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RESUMO

Este trabalho investigou o efeito da propulsão distribuída aplicada a uma asa soprada, com foco na
quantificação do incremento de sustentação e na identificação de configurações ótimas de diâmetro,
posicionamento e número de hélices. Para isso, desenvolveu-se uma metodologia integrada composta
por: (i) um modelo aerodinâmico baseado no fator βPatterson, capaz de representar o aumento de
sustentação devido ao jato da hélice; (ii) um modelo paramétrico para estimar o peso do sistema de
propulsão; e (iii) um processo de otimização utilizando algoritmos genéticos, em versões de objetivo
único e multiobjetivo, respeitando limites geométricos e restrições físicas de instalação.
A otimização de objetivo único mostrou que, quando o peso não é considerado, o incremento máximo
de sustentação alcança ∆CL ≈ 0,549, obtido com um grande número de hélices pequenas posicionadas
a montante da asa. Entretanto, a otimização multiobjetivo revelou que tais configurações apresentam
elevado peso propulsivo, tornando-as menos eficientes quando analisadas estruturalmente. A fronteira
de Pareto obtida demonstrou a existência de uma região intermediária em que o aumento de sustentação
ocorre de forma mais eficiente, atingindo ∆CL ≈ 0,58 com acréscimos moderados de massa.
Os resultados mostraram-se coerentes com estudos numéricos e experimentais presentes na literatura,
que indicam incrementos de sustentação semelhantes para sistemas soprados, além da forte dependência
do desempenho em relação à razão adimensional Dp/c, ao posicionamento axial e à fração soprada da
envergadura. Dessa forma, conclui-se que a metodologia proposta é adequada para análises de projeto
conceitual, permitindo identificar configurações de propulsão distribuída que conciliam eficiência
aerodinâmica, coerência estrutural e viabilidade de integração na aeronave.

Palavras-Chave: propulsão distribuída; asa soprada; sustentação; algoritmos genéticos; hélices
hipersustentadoras.



ABSTRACT

This work investigated the effects of distributed propulsion applied to a blown wing, focusing on
quantifying the lift augmentation and identifying optimal configurations of propeller diameter, axial and
vertical positioning, and number of propellers. To this end, an integrated methodology was developed
consisting of: (i) a low-order aerodynamic model based on the βPatterson factor, capable of representing
lift augmentation due to the propeller slipstream; (ii) a parametric model to estimate the propulsion-
system weight; and (iii) an optimization framework using single-objective and multiobjective genetic
algorithms, subject to geometric limits and physical installation constraints.
The single-objective optimization showed that, when weight is not considered, the maximum lift
increment reaches ∆CL ≈ 0.549, obtained with a large number of small propellers placed upstream
of the wing. However, the multiobjective optimization revealed that such configurations lead to high
propulsion-system weight, making them less efficient from a structural standpoint. The resulting Pareto
front demonstrated an intermediate region in which lift augmentation occurs more efficiently, reaching
∆CL ≈ 0.58 with moderate mass increases.
The results were consistent with numerical and experimental studies in the literature, which report
similar lift increments for blown-wing systems, as well as a strong dependence on the dimension-
less ratio Dp/c, axial positioning, and blown-span fraction. Therefore, the proposed methodology
proves adequate for conceptual design analyses, enabling the identification of distributed-propulsion
configurations that balance aerodynamic efficiency, structural coherence, and integration feasibility.

Keywords: distributed propulsion; blown wing; lift; genetic algorithms; high-lift propellers.
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1 INTRODUÇÃO

As ações humanas, sobretudo pela liberação de gases de efeito estufa, têm sido a principal causa
do aquecimento global, fazendo com que a temperatura média da superfície do planeta aumentasse
cerca de 1,1 °C em relação ao período de 1850–1900, considerando o intervalo entre 2011 e 2020.
As emissões desses gases continuam em crescimento, associadas ao uso não sustentável de energia e
combustíveis, à exploração e alteração do solo, e aos padrões de produção e consumo, entre outros
fatores (IPCC, 2023).

Diante desse cenário, as mudanças climáticas consolidaram-se como um dos maiores desafios
globais, impulsionando a busca por tecnologias mais sustentáveis em diversos setores industriais.

A aviação, embora essencial para a conectividade e o desenvolvimento socioeconômico mundial,
apresenta uma contribuição relevante para o aquecimento global, decorrente do consumo de combustí-
veis fósseis e das emissões de CO2 durante o voo. Além disso, as emissões dos motores das aeronaves
afetam a qualidade do ar local e geram impactos não relacionados ao CO2, como a formação de rastros
de condensação, cirros induzidos e a poluição sonora (ICAO, 2025).

Esse cenário tem incentivado o desenvolvimento de soluções que reduzam o impacto ambiental da
aviação, sem comprometer a segurança, a eficiência energética ou o desempenho aerodinâmico das
aeronaves. Entre as alternativas consideradas, a propulsão elétrica destaca-se como uma abordagem
promissora para a descarbonização do setor.

Os motores elétricos apresentam alta eficiência, especialmente em faixas de operação de baixa
e média potência. Possuem volume e peso reduzidos, produzem menor nível de ruído, diminuem
as emissões de gases e eliminam o consumo direto de combustível. Além disso, oferecem maior
flexibilidade para integração ao projeto da aeronave, uma vez que não dependem de sistemas complexos
de combustível nem de entradas de ar volumosas (Gohardani; Doulgeris; Singh, 2011; Nagy, 2019).

O avanço no desenvolvimento dos motores elétricos tem possibilitado a exploração de novos
conceitos aerodinâmicos, entre eles a Propulsão Elétrica Distribuída (em inglês, Distributed Electric

Propulsion – DEP). Para fins de simplificação, o termo “DEP” será utilizado para se referir a esse
conceito, por ser o mais empregado na literatura da área. Para compreender o conceito de DEP, é
necessário, primeiramente, introduzir a noção mais ampla de Propulsão Distribuída (PD).

A PD pode ser entendida como uma abordagem que visa fornecer à aeronave a energia necessária
para acionar múltiplos dispositivos propulsivos, distribuídos ao longo de sua estrutura, por meio de um
sistema de transmissão elétrica. No contexto da aviação, a PD pode ser descrita, de forma simplificada,
como um sistema de propulsão em que o empuxo do veículo é gerado por uma série de propulsores
posicionados estrategicamente ao longo da aeronave. Embora ainda não exista uma definição formal
amplamente aceita para o termo, entende-se, de modo geral, que a distribuição do empuxo atua como
um fator que contribui para aprimorar a eficiência, as capacidades e o desempenho global da aeronave
(Kim; Perry; Ansell, 2018).

Nos sistemas de DEP, devido à presença de múltiplos propulsores acionados por motores elétricos,
o termo tradicional “motores” (engines), normalmente associado ao sistema propulsor de uma aeronave,
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é intencionalmente evitado. Essa escolha tem como objetivo evitar confusões entre as fontes de energia
da aeronave e os propulsores propriamente ditos.

A DEP pode ser compreendida como uma abordagem de PD que utiliza um sistema de transmissão
elétrica para fornecer a energia necessária ao acionamento de diversos dispositivos propulsivos.

Nesse sistema, as fontes de energia podem ser compostas por uma combinação de dispositivos ge-
radores de energia elétrica (como geradores ou células a combustível) e dispositivos de armazenamento
(como baterias ou capacitores). Os propulsores, por sua vez, podem incluir diferentes dispositivos
geradores de empuxo, como hélices ou ventiladores elétricos (fans) (Kim; Perry; Ansell, 2018).

Figura 1 – Exemplo de Propulsão Elétrica Distribuída em uma aeronave.

Fonte: Hawkswell (2024).

A propulsão elétrica distribuída possibilita o uso de hélices hipersustentadoras que, além de gerar
empuxo, contribuem para o aumento da sustentação em baixas velocidades. Essa integração entre
propulsão e aerodinâmica pode resultar em decolagens e pousos mais curtos, menor consumo energético
e maior eficiência global da aeronave. No entanto, o desempenho desse tipo de configuração depende
do número, do posicionamento e do dimensionamento adequado dessas hélices, o que torna necessário
um estudo de otimização para identificar as combinações mais vantajosas (Patterson; Daskilewicz;
German, 2015; Hawkswell, 2024).

Nesse contexto, o presente Trabalho de Conclusão de Curso tem como objetivo, em uma primeira
etapa, realizar a otimização do incremento de sustentação de uma asa soprada com propulsores
distribuídos, desconsiderando inicialmente o peso do sistema propulsivo. Em uma segunda etapa, o
problema é reformulado como uma otimização multiobjetivo, na qual se busca maximizar o incremento
de sustentação e, simultaneamente, minimizar o peso estimado do sistema propulsivo, por meio da
determinação do posicionamento ideal e da quantidade adequada de hélices hipersustentadoras em uma
configuração de propulsão elétrica distribuída. Busca-se, assim, contribuir para o desenvolvimento
de aeronaves mais eficientes e sustentáveis, alinhadas às metas globais de redução de emissões e ao
futuro da mobilidade aérea.
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2 FUNDAMENTAÇÃO TEÓRICA

Neste capítulo, apresentam-se os conceitos teóricos que fundamentam o desenvolvimento deste
trabalho. São descritos os princípios aerodinâmicos e propulsivos essenciais para a compreensão do
fenômeno estudado, bem como os modelos e abordagens adotados ao longo da pesquisa. O objetivo
desta fundamentação é estabelecer a base científica necessária para contextualizar as metodologias
empregadas e sustentar as análises apresentadas nos capítulos seguintes.

2.1 CONCEITOS AERODINÂMICOS

A análise aerodinâmica de aeronaves envolve o estudo das forças geradas pela interação entre
a estrutura da aeronave e o escoamento de ar ao seu redor. Essas forças influenciam diretamente o
desempenho, a estabilidade e a eficiência global do sistema aerodinâmico e propulsivo. A descrição
física dessas grandezas parte da definição das principais forças atuantes sobre a aeronave: sustentação,
arrasto, peso e empuxo, conforme ilustrado na Figura 2 (Hawkswell, 2024).

Figura 2 – Diagrama de equilíbrio de forças em uma aeronave.

Fonte: Hawkswell (2024).

Sustentação (L) é a força aerodinâmica que atua perpendicularmente à direção do escoamento
livre, sendo responsável por manter a aeronave em voo (Gudmundsson, 2014). Sua magnitude depende
de fatores como o perfil aerodinâmico, a velocidade relativa do ar, a densidade do fluido e os efeitos
tridimensionais do escoamento.

A força peso (W ), por sua vez, atua verticalmente para baixo em função da gravidade e deve ser
equilibrada predominantemente pela sustentação em condições de voo nivelado. Embora a força de
tração (T ) apresente um pequeno componente vertical associado ao ângulo de ataque da aeronave, esse
componente torna-se desprezível para ângulos de ataque reduzidos, como ilustrado na Figura 2. Assim,
no presente trabalho, a contribuição vertical da tração é desconsiderada, permitindo assumir, como
primeira aproximação, que a sustentação equilibra integralmente o peso da aeronave.

O arrasto (D) é a força que se opõe ao movimento da aeronave, resultante da resistência aerodi-
nâmica ao avanço. Conforme Gudmundsson (2014), ele pode ser decomposto em duas componentes
principais: o arrasto parasita, associado à forma da aeronave e ao atrito superficial, e o arrasto induzido,



16

que é uma consequência direta da geração de sustentação. A intensidade de cada componente varia de
acordo com a configuração da aeronave, as condições de escoamento e o regime de voo, influenciando
diretamente o consumo de energia e a eficiência aerodinâmica.

Já o empuxo T (ou tração) é a força propulsiva gerada pelo sistema de propulsão, que pode ser
composto por motores elétricos, motores a pistão, motores a reação ou hélices, atuando no sentido
de vencer o arrasto e permitir o deslocamento da aeronave. No caso de propulsores do tipo hélice,
Gudmundsson (2014) descreve que a hélice pode ser modelada como um disco atuador, impondo um
aumento da quantidade de movimento ao escoamento que a atravessa. Esse processo resulta em uma
força de reação sobre a hélice, percebida como empuxo.

A intensidade dessa força depende de parâmetros geométricos e operacionais, como o diâmetro da
hélice, a distribuição de passo ao longo das pás e as condições de operação, além da interação entre
o jato propulsivo e o escoamento ao redor da estrutura da aeronave. Em voo nivelado e em regime
permanente, a força de tração deve equilibrar-se com o arrasto total, de modo a manter a velocidade da
aeronave constante.

