - CL x CD na configuragéo cruzeiro com todos os propulsores ligados. (o= 0% Re = 4,75E05).
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As andlises foram feitas para a semi-envergadura nas seguintes condigdes e
configuracdo, i) asa reta e nivelada; ii) condi¢Ges de voo de cruzeiro; iii) angulo de ataque igual
a zero; iv) velocidade constante do escoamento do canal de 30 m/s. As distribuicGes de
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sustentacdo e arrasto das duas configuracfes sdo comparadas com a asa limpa como mostram
as Figuras 60 e 61. Novamente, os coeficientes sdo baseados nas pressdes de superficie
integradas e no atrito da superficie para a solucao do fluxo. A curva de sustentacdo mostra que
a sustentacdo adicional na configuracéo tractor € de fato gerada na ponta da asa dentro e perto
do tubo de corrente do deslizamento da hélice. Nas partes internas da asa, o angulo de ataque
reduzido resulta em uma sustentagéo local ligeiramente reduzida. A mudanca no coeficiente de
arrasto pode ser localizada na ponta da asa também para a configuracdo do trator. Enquanto a
reducao se estende por todo a semi-envergadura. Além disso, a configuracdo do pusher mostra
uma reducéo do arrasto interno, mas um aumento do arrasto na ponta da asa, se comparando
com a configuragdo clean. Acredita-se que a mudanca repentina no arrasto muito proximo a
raiz decorre do método de integracdo e ndo € um fenémeno fisica.

Mas quanto confrontamos os dois resultados da polar de arrasto, das configuracdes
hibridas e tractor como exposta na Figura 61, notou-se em anéalise que devido a configuracdo
hibrida sofrer menos das interferéncias causadas pelos tubos de correntes dos propulsores no
escoamento sobre a asa, ha uma reducao de aproximadamente 80%. Esse resultado se deu, pois,
a configuracdo tractor induz o tubo de corrente passar sobre a asa, dessa forma perturbando o

escoamento e como consequéncia aumentando o arrasto local.

Figura 62 - Comparacéo do "C./Cp versus C." das asas hibrida e tractor.
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Figura 63 - Comparacédo do "C./Cp versus o" das asas hibrida e tractor.

C/Coxa

18
16
14
12
&O 10
o 8

6 )

4 /
2
0

0 2 4 6 8 10 12
a
—@—Silva R. (2019) Bernardes D. (2022)

Fonte: Autor

O modelo de asa DEPWIM hibrida em comparacdo com o modelo DEP tractor
apresenta um aumento significativo como pode ser visto no grafico da Figura 62, que apresenta
os dados de “CL/Cp versus CL”. Este ganho substancial deve a forma da configuragdo adotada
na asa hibrida em relacdo a asa na configuracdo tractor que apresentou um aumento da
eficiéncia aerodinamica de aproximadamente 56,21%. Essa eficiéncia é mais evidente na faixa
de 0,45 > CL <0,55. Se voltarmos essa mesma analise em fung@o de o nota-Se que para angulos
de ataque acima de o = 5° essa eficiéncia e mais evidente, como pode ser observado no grafico
da Figura 63. Nota-se também que, em angulo de ataque igual zero, considerando a asa em voo
reto nivelado essa eficiéncia € mais discreta, e para a faixa 1° > a < 5° a eficiéncia aerodindmica
da asa DEPWIM hibrida decai, retomando sua melhor eficiéncia na faixa de angulo de ataque

5°> a < 10° como pode ser analisado acima na Figura 63.

