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RESUMO 

 

As hélices dutadas representam uma escolha de design promissora para veículos aéreos não 

tripulados (VANTs), devido ao potencial de aumento na eficiência aerodinâmica e na redução do 

ruído. Contudo, as características acústicas de hélices dutadas ainda são pouco exploradas na 

literatura, especialmente em cenários com dutos projetados para aplicações específicas. Este 

trabalho tem como objetivo caracterizar experimentalmente a radiação sonora de uma hélice 

dutada de um VANT, considerando diferentes configurações e condições operacionais. Foram 

realizados ensaios com um microfone pressurefield e com um decibelímetro para medir o ruído 

gerado em duas condições: hélice em duto fechado e hélice sem duto, operando a 2000, 3000, 

3500, 4000 e 5000 RPM e em ângulos de medição de 0º, 30º, 60º e 90º. O duto foi projetado em 

CAD, fabricado via impressão 3D e submetido a acabamentos para garantir precisão geométrica. 

Os resultados indicam que a presença do duto influencia significativamente os níveis de ruído, 

tanto na frequência quanto na diretividade, dependendo de sua configuração. Este estudo 

contribui para a compreensão dos mecanismos acústicos associados a hélices dutadas, com 

potencial aplicação em projetos que visam mitigar o impacto ambiental de VANTs em áreas 

habitadas.1

 
1 Palavras-chave: Hélices Dutadas; Veículos Aéreos Não Tripulados; Radiação Sonora; 
Redução de Ruído; Caracterização Acústica. 
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ABSTRACT 

 

Ducted propellers represent a promising design choice for unmanned aerial vehicles (UAVs) due 

to the potential for increased aerodynamic efficiency and noise reduction. However, the acoustic 

characteristics of ducted propellers are still little explored in the literature, especially in scenarios 

with ducts designed for specific applications. This work aims to experimentally characterize the 

sound radiation of a ducted propeller of a UAV, considering different configurations and operating 

conditions. Tests were performed with a pressurefield microphone and a decibel meter to measure 

the noise generated in two conditions: propeller in a closed duct and propeller without duct, 

operating at 2000, 3000, 3500, 4000 and 5000 RPM and at measurement angles of 0º, 30º, 60º 

and 90º. The duct was designed in CAD, manufactured via 3D printing and subjected to finishing 

to ensure geometric accuracy. The results indicate that the presence of the duct significantly 

influences noise levels, both in frequency and directivity, depending on its configuration. This study 

contributes to the understanding of the acoustic mechanisms associated with ducted propellers, 

with potential application in projects that aim to mitigate the environmental impact of UAVs in 

inhabited areas.2 

 
2 Key-words: Ducted Propellers; Unmanned Aerial Vehicles; Sound Radiation; Noise Reduction; 
Acoustic Characterization. 
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CAPÍTULO I 
 

Introdução 

 

 

O avanço dos Veículos Aéreos Não Tripulados (VANTs) constitui uma das mais relevantes 

transformações tecnológicas das últimas décadas, com impacto crescente em setores 

estratégicos como a agricultura de precisão, o monitoramento ambiental, a segurança pública, a 

logística e a inspeção industrial. A popularização dessas aeronaves, aliada ao crescimento do 

mercado de mobilidade aérea urbana, traz consigo o desafio de torná-las não apenas eficientes, 

mas também social e ambientalmente aceitáveis. Entre os principais entraves para essa 

integração encontra-se a emissão sonora, cujos efeitos se estendem desde o incômodo subjetivo 

até barreiras regulatórias. 

O ruído gerado por VANTs não é apenas uma questão de conforto auditivo. Ele influencia 

diretamente a aceitação social de operações em áreas densamente povoadas, a viabilidade de 

rotas próximas a zonas residenciais e o cumprimento de normas de certificação acústica ainda 

em desenvolvimento em diversos países. Por esse motivo, a mitigação do ruído representa hoje 

um dos pilares do desenvolvimento sustentável de sistemas aéreos autônomos. 