As forças aerodinâmicas podem ser expressas em termos de coeficientes adimensionais, conforme
apresentado em Hawkswell (2024). Dessa forma, os coeficientes de sustentação e de arrasto são
definidos como:

CL =
L

1
2
ρV 2

∞Awing

(2.1)

CD =
D

1
2
ρV 2

∞Awing

(2.2)

Em que ρ representa a densidade do ar e V∞ é a velocidade do escoamento livre, adotada também
como a velocidade da aeronave. A área da asa, Awing, é definida como:

Awing = c× b (2.3)

O parâmetro b refere-se ao trecho de envergadura de interesse, ou seja, ao local efetivo da asa sobre
a qual as forças aerodinâmicas estão sendo aplicadas. Já c é assumida como a corda média da semi
envergadura da asa.

2.2 TEORIA DO DISCO ATUADOR

A Teoria do Disco Atuador, também denominada Teoria de Quantidade de Movimento de Rankine-
Froude, determina o empuxo gerado por uma hélice com base nos princípios de conservação da massa
e da quantidade de movimento linear. Essa teoria permite estimar a velocidade induzida pela hélice,
que corresponde à velocidade do ar no interior do tubo de corrente (Gudmundsson, 2014).

Ainda segundo Gudmundsson (2014), a Teoria do Disco Atuador fundamenta-se nas seguintes
premissas:

1. A hélice é substituída por um disco atuador de espessura infinitesimal, que não oferece resistência
à passagem do ar.
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2. Considera-se que o disco atuador possui distribuição uniforme de carga, resultando em um
escoamento também uniforme e uniformemente acelerado através dele.

3. Um volume de controle delimita o tubo de corrente, separando claramente o escoamento interno
do ar circundante.

4. O escoamento externo ao tubo de corrente apresenta pressão de estagnação constante, indicando
que nenhum trabalho é transferido a ele.

5. Em regiões afastadas do disco (campo distante), as linhas de corrente a montante e a jusante são
paralelas. Dessa forma, a pressão estática dentro do tubo de corrente, em pontos distantes do
disco atuador, equivale à pressão do campo distante.

6. Presume-se que a hélice não imprime rotação ao escoamento.

7. A teoria considera um escoamento permanente, incompressível e não viscoso, desconsiderando,
portanto, efeitos de arrasto e difusão de quantidade de movimento.

A aplicação da Teoria do Disco Atuador a uma hélice de fluxo livre permite determinar as velocida-
des nas diferentes regiões do escoamento, da seguinte forma:

V2 = V∞ + w e V3 = V∞ + 2w (2.4)

Sendo V2 a velocidade do escoamento no disco da hélice e V3 a velocidade do escoamento no plano
de esteira da hélice, como mostrado na Figura 3. O empuxo gerado pela hélice é dado por:

T = ṁw = 2ρAP (V∞ + w)w (2.5)

Onde AP é a área do disco da hélice e w é a velocidade induzida pelo propulsor.

Figura 3 – Modelo de escoamento idealizado da Teoria do Momento de Froude-Rankine.

Fonte: Gudmundsson (2014).
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A velocidade induzida pelo propulsor é expressa por:

w =
1

2

[
−V∞ +

√
V 2
∞ +

2T

ρAP

]
(2.6)

O modelo de disco atuador é amplamente empregado em simulações numéricas devido à sua
simplicidade e baixo custo computacional, sendo utilizado para representar a interação entre propul-
sores e superfícies aerodinâmicas, como asas sopradas com hélices hipersustentadoras, presentes em
configurações de propulsão elétrica distribuída.

2.3 ALGORITMO GENÉTICO

Os Algoritmos Genéticos (AGs) são métodos de otimização estocásticos inspirados nos princípios
da evolução biológica. Por pertencerem à classe de métodos gradient-free, os AGs não dependem do
cálculo de derivadas para direcionar a busca pela solução ótima. De acordo com Martins & Ning (2021),
essa característica os torna especialmente adequados para problemas de engenharia que envolvem
funções objetivo ruidosas, descontínuas, multimodais ou com variáveis discretas, bem como para
situações em que o modelo analítico não fornece derivadas confiáveis.

Os AGs iniciam o processo com um conjunto de pontos de projeto, denominado população, em
vez de depender de um único ponto inicial. Cada solução é representada por um cromossomo que
reúne os valores das variáveis de projeto, sendo cada variável modelada como um gene. A evolução
da população ocorre ao longo de gerações sucessivas, conduzida por três operadores fundamentais:
seleção, cruzamento e mutação (Martins; Ning, 2021).

• Seleção: é o operador responsável por escolher os indivíduos da população atual que irão
participar do processo de reprodução. Embora inspirada no conceito de seleção natural, a
seleção em algoritmos genéticos pode ser realizada por diferentes estratégias, como seleção por
torneio, seleção proporcional à aptidão (roulette wheel) ou elitismo. Em todas elas, indivíduos
com melhor desempenho segundo a função objetivo possuem maior probabilidade de serem
selecionados, aumentando suas chances de contribuir para a formação da próxima geração

• Cruzamento (crossover): promove a recombinação genética entre dois indivíduos selecionados,
denominados pais, com o objetivo de gerar novos indivíduos, chamados descendentes. Cada
indivíduo é representado por um cromossomo, que consiste em um vetor de variáveis de projeto.
O processo de cruzamento ocorre por meio da definição de um ou mais pontos de cruzamento ao
longo do cromossomo, nos quais os segmentos correspondentes dos pais são trocados. Dessa
forma, os descendentes resultantes combinam partes das soluções originais, permitindo explorar
novas regiões do espaço de busca.

• Mutação: pequenas alterações aleatórias são introduzidas nos cromossomos, garantindo diversi-
dade na população e reduzindo o risco de convergência prematura para mínimos locais.
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Esses operadores permitem que o algoritmo explore amplamente o espaço de busca e, simultanea-
mente, refine a investigação em regiões promissoras, de forma análoga ao processo de seleção natural
(Martins; Ning, 2021).

Ainda segundo Martins & Ning (2021), duas abordagens principais de codificação são utilizadas:

• AG binário: indivíduos representados por cadeias de bits, adequado para problemas com
variáveis discretas;

• AG de valor real: utiliza números reais na representação dos cromossomos, sendo recomendado
para problemas de otimização contínua, comuns em aplicações de engenharia.

A escolha da codificação depende diretamente da natureza do problema e influencia a eficiência do
processo evolutivo. No presente projeto, foram utilizadas ambas as abordagens de codificação, sendo a
codificação discreta empregada especificamente para representar o número de hélices, uma vez que
essa variável assume apenas valores inteiros, enquanto a codificação de valor real foi adotada para as
demais variáveis de projeto contínuas.

2.4 ALGORITMOS GENÉTICOS COM OTIMIZAÇÃO MULTIOBJETIVO

A otimização multiobjetivo trata de problemas em que mais de uma métrica de desempenho é
relevante para o projeto. Embora diversas características possam ser importantes, não é possível
otimizar todas simultaneamente, pois a melhoria de um critério geralmente implica a piora de outro.
Assim, o papel da otimização multiobjetivo é explorar os trade-offs entre esses objetivos, permitindo
compreender como diferentes escolhas impactam o desempenho do sistema (Martins; Ning, 2021).

Após reconhecer a importância das compensações entre métricas conflitantes, torna-se necessário
definir como avaliar a qualidade de diferentes soluções em um contexto multiobjetivo. Na otimização
multiobjetivo, a noção de desempenho ideal é analisada por meio do conceito de Otimalidade de
Pareto.

Nesse contexto, um design é considerado dominante em relação a outro quando apresenta resultados
superiores em todos os objetivos avaliados. Por outro lado, uma solução é classificada como não
dominada quando não existe nenhum outro ponto capaz de superá-la simultaneamente em todos os
critérios de comparação.

Se uma solução não é dominada por nenhuma outra dentro de todo o domínio do problema, ela é
denominada solução de Pareto ótima. Isso não significa que ela seja superior a todas as demais em
todos os aspectos, mas sim que nenhuma outra solução a supera em todos os objetivos. O conjunto
formado por todas as soluções de Pareto ótimas recebe o nome de conjunto de Pareto.

Enquanto o conjunto de Pareto descreve os pontos ótimos no espaço das variáveis x∗ de projeto,
a fronteira de Pareto corresponde à imagem desses pontos no espaço das funções objetivo, isto é,
aos valores f(x∗) associados. A análise da fronteira de Pareto permite compreender as relações de
custo-benefício inerentes ao problema e apoiar decisões de projeto de forma mais embasada (Martins;
Ning, 2021).
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Figura 4 – Exemplo de otimalidade de Pareto.

Fonte: Martins & Ning (2021).

A Figura 4 apresenta um exemplo de otimalidade de Pareto, mostrando um gráfico com todos
os pontos avaliados em um espaço de objetivos, plotados em relação às duas funções f1 e f2. O
conjunto de pontos destacados em vermelho não é dominado por nenhum outro e, portanto, representa
a aproximação atual do conjunto de Pareto (Martins; Ning, 2021).
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3 REVISÃO BIBLIOGRÁFICA

Esta revisão bibliográfica tem como objetivo contextualizar o problema da presente pesquisa,
permitindo uma compreensão clara do tema investigado. Para isso, serão analisados estudos anteriores
relacionados a asas sopradas e aos efeitos aerodinâmicos gerados por hélices, os quais serviram de
base para o desenvolvimento do presente trabalho.

3.1 CARACTERÍSTICAS DE SUSTENTAÇÃO DE UMA ASA SOPRADA

Como explicado na Seção 2.1, a sustentação é definida como a força normal à direção do escoa-
mento, enquanto o arrasto é definido como a força paralela ao escoamento. Para distinguir as diferentes
condições de operação, utiliza-se o subscrito unblown nos casos sem sopro, quando a asa está equipada
com motores e nacelas para sopro, mas sem que os propulsores estejam gerando empuxo, e o subscrito
blown para asas cujos propulsores estejam gerando empuxo.

A razão entre os coeficientes de sustentação blown e unblown (CL,blown/CL,unblown) representa o
aumento de sustentação devido ao sopro, isto é, o incremento de sustentação gerado pelos propulsores,
como pode ser observado na Figura 5. Adicionalmente, a velocidade induzida pelas hélices w aumenta
a pressão dinâmica local, o que intensifica as forças aerodinâmicas produzidas na seção submetida
ao sopro. Como o CL da aeronave é calculado em relação à velocidade do escoamento livre V∞, e
não à velocidade local, esse aumento de velocidade induzida resulta em um acréscimo de CL, o qual
corresponde ao coeficiente de sustentação com sopro, CL,blown.

Figura 5 – Comparação dos coeficientes de sustentação de uma asa soprada e não soprada.

Fonte: Hawkswell (2024).

O coeficiente máximo de sustentação, CL,max, é definido como o valor correspondente ao primeiro
pico da curva de sustentação. A partir do ângulo em que esse pico ocorre, considera-se que a asa entrou
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em estol. É importante destacar que se trata do primeiro pico, pois algumas simulações numéricas
indicaram que a sustentação pode continuar aumentando mesmo após o ângulo de estol.

3.2 PROJETO DE ASA SOPRADA PARA MÁXIMA SUSTENTAÇÃO

As definições geométricas utilizadas para o estudo das hélices estão apresentadas na Figura 6,
onde Dp representa o diâmetro da hélice e s o espaçamento entre hélices. Todos os parâmetros são
normalizados pela corda da asa c, com exceção do espaçamento entre hélices, que é normalizado pelo
próprio diâmetro da hélice. As coordenadas xp e yp indicam a posição do propulsor em relação à asa,
definidas em um sistema de coordenadas cartesiano centrado no bordo de ataque. Esses parâmetros
correspondem aos deslocamentos horizontal e vertical do propulsor em relação ao plano e ao eixo da
hélice, respectivamente (Hawkswell, 2024).

Figura 6 – Parâmetros geométricos e forças atuantes em uma asa soprada.

Fonte: Hawkswell (2024).

O estudo da posição ideal dos propulsores em asas sopradas e de como dimensioná-los visa
compreender os fatores que influenciam a maximização da sustentação gerada pelo jato. Em Barnhart,
Narayanan & Gunasekaran (2021), análises de dados experimentais disponíveis sobre asas sopradas
distribuídas mostraram que o coeficiente de sustentação é particularmente sensível ao coeficiente de
empuxo do propulsor e ao ângulo de deflexão do flape da asa.