5.3 Distribuicdo de pressao e tensdes de cisalhamento

De modo a discutir os resultados, essa secdo apresenta as analises dos resultados
numéricos das distribuicdes de pressdo em torno da semi-envergadura em diferentes
combinagdes “asa sem propulsores e asa na configuracdo hibrida com todos propulsores
ligados”. E como essa pressdo influencia as mudangas na sustentacéo e arrasto locais, as
distribuicbes de pressdo local em diferentes se¢des no sentido da semi-envergadura sao

comparadas na Figura 64.
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O fendmeno fisico que tange o escoamento em relagdo ao Cp em torno do intradorso e
0 extradorso na semi-envergadura pode ser observado na Figura 64, considerando as
combinag6es da asa com propulsor desligado e com todos os propulsores ligados. Analisados
em a = 0° com fluxo de corrente constante V..= 30 m/s e Re = 4,75E05. Observa-se que por se
tratar de uma asa com de perfil simétrico, e estar sendo analisado em angulo de ataque zero,
que a uma similaridade de pressdo em ambos os lados da asa tanto no intradorso quanto no

extradorso.

Figura 64 - Contornos de Cp, em torno da semi-envergadura com propulsores "ON and OFF".
(o= 0° Re = 4,75E05).

a) Asa com propulsor desligado
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/
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Ao analisar os efeitos causados pela rotagdo das hélices em uma velocidade tangencial
induzida do propulsor de ponta de asa, nota-se alteragdo no escoamento local e esse fendmeno
é facilmente evidenciado nas Figuras 65 e 66 a). Observa-se que os propulsores DEPWIM
localizados a jusante da semi-envergadura, na configuracdo pusher o C, se assemelha bastante
da semi-envergadura clean, por se tratar de um escoamento mais uniforme pois ndo a
interferéncia no escoamento se fossem na configuragdo tractor na Figura 65 b) e c), é possivel
visualizar esse fendmeno.

A Figura 66 mostra o fendbmeno fisico causado pela reacdo do escoamento ao passar
pelos propulsores. O fluido ao passar pela asa ele é acelerado devido ao angulo de ataque, logo
ao atingir as hélices dos propulsores esse escamento é acelerado fortemente, ocasionando tanto
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um tubo de corrente quanto uma esteira que vai se dissipando ao longo do canal do tdnel de

vento.

Figura 65 - Regido afetada pela velocidade tangencial induzida pelas hélices do propulsor tip.
(0= 4% Re = 4,75E05).
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Fonte: Autor
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Figura 66 - Reacdo do escoamento ao passar pelos propulsores e semi-envergadura. (a = 4° Re = 4,75E05).
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Fonte: Autor
Os graficos da Figura 67, apresenta a comparacdo de Cp, em diferentes se¢des ao longo

da semi-envergadura (2z/b), com propulsores na configuracéo hibrida e sem sistema propulsivo,
para angulo de ataque a = 6°. Nota-se claramente na Figura 67 a) e b) que devido a configuracédo
tractor de ponta de asa que a distribuigdo de C, reflete no aumento do angulo de ataque local
sobre a regido atingida pela inducdo do escoamento gerada pelas hélices do propulsor. As
hélices estdo aumentando de forma ascendente 0 movimento devido a velocidade tangencial
induzidas pelas hélices. Esse aumento do angulo de ataque local, resulta em elevados gradientes
de pressdo em torno do extradorso, especialmente préximo ao bordo de ataque local da semi-
envergadura. Em andlise continua dos dados, ressalta-se que as se¢des subsequentes da Figura
67 de c) a h), de modo que o C, analisado esta na configuragcdo pusher. A regido analisada na
configuracdo pusher apresenta uma estabilidade no Cp e consequentemente no seu angulo de
ataque local quando confrontado com a asa limpa, esse resultado se deve a configuragéo e

uniformidade do escoamento nessa regido analisada.
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Figura 67 — Distribuicdo de C, diferentes se¢des da semi-envergadura comparando a asa clean com a hibrida.
(o= 6° Re = 4,75E05).
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Fonte: Autor

Devido ao escoamento induzido pelas hélices, o angulo de ataque local muda, em razéo
da presenca do propulsor na configuracdo tractor e a nacele alterando a regido favoravel para
iniciar a separacdo da camada limite do escoamento na superficie da semi-envergadura sendo
analisada.