Nesse cenário, destaca-se a relevância de se investigar profundamente o sistema de 

propulsão dos VANTs, uma vez que este é o principal responsável pela emissão sonora durante 

o voo. Especificamente, as hélices dutadas têm sido objeto de interesse crescente na engenharia 

aeronáutica e aeroespacial, devido à sua capacidade de conjugar vantagens aerodinâmicas e 

acústicas. Trata-se de uma configuração na qual a hélice está envolta por um duto ou anel 

estrutural que influencia diretamente o escoamento do ar e o comportamento acústico do sistema 

propulsor. 

A Figura 1.1 ilustra um VANT com hélices dutadas, mostrando a aplicação prática dessa 

tecnologia em aeronaves voltadas ao transporte de cargas e operações logísticas automatizadas. 
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Figura 1.1 - Representação de um VANT com hélices dutadas, (FONTE: 

https://www.amazon.sa/-/en/Qmint-360%C2%B0Propeller-Guard-Protection-

Accessory/dp/B097DRD4KP). 

 

Do ponto de vista físico, o duto atua como uma superfície de controle que modifica as 

condições de bordo da hélice, interferindo na formação de vórtices de ponta e minimizando o 

escoamento transversal indesejado. O resultado pode ser um aumento na eficiência propulsiva, 

especialmente em velocidades de voo mais baixas, e uma modificação no espectro acústico da 

hélice, com potenciais benefícios na redução de ruído tonal e de banda larga. 

Apesar das vantagens teóricas e das aplicações em projetos de propulsão avançada — 

como eVTOLs (Electric Vertical Take-Off and Landing), drones logísticos e aeronaves de pequeno 

porte — o uso de hélices dutadas ainda apresenta desafios técnicos e lacunas na compreensão 

de seu comportamento acústico. A maioria dos estudos disponíveis se concentra em aspectos 

aerodinâmicos, como aumento de empuxo e eficiência energética, deixando em segundo plano 

a análise sistemática das emissões sonoras. 

O ruído em hélices dutadas é resultado de mecanismos complexos: a interação entre as 

pás da hélice e o duto gera vórtices de extremidade confinados, que podem amplificar ou atenuar 

certas frequências; o estreitamento do fluxo de ar pode causar aceleração e variações de pressão 
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que alteram a distribuição sonora; e o próprio duto pode atuar como cavidade ressonante, 

gerando fenômenos acústicos adicionais. Esses efeitos tornam difícil prever com exatidão se uma 

determinada configuração dutada será, de fato, mais silenciosa do que uma hélice convencional. 

Estudos experimentais recentes apresentam resultados contraditórios. Por exemplo, 

Martin e Boxwell (2022) identificaram uma redução significativa nos níveis de ruído tonal ao 

empregar dutos otimizados em drones quadricópteros, enquanto Malgoezar (2019) observou 

aumento de componentes de alta frequência em determinadas condições operacionais, 

atribuídas à interferência entre vórtices internos e as paredes do duto. Tais divergências reforçam 

a necessidade de investigações mais detalhadas, baseadas em ensaios controlados e 

reprodutíveis. 

Além disso, o duto apresenta potencial como ferramenta de engenharia para soluções de 

mitigação passiva do ruído, podendo ser desenhado para atuar como barreira acústica, 

absorvedor de determinadas frequências ou redutor da radiação lateral. Contudo, para que essas 

soluções sejam adotadas de maneira sistemática no projeto de VANTs, é imprescindível que se 

compreenda profundamente o comportamento acústico do sistema hélice-duto em condições 

variadas de operação. 

Diante desse contexto, a caracterização experimental da emissão sonora de hélices 

dutadas surge como etapa essencial para o avanço do conhecimento na área de aeroacústica 

aplicada a VANTs. A realização de ensaios acústicos em ambiente controlado, com variáveis bem 

definidas como rotação e ângulo de ataque, permite analisar o impacto real da presença do duto 

no espectro sonoro e fornecer dados confiáveis para a validação de modelos computacionais e 

otimização de projetos futuros. 