Em primeira aproximação, assumindo escoamento incompressível, a sustentação de uma asa
soprada pode ser estimada a partir da Equação 3.2.

CL,blown = CL,unblown

(
Vjet

V∞

)2

(3.1)

CL,blown representa o coeficiente de sustentação da asa sob efeito de sopro, enquanto CL,unblown

corresponde ao coeficiente de sustentação da asa na condição sem sopro. Já Vjet refere-se à velocidade
do jato totalmente desenvolvido, medida à pressão estática ambiente e considerando a ausência de
perdas de pressão total.
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Essa relação é válida quando o jato do propulsor é amplo e uniforme, fazendo com que a asa se
comporte como se estivesse imersa em um escoamento com pressão dinâmica aumentada, resultando
em maior sustentação. Assim, a sustentação da asa não soprada depende principalmente de sua
incidência (ângulo de deflexão do flape ou ângulo de ataque da asa), enquanto o empuxo do propulsor
controla a velocidade do jato.

No entanto, como os jatos produzidos por propulsores distribuídos raramente apresentam largura e
uniformidade ideais, o perfil, o tamanho e a posição do jato tornam-se fatores igualmente relevantes
para determinar a sustentação de asas sopradas reais.

3.3 FATOR DE CORREÇÃO βPatterson

Nos estudos de propulsores distribuídos, Patterson, Daskilewicz & German (2015) desenvolveram
um modelo substituto (surrogate model) para prever o efeito do tamanho, posicionamento e velocidade
do jato do propulsor na sustentação da asa.

O fator agregado proposto por Patterson, Daskilewicz & German (2015), é chamado de βPatterson

na tese de Hawkswell (2024) e é usado para corrigir a Equação 3.2 e representar o efeito de jatos finitos.
No limite em que a largura do jato tende ao infinito, βPatterson é igual a 1. Deste modo o coeficiente de
sustentação soprado da asa quando aumentado com o efeito do jato é dado por:

CL,blown = CL,unblown
(βPatterson(Vjet − V∞) + V∞)2

V 2
∞

(3.2)

A Figura 7 apresenta valores de βPatterson para diferentes posições horizontais xp e diferentes
diâmetros de jato, para um ângulo de ataque de 1°. Para jatos mais largos, a velocidade do jato pode
ser utilizada para definir uma nova pressão dinâmica de referência, caso em que βPatterson tende a 1.
À medida que o jato é deslocado para montante, os valores de βPatterson aumentam devido à maior
contração do jato (Hawkswell, 2024).

Figura 7 – Modelo de βPatterson.

Fonte: Hawkswell (2024).
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3.4 HÉLICES HIPERSUSTENTADORAS

Segundo Patterson, Borer & German (2016), as hélices hipersustentadoras constituem um conceito
de propulsão projetado principalmente para aumentar a sustentação da asa, e não para gerar empuxo em
regime de cruzeiro. Diferentemente das hélices convencionais, cujo objetivo principal é produzir tração
de forma eficiente, essas hélices devem ser encaradas como dispositivos ativos de alta sustentação,
atuando de maneira análoga a flaps ou a outros dispositivos hipersustentadores.

Nesse conceito, múltiplas hélices de pequeno diâmetro são posicionadas a montante do bordo
de ataque da asa, distribuídas ao longo da envergadura. Em condições de voo a baixa velocidade,
como durante a decolagem e o pouso, o jato gerado por essas hélices aumenta a pressão dinâmica do
escoamento incidente sobre a asa, elevando significativamente a sustentação produzida. Esse aumento
de sustentação possibilita o uso de asas menores ou com menor carga alar, mantendo desempenho
adequado em operações do tipo STOL (Short Takeoff and Landing).

Diversos autores têm investigado, por diferentes abordagens, os efeitos aerodinâmicos da pro-
pulsão distribuída em configurações de alta sustentação. Müller et al. (2014) analisam, por meio de
simulações RANS (Reynolds-averaged Navier–Stokes) estacionárias com modelo de disco atuador, a
interação entre hélices de alta velocidade e asa com flap internamente soprado em uma aeronave STOL,
comparando arranjos trator, hélice sobre a asa e uma configuração do tipo channel wing. Os resultados
indicam que, embora a instalação sobre da hélice sobre a asa reduza o incremento de sustentação em
relação à configuração trator, ela melhora a razão entre a sustentação e o arrasto (L/D) e a eficiência
propulsiva, enquanto o channel wing apresenta momento de arfagem menor e permite reduzir em
aproximadamente 10% a área do estabilizador horizontal, à custa de queda na eficiência da hélice
devido ao escoamento não homogêneo.

No contexto de ferramentas de projeto conceitual, Bohari et al. (2018) desenvolvem um modelo
aerodinâmico não linear de baixa ordem, baseado no método de vórtices lineares (Vortex Lattice Method

- VLM), em polares 2D viscosas e no perfil geométrico dos aerofólios, para prever o desempenho de
asas com dispositivos hipersustentadores na presença de slipstream. O módulo é integrado à ferramenta
FAST (Fixed-wing Aircraft Sizing Tool) e validado com dados de túnel de vento de uma configuração
NACA com flaps e hélices em arranjo trator, apresentando boa concordância em CL e CD, embora
com tendência a superestimar o ganho de sustentação em configurações sopradas e a exigir polares 2D
bem ajustadas ao caso estudado.

Já no âmbito do projeto europeu DISPROP, foi conduzido um estudo paramétrico 2,5D com
simulações RANS estacionárias e modelo de disco atuador para caracterizar as interações hélice–asa
em alta sustentação, variando posição vertical e longitudinal, inclinação e espaçamento no sentido da
envergadura dos propulsores (Beckers et al., 2022; Beckers et al., 2023). Observaram-se aumentos de
sustentação da ordem de 50–60%, acompanhados por reduções de 20–30% na eficiência propulsiva,
identificando-se a posição vertical e o ângulo de inclinação como os parâmetros mais sensíveis, e
mostrando que espaçamentos reduzidos entre hélices (∆Ytip ≤ 0,25D) tendem a ser benéficos para o
desempenho global do sistema.

Por fim, Keller (2023) investiga numericamente, no contexto de uma aeronave regional híbrido-
elétrica do projeto IMOTHEP, o impacto do número e do posicionamento de hélices distribuídas no
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desempenho de alta sustentação em decolagem, bem como diferentes soluções de nacele e integração
propulsora. O autor mostra que a deflexão do escoamento na esteira das hélices pode aumentar o
coeficiente de sustentação efetivo máximo em até 42%, com forte dependência da razão Dp/c e
da instalação, e que modificações na nacele (como extensão e strakes) permitem reduzir o arrasto
em cruzeiro, com penalidades moderadas em CL,max que podem ser parcialmente compensadas por
melhorias locais no escoamento.

Com base nos estudos apresentados, observa-se que, embora haja avanços significativos na com-
preensão dos efeitos aerodinâmicos associados à propulsão distribuída e às hélices hipersustentadoras,
persiste a necessidade de ferramentas de projeto conceitual capazes de explorar o espaço de projeto
desses sistemas, considerando simultaneamente o desempenho aerodinâmico e as penalidades associa-
das ao sistema propulsivo. Nesse contexto, o presente trabalho se insere ao propor uma metodologia de
otimização baseada em algoritmos genéticos, aplicada a uma asa soprada com propulsores distribuídos,
com o objetivo de investigar a influência do posicionamento, do diâmetro relativo e do número de
hélices hipersustentadoras no incremento de sustentação e no peso estimado do sistema de propulsão.
Ao empregar um modelo aerodinâmico de baixa ordem parametrizado pelo fator de correção βPatterson,
a abordagem adotada busca reproduzir as principais tendências observadas em estudos experimentais e
numéricos, ao mesmo tempo em que fornece uma ferramenta eficiente para análises de compromisso
(trade-offs) na etapa inicial de projeto de aeronaves com propulsão elétrica distribuída.
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4 METODOLOGIA

Neste capítulo, apresenta-se uma descrição dos métodos utilizados no estudo de otimização dos
efeitos de hélices hipersustentadoras. A implementação computacional foi desenvolvida em ambiente
MATLAB, tendo como base principal a tese de doutorado de Hawkswell (2024). A Figura 8 apresenta
um fluxograma do processo aplicado na otimização, a partir do qual observa-se que o código foi
organizado em um script principal, responsável pela definição dos parâmetros fixos da aeronave, das
variáveis de projeto, das opções dos algoritmos genéticos e da execução das rotinas de otimização,
apoiado por um conjunto de funções auxiliares. Essas funções, por sua vez, realizam o cálculo do
incremento de sustentação da asa soprada, a determinação do fator de correção βPatterson a partir de
dados experimentais, a estimativa do peso do sistema propulsivo e a aplicação das restrições geo-
métricas e físicas do problema. Inicialmente, é conduzida uma otimização de objetivo único, cujo
foco é a maximização do incremento do coeficiente de sustentação e, em seguida, uma otimização
multiobjetivo, na qual se busca maximizar o incremento de sustentação e, simultaneamente, minimizar
o peso estimado do sistema propulsivo. Para a definição dos parâmetros geométricos e operacionais
da aeronave de referência, adotou-se a aeronave ATR-42 como modelo similar (Hawkswell, 2024),
por apresentar características compatíveis com o escopo do estudo. Os resultados obtidos são pos-
teriormente analisados por meio de gráficos de convergência e fronteiras de Pareto. Os códigos de
MATLAB utilizados estão disponibilizados nos Apêndices A ao H.

Figura 8 – Fluxograma do processo do otimizador.

Fonte: Produção da própria autora.
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4.1 SCRIPT PRINCIPAL

No script principal executar_otimizacoes, foram definidos os parâmetros fixos da aeronave,
os quais foram reunidos em uma estrutura denominada par. Essa estrutura permite concentrar em um
único local todas as constantes do modelo, facilitando tanto a organização quanto a comunicação entre
as funções que compõem o algoritmo.

Tabela 1 – Parâmetros extraídos da tese de Hawkswell (2024).

Parâmetro Valor
Número de Reynolds - Re 4.3 ×106

Massa da aeronave - m (kg) 18600

Envergadura da asa - b (m) 24.57

Corda da asa - c (m) 2.21

Altitude do aeroporto - h (m) 0

Velocidade de pouso - V∞ (ms−1) 62.2

L/D na decolagem e pouso 8

CL da asa sem sopro 1.47

Margem de estol ∆ CL 0.83
fonte: Produção da própria autora.

Os parâmetros apresentados na Tabela 1 foram inicialmente extraídos da tese de Hawkswell (2024).
Esses parâmetros foram utilizados para validar os resultados obtidos neste estudo em relação aos
apresentados na tese. Após a validação, os dados da Tabela 1 foram submetidos a aproximações mais
realistas para a obtenção de melhores resultados, procedimento que será detalhado na Seção 4.5.

Os valores alterados encontram-se apresentados na Tabela 2. Além disso, adotou-se o valor da
densidade do ar ao nível do mar, conforme as condições padrão da ISA (International Standard

Atmosphere), uma vez que o aeroporto considerado localiza-se a uma altitude de h = 0m e a condição
de voo analisada corresponde ao pouso. Utilizou-se também a aceleração da gravidade igual a
g = 9, 81m/s2.

Tabela 2 – Parâmetros utilizados na otimização.

Parâmetro Valor
Massa da aeronave - m (kg) 18000

Envergadura da asa - b (m) 24.0

Corda da asa - c (m) 2.0

Velocidade de pouso - V∞(ms−1) 62.0

Densidade do ar - ρ (kg/m3) 1.225
fonte: Produção da própria autora.

No modelo de peso da propulsão, foram empregadas constantes de proporcionalidade obtidas a
partir de estimativas adequadas para estudos em fase conceitual. Essas constantes permitem estimar, de
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forma simplificada, o peso total do sistema propulsivo elétrico, possibilitando que o otimizador avalie
o impacto da escolha dos parâmetros do propulsor no peso final da aeronave, mesmo na ausência de
dados completos de motores e hélices específicos.