Com pode se ver na Figura 68, que apresenta o coeficiente de atrito Cs, sobre o
extradorso da semi-envergadura, com angulo de ataque “o = 8°”. Nota-Se que 0 escoamento ao
passar pelas hélices na configuracdo tractor, € impulsionado com uma certa magnitude e esse
aumento de magnitude do fluido ao entrar em contato com a superficie da semi-envergadura
causa um atrito. Pode-se observar na Figura 68 nas setas pretas, esse aumento do atrito devido
ao contato do fluido impulsionado pelo propulsor alterando as caracteristicas fisicas do
escoamento. Por outro lado, na mesma Figura 68 observasse que o escoamento na configuragéo

pusher DEPWIM que esse escoamento se encontra uniforme e bem estavel até a chegada a
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nacele dos propulsores DEPWIM, onde h4d um aumento desse coeficiente de atrito que séo
indicadas pelas setas brancas.

Figura 68 - Coeficiente de atrito Cr da superficie devido o escoamento forgado pelos propulsores.
(o= 8% Re = 4,75E05).
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6 CONSIDERAGOES FINAIS

Por fim, expdem-se uma serie de ponderacgdes, juntamente com as consideragdes

aerodindmicas ja citadas, que o autor julga relevante para o conceito de propulsdo elétrica

distribuida.
a)

b)

d)

Alteracdo para fins de projeto: E notdrio a partir dos dados obtidos através de
estudos e pesquisas que a asa na configuracdo DEPWIM apresenta maiores valores
de CL. Mas poderia se ter uma eficiéncia melhor com alteracdo da sua geometria,
afilamento, menores angulos de incidéncia, diedro, enflechamento e em diferentes
condicdes de operacoes.

Controle de estabilidade: Notou-se que devido a configuragdo DEPWIM onde 0s
propulsores estdo distribuidos ao longo da envergadura, tem uma melhor
estabilidade de rolagem (Roll) e arfagem (Pitch), pois pode se alterar rapidamente
a configuracéo e utilizacdo dos propulsores por se tratar de um sistema totalmente
elétrico.

Redundéancia: Na aviagdo € obrigatorio ter todos os sistemas em redundancia,
partindo deste pressuposto nota-se que uma asa na configuracdo DEP por si s6 conta
com esse sistema de redundancia. Assim, se ocorrer alguma falha em qualquer um
dos motores os outros propulsores séo capazes de realizar a missao sem qualquer
dificuldade.

Sistemas de comandos: Os sistemas de comandos de uma aeronave como (arfagem
e rolagem) em uma aeronave convencional monomotor ou bimotor sdo através de
cabos de comando, se houver falha em um motor esses comandos ficam limitados,
e aumentam substancialmente 0 momento na superficie de controle. Mas quando se
trata de uma aeronave com sistema elétrico propulsivo distribuido ao longo da
envergadura, a falta de um desses propulsores ndo ocasionaria esse transtorno. 1sso
porque atraves do seu facil sistema de controle individual dos propulsores poderia
facilmente realizar as manobras ao aumentar a tracdo suprindo a necessidade desse
propulsor faltante. Ndo somente isso, mas também poderia realizar essas manobras
somente atraves do autocontrole de rotacdo e sentido de rotacao desses propulsores

elétricos distribuidos.
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7 CONCLUSOES

Em virtude das andlises e dados obtidos nesse estudo numérico, foi possivel perceber
que o sistema de propulsdo elétrica distribuida, com a configuracdo de um sistema hibrido
(pusher and tractor) alterou substancialmente o campo de escoamento e as caracteristicas
aerodinamicas na regido da semi-envergadura.