Este trabalho tem como objetivo caracterizar experimentalmente o comportamento 

acústico de uma hélice APC 10 x 7E em diferentes configurações com e sem duto, avaliando a 

radiação sonora sob rotações de 2000, 3000, 3500, 4000 e 5000 RPM e em ângulos de ataque 

de 0º, 30º, 60º e 90º. Os ensaios utilizarão um duto projetado em CAD e impresso em 3D, com 

medições acústicas realizadas por meio de microfone pressurefield e decibelímetro, visando à 

análise dos níveis de ruído tonal e de banda larga. 

No contexto nacional, esta pesquisa contribui para preencher uma lacuna ainda pouco 

explorada na literatura técnica sobre propulsores dutados, fornecendo subsídios práticos para o 

desenvolvimento de aeronaves mais silenciosas e otimizadas. Ao integrar fundamentos de 
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aerodinâmica, acústica e projeto mecânico, o estudo reforça o papel da pesquisa aplicada no 

desenvolvimento sustentável de novas tecnologias aeronáuticas.
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CAPÍTULO II 

 

Fundamentação Teórica 

 

 

Este capítulo é dedicado à descrição dos fundamentos de aerodinâmica em hélices e ao 

resumo de conclusões anteriores sobre ruído de fontes dutadas e não dutadas. 

 

2.1 Fundamentos de Aerodinâmica em Hélices 

 

A hélice aeronáutica é um dispositivo fundamental na propulsão de diversas aeronaves, 

convertendo a potência rotacional de um motor em empuxo, a força que impulsiona a aeronave 

para frente. Sua aparente simplicidade esconde uma complexa interação de princípios 

aerodinâmicos que determinam sua eficiência e desempenho. Compreender esses fundamentos 

é crucial para o estudo de qualquer aspecto relacionado a hélices, incluindo sua assinatura 

acústica. 

A Figura 2.1 ilustra a geometria básica de uma hélice, destacando seus principais 

elementos construtivos, como eixo de rotação, bordo de ataque, bordo de fuga e ângulo de passo 

— parâmetros essenciais para a análise de seu comportamento aerodinâmico e acústico. 
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Figura 2.1 – Geometria da hélice (GUDMUNSSON, 2022). 

 

2.1.2 Princípios Básicos de Funcionamento 

 

O funcionamento de uma hélice baseia-se fundamentalmente na Terceira Lei de Newton 

– o princípio da ação e reação. Ao girar, as pás da hélice aceleram uma massa de ar para trás; 

como reação, uma força de igual magnitude e sentido oposto é exercida sobre a hélice, 

impulsionando a aeronave para frente. Essa força é o empuxo (thrust). 

Cada pá de uma hélice é, em essência, um aerofólio rotativo, similar a uma asa de avião. 

Quando a pá se move através do ar, ela gera uma força aerodinâmica. Essa força pode ser 

decomposta em duas componentes principais em relação à direção de rotação e ao eixo da 

hélice: 

1.  Sustentação: Componente perpendicular ao fluxo de ar incidente na pá. No contexto 

da hélice, a maior parte dessa sustentação está orientada na direção do eixo da hélice, 

contribuindo diretamente para o empuxo. 

2.  Arrasto: Componente paralela ao fluxo de ar incidente na pá. Esta força opõe-se ao 

movimento da pá através do ar e representa uma perda de energia, que deve ser superada pela 

potência do motor para manter a rotação da hélice. O arrasto da pá também contribui para o 

torque que o motor precisa vencer. 



21 
 

O formato de aerofólio da pá da hélice é projetado para maximizar a relação 

sustentação/arrasto. A face da pá voltada para frente (no sentido do voo) geralmente possui uma 

curvatura (extradorso), enquanto a face voltada para trás é mais plana (intradorso). Essa 

diferença de curvatura, combinada com o ângulo de ataque da pá em relação ao ar, faz com que 

o ar seja acelerado sobre o extradorso, resultando em uma pressão menor nessa superfície em 

comparação com o intradorso, de acordo com o Princípio de Bernoulli. Essa diferença de pressão 

gera a força de sustentação que, no caso da hélice, se traduz majoritariamente em empuxo, 

conforme ilustrado na Figura 2.2, que representa as forças atuantes em uma pá de hélice. 