A constante Kmotor (kg/kW ) estabelece a relação entre a potência de eixo e a massa estimada do
motor elétrico, permitindo aproximar o peso total dos motores a partir do empuxo necessário em cada
configuração, conforme a seguinte relação (EMRAX, 2025):

Kmotor =
mmotor

Peixo

Kmotor = 0, 20
kg

kW
(4.1)

Ou seja, para cada kW de potência requerida, estima-se uma massa de aproximadamente 0, 20 kg
para o motor. De maneira análoga, a constante Khelice (kg/m) define uma relação entre a massa e o
diâmetro da hélice, viabilizando a estimativa do peso do conjunto de hélices distribuídas (European
Aviation Safety Agency, 2016):

Khelice =
mhelice

Dhelice

Khelice = 35, 0
kg

m
(4.2)

A partir dessas relações, considera-se, portanto, que em uma primeira aproximação, o peso varia
linearmente com a potência do motor e com o diâmetro da hélice. Também foi adotada uma eficiência
de hélice igual a ηp = 85%.

A área da asa foi calculada conforme a Equação 2.3, enquanto o peso da aeronave foi obtido pela
relação:

W = m× g (4.3)

Conforme o diagrama de forças apresentado na Figura 2, a sustentação pode ser igualada ao
peso da aeronave, uma vez que, para os baixos valores de ângulo de ataque considerados neste
estudo, a componente vertical da força de empuxo, dada por T sin(α), é significativamente menor
em comparação às demais forças atuantes, permitindo a aproximação T sin(α) ≈ 0. Dessa forma, a
contribuição do empuxo na direção vertical é desprezada, possibilitando assumir o equilíbrio direto
entre sustentação e peso da aeronave, conforme expresso por:

L−W = 0

L = W (4.4)

O empuxo e o arrasto da aeronave foram igualados de maneira aproximada, e seus valores foram
determinados pela seguinte relação:
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D = T =
W

(L/D)
(4.5)

Na implementação proposta, o processo de otimização foi dividido em duas etapas distintas. Na
Parte 1, é realizada uma otimização de objetivo único, cujo propósito é identificar a configuração que
maximiza o incremento do coeficiente de sustentação, ∆CL, desconsiderando o impacto do peso do
sistema de propulsão.

Para isso, na parte 1 empregou-se o algoritmo genético ga (MathWorks, 2025a), considerando
quatro variáveis de projeto: o diâmetro da hélice normalizado pela corda (Dp/c), a posição axial
normalizada (xp/c), a posição vertical normalizada (yp/c) e o número de propulsores distribuídos ao
longo da envergadura (Nprops). A quarta variável foi tratada como inteira, de modo a garantir um
número inteiro de hélices.

Ainda seguindo os princípios do algoritmo genético apresentados em ga (MathWorks, 2025a),
foram definidos limites inferiores (lb – lower bound) e superiores (ub – upper bound) para cada
variável de projeto. Esses limites delimitam o espaço de busca do algoritmo genético, impedindo
que o otimizador avalie combinações de parâmetros fisicamente inviáveis e garantindo que a solução
permaneça dentro do intervalo de validade do modelo.

Os limites adotados para Dp/c e xp/c foram definidos de forma a respeitar as faixas cobertas pelos
dados de βPatterson, evitando a extrapolação desse fator além das condições experimentais disponíveis.
Para a variável yp/c, o limite inferior igual a zero assegura que os propulsores permaneçam na asa,
enquanto o limite superior impede que a geometria da hélice ultrapasse o perfil da asa, respeitando a
relação |yp/c| < (Dp/c)/2.

A função objetivo utilizada na primeira etapa é a rotina calcularDeltaCL_opt, que retorna
o valor de −∆CL para uma dada configuração, permitindo que o algoritmo genético, que opera
minimizando a função objetivo, maximize o incremento de sustentação. As restrições não lineares de
projeto são tratadas pela função constraints_opt, que será detalhada na Seção 4.7. Ao término
da execução, obtêm-se o valor máximo de ∆CL e as variáveis de projeto correspondentes.

Na Parte 2, é conduzida uma otimização multiobjetivo, na qual se busca, de forma simultânea,
maximizar o incremento de sustentação e minimizar o peso estimado do sistema. Nessa etapa, foi
utilizado o algoritmo genético multiobjetivo gamultiobj (MathWorks, 2025b), com o mesmo
conjunto de variáveis de projeto e com a mesma função de restrições empregada na Parte 1.

A função objetivo utilizada é funcao_multiobjetivo, que retorna um vetor com os dois
objetivos: f1, definido como o negativo do incremento de sustentação (−∆CL), e f2, correspondente
ao peso total do sistema propulsivo. O resultado da otimização é um conjunto de soluções em que cada
linha representa uma configuração ótima que compõe a fronteira de Pareto e que, quando plotadas
evidenciam a relação entre o efeito hipersustentador da asa soprada e o acréscimo de peso associado à
instalação dos propulsores.

Com os resultados obtidos, são gerados gráficos da fronteira de Pareto em escala adimensional, que
ilustram as relações de trade-off entre o aumento de ∆CL e o aumento de peso, permitindo análises de
“custo de peso”, “benefício de sustentação” e comparações entre diferentes soluções de projeto.
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4.2 OTIMIZADOR DE OBJETIVO ÚNICO

A função calcularDeltaCL_opt calcula o incremento do coeficiente de sustentação total
associado a uma determinada combinação geométrica de hélices e à fração de envergadura soprada,
para posterior utilização na otimização ga (MathWorks, 2025a).

Os casos em que |yp/c| ≥ (Dp/c)/2 resultam em erro devido ao aparecimento de números
complexos no cálculo da raiz quadrada de βPatterson. Por esse motivo, tais soluções são consideradas
inválidas e recebem uma penalidade de 109, permitindo diferenciá-las das configurações viáveis e
garantindo que o algoritmo genético evite regiões inviáveis do espaço de busca.

Em seguida, são calculados os valores da velocidade induzida por cada propulsor e da velocidade do
jato para o slipstream completamente desenvolvido, utilizando as Equações 2.6 e 2.4, respectivamente.

A fim de determinar a largura da asa que está sujeita ao jato da hélice, utiliza-se a Equação 4.6 para
calcular o diâmetro efetivo da parte do jato que realmente incide sobre a asa, considerando a posição
vertical do propulsor em relação à corda.

Dp

c efetivo
= 2 ·

√(
Dp/c

2

)2

(yp/c)
2 (4.6)

Com base nos valores de Dp,efetivo/c, xp/c, yp/c e Nprops, determina-se a fração da envergadura
sob a influência direta do sopro gerado pelas hélices, isto é, a porção da asa efetivamente soprada,
denominada fspan. Com o valor de ∆CL obtido pela função CalculoCL, calcula-se o incremento
total de sustentação multiplicando-se ∆CL por fspan, obtendo-se assim ∆CL,total.

Por fim, ∆CL,total é retornado como um valor negativo, de modo que o algoritmo genético, que
busca minimizar a função objetivo, maximize indiretamente o incremento de sustentação ∆CL.

4.3 OTIMIZADOR MULTIOBJETIVO

A função funcao_multiobjetivo implementa o vetor de funções objetivo utilizado pelo
algoritmo genético multiobjetivo gamultiobj (MathWorks, 2025b). Ela é responsável por executar
duas avaliações principais:

1. Cálculo do incremento de sustentação total ∆CL,total associado à configuração analisada, utili-
zando a função CalculoCL, procedimento semelhante ao descrito na Seção 4.2.

2. Cálculo do peso total do sistema propulsivo, por meio da função calcular_peso_estimado,
que utiliza o empuxo total requerido, o diâmetro da hélice e o número de propulsores para estimar
a massa de motores e hélices. Ao ser chamada, a funcao_multiobjetivo executa um loop

de convergência para determinar o peso considerando a massa combinada das hélices e motores.

Como saída dessas análises, a função retorna os dois objetivos:

• Objetivo 1:Maximizar o incremento de sustentação total ∆CL,total, empregando a função objetivo
f1 = −∆CL no algoritmo ga (MathWorks, 2025a), uma vez que o algoritmo genético do
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MATLAB é formulado como um problema de minimização, sendo necessária a inversão do sinal
para que a maximização de ∆CL seja corretamente realizada.

• Objetivo 2: Minimizar o peso do sistema de propulsão Wprop, definido como f2 = Wprop.

De forma análoga ao descrito na Seção 4.2, esta função também aplica uma penalidade aos casos
em que o código encontra uma solução indesejada.

4.4 CÁLCULO DE βPatterson

A função CalculoBeta é responsável por calcular o fator de correção βPatterson, que, como
mencionado na Seção 3.3, auxilia no ajuste do efeito de jatos de largura finita na previsão da sustentação.
Para o cálculo de βPatterson, os dados experimentais das curvas da Figura 7 (Hawkswell, 2024) foram
extraídos utilizando o software WebPlotDigitizer. Dessa forma, foram gerados arquivos no formato
.csv contendo dados numéricos da relação entre βPatterson e o diâmetro do jato para as posições
horizontais xp/c = −0, 25, xp/c = −0, 5, xp/c = −1, 0 e xp/c = −1, 5.

Os dados foram então combinados em uma malha de interpolação bidimensional, a partir da qual
foi obtido o valor de βPatterson como função combinada de Dp/c, xp/c e yp/c, definidos pelas variáveis
de projeto. Dessa forma, o modelo aerodinâmico passa a refletir não apenas o efeito médio gerado
pelo jato, mas também a influência da posição relativa do propulsor em relação à asa.

4.5 CÁLCULO DE CL,blown, CL,unblown E ∆CL

O roteiro CalculoCL calcula os coeficientes de sustentação para a asa soprada e para a asa sem
sopro, CL,blown e CL,unblown, respectivamente, e também o incremento de sustentação ∆CL. Os valores
de CL,blown e CL,unblown são obtidos de acordo com as Equações 3.2 e 2.1, respectivamente, e com as
referências Patterson, Daskilewicz & German (2015) e Hawkswell (2024).

O cálculo do incremento de sustentação é feito utilizando a seguinte equação:

∆CL = CL,blown − CL,unblown (4.7)

A função CalculoCL constitui o núcleo do modelo aerodinâmico, fornecendo o valor do ganho
de sustentação decorrente da interação entre o jato proveniente do propulsor e a asa. Ressalta-se ainda
que a validação dos resultados obtidos com os códigos CalculoCL e CalculoBeta em relação aos
valores apresentados na tese de Hawkswell (2024) foi realizada utilizando o CodigoTCC (apresentado
no Apêndice F).

4.6 CÁLCULO DO PESO ESTIMADO

A função calcular_peso_estimado estima o peso do conjunto propulsivo, composto por
motores elétricos e hélices, para um determinado empuxo total requerido.

Inicialmente, o diâmetro Dp/c é convertido em diâmetro físico da hélice Dfisico,helice utilizando o
valor da corda da asa c. O empuxo Tprop é calculado para cada unidade propulsiva representada por
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Nprops e utilizado no cálculo da velocidade induzida do propulsor wprop. Adotando a hipótese de que o
peso escala linearmente com a potência do motor Peixo, esta é calculada pela seguinte relação:

Peixo = Ttotal ×
(V∞ + wprop)

ηp
(4.8)

Com o valor da potência requerida por propulsor e a constante de proporcionalidade Kmotor,
estima-se o peso do motor Pmotor em quilogramas da seguinte forma:

Pmotor = Kmotor × Peixo (4.9)

Para a estimativa do peso da hélice, adota-se a hipótese de que o peso escala linearmente com o
diâmetro da hélice. Calcula-se o valor do diâmetro total das hélices instaladas, Dacumulado, multipli-
cando o diâmetro físico da hélice obtido anteriormente pelo número de hélices Nprops. Por fim, o peso
das hélices Phelice é dado por:

Phelice = Khelice ×Dacumulado (4.10)

Onde Khelice é a constante de proporcionalidade da hélice apresentada na Seção 4.1. O último
valor calculado é o peso total do sistema propulsivo, Ptotal:

Ptotal = Pmotor + Phelice (4.11)

De forma similar às funções calcularDeltaCL_opt e funcao_multiobjetivo, valores
inválidos são penalizados para garantir a consistência da solução.

4.7 FUNÇÃO DE RESTRIÇÃO NÃO LINEAR

A função constraints_opt define as restrições não lineares do problema de otimização,
compatíveis com a interface dos algoritmos ga e gamultiobj.