Inicialmente, e de modo a validar os métodos numéricos para esta pesquisa, foram
realizadas diversas avaliagfes dos modelos computacionais. Com o objetivo de confrontar 0s
resultados e andlises pré-existentes na literatura, como um estudo recente de uma asa DEP na
configuracdo tractor. Esses resultados dos coeficientes foram confrontados com os dados do
modelo proposto nessa pesquisa, obtendo-se pequenas diferencas que foram satisfatérias. Como
no caso da analise do coeficiente de pressao Cp, quando comparados os modelos e dados obtidos
por método numeérico, forneceu um razoavel nivel de erro aproximadamente 4,3%. Em virtude
disso, conclui-se que 0 modelo numérico apresentou fidelidade na representacdo do escoamento
em torno da semi-envergadura analisada. Um grande entrave nessa referida pesquisa foi o limite
computacional, devido as restricdes de refinamento de malha. Isso dificulta a captacdo dos
resultados devido a complexidade dos modelos turbulentos necessitando de um refinamento
mais adequado para captar esse fenémeno fisico principalmente em regides proximas ao stol.
Por esse motivo recomenda-se a utilizacdo do método RANS, a teoria dos elementos de pas em
fungéo do modelo do disco atuador, respeitando os limites dos métodos numéricos.

O modelo do disco atuador, com a teoria dos elementos de péas, no solver do STAR
CCM+ mostrou-se adequada para a simulacdo das hélices, reproduzindo tanto a tracdo gerada
pelos propulsores, como o comportamento do campo de escoamento ao passar pelos
propulsores de forma bem nitida e satisfatoria. Mas para que esse modelo fosse implementado
na simulacdo, necessitou de conhecimento tanto da geometria da pa, quanto das condicGes de
contorno do disco como: i) rotacdo para cruzeiro; ii) rotacdo de decolagem; iii) torcdo da pa;
iv) distribuicdo de corda; v) imposicéo das condic¢des de contorno; vi) passo; vii) perfil ao longo
do raio.

No que tange a analise das caracteristicas fisicas do escoamento, devido a configuracéo
de sistema propulsivo DEPWIM hibrido, primeiro notou-se que o propulsor de ponta de asa na
configuracdo tractor com o sentido de rotacdo horario, perturba muito o escoamento sobre a
asa. Pois a reacdo da velocidade tangencial das hélices, causa um tubo de corrente que no
sentido horario induz esse tubo, no sentido da raiz da asa. Posteriormente, notou-se ainda que

quando se inverte esse sentido de rotagdo do propulsor tip para o sentido anti-horario esse tubo
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é induzido para fora da asa, e nesse sentido de rotagdo também gira sentido contrario do vortice
de ponta de asa, dessa forma reduziu-se o arrasto induzido. Em segundo lugar, observou-se na
pesquisa que os propulsores DEP na configuracdo pusher, ndo perturbam o escoamento como
no caso dos propulsores tractor, dessa forma o escoamento torna-se mais linear, ndo
antecipando a transicéo da camada limite. Observou-se também que o C,, nas regides onde conta
com o sistema propulsivo pusher sdo bem semelhantes a asa clean. Ressalta-se ainda que essa
analise foi feita em uma semi-envergadura direita, que se essas mesmas analises fossem feitas
em uma asa esquerda esse sentido de rotacao seria contrario.

Ao confrontar os dados dos coeficientes das curvas de Cp x a, CL X Cp, CL/Cp X CL e
CL/Cp x o da semi-envergadura na configuracdo hibrida com a tractor, todas duas no sistema
DEP na mesma configuracdo e condicdo de contorno, nota-se que na configuracédo tractor o
coeficiente de sustentacdo é maior que na configuracdo hibrida e que o coeficiente de arrasto
também aumentou proporcionalmente. Mas, nota-se que mesmo tendo um coeficiente menor
de sustentagdo seu desempenho é melhor, pois a asa na configuragdo hibrida a relagdo C./Cp x
CL e CL/Cp x a obteve um melhor desempenho, como demostrado graficamente.