 

 

Figura 2.2 – Forças geradas por uma hélice (ADAPTADO DE: CYPRIANO; IMANISHI, 

2014). 

 

A quantidade de empuxo gerada por uma hélice depende de diversos fatores, incluindo: 

• Potência do motor: Define a velocidade de rotação e o torque disponível. 

• Velocidade de rotação (RPM): Afeta diretamente a velocidade com que as pás 

cortam o ar. 

• Densidade do ar: Ar mais denso proporciona maior massa a ser acelerada, 

potencialmente gerando mais empuxo. 

• Design da hélice: Inclui o número de pás, o diâmetro, o formato do aerofólio das 

pás e a distribuição do passo ao longo da pá. 

Enquanto a hélice gira, diversas forças complexas atuam sobre suas pás. Além do 

empuxo e do torque resistivo (proveniente do arrasto das pás), existem: 
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• Força Centrífuga: Devido à rotação, uma força significativa atua radialmente para 

fora, tendendo a afastar as pás do cubo central. Essa força impõe grandes tensões 

estruturais na raiz da pá e no cubo. 

• Flexão por Empuxo: O empuxo gerado pelas pás tende a curvá-las para frente. 

• Flexão por Torque: A resistência do ar à rotação das pás (arrasto) cria um torque 

que tende a curvá-las na direção oposta à rotação. 

• Momento de Torção Aerodinâmica: As forças aerodinâmicas não atuam 

uniformemente ao longo da corda do aerofólio da pá. O centro de pressão pode 

não coincidir com o eixo de torção da pá, gerando um momento que tende a torcer 

a pá, alterando seu ângulo de ataque local. 

• Momento de Torção Centrífuga: A força centrífuga atuando em elementos da pá 

que não estão alinhados radialmente com o eixo de rotação pode criar um 

momento que tende a reduzir o ângulo de passo da pá, alinhando-a com o plano 

de rotação. 

O projeto de uma hélice deve levar em consideração todas essas forças para garantir sua 

integridade estrutural e eficiência aerodinâmica sob diversas condições de operação. A interação 

dessas forças e a forma como são gerenciadas pelo design da hélice são cruciais para o 

desempenho geral da aeronave. 

 

2.1.2 Ângulo de Passo (Pitch) 

 

O ângulo de passo de uma hélice é um dos parâmetros de design e operação mais 

críticos, influenciando diretamente a quantidade de ar que a hélice desloca por rotação e, 

consequentemente, seu desempenho em diferentes fases do voo (decolagem, subida, cruzeiro, 

pouso). O ângulo de passo é definido como o ângulo formado entre a corda de um elemento da 

pá da hélice e o plano de rotação da hélice. Como a velocidade linear de um elemento da pá 

aumenta com a distância ao cubo (maior raio), e para manter um ângulo de ataque aerodinâmico 

ótimo ao longo de toda a envergadura da pá, as pás da hélice são torcidas. Isso significa que o 

ângulo de passo é maior próximo ao cubo (onde a velocidade rotacional é menor) e diminui 

progressivamente em direção à ponta da pá (onde a velocidade rotacional é maior). 

Existem diferentes formas de classificar o passo de uma hélice: 

• Passo Geométrico: É a distância teórica que a hélice avançaria em uma rotação 

completa se estivesse se movendo através de um meio sólido, como um parafuso 



23 
 

em madeira. É determinado pelo ângulo da pá em uma estação de referência 

específica (geralmente a 75% do raio da pá), conforme ilustrado na Figura 2.3. 

• Passo Efetivo: É a distância real que a hélice avança em uma rotação completa 

durante o voo. O passo efetivo é sempre menor que o passo geométrico devido 

ao "escorregamento" da hélice no ar, que é uma consequência do fato de o ar ser 

um fluido e não um sólido. 