A primeira restrição c1, garante que a soma dos diâmetros físicos das hélices distribuídas ao longo
da asa não ultrapasse a envergadura disponível:

c1 = (Nprops ·Dfisico,helice)− S (4.12)

Já c2 é uma restrição geométrica, que impõe que a posição vertical yp/c não exceda o raio da hélice
(Dp/c)/2, evitando que a expressão do diâmetro efetivo produza termos não físicos (por exemplo, a
raiz quadrada de um número negativo, que resultaria em valores complexos):

c2 = yp/c− (Dp/c)/2 (4.13)

Ambas as restrições seguem a convenção do MATLAB para problemas de otimização, na qual
valores de c ≤ 0 indicam que a restrição é satisfeita.
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5 RESULTADOS E DISCUSSÕES

Este capítulo apresenta e discute os resultados obtidos a partir das duas etapas de otimização
realizadas: a otimização de objetivo único, cujo foco foi maximizar o incremento de sustentação, e
a otimização multiobjetivo, que buscou identificar a relação ótima entre incremento de sustentação
e peso total do sistema de propulsão. Os resultados são apresentados por meio de análises gráficas,
fronteiras de Pareto e avaliação da convergência do algoritmo genético.

5.1 CONVERGÊNCIA DO ALGORITMO GENÉTICO NA OTIMIZAÇÃO DE OBJETIVO ÚNICO.

A Figura 9 apresenta a evolução do valor da função objetivo ao longo das gerações para a etapa
de otimização de objetivo único (ga (MathWorks, 2025a)), cujo foco foi maximizar o incremento do
coeficiente de sustentação ∆CL.

O algoritmo foi executado respeitando os limites e restrições mencionados nas Seções 4.1 e 4.7,
com uma população de 100 indivíduos e um máximo de 50 gerações. Como comentado anteriormente,
os resultados apresentam valores negativos, pois a função ga minimiza −∆CL para encontrar o
mínimo da função.

De acordo com MathWorks (2025a), o algoritmo utiliza o parâmetro PlotFcn @gaplotbestf,
que plota o valor da melhor função objetivo a cada geração. A curva azul representa o melhor indivíduo
de cada geração (Best Penalty Value), enquanto a curva laranja indica a média da população (Mean

Penalty Value).

Figura 9 – Resultado da otimização de objetivo único.

Fonte: Produção da própria autora.

Com a convergência mostrada no gráfico, é possível observar uma grande variação entre os
indicadores nas primeiras gerações, reação normal por se tratar da fase inicial da otimização. A
partir da décima geração, o valor de Best Penalty Value passa a convergir para aproximadamente
−∆CL ≈ −0,549.
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Observa-se ainda que o número de gerações adotado é mais do que suficiente para a presente
análise, uma vez que a convergência dos valores ocorre já a partir da décima geração. As oscilações
observadas no Mean Penalty Value ao longo das gerações subsequentes estão associadas à manuten-
ção da diversidade da população pelo algoritmo genético, uma vez que operadores estocásticos de
cruzamento e mutação continuam a gerar indivíduos com diferentes níveis de desempenho, incluindo
soluções penalizadas pelas restrições, mesmo após a estabilização da melhor solução.

A solução ótima encontrada pelo otimizador ga, ignorando o peso dos elementos de propulsão,
está apresentada na Tabela 3.

Tabela 3 – Solução ótima obtida.

Máximo ∆ CL

∆ CL = 0.5490

Variáveis de projeto ótimas Valor
Dp/c 0,50

xp/c 1,50

yp/c 0

Nprops 20
fonte: Produção da própria autora.

Com as variáveis de projeto obtidas, é possível ver que, como o objetivo do otimizador ignora o
peso do sistema propulsor, a solução selecionou um conjunto de hélices pequenas, porém numerosas,
distribuídas de forma a maximizar a fração soprada da envergadura.

5.2 CONVERGÊNCIA DO ALGORITMO GENÉTICO NA OTIMIZAÇÃO MULTIOBJETIVO

Esta seção apresenta os resultados obtidos com o otimizador gamultiobj (MathWorks, 2025b),
cujos objetivos foram maximizar ∆CL e, ao mesmo tempo, minimizar o peso do sistema propulsivo
Wprop. Similarmente ao realizado com o otimizador ga, o algoritmo foi implementado respeitando os
limites e restrições mencionados nas Seções 4.1 e 4.7.

Seguindo o conceito apresentado em MathWorks (2025b), o parâmetro PlotFcn @gaplotpareto
é utilizado para que os gráficos da fronteira de Pareto, que acompanham a evolução da otimização,
possam ser plotados, mostrando a convergência dos dados.

A Figura 10 apresenta a fronteira de Pareto obtida na otimização multiobjetivo, representando o
compromisso entre os objetivos do algoritmo genético ao relacionar o incremento máximo do coefici-
ente de sustentação ∆CL,max com o peso total do sistema de propulsão Wprop. A forma característica
da fronteira de Pareto reforça a não linearidade entre os objetivos: há grande variação inicial, seguida
por uma tendência de estabilização.

Conforme explicado na Seção 2.3 e em Martins & Ning (2021), a fronteira de Pareto é formada por
soluções de Pareto ótimo, as quais correspondem a configurações que não podem ser simultaneamente
superadas em ambos os objetivos por nenhuma outra alternativa.
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Figura 10 – Fronteira de Pareto entre o efeito hipersustentador e o peso do sistema propulsivo.

Fonte: Produção da própria autora.

Para uma melhor análise dos resultados obtidos, o gráfico da Figura 10 pode ser dividido em três
regiões. A primeira região, do menor peso de sistema propulsivo adicionado até aproximadamente
Wprop ≈ 570 kgf, mostra que, apesar do baixo peso propulsivo, o incremento de sustentação é limitado,
com ∆CL no intervalo de 0, 2 a 0, 35, indicando que as configurações mais leves resultam em menor
volume de jato disponível para o sopro da asa.

Na segunda região, no intervalo de Wprop ≈ 570 kgf até 650 kgf, observa-se a faixa onde ocorre
o maior incremento de ∆CL, alcançando valores de até ∆CL ≈ 0, 55, com baixa penalidade de
aumento do peso do sistema propulsivo. Essa região também apresenta uma maior inclinação da
curva, caracterizando a região de melhor compromisso, uma vez que relaciona um maior aumento do
benefício a um pequeno acréscimo de custo.

A região seguinte, com Wprop acima de 650 kgf, indica configurações com pouco incremento
adicional de ∆CL para aumentos expressivos de peso do sistema propulsivo. O incremento de
sustentação atinge ∆CL ≈ 0, 62, representando um ganho adicional de apenas 0,06 em relação ao
início da região, ao custo de um acréscimo de aproximadamente 450 kgf no peso propulsivo, o que
mostra que, nesse regime, o aumento de peso deixa de ser viável do ponto de vista de eficiência
aerodinâmica.

Esse comportamento revela que o ganho aerodinâmico satura à medida que mais propulsores são
adicionados, reforçando a existência de um ponto de equilíbrio entre benefício propulsivo e custo
estrutural.

A Figura 11 apresenta a mesma fronteira mostrada em Figura 10, porém com eixos normalizados.
Deste modo, é possível identificar os valores extremos da fronteira em uma escala de [0, 1], facilitando
a comparação entre os dois objetivos do otimizador. Assim, torna-se possível comparar custo (Wprop)
e benefício (∆CL) em bases dimensionais equivalentes. Os valores máximos e mínimos da fronteira
de Pareto são mostrados na Tabela 4.
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Figura 11 – Fronteira de Pareto adimensionalizada.

Fonte: Produção da própria autora.

Tabela 4 – Resultados da Fronteira de Pareto.

∆CL

∆CL,min 0,2173

∆CL,max 0,6165

Wprop

Wprop,min 522,58 kg

Wprop,max 1088,92 kg
fonte: Produção da própria autora.

Com a forma adimensionalizada, observa-se que o ganho de sustentação cresce muito rápido na
faixa inicial, apresentando relações aceitáveis na região de até 20% do aumento de custo de peso,
correspondendo a um acréscimo de até 90% no benefício de incremento de ∆CL. A partir desse
ponto, os 10% restantes do incremento máximo possível de ∆CL só são obtidos ao custo do aumento
máximo admissível de peso dentro das restrições utilizadas, caracterizando uma região de compromisso
desfavorável entre os dois objetivos.

Essa versão também destaca de forma clara a presença de um ponto de inflexão, indicando a
transição entre regiões onde a adição de propulsores gera grande benefício e regiões onde o aumento
de peso deixa de compensar.

A solução ótima encontrada pelo otimizador gamultiobj pode ser observada na Figura 12, na
qual é possível identificar uma configuração ótima aproximada associada à região intermediária da
curva. Assim a configuração situada em torno de Wprop ≈ 640–660 kgf, com ∆CL,max ≈ 0, 55, pode
ser considerada uma solução ótima aproximada do ponto de vista de projeto.
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Figura 12 – Solução ótima da Fronteira de Pareto.

Fonte: Produção da própria autora.

Do ponto de vista do desempenho da aeronave, a configuração ótima aproximada na região
intermediária oferece um equilíbrio favorável entre capacidade de alta sustentação e penalidade de
peso, permitindo ganhos significativos em desempenho de decolagem e pouso (operações STOL),
sem comprometer excessivamente a eficiência global da aeronave. Assim, os resultados indicam que
a simples maximização de ∆CL não conduz necessariamente à melhor solução de projeto, sendo
fundamental considerar conjuntamente o impacto do número, do diâmetro e do posicionamento das
hélices sobre o peso e a eficiência aerodinâmica do sistema.

5.3 COMPARAÇÃO DOS RESULTADOS DA OTIMIZAÇÃO COM A LITERATURA

Os resultados obtidos pelo processo de otimização permitem estabelecer uma comparação com
os estudos experimentais e numéricos apresentados no Capítulo 3. De modo geral, observa-se que
as tendências identificadas pelos otimizadores, como o aumento do coeficiente de sustentação e a
sensibilidade do desempenho às posições axial e vertical dos propulsores, são consistentes com os
achados reportados por diferentes autores.

A fronteira de Pareto obtida, que revela incrementos máximos de sustentação na faixa de ∆CL ≈
0, 50 − 0, 60, alinha-se com os valores observados em estudos voltados à caracterização de efeitos
hipersustentadores sob sopro, como os de Beckers et al. (2022), Beckers et al. (2023), que reportam
aumentos de sustentação em simulações RANS 2,5D com modelo de disco atuador, especialmente
para arranjos com grande cobertura da envergadura e espaçamentos reduzidos (∆Ytip ≤ 0,25D).

As observações feitas por Beckers et al. (2022), Beckers et al. (2023) sobre a cobertura da
envergadura também foram verificadas no presente projeto, com resultados indicando que a fração
soprada da envergadura exerce papel fundamental na maximização de sustentação. A saturação
observada para valores elevados de peso propulsivo, nos quais acréscimos adicionais de massa resultam
em ganhos pequenos de ∆CL, reflete a mesma tendência de perda de eficiência identificada pelos
autores para níveis elevados de energia do jato. Elevados níveis de jato implicam em propulsores mais
pesados ou em maior quantidade.
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Müller et al. (2014) analisaram experimentalmente diferentes configurações de instalação, incluindo
hélices trator, sobre a asa e channel wing. Embora o enfoque do autor esteja na comparação entre
arranjos, observa-se comportamento semelhante de saturação do ganho de sustentação com o aumento
da energia no jato, além de variações sensíveis na eficiência propulsiva e na distribuição de pressão
sobre a asa. A saturação observada na fronteira de Pareto deste estudo reforça tais conclusões, indicando
que, acima de determinado nível de energia adicionada pelo jato da hélice (o que implica maior peso
do sistema propulsivo), o acréscimo de sustentação passa a ser limitado por fenômenos de interação
complexa entre a esteira e o escoamento externo.

As conclusões de Bohari et al. (2018), que desenvolveram um modelo de baixa ordem baseado
em VLM e polares viscosas para representar superfícies sopradas, também coincidem com parte dos
resultados obtidos neste trabalho. Os autores destacam que modelos conceituais tendem a superestimar
o ganho de sustentação para altos níveis de sopro, exigindo polares 2D bem ajustadas e correções
adicionais. O presente modelo, ao incorporar o parâmetro de correção βPatterson, reduz esse risco e
apresenta comportamento mais próximo das simulações RANS discutidas na literatura, especialmente
na região intermediária da fronteira de Pareto, onde o ganho de sustentação cresce rapidamente com
acréscimos moderados de energia do jato.

Por fim, Keller (2023), ao investigar o desempenho de alta sustentação em uma aeronave regional
híbrido-elétrica, demonstra que o número de propulsores, o diâmetro relativo Dp/c e o posicionamento
longitudinal e vertical influenciam significativamente o coeficiente de sustentação máximo. O autor
evidencia que deslocamentos longitudinais mais a montante favorecem a interação entre o jato e o
bordo de ataque, aumentando o efeito hipersustentador. Essa tendência é reproduzida pela otimização
realizada neste trabalho, que selecionou valores de posição axial próximos ao limite de xp/c = −1,50.