E de suma importancia ressaltar que o conceito de propulsdo distribuida pode ser
utilizado de diferentes formas, dependendo da fase do voo e a misséo requerida. Para o voo de
cruzeiro se necessario pode-se desligar os propulsores DEP de modo que as hélices se recolhem
para o interior da nacele e, dessa forma, somente os propulsores de ponta de asa permanecem
ligados. Dessa forma, se reduziria 0 consumo de energia, isso € relativo a missao determinada
em voo. Essa combinacdo de utilizacdo dos propulsores e o seu sentido de rotacdo devem ser
utilizados com muita cautela, evitando o inicio da separacdo do escoamento préximo a regido

da superficie de controle de rolagem da asa.
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8 SUGESTOES PARA FUTUROS TRABALHOS

Por fim, algumas recomendacdes para trabalhos futuros sdo feitas nesta ultima segéo.
Primeiro, sdo feitas algumas sugestdes para melhorias adicionais do método. Em segundo lugar,
sdo dadas ideias para estudos exploratorios adicionais sobre configuracdes de propulsdo
distribuidas. Embora a abordagem do sistema hibrido propulsdo/asa implementada tenha
demonstrado uma boa representar no escoamento da interacdo entre uma asa e hélices, varias
propostas de melhorias podem ser feitas.

Como primeiro passo, a distribuicdo dos termos-fonte na direcdo da corda da pa pode
ser melhorada. A implementacdo de um modelo que realize a variacdo das condi¢des dos
propulsores de forma automatizada, geometria das hélices, poténcia dos propulsores, rotagdo e
posicionamento ao longo de sua envergadura. Além de implementar um modelo semiempirico
para estimar a distribuicdo em funcdo do carregamento da secdo, posicdo radial e outros
parametros de governo poderia melhorar a precisao em comparagdo com o estado atual onde a
distribuicdo é mantida constante apds a calibracdo para uma condi¢cdo de operacdo da hélice.
As distribuicBes de presséo de aerofdlio também conhecidas podem ser usadas para estimar a
distribuicéo.

Um segundo passo poderia ser a adicdo de estudo de flaperon com propulséo distribuida
eVTOL, analisando os efeitos causados no escoamento na regido de deflexdo e quais impactos
causariam no que diz respeito a carga da bateria por utilizacdo de todos propulsores com
poténcia maxima ao decolar na vertical. Pode-se também analisar uma nova abordagem de
pesquisa de controle automatico de rotacdo dos propulsores, de modo a buscar a melhor
caracteristica aerodindmica em decolagem e voo de cruzeiro.

Também as questdes de integracdo devem ser abordadas em estudos futuros. Embora os
propulsores montados sobre a asa tanto a montante quanto a jusante parecam uma 0pcao
interessante pelos resultados obtidos, a montagem desses propulsores pode influenciar
significativamente o desempenho. Além disso, o efeito das naceles no desempenho dos
propulsores montados na ponta da asa ndo sdo despreziveis e devem ser avaliados mais
detalhadamente. A geracdo de ruido por muitas hélices fortemente acopladas submetidas a
fortes variagbes de carga é um problema adicional para analises futuras que devem ser
analisadas tanto com pesquisas experimentais como através de estudos numeéricos

computacionais fazendo um parametro de erro entre eles.
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APENDICE A — Passos da simulacdo do conjunto asa/propulsores

Este apéndice discretiza todos os passos para a realizacdo da simulagéo utilizando o
software STARCCM++ 2021, bem como os métodos de malha, dominio, volume de controle e
0s modelos fisicos empregue na pesquisa. As figuras mostrardo passo a passo as fases mais

importantes da simulacéo e os valores para determinacdo da simulacéo.

1° passo é criar um novo projeto e em seguida selecionar o nimero de nucleos a ser utilizados
pela simulacdo. Em seguida clique em ok. Como exposto na Figura 69.

Figura 69 - Criar novo arquivo e selecionar nucleos de processamento.