• Escorregamento: É a diferença entre o passo geométrico e o passo efetivo. Um 

certo grau de escorregamento é necessário para que a pá da hélice gere um 

ângulo de ataque positivo e, portanto, empuxo. 

 

 

 

Figura 2.3 – Uma hélice real avança em uma distância de passo menor do que o passo 

geométrico indica (GUDMUNSSON, 2022).  

 

As hélices podem ser classificadas com base na capacidade de alterar seu ângulo de 

passo, conforme mostrado na Figura 2.4: 

1.  Hélices de Passo Fixo: O ângulo das pás é fixado durante a fabricação e não pode ser 

alterado em voo. São mais simples, leves e baratas, mas seu desempenho ótimo é limitado a 

uma faixa estreita de velocidades da aeronave e RPM do motor. Uma hélice de passo fixo 

projetada para bom desempenho em cruzeiro (passo maior) terá um desempenho inferior na 

decolagem e subida, e vice-versa. 

2.  Hélices de Passo Ajustável: O ângulo das pás pode ser ajustado no solo, com o motor 

parado, mas não em voo. Permitem alguma otimização para diferentes condições de operação 

predominantes, mas não a flexibilidade das hélices de passo variável. 
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3.  Hélices de Passo Variável ou Controlável: O piloto pode alterar o ângulo das pás 

durante o voo. Isso permite otimizar o ângulo de ataque das pás para diferentes condições de 

voo, como decolagem (passo baixo para alta RPM e empuxo máximo), subida, cruzeiro (passo 

alto para maior eficiência em velocidades elevadas) e pouso. 

4. Hélices de Velocidade Constante: São um tipo sofisticado de hélice de passo variável. 

Um governador ajusta automaticamente o ângulo das pás para manter a RPM do motor 

constante, conforme selecionado pelo piloto. Isso permite que o motor opere em sua RPM de 

potência ou eficiência ótima em uma ampla gama de velocidades da aeronave. Em caso de 

necessidade de mais empuxo (ex.: início de uma subida), o piloto aumenta a potência do motor, 

e o governador reduz o passo da hélice para permitir que a RPM se mantenha, absorvendo a 

potência adicional e convertendo-a em empuxo. Se a velocidade da aeronave aumenta (ex.: em 

um mergulho), o governador aumenta o passo para evitar que o motor exceda a RPM 

selecionada. 

 

Figura 2.4 – Distribuição de passo: (a) Passo constante, (b) Passo variável 

(GUDMUNSSON, 2022). 

 

A escolha do ângulo de passo afeta diretamente o ângulo de ataque efetivo das pás. Um 

passo baixo (pás menos anguladas) resulta em menor "mordida" no ar, permitindo que o motor 

atinja altas RPMs rapidamente, ideal para decolagem. Um passo alto (pás mais anguladas) 

proporciona uma "mordida" maior, deslocando mais ar por rotação, o que é eficiente em altas 

velocidades de cruzeiro, mas pode sobrecarregar o motor em baixas velocidades. 

 

2.1.3 Efeitos do Número de Reynolds e Mach 

 

O desempenho aerodinâmico de uma hélice é também significativamente influenciado por 

dois números adimensionais importantes: o Número de Reynolds (Re) e o Número de Mach (M). 
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O Número de Reynolds é uma medida da razão entre as forças de inércia e as forças viscosas 

em um escoamento de fluido. Para uma seção da pá da hélice, ele é calculado como: 

 

𝑅𝑒 =
𝜌𝑉𝑐

𝜇
                                                               (2.3) 

Onde: 

𝜌 → densidade do ar; 

𝑉 → velocidade do escoamento relativo sobre a seção da pá (que inclui a componente da 

velocidade de avanço da aeronave e a componente da velocidade rotacional da pá); 

𝑐 → corda do aerofólio naquela seção da pá; 

𝜇 → viscosidade dinâmica do ar. 