Assim, a comparação com a literatura demonstra que os resultados obtidos neste trabalho são
consistentes com estudos experimentais e numéricos prévios. A reprodução dos principais fenômenos
aerodinâmicos, como o aumento substancial da sustentação sob sopro, a saturação do desempenho para
níveis elevados de energia propulsiva e a sensibilidade ao posicionamento e ao diâmetro das hélices,
reforça a validade do modelo na etapa de projeto conceitual de aeronaves com propulsão distribuída.
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6 CONCLUSÃO

Considerando os resultados das etapas de otimização de objetivo único e multiobjetivo, é possível
sintetizar o comportamento da asa soprada com propulsão distribuída e avaliar a eficácia da metodologia
proposta.

Na otimização de objetivo único, conduzida com o algoritmo ga, o foco foi a maximização do
incremento do coeficiente de sustentação (∆CL). A convergência do algoritmo indicou um valor
máximo de ∆CL ≈ 0,549, obtido para uma configuração com razão Dp/c = 0,50, posição axial
xp/c = 1,50, posição vertical yp/c = 0 e o número máximo de propulsores permitido (Nprops = 20).
Esse resultado evidencia que, na ausência de restrições de peso, o otimizador tende a explorar soluções
com um grande número de hélices de pequeno diâmetro distribuídas ao longo da envergadura, visando
maximizar a fração soprada da asa e, consequentemente, o efeito hipersustentador.

Entretanto, a inclusão do peso do sistema propulsivo como segundo objetivo, por meio do algoritmo
gamultiobj, demonstrou que essa solução extrema não é necessariamente a mais vantajosa do
ponto de vista de projeto. A fronteira de Pareto obtida revelou três regimes bem definidos:

• uma faixa inicial de baixo peso, na qual o incremento de sustentação é limitado (∆CL entre
aproximadamente 0,2 e 0,35);

• uma região intermediária, entre Wprop ≈ 570 kgf e 650 kgf, onde pequenos acréscimos de massa
proporcionam ganhos significativos em ∆CL, que atinge valores da ordem de 0,55; e

• uma região de alto peso, na qual o ganho de sustentação satura em torno de ∆CL ≈ 0,62, mas
com aumentos expressivos de peso propulsivo.

A análise adimensional da fronteira confirmou que cerca de 90% do benefício máximo em susten-
tação é obtido com aproximadamente 20% do custo máximo em peso, enquanto os 10% restantes de
ganho em ∆CL demandam praticamente todo o acréscimo de massa admissível.

Esses resultados indicam que a solução de melhor compromisso não se encontra entre as con-
figurações mais leves nem entre as mais pesadas, mas sim na região intermediária da fronteira de
Pareto, onde a relação entre benefício aerodinâmico e custo estrutural é mais favorável. Em termos
de projeto conceitual, isso significa que a simples maximização de ∆CL é um critério insuficiente,
sendo necessário considerar explicitamente o peso do sistema de propulsão ao dimensionar o número
de hélices, seus diâmetros e posicionamentos.

A comparação dos resultados com a literatura reforça a validade do modelo desenvolvido. Os
incrementos de sustentação obtidos são compatíveis com estudos de asas sopradas com propulsão
distribuída encontrados em simulações RANS e ensaios experimentais. Além disso, a forte sensibili-
dade aos parâmetros Dp/c, à posição axial e à fração soprada da envergadura, observada nas soluções
ótimas, está em acordo com trabalhos recentes sobre integração propulsiva em alta sustentação. A
saturação do ganho aerodinâmico para altos níveis de energia do jato, evidenciada pela fronteira de
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Pareto, também reproduz a tendência relatada por diversos autores de que, acima de um certo limiar,
aumentos adicionais de energia produzem ganhos marginais reduzidos em CL.

Portanto, os resultados demonstram que a metodologia baseada em algoritmos genéticos, com-
binada com o modelo aerodinâmico parametrizado pelo fator βPatterson e com uma formulação
simplificada para o peso da propulsão, é capaz de capturar os principais trade-offs de projeto de uma
asa soprada com propulsão distribuída.

Como sugestão para trabalhos futuros, é possível ampliar a metodologia desenvolvida neste estudo
por meio da inclusão de novas variáveis de projeto, como o ângulo de instalação das hélices, que
influencia a interação jato–asa e o aumento de sustentação. Outras variáveis propulsivas também podem
ser estudadas para o refinamento do modelo de peso do sistema propulsivo, como estimativas mais
realistas de motores, pesos de baterias, naceles e componentes estruturais, aumentando a fidelidade
dos resultados. Sugere-se ainda o refinamento e a reorganização do equacionamento do modelo
aerodinâmico, aprimorando o rastreamento das variáveis e a implementação no MATLAB. Essas
melhorias contribuiriam para um ambiente de otimização mais preciso e representativo para o projeto
de asas sopradas com propulsão distribuída.
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APÊNDICE A – SCRIPT PRINCIPAL

1 clear; clc; close all;

2 fprintf(’--- INICIANDO OTIMIZA ES ---\n\n’);

3

4 %%

5 %% 1. DEFINIR PAR METROS DE ENTRADA (par) E LIMITES DAS VARI VEIS DE PROJETO

6 %%

7

8 % --- Par metros fixos ---

9 par.m_base = 18000; % Massa de base da aeronave [kg] (sem

motopropulsores)

10 par.g = 9.81; % Acelera o da gravidade [m/s^2]

11 par.S = 24.0; % Envergadura da asa [m]

12 par.c = 2.0; % Corda [m]

13 par.rho = 1.225; % Densidade do ar ao n vel do mar ISA [kg/m^3]

14 par.L_D = 8; % raz o L/D, depende do ngulo de ataque e

caracter sticas da aeronave

15 par.Vinf = 62.0; % Velocidade de pouso [m/s]

16

17 % --- Par metros de Peso da Propuls o (para Parte 2) ---

18 par.eta_p = 0.85; % Efici ncia da h lice (estimativa, 85%)

19 par.Kmotor = 0.20; % [kg/kW] ESSES VALORES PODEM SER APRIMORADOS COLETANDO DADOS

DE FABRICANTES

20 par.Khelice = 35.0; % [kg/m] ESSES VALORES PODEM SER APRIMORADOS COLETANDO DADOS

DE FABRICANTES

21

22 % --- Valores Calculados (usados por ambas as partes) ---

23 par.Awing = par.c * par.S; % rea da asa [m^2]

24 par.W_base = par.m_base * par.g; % Peso BASE da aeronave [N]

25 par.fator_peso_kW_m = par.Khelice / par.Kmotor; % Para Parte 2

26 par.W = par.W_base; % Peso [N] (assumido como base para Parte 1)

27 par.L_total = par.W; % Sustenta o [N] (para Parte 1)

28 par.T_total = par.W / par.L_D; % T r a o total [N] (para Parte 1)

29

30 % --- LIMITES (Inferior e Superior) ---

31 % [Dp_c, xp_c, yp_c, Nprops]

32 lb = [0.5, -1.50, 0, 1]; % Limites inferiores, PODEM SER MUDADOS

DE ACORDO COM O INTERESSE

33 ub = [3.0, -0.25, 1.5, 20]; % Limites superiores, PODEM SER MUDADOS DE

ACORDO COM O INTERESSE

34 % obs: como beta foi interpolado, para evitar extrapola o , Dp_c deve estar

35 % entre 0.27 e 5.97 e xp_c deve estar entre -1.5 e -0.25

36 % para evitar h lice fora da asa, abs(yp_c) deve ser menor que Dp_c/2

37

38 fprintf(’Par metros fixos e limites das vari veis de projeto definidos.\n’);

39
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40 %%

41 %% PARTE 1: OTIMIZA O DE OBJETIVO NICO (Maximizar DeltaCL, Ignorando Peso)

42 %%

43 fprintf(’\n--- EXECUTANDO PARTE 1: OTIMIZA O DE OBJETIVO NICO ---\n’);

44

45 % 1.1. Configurar o Otimizador GA - Parte 1

46 nvars = 4; % N mero de vari veis de projeto

47 IntCon1 = 4; % Nprops a 4 vari vel

48

49 % --- F u n e s de Objetivo e Restri o (usando o ’par’) ---

50 % s o definidas como f u n e s an nimas porque as f u n e s originais dependem

51 % dos par metros fixos, que podemos querer variar, mas o otimizador precisa

52 % que a f u n o seja de uma nica vari vel vetorial, cujas componentes s o

53 % as vari veis de projeto

54 ObjectiveFunction1 = @(vars) calcularDeltaCL_opt(vars, par);

55 ConstraintFunction1 = @(vars) constraints_opt(vars, par);

56

57 % 1.2. Executar o GA - Parte 1

58 % os hiperpar metros do otimizador podem ser alterados conforme necess rio

59 options1 = optimoptions(’ga’, ...

60 ’Display’, ’iter’, ...

61 ’PopulationSize’, 100, ...

62 ’MaxGenerations’, 50, ...

63 ’ConstraintTolerance’, 1e-3, ...

64 ’PlotFcn’, @gaplotbestf, ... % <-- Vai gerar a Figura 1, atualizada ao longo

da otimiza o (voc pode gerar outros monitoramentos, ver a

documenta o de ga)

65 ’NonlinearConstraintAlgorithm’, ’auglag’);

66

67 fprintf(’Iniciando otimiza o GA (Objetivo nico )...\n’);

68

69 % Usando os limites ’lb’ e ’ub’

70 [x_opt, fval_opt] = ga(ObjectiveFunction1, nvars, [], [], [], [], ...

71 lb, ub, ConstraintFunction1, IntCon1, options1);

72

73 % 1.3. Exibir Resultados - Parte 1

74 deltaCl_max = -fval_opt; % Converter de volta (neg_deltaCl -> deltaCl)

75 Dp_c_opt = x_opt(1);

76 xp_c_opt = x_opt(2);

77 yp_c_opt = x_opt(3);

78 Nprops_opt = round(x_opt(4)); % Arredondar resultado final para garantir que

seja um inteiro

79

80 fprintf(’\n--- Otimiza o (Parte 1) Conclu da ---\n’);

81 fprintf(’M ximo DeltaCl encontrado (ignorando peso dos elementos de propuls o)

: %.4f\n’, deltaCl_max);

82 fprintf(’Vari veis de projeto timas :\n’);

83 fprintf(’ Dp_c (Dp/c): %.3f\n’, Dp_c_opt);

84 fprintf(’ xp_c (x/c): %.3f\n’, xp_c_opt);
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85 fprintf(’ yp_c (y/c): %.3f\n’, yp_c_opt);

86 fprintf(’ Nprops ( N h lices): %d\n’, Nprops_opt);

87

88

89 % --- TRANSI O ENTRE PARTES ---

90 fprintf(’\n--- PARTE 1 CONCLU DA ---\n’);

91 fprintf(’Salve os gr ficos antes de prosseguir, pois poder o ser fechados

automaticamente...\n’);

92 fprintf(’Pressione Enter para iniciar a Parte 2 (Multiobjetivo)...\n’);

93 pause;

94 fprintf(’Iniciando a Parte 2 (Multiobjetivo)...\n’);

95

96 %%

97 %% PARTE 2: OTIMIZA O MULTIOBJETIVO (Maximizar DeltaCL vs. Minimizar Peso)

98 %%

99 fprintf(’\n--- EXECUTANDO PARTE 2: OTIMIZA O MULTIOBJETIVO ---\n’);

100

101 % 2.1. Configurar o Otimizador GA (Multiobjetivo) - Parte 2

102 nvars = 4; % Mesmo n mero de vari veis

103 IntCon2 = 4; % Nprops a 4 vari vel (espec fico do ’gamultiobj’)

104

105 % --- F u n e s de Objetivo e Restri o (usando o ’par’) ---

106 % s o definidas como f u n e s an nimas porque as f u n e s originais dependem

107 % dos par metros fixos, que podemos querer variar, mas o otimizador precisa

108 % que a f u n o seja de uma nica vari vel vetorial, cujas componentes s o

109 % as vari veis de projeto

110 ObjectiveFunction2 = @(vars) funcao_multiobjetivo(vars, par);

111 ConstraintFunction2 = @(vars) constraints_opt(vars, par);

112

113 % 2.2. Executar Otimiza o (usando gamultiobj) - Parte 2

114 options2 = optimoptions(’gamultiobj’, ...