B Create s File

Fonte: Autor

2° Passo clique no botdo direito do mouse, para criar um novo modelo 3D-CAD para simulacéo.

Como pode ser visto na Figura 70.

Figura 70 - Novo modelo 3D-CAD
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Fonte: Autor
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3° Passo importar o modelo CAD para 0 STARCCM++, de preferéncia com a extensao .IGS ou

.SEP. Podendo ser observado na Figura 71.

Figura 71 - Importar desenho CAD para 0 STARCCM++
a) Importar CAD 3D b) Selegdo de modelo CAD
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4° Passo criar um plano para definir o tamanho do tanel para analise da semi-envergadura.

Como exposto na Figura 72.

Figura 72 - Criar plano e dimensoes.
a) Criar plano b) Dimensbes do plano
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Fonte: Autor

5° Passo extrudar o plano e definir as dimens6es do tunel para realizar a simulacdo. Como pode
ser visto na Figura 73.
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Figura 73 - Extrudar plano e definir dimensdes da parede do tunel.
a) Criando Extrude b) Definindo volume do tanel
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nte: Autor

6° Passo fazer a asa virar um tnico corpo com a funcao Unite. Como exposto na Figura 74.

Figura 74 - Criar um Unico corpo para a asa.
a) Selecionar Unite. b) Transformar a asa em Unico corpo
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Fonte: Autor

7° Passo definir o angulo da asa. Como demostra a Figura 75 a) e b).

Figura 75 - Rotacionar corpo e definir o angulo de ataque da asa.
a) Rotacionar b) Definir angulo de ataque da asa
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Fonte: Autor

8° Passo selecionar dentro do 3D-CAD Model no grupo de corpos a asa e o tunel, clicar com o

botdo direito e logo em seguida clicar com o botdo esquerdo do mouse no icone nova peca
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geométrica. Ap0Os aparecer uma janela opcOes de criar partes, clicar em ok. Como exposto na
Figura 76.

Figura 76 - Criar nova geometria de partes e opgdes de partes.
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Fonte: Autor

9° Passo abrir geometria para poder visualizar as partes, selecionar 0s corpos e separar por
partes para poder definir a malha de cada parte. De acordo com a Figura 77.

Figura 77 - Abrir geometria dos corpos para visualizar a asa e o tunel.
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10° Passo dividir a superficie da asa e o tunel por partes com a funcéo (split by patch). Conforme
0s passos da Figura 78 de a) a f) que separa por partes os corpos que serdo utilizados
posteriormente definindo as condi¢des de contorno.

Figura 78 — Usar a funcéo dividir a superficie da asa e o tinel por partes.
a) Selecéo da funcdo Split by patch b) Diviséo das superficies da asa.
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11° Passo apos definir as partes da superficie sera necessario definir as regiGes a serem a serem
estudadas, clicar no icone atribuir partes por regides, em seguida selecione criar um limite para

cada superficie da peca e clique em ok. Como demostra os passos da Figura 79.

Figura 79 - Definir as Regides da asa e do tlnel.
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Fonte: Autor

12° Passo clicar com o botdo direito do mouse no item continua, em seguida no New Mesh

Continuum para depois definir a malha para cada parte. Conforme Figura 80.

Figura 80 - Criando a funcdo Mesh Continuum.
BB Star 2 Simcenter STAR-COM» - & x
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Fonte: Autor

13° Passo no item modelos clicar com o botéo direito do mouse, em seguida clicar na opgédo

selecionar modelos de malha neste, como mostrado na Figura 81 a) e b).
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Figura 81 - Sele¢do de malha e habilitar os modelos selecionados.
a) Criando a selecéo de modelo de malha b) Habilitar os modelos de malha
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Fonte: Autor

14° Passo antes de terminar a definicdo de malha, melhor definir as parametros e condi¢cdes das
regibes como: i) plano simétrico nas paredes tanto da jun¢do com a asa, quanto na demais
paredes ao redor da asa, ii) na parede de entrada do tanel definir como velocidade do vento, iii)
na parede da saida do tunel defini-la como pressdo de saida. Esses referidos passos podem ser

vistos na Figura 82 a) a d).