O Número de Reynolds afeta as características da camada limite que se forma sobre a 

superfície da pá. Em baixos Números de Reynolds (típicos de VANTs menores ou hélices 

operando em baixas velocidades/altitudes elevadas com ar rarefeito), a camada limite tem maior 

probabilidade de ser laminar e mais suscetível à separação do escoamento, o que pode levar a 

uma redução da sustentação máxima e aumento do arrasto. Em Números de Reynolds mais 

altos, a camada limite tende a se tornar turbulenta mais cedo. Camadas limite turbulentas são 

mais energéticas e resistem melhor à separação em ângulos de ataque elevados, mas 

geralmente produzem um pouco mais de arrasto de atrito do que as laminares. 

A eficiência de um perfil aerodinâmico é sensível ao Número de Reynolds. Muitos dados 

de perfis são obtidos para faixas de Re típicas de aeronaves de maior porte. Para hélices de 

VANTs, que frequentemente operam em Re mais baixos (da ordem de 10^4 a 10^6), é crucial 

utilizar dados de perfis ou realizar análises específicas para essa faixa de operação, pois o 

desempenho pode ser significativamente diferente. 

Já o Número de Mach é a razão entre a velocidade local do escoamento e a velocidade 

do som no meio: 

𝑀 =
𝑉

𝑎
                                                               (2.4) 

Onde: 

𝑉 → velocidade do escoamento relativo sobre a seção da pá; 

𝑎 → velocidade local do som (que depende da temperatura do ar). 

A velocidade do som ela é definida como: 
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𝑎 = √𝛾𝑅𝑇                                                               (2.5) 

Onde: 

𝛾 → relação dos calores específicos do ar; 

𝑅 → constante universal dos gases; 

𝑇 → temperatura absoluta do ar. 

Os efeitos da compressibilidade do ar tornam-se significativos quando o Número de Mach 

se aproxima de 1 (escoamento transônico e sônico). A velocidade relativa do ar sobre as pás de 

uma hélice é a soma vetorial da velocidade de avanço da aeronave e da velocidade tangencial 

devido à rotação. As pontas das pás, por se moverem mais rapidamente, são as primeiras a 

experimentar altos Números de Mach. 

Quando a velocidade na ponta da pá (ou em qualquer seção dela) aproxima-se da 

velocidade do som (tipicamente M > 0,7-0,8), podem ocorrer os seguintes efeitos de 

compressibilidade: 

• Aumento do Arrasto: Formação de ondas de choque locais sobre o perfil da pá, 

levando a um aumento abrupto do arrasto (arrasto de onda). 

• Perda de Sustentação: As ondas de choque podem causar a separação da 

camada limite, resultando em perda de sustentação e eficiência. 

• Mudança no Centro de Pressão: O centro de pressão do aerofólio pode se 

deslocar, alterando os momentos de torção sobre a pá. 

• Geração de Ruído: A formação e o movimento de ondas de choque são uma fonte 

significativa de ruído de alta intensidade (ruído de compressibilidade ou ruído de 

espessura sônico). 

Esses efeitos limitam a velocidade máxima de rotação e o diâmetro das hélices, 

especialmente em aeronaves de alta velocidade. Para VANTs, cujas velocidades de voo e de 

ponta de pá podem ser elevadas, os efeitos de compressibilidade podem ser um fator limitante 

de desempenho e uma importante fonte de ruído. 

 

2.2 Fundamentos de Acústica e Percepção Sonora 

 

A aeroacústica, campo de estudo que investiga a geração e propagação do som produzido 

pelo movimento de fluidos ou pela interação de fluidos com superfícies, é essencial para 
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compreender o ruído gerado por hélices. Antes de adentrar os mecanismos específicos de 

geração de ruído em hélices de VANTs, é crucial estabelecer uma base sólida sobre os princípios 

fundamentais da acústica e como o som é percebido. 