115 ’Display’, ’iter’, ...

116 ’PopulationSize’, 200, ...

117 ’ConstraintTolerance’, 1e-3, ...

118 ’PlotFcn’, @gaplotpareto); % <-- Vai gerar a Figura 2, atualizada ao longo

da otimiza o (voc pode gerar outros monitoramentos, ver a

documenta o de gamultiobj)

119

120 fprintf(’Iniciando otimiza o multiobjetivo...\n’);

121

122 % Usando os limites ’lb’ e ’ub’

123 [x_pareto, fval_pareto] = gamultiobj(ObjectiveFunction2, nvars, [], [], [], [],

...

124 lb, ub, ConstraintFunction2, IntCon2,

options2);

125

126 fprintf(’Otimiza o (Parte 2) conclu da.\n’);

127

128 % 2.3. Exibir Resultados (Fronteira de Pareto) - Parte 2
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129

130 % Desfazer a n e g a o do deltaCl e obter o peso

131 deltaCl_pareto = -fval_pareto(:, 1);

132 Peso_prop_pareto_kg = fval_pareto(:, 2);

133

134 % --- Plot 3: Peso da Propuls o vs. DeltaCL ---

135 figure; % <-- Gera Figura 3 (ou pr xima dispon vel)

136 scatter(Peso_prop_pareto_kg, deltaCl_pareto, ’filled’, ’MarkerFaceColor’, ’b’);

137 xlabel(’Peso do Sistema de Propuls o [kgf]’);

138 ylabel(’Delta CL M ximo [-]’);

139 title(’Fronteira de Pareto: Efeito hipersustentador vs. Peso da Propuls o’);

140 box on;

141 grid on;

142

143 % --- Plot 4: PLOT ADIMENSIONALIZADO ---

144 fprintf(’\n--- An lise de Normaliza o da Fronteira de Pareto ---\n’);

145

146 % 1. Encontrar os valores m ximos E M NIMOS (os "extremos" da fronteira)

147 max_deltaCl_encontrado = max(deltaCl_pareto);

148 min_deltaCl_encontrado = min(deltaCl_pareto);

149

150 max_peso_prop_encontrado = max(Peso_prop_pareto_kg);

151 min_peso_prop_encontrado = min(Peso_prop_pareto_kg);

152

153 fprintf(’Delta CL (Min, Max): (%.4f, %.4f)\n’, min_deltaCl_encontrado,

max_deltaCl_encontrado);

154 fprintf(’Peso Prop (Min, Max): (%.2f kg, %.2f kg)\n’, min_peso_prop_encontrado,

max_peso_prop_encontrado);

155

156 % 2. Normalizar os eixos (Escala Min-Max para [0, 1])

157 range_deltaCl = max_deltaCl_encontrado - min_deltaCl_encontrado;

158 range_peso = max_peso_prop_encontrado - min_peso_prop_encontrado;

159

160 % Evitar divis o por zero se todos os valores na fronteira forem id nticos

161 if range_deltaCl < 1e-9; range_deltaCl = 1; end

162 if range_peso < 1e-9; range_peso = 1; end

163

164 % Aplicar a f rmula: (Valor - Min) / (Max - Min)

165 deltaCl_norm = (deltaCl_pareto - min_deltaCl_encontrado) / range_deltaCl;

166 peso_norm = (Peso_prop_pareto_kg - min_peso_prop_encontrado) / range_peso;

167

168 % 3. Plotar os dados normalizados

169 figure; % <-- Gera Figura 4 (ou pr xima dispon vel)

170 scatter(peso_norm, deltaCl_norm, ’filled’, ’MarkerFaceColor’, [0.1 0.7 0.1]); %

Cor verde

171 xlabel(’Custo de Peso Normalizado’);

172 ylabel(’Benef cio de Sustenta o Normalizado’);

173 title(’Fronteira de Pareto Adimensionalizada (min-max)’);

174 grid on;
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175 box on;

176 axis equal

177 xlim([0, 1.05]);

178 ylim([0, 1.05]);

179

180 fprintf(’Plot da Fronteira de Pareto Adimensionalizada gerado.\n’);

181 fprintf(’\n--- OTIMIZA ES CONCLU DAS ---\n’);
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APÊNDICE B – OTIMIZADOR DE OBJETIVO ÚNICO

1 function neg_deltaCl = calcularDeltaCL_opt(designVars, par)

2 % calcularDeltaCL_opt - F u n o objetivo para otimiza o do ga.

3 % Retorna o negativo do deltaCl total para maximiza o (a f u n o ga

4 % trabalha apenas com minimiza o de f u n e s ).

5 %

6 % designVars(1) = Dp_c (Raz o di metro/corda)

7 % designVars(2) = xp_c ( P o s i o axial em r e l a o corda)

8 % designVars(3) = yp_c ( P o s i o vertical em r e l a o corda)

9 % designVars(4) = Nprops (N mero de h lices)

10 %

11 % par = Estrutura com todos os par metros fixos da aeronave (que

12 % n o est o sendo otimizados)

13

14 % --- Desempacotar vari veis de projeto ---

15 Dp_c = designVars(1);

16 xp_c = designVars(2);

17 yp_c = designVars(3);

18 % Nprops deve ser um inteiro

19 Nprops = round(designVars(4));

20 if Nprops < 1

21 Nprops = abs(round(designVars(4)));

22 end

23

24 % --- Tratamento de Seguran a para CalculoBeta ---

25 % Se yp_c for maior ou igual a Dp_c/2, a raiz quadrada em CalculoBeta

26 % falhar (resultado complexo). Penalizamos fortemente essa s o l u o .

27 if yp_c >= (Dp_c / 2)

28 neg_deltaCl = 1e9; % Valor de penalidade muito alto

29 return;

30 end

31

32 % --- Calcular valores por h lice ---

33 % T r a o total constante (par.T_total)

34 T_prop = par.T_total / Nprops;

35 D_prop = Dp_c * par.c;

36 Ap_prop = (pi * (D_prop)^2) / 4;

37

38 % --- Calcular Vjet para uma h lice ---

39 % Velocidade do ar induzida pela h lice (por h lice) - teoria do disco

40 % atuador

41 w_prop = (1/2)*(-par.Vinf + sqrt((par.Vinf^2)+((2*T_prop)/(par.rho*Ap_prop))));

42 % Velocidade do jato da h lice (por h lice) para slipstream completamente

43 % desenvolvido

44 Vjet_prop = par.Vinf + (2*w_prop);

45
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46 % --- Calcular o deltaCl para UMA h lice ---

47 % Usamos L_total e T_total para obter o Cl_unblown correto (base)

48 % Usamos Vjet_prop e geometria (Dp_c, xp_c, yp_c) para o efeito "blown"

49 [~, ~, deltaCl_per_prop] = CalculoCL(par.L_total, Vjet_prop, par.Vinf, ...

50 par.rho, par.Awing, Dp_c, xp_c, yp_c);

51

52 % --- Calcular deltaCl Total ---

53 % O efeito total a soma dos efeitos de cada h lice , ponderado pela f r a o

54 % que as h lices ocupam da envergadura

55 Dp_c_efetivo = 2 * sqrt((Dp_c/2)^2 - (yp_c)^2);

56 f_span = min((Nprops * Dp_c_efetivo * par.c) / par.S, 1);

57 deltaCl_total = deltaCl_per_prop * f_span;

58

59 % --- Retornar valor para o otimizador ---

60 % ga minimiza, ent o retornamos o negativo para maximizar

61 neg_deltaCl = -deltaCl_total;

62

63 % Lidar com resultados inv lidos (NaN ou Inf) que podem vir de CalculoCL

64 if isnan(neg_deltaCl) || isinf(neg_deltaCl)

65 neg_deltaCl = 1e9; % Penalizar

66 end

67

68

69 end
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APÊNDICE C – OTIMIZADOR MULTIOBJETIVO

1 function f = funcao_multiobjetivo(designVars, par)

2 % funcao_multiobjetivo_mdo - F u n o objetivo com loop de converg ncia

3 % para c lculo do peso considerando o peso das h lices e motores.

4 %

5 % f(1): neg_deltaCl (para MAXIMIZAR o deltaCl total)

6 % f(2): peso_prop_kg (para MINIMIZAR o peso do sistema de propuls o)

7

8 % --- Desempacotar vari veis de projeto ---

9 Dp_c = designVars(1);

10 xp_c = designVars(2);

11 yp_c = designVars(3);

12 Nprops = round(designVars(4));

13 if Nprops < 1; Nprops = 1; end

14 % essa vari vel (Nprops) deve ser um n mero natural, mas o otimizador n o

15 % sabe e pode passar valores reais

16

17 % --- Penalidade Inicial (utilizada sempre que o c digo encontra alguma

s i t u a o indesejada) ---

18 f = [1e9, 1e9];

19

20 % --- Restri o geom trica ---

21 if yp_c >= (Dp_c / 2)

22 return; % Retorna a penalidade

23 end

24

25 % --- C lculos Geom tricos (Fixos para um dado design) ---

26 D_prop_fisico = Dp_c * par.c;

27 Dp_c_efetivo = 2 * sqrt((Dp_c/2)^2 - yp_c^2);

28 f_span = (Nprops * Dp_c_efetivo * par.c) / par.S;

29 if f_span > 1; f_span = 1; end

30

31

32 % --- LOOP DE CONVERG NCIA (Resolver L_total = W_base + W_prop) ---

33 L_total_iter = par.W_base; % Chute inicial

34 T_total_iter = 0;

35 W_prop_kg_iter = 0;

36 has_converged = false;

37 max_iter = 100;

38 tol = 1.0; % Toler ncia de converg ncia (1 Newton)

39

40 for iter = 1:max_iter

41 L_total_last = L_total_iter;

42

43 % 1. Calcular T r a o necess ria para a Sustenta o atual

44 T_total_iter = L_total_iter / par.L_D;
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45

46 % 2. Calcular o peso do sistema de propuls o (em kg)

47 % necess rio para G E R A O ESSA T R A O .

48 W_prop_kg_iter = calcular_peso_estimado(designVars, par, T_total_iter);

49

50 % 3. Calcular o novo Peso Total (em Newtons) e a Sustenta o

51 % correspondente

52 L_total_iter = par.W_base + (W_prop_kg_iter * par.g);

53

54 % 4. Checar converg ncia

55 if abs(L_total_iter - L_total_last) < tol

56 has_converged = true;

57 break;

58 end

59 end

60 % --- Fim do Loop de Converg ncia ---

61

62 % Se o loop n o convergiu ( s o l u o inst vel), penalizar

63 if ~has_converged

64 return; % Retorna a penalidade [1e9, 1e9]

65 end

66

67 % --- P s -Converg ncia: Temos valores consistentes ---

68 % L_final = L_total_iter

69 % T_final = T_total_iter

70 % W_prop_final_kg = W_prop_kg_iter

71

72 % --- OBJETIVO 2: Minimizar Peso ( J calculado) ---

73 % O peso o peso do sistema de propuls o (em kg)

74 f(2) = W_prop_kg_iter;

75

76

77 % --- OBJETIVO 1: Maximizar Delta CL (Baseado nos valores consistentes) ---

78

79 % Precisamos do Vjet final, que depende do T_prop final

80 T_prop_final = T_total_iter / Nprops;

81 Ap_prop = (pi * (D_prop_fisico)^2) / 4;

82 w_prop_final = (1/2)*(-par.Vinf + sqrt((par.Vinf^2)+((2*T_prop_final)/(par.rho*

Ap_prop))));

83 Vjet_final = par.Vinf + (2*w_prop_final);

84

85 % Se Vjet for complexo (T_prop muito alto/Ap muito baixo), penalizar

86 if ~isreal(Vjet_final)

87 return; % Retorna penalidade

88 end

89

90 % Chamar seu CalculoCL.m com o L_total CONVERGIDO (L_final) e o

91 % Vjet CONVERGIDO (Vjet_final)

92 [~, ~, deltaCl_per_prop] = CalculoCL(L_total_iter, Vjet_final, par.Vinf, ...
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93 par.rho, par.Awing, Dp_c, xp_c, yp_c);

94

95 % Multiplicar pelo f_span (propor o da asa que est soprada pelas h lices)

96 deltaCl_total = deltaCl_per_prop * f_span;

97

98 % Checagem de NaN (se CalculoBeta falhar, etc.)