Figura 82 — Parametros e condi¢Bes das regides.
a) Definindo os parametros da parede de b) Definindo os parametros da parede de

juncéo com a asa. entrada do tunel.
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c¢) Definindo os parametros da parede de d)Definindo os parametros da parede em

saida do tunel volta da asa.

Fonte: Autor
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14° Passo definir as condigdes de contorno e os limites para em seguida utiliza-los para o
controle de refinamento da superficie e do volume da malha por regides. Como exposto na
Figura 83, onde foram criados dos blocos com tamanhos diferentes para diferentes refinamentos
de malha que s@o VOR_1 e VOR_2, em seguida criou-se cilindros com didametros maiores que
cobrissem todo o diametro dos propulsores e sua extensédo cobre toda corda da asa como mostra
as Figuras 83 c) e d), em seguida criou-se um cilindro cobrindo todo o bordo de fuga para que
na hora de criar a malha refinar mais essa regido por se tratar de uma area pontiaguda como
mostra o item €), no item f) da referida figura mostra a criacdo de um cilindro na regido da
juncdo asa/nacele, por fim criou-se cilindros com o volume e tamanho para os elementos de pas

a serem implementados no disco atuador.

Figura 83 - Criacdo das condicOes de contorno e os limites para a determinacdo de malha por regido.
a) Bloco VOR_1 b) Bloco VOR_2
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g) Criagdo dos cilindros dos discos h) Imagem dos discos
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Fonte: Autor

15° Passo na Figura 84 sera demostrado os passos para a configuracdo da malha para todos 0s
modelos selecionados anteriormente. Como mostra na Figura 84 a) configuracdo da malha e
habilitacdo do crescimento de malha em paralelo, item b) dentro do item Mesh 1 em modelos
configurou-se a malha de camada de prisma, no item c¢) configurou os parametros de
reconstrucdo automatica da geometria da superficie com topologia mais uniforme, no item d)
configurou-se a malha de cobertura da superficie, no item €) o passo foi a configuracdo da

otimizagdo da malha tetraédrica,

Figura 84 - Configuracdo dos modelos de malha.
a) Habilitando malhas paralelas b) Configuragdo da malha de camada de

prisma
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c) Reconstrucdo automatica da geometria da d) Malha de cobertura da superficie
superficie
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e) Otimizacdo da malha tetraédrica

n 0_19-03-2022_Result_Copy - Simcenter STAR-CCM+ - =]
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Fonte: Autor

16° Passo na Figura 85 mostrara os passos para realizar a configuracédo e defini¢do dos valores
de referéncia utilizado.

a) mostra o valor de referéncia utilizado como tamanho base.

b) configurou-se 0 nimero de camadas de prima.

c) foi a configuracdo da espessura das camadas de prisma onde no item Size type: especifica-se
o0 tamanho relativo ou absoluto da camada de prisma, nesse trabalho optou-se por relativo que
leva em consideracdo o valor percentual da base.

d) da Figura 85 configurou-se as curvaturas da superficie na secdo Pts/circle: Definiu-se o
nimero de veértices em uma curva com 0 nimero de pontos em um circulo completo
equivalente.

e) configurou-se a taxa de crescimento da superficie, na secdo Surface Growth Rate:
Especificou-se a propor¢do de tamanho maximo das arestas de malha conectadas e na secéo
User Specifed Value: especificou-se o valor para a taxa de crescimento da superficie.

f) configurou-se o tamanho minimo relativo da superficie em 20% do tamanho base.

g) configurou-se a meta de tamanho relativo em 60% do tamanho base.

h) configurou-se a densidade da malha tetraédrica e o fator de crescimento.

i) configurou-se o fator de mistura do controle volumétrico tetraédrico.