 

2.2.1 Natureza do Som: Ondas de Pressão e Intensidade Sonora 

 

O som, em sua essência, é uma forma de energia que se propaga através de um meio 

elástico (como o ar, a água ou sólidos) como uma onda mecânica longitudinal. Ele é gerado por 

uma fonte vibratória que perturba as partículas do meio adjacente, fazendo-as oscilar em torno 

de suas posições de equilíbrio. Essas oscilações são então transmitidas de partícula a partícula, 

resultando na propagação de uma onda de pressão através do meio. 

No caso do ar, que é o meio primário de interesse para o ruído aeronáutico, as ondas 

sonoras consistem em sucessivas regiões de compressão (onde a pressão do ar é ligeiramente 

maior que a pressão ambiente) e rarefação (onde a pressão do ar é ligeiramente menor que a 

pressão ambiente). Essas flutuações de pressão se propagam a uma velocidade específica, 

conhecida como velocidade do som, conforme demonstrado na Figura 2.5. 

 

Figura 2.5 – Representação da onda sonora, (FONTE: 

https://www.institutoclaro.org.br/educacao/para-ensinar/planos-de-aula/ondas-sonoras/). 

 

As principais características físicas de uma onda sonora simples (como uma onda 

senoidal pura) incluem: 
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• Frequência (f): É o número de ciclos completos de compressão e rarefação que 

ocorrem por unidade de tempo. É medida em Hertz (Hz), onde 1 Hz equivale a um 

ciclo por segundo. A frequência de uma onda sonora está diretamente relacionada 

à percepção da altura (pitch) do som: frequências mais altas correspondem a sons 

mais agudos, enquanto frequências mais baixas correspondem a sons mais 

graves. 

• Amplitude (A): Representa a magnitude máxima da flutuação de pressão em 

relação à pressão ambiente. A amplitude está relacionada à energia transportada 

pela onda sonora e à percepção da intensidade ou "volume" do som. Maiores 

amplitudes correspondem a sons mais intensos. 

• Comprimento de Onda (λ, lambda): É a distância espacial entre duas cristas de 

compressão consecutivas (ou duas cristas de rarefação consecutivas) da onda. É 

medido em unidades de comprimento (metros, centímetros, entre outros.). 

• Velocidade de Propagação (c ou v): É a velocidade com que a onda sonora se 

desloca através do meio. No ar, a velocidade do som depende principalmente da 

temperatura e, em menor grau, da umidade. Em condições atmosféricas padrão 

ao nível do mar (aproximadamente 20°C), a velocidade do som é de cerca de 343 

metros por segundo (m/s). A relação entre velocidade, frequência e comprimento 

de onda é dada por: c = f * λ. 

• Período (T): É o tempo necessário para completar um ciclo da onda. É o inverso 

da frequência (T = 1/f) e é medido em segundos. 

A Figura 2.6 ilustra uma representação esquemática da voz por uma onda mecânica 

sonora. Essa representação permite compreender como o som, incluindo a voz humana, se 

transmite através de ondas longitudinais, nas quais as partículas do meio vibram na mesma 

direção de propagação da onda.  
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Figura 2.6 - Representação esquemática da voz por uma onda mecânica sonora (FONTE: 

https://www.researchgate.net/figure/Representacao-esquematica-da-voz-por-uma-onda-

mecanica-sonora-mostrando-suas-principais_fig3_318277075). 

 

Já a intensidade sonora é uma medida objetiva da potência sonora que atravessa uma 

unidade de área perpendicular à direção de propagação da onda. É expressa em Watts por metro 

quadrado (W/m²). A intensidade sonora é proporcional ao quadrado da amplitude da pressão 

sonora (p²): 

𝐼 =
𝑝²

(𝜌∗𝑎)
                                                               (2.6) 

Onde: 

𝑝 → pressão sonora eficaz (Root Mean Square - RMS) da flutuação de pressão; 

𝜌 → densidade do meio; 

𝑎 → velocidade do som. 