99 if isnan(deltaCl_total)

100 return; % Retorna penalidade

101 end

102

103 % Objetivo 1: Minimizar o negativo do Delta CL

104 f(1) = -deltaCl_total;

105

106 end
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APÊNDICE D – CÁLCULO DE βPatterson

1 function beta = CalculoBeta(Dp_c, xp_c, yp_c)

2 % CalculoBeta - Par metro de c o r r e o - multiplicador de sustenta o

Patterson

3 % Considera a geometria da h lice e a p o s i o relativa da h lice em

r e l a o asa.

4 % Artigo: Simplified aerodynamics models to predict the effects of upstream

propellers on wing lift

5

6 % Dp_c = Raz o entre o di metro da h lice e a corda (Dp/c)

7 % xp_c = P o s i o da h lice em r e l a o asa - x: d i r e o da corda

8 % yp_c = P o s i o da h lice em r e l a o asa - y: p o s i o vertical da

h lice

9

10 dados025 = readmatrix(’Data025.csv’);

11 dados05 = readmatrix(’Data05.csv’);

12 dados10 = readmatrix(’Data10.csv’);

13 dados15 = readmatrix(’Data15.csv’);

14

15 dados025 = horzcat(-0.25*ones(9,1),dados025);

16 dados05 = horzcat(-0.5*ones(9,1),dados05);

17 dados10 = horzcat(-1*ones(9,1),dados10);

18 dados15 = horzcat(-1.5*ones(9,1),dados15);

19

20 dados =vertcat(dados15,dados10,dados05,dados025);

21

22 Dp_c_efetivo = 2 * sqrt((Dp_c/2)^2 - (yp_c)^2);

23 beta = griddata(dados(:,1),dados(:,2),dados(:,3),xp_c,Dp_c_efetivo,’cubic’); %’

linear’);

24

25 %disp(beta)

26 end
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APÊNDICE E – CÁLCULO DE CL,blown, CL,unblown E ∆CL

1 function [Cl_blown, Cl_unblown, deltaCl] = CalculoCL(L, Vjet, Vinf, rho, Awing,

Dp_c, xp_c, yp_c)

2 % CalculoCL - Calcula o coeficiente de sustenta o de uma asa que t m o

efeito do vendo gerado

3 % pela h lice e de uma asa que n o t m esse efeito

4 % Artigo: Thesis_redacted - The Influence of Propeller Position and Size on the

Aerodynamics of Blown Wings

5

6 % L - For a de sustenta o(N).

7 % T - For a de Empuxo (N).

8 % alpha - ngulo de ataque (graus).

9 % Vjet - Velocidade m dia do jato da h lice (m/s).

10 % Vinf - Velocidade do escoamento livre (m/s).

11 % rho - Densidade do ar (kg/m^3).

12 % Awing - rea da asa (m^2).

13 % Dp_c, xp_c, yp_c - Par metros dimensionais normalizados pela corda

14 % (di metro , deslocamentos axial e vertical).

15

16 % C lculo de beta

17 beta = CalculoBeta(Dp_c, xp_c, yp_c);

18

19 % Coeficiente de sustenta o da asa sem efeito do vento

20 % unblown refere-se a uma asa equipada com motores e naceles para sopro, mas sem

propuls o sendo transmitida pelas h lices

21 %Cl_unblown = (L + (T*sin(alpha_rad)))/((1/2)*rho*(Vinf^2)*Awing); E q u a o

22 %da refer ncia, est considerando componente da t r a o como parte da for a

23 %de sustenta o total da aeronave. Vamos adotar um CL que considera de fato

24 %apenas sustenta o:

25 Cl_unblown = L/((1/2)*rho*(Vinf^2)*Awing);

26

27 % Coeficiente de sustenta o da asa com efeito do vento

28 Cl_blown = Cl_unblown * (((beta*(Vjet - Vinf) + Vinf)^2)/((Vinf)^2));

29

30 % Diferen a de sustenta o

31 deltaCl = Cl_blown - Cl_unblown;

32

33 %disp(deltaCl)

34 end
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APÊNDICE F – VALIDAÇÃO DOS RESULTADOS DE CL,blown, CL,unblown E ∆CL

1 % C digo de TCC

2

3 clc

4 clear

5 close all

6

7 %% Par metros de entrada

8 % Aeronave de refer ncia - ATR-42

9

10 m = 18600; % Massa da aeronave [kg] - Thesis

11 g = 9.81; % Acelera o da gravidade [m/s^2]

12 W = m*g; % Peso da aeronave [N]

13 S = 24.57; % Enverdadura da asa [m] - Thesis

14 S_local = 24.57; % Envergadura local [m]

15 c = 2.21; % Corda [m] - Thesis

16 D = 3.94; % ATR-42 Propeller Diameter [m] - Thesis

17 Awing = c*S_local; % rea da asa [m^2]

18 Ap = (pi*(D)^2)/4; % Propeller disc area [m^s]

19 Re = 4.3*10^6; % N mero de Reynolds - Thesis

20 Ma = 0.18; % N mero de Mach - Thesis

21 AR = (S^2)/Awing; % Alongamento da asa [Aspect Ratio]

22 rho = 1.225; % Densidade do ar [kg/m^3]

23 alpha = 18; % ngulo de ataque [graus] - Thesis

24 L_D = 8; % L/D in Take-off/ Landing - Thesis

25 L = W; % For a de sustenta o [N]

26 T = W/L_D; % For a de t r a o [N]

27 %l_nacelle = 144.5;

28 %l_fairing = 135;

29 %R_chamfer = 4;

30 %Theta_nacelle = 14;

31 %x_fairing = 5;

32 %d1_fairing = 12;

33 %d2_fairing = 24;

34 %Theta_fairing = 10;

35

36 %% C lculo das velocidades

37

38 % Velocidade de landing [m/s] - Thesis

39 Vinf = 62.2;

40

41 % Velocidade do ar induzida [m/s]

42 w = (1/2)*(-Vinf + sqrt((Vinf^2)+((2*T)/(rho*Ap))));

43

44 % Velocidade do jato da h lice totalmente desenvolvido [m/s]

45 Vjet = Vinf + (2*w);
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46

47 %% Par metros geom tricos

48

49 Dp_c = 0.0; % Raz o di metro/corda (Dp/c)

50 xp_c = -0.5; % P o s i o da h lice em r e l a o asa - x:

d i r e o da corda

51 yp_c = 0.0; % P o s i o da h lice em r e l a o asa - y:

p o s i o vertical da h lice

52 %s_Dp = 1; % Espa amento entre h lices

53 %np = 1; % N mero de h lices

54

55 %% C lculo do CL

56

57 [Cl_blown, Cl_unblown, deltaCl] = CalculoCL(L, T, alpha, Vjet, Vinf, rho, Awing,

Dp_c, xp_c, yp_c);

58

59 %% Resultados

60

61 fprintf(’Resultados (coeficientes):\n’);

62 fprintf(’ Cl_unblown = %.5f\n’, Cl_unblown);

63 fprintf(’ Cl_blown = %.5f\n’, Cl_blown);

64 fprintf(’ deltaCl = %.5f\n’, deltaCl);
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APÊNDICE G – CÁLCULO DO PESO ESTIMADO

1 function peso_kg = calcular_peso_estimado(designVars, par, T_total_newtons)

2 % calcular_peso_estimado - Estima o peso (kg) total dos conjuntos de motor

3 % e h lice para um dado T_total.

4 %

5 % designVars(1) = Dp_c

6 % designVars(4) = Nprops

7 % par = Estrutura de par metros

8 % T_total_newtons = T r a o total CONVERGIDA [N] que o sistema deve fornecer.

9

10 % --- Desempacotar vari veis de projeto ---

11 Dp_c = designVars(1);

12 Nprops = round(designVars(4));

13 if Nprops < 1

14 Nprops = 1;

15 end

16

17 % --- 1. Calcular estado do sistema baseado em T_total ---

18 D_prop_fisico = Dp_c * par.c;

19 Ap_prop = (pi * (D_prop_fisico)^2) / 4;

20 T_prop = T_total_newtons / Nprops;

21

22 % Calcular w_prop (velocidade induzida)

23 w_prop = (1/2)*(-par.Vinf + sqrt((par.Vinf^2)+((2*T_prop)/(par.rho*Ap_prop))));

24

25 % --- 2. Estimativa de Peso do Motor ---

26 % (hip tese adotada: peso escala linearmente com a pot ncia do motor)

27 % P_total_eixo = T_total * (V_inf + w_prop) / eta_p

28 P_total_eixo_W = (T_total_newtons * (par.Vinf + w_prop)) / par.eta_p;

29 P_total_eixo_kW = P_total_eixo_W / 1000; % Converter para kW

30

31 % Peso do motor em [kg]

32 peso_motor = par.Kmotor * P_total_eixo_kW;

33

34 % --- 3. Estimativa de Peso da H lice ---

35 % (hip tese adotada: peso escala linearmente com o di metro da h lice)

36 % D_total_acumulado = N * D_fisico

37 D_total_acumulado_m = Nprops * D_prop_fisico;

38

39 % Peso da h lice em [kg]

40 peso_helice = par.Khelice * D_total_acumulado_m;

41

42 % --- 4. Peso Total ---

43 peso_kg = peso_motor + peso_helice;

44

45 % Lidar com resultados irreais/complexos de w_prop
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46 if ~isreal(peso_kg) || isnan(peso_kg)

47 peso_kg = 1e9; % Retorna penalidade

48 end

49

50 end



59

APÊNDICE H – FUNÇÃO DE RESTRIÇÃO NÃO LINEAR

1 function [c, ceq] = constraints_opt(designVars, par)

2 % constraints_opt - F u n o de restri o n o linear para o ga.

3 %

4 % Restri es de Desigualdade (c <= 0):

5 % c(1): Soma dos di metros f sicos <= Envergadura da asa (par.S)

6 % c(2): P o s i o vertical (yp_c) <= Raio da h lice (Dp_c/2) [Restri o

geom trica]

7 %

8 % Restri es de Igualdade (ceq = 0):

9 % Nenhuma.

10

11 % --- Desempacotar vari veis de projeto ---

12 Dp_c = designVars(1); % Di metro normalizado (Dp/c)

13 yp_c = designVars(3); % P o s i o vertical normalizada (y/c)

14 Nprops = round(designVars(4)); % N mero de h lices

15 if Nprops < 1

16 Nprops = 1;

17 end

18

19 % --- Inicializar Sa das ---

20 % N o temos mais restri es de igualdade

21 ceq = [];

22

23 % Teremos duas restri es de desigualdade

24 c = zeros(2,1);

25

26 % --- Restri o 1: (N * D_fisico) - Envergadura <= 0 ---

27 % Otimizador tentar manter c(1) negativo ou zero.

28

29 % Calcular o di metro f sico (em metros)

30 D_prop_fisico = Dp_c * par.c;

31

32 % Esta a sua nova restri o de envergadura

33 c(1) = (Nprops * D_prop_fisico) - par.S;

34

35

36 % --- Restri o 2: Geometria (yp_c <= Dp_c/2) ---

37 % Esta restri o impede a raiz quadrada de n meros negativos.

38 % A forma : yp_c - (Dp_c / 2) <= 0

39 c(2) = yp_c - (Dp_c / 2);

40

41 end


	Folha de rosto
	Dedicatória
	Agradecimentos
	Epígrafe
	Resumo
	Abstract
	Introdução
	Fundamentação teórica
	Conceitos Aerodinâmicos
	Teoria do Disco Atuador
	Algoritmo Genético
	Algoritmos Genéticos com Otimização Multiobjetivo

	Revisão bibliográfica
	Características de sustentação de uma asa soprada
	Projeto de Asa Soprada para Máxima Sustentação
	Fator de correção Patterson
	Hélices Hipersustentadoras

	Metodologia
	Script principal
	Otimizador de Objetivo Único
	Otimizador Multiobjetivo
	Cálculo de Patterson
	Cálculo de CL,blown, CL,unblown e CL
	Cálculo do Peso Estimado
	Função de Restrição Não Linear

	Resultados e Discussões
	Convergência do algoritmo genético na otimização de objetivo único.
	Convergência do algoritmo genético na otimização multiobjetivo
	Comparação dos Resultados da Otimização com a Literatura

	Conclusão
	Referências
	Script principal
	Otimizador de Objetivo Único
	Otimizador Multiobjetivo
	Cálculo de Patterson
	Cálculo de CL,blown, CL,unblown e CL
	Validação dos resultados de CL,blown, CL,unblown e CL
	Cálculo do Peso Estimado
	Função de Restrição Não Linear