J) configuragdo da espessura da camada de prisma préximo a parede. No item Prism Layer Near

Wall Thickness: Especificou-se a espessura da camada de prisma proxima a parede. O
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alongamento da camada é baseado neste valor, no niumero de camadas e na espessura total da

camada do prisma. Optou-se por um valor de 5.5E-6.

Figura 85 - Configuracéo dos valores de referéncia para malha.
a) Tamanho base b)Configuracdo do nimero de camadas de

prisma
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i) Fator de mistura J) Espessura da camada de prisma
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Fonte: Autor

17° Passo nessa secdo definiu-se o volume de controle, de modo a discretizar os limites do
volume da malha para analise do escoamento em cada uma das regides que foram definidas
como condicdo de contorno e limites para refinamento de malha. Conforme Figura 86.

Figura 86 - Volume de controle
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Fonte: Autor

18° Passo nesta secdo antes de iniciar a criacdo de malha é necessario seguir alguns passos
como: i) clica na bandeira branca marcada para iniciar a se¢do como exposta na Figura 87, ii)
em seguida é preciso apertar o segundo recurso do lado da bandeira branca para criagdo e
calculo dos numeros de faces, iii) por ultimo clicar no cubo, de modo que criara o volume de
malha em todo os limites dos corpos que foram determinados seus passos anteriormente.
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Figura 87 - Criacdo da malha
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19° Passo apds o termino da rodada da geragdo do volume da malha, sera selecionado os
modelos fisicos pertinentes para se obter os resultados. A habilitacdo dos modelos selecionados
pode ser vista na Figura 88.

Figura 88 - Selecdo dos modelos fisicos.
]
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Fonte: Autor

20° Passo apds a definicdo dos métodos fisicos e antes de criar o modelo do disco atuador com
0 elemento de pa, necessario importar as tabelas com os dados e geometrias das pas. Como
mostra a janela subsequente da Figura 89.
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Figura 89 - Inclusdo da tabela dos parametros das pas.
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Fonte: Autor

21° Passo com a importacdo da tabela e dos dados seleciona-se a fun¢do método de elemento

de pa e configura-se seus parametros, logo apos cria-se o disco atuador j& com 0s parametros
definidos. Como pode ser visto na Figura 90.

Figura 90 - Configuracdo do disco atuador.
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Fonte: Autor

22° Passo Por fim, seleciona-se qual parametro a ser analisado e clica na bandeira verde para
inicializar as solugbes. Ultimo passo clicar no boneco correndo para comecar a simulagio
numérica de todos os métodos fisicos e parametros pré-selecionado. Como pode ser visto na
Figura 91.
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Figura 91 - Inicializacdo da simulacéo.

B Star_Simulagio_19-03-2022_Result_Copy - Simcenter STAR-CCM+ - o
File Edit Mesh Solution Tools Window Help 1 2
AeEIREA rOIBIRZRNAIINIAFAEREFEIN4»PLMED REGL PBIPe KEkAv- /Hes00Pajoe BE: -
Star_Simulagho_19-03-2022_Result_Copy X |
Sminson scenrr

Star_SimulacBo_13-03-2022_Result_Copy
@ @ Geometry
El @ Continua

& B Mesht

| B @ Modei:
B Reference Values
& @ Volumetric Controls
E @ poysics 1
5 @ Modeis
() constent Density
@ ®) Gas
®) Gradients
(@) k-Omega Turbulence
(®) Low y+ Wall Treatment
8] Reynolds-Averaged Navier-Stokes
(®) Segregated Flow
(®) solution Interpolation
() 55T (Memer) K-Omega
(@) steady
(®) Three Dimensional
-(®) Turbulent
£1.®) Victual Disk

Seenes - Pronerties X |

Fonte: Autor

23° Passo aguardar o termino da simulagéo para extrair todos os dados dos resultados obtidos.