O ouvido humano é capaz de perceber uma vasta gama de intensidades sonoras, desde 

o limiar da audição (aproximadamente 10⁻¹² W/m²) até o limiar da dor (aproximadamente 1 W/m² 

ou mais). Devido a essa ampla faixa dinâmica e ao fato de que a percepção humana da 

intensidade sonora é aproximadamente logarítmica, utiliza-se uma escala logarítmica para 

expressar os níveis de som: o decibel (dB), conforme mostrado na Figura 2.7. 
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Figura 2.7 – Escala de decibéis, (FONTE: https://www.explicatorium.com/cfq-8/nivel-

sonoro.html). 

 

O Nível de Intensidade Sonora (NIS ou LIS) em decibéis é definido como: 

𝐿𝐼𝑆 (𝑑𝐵) = 10 ∗ log10(
𝐼

𝐼0
)                                                               (2.7) 

Onde: 

𝐼 → intensidade sonora medida; 

𝐼0 → intensidade sonora de referência, que corresponde ao limiar da audição humana 

(10⁻¹² W/m²). 

De forma análoga, o Nível de Pressão Sonora (NPS ou SPL) em decibéis é definido como: 

𝑁𝑃𝑆 (𝑑𝐵) = 20 ∗ log10(
𝑝

𝑝0
)                                                               (2.8) 

Onde: 

𝑝 → pressão sonora eficaz (RMS) medida; 

𝑝
0

→ pressão sonora de referência, que corresponde à pressão sonora no limiar da 

audição humana (20 μPa ou 20 x 10⁻⁶ Pascais). 

O uso da escala em decibéis permite representar grandes variações de intensidade ou 

pressão sonora com números mais gerenciáveis e reflete melhor a forma como o sistema auditivo 

humano responde a mudanças na energia sonora. É importante notar que, devido à natureza 
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logarítmica da escala, um aumento de 3 dB representa aproximadamente uma duplicação da 

intensidade sonora, enquanto um aumento de 10 dB é percebido como aproximadamente o dobro 

do "volume”. 

 

2.2.2 Percepção Humana do Som: Espectro Audível, Curvas de Igual Intensidade Sonora 

 

A percepção do som pelos seres humanos é um processo complexo que envolve não 

apenas as características físicas da onda sonora, mas também a fisiologia do sistema auditivo e 

aspectos psicoacústicos. Compreender como os humanos percebem o som é fundamental para 

avaliar o impacto do ruído, incluindo o gerado por VANTs. 

- Espectro Audível: 

O ouvido humano não é sensível a todas as frequências de vibração, conforme mostrado 

na Figura 2.8. A faixa de frequências que um jovem adulto saudável consegue perceber é 

tipicamente considerada entre 20 Hz e 20.000 Hz (ou 20 kHz). Essa faixa é conhecida como 

espectro audível. Sons com frequências abaixo de 20 Hz são chamados de infrassons, e aqueles 

com frequências acima de 20 kHz são chamados de ultrassons. Embora não sejam audíveis no 

sentido tradicional, infrassons e ultrassons de alta intensidade podem ter outros efeitos 

fisiológicos. 

A sensibilidade do ouvido humano varia significativamente dentro do espectro audível. 

Geralmente, somos mais sensíveis a frequências médias, aproximadamente entre 1 kHz e 5 kHz, 

que é a faixa de frequência importante para a inteligibilidade da fala. A sensibilidade diminui 

consideravelmente em frequências muito baixas e muito altas. 

 

Figura 2.8 – Limites de audição humana, (PORTO, 2022). 
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- Curvas de Igual Intensidade Sonora (Curvas Isofônicas): 

A percepção da intensidade de um som (quão "alto" ele parece) não depende apenas do 

seu nível de pressão sonora (NPS em dB), mas também da sua frequência. Para quantificar essa 

relação, foram desenvolvidas as curvas de igual intensidade sonora, também conhecidas como 

curvas isofônicas ou curvas de Fletcher-Munson (embora as versões mais recentes e 

padronizadas sejam da ISO 226), como ilustrado na Figura 2.9. 

 

Figura 2.9 – Curvas de intensidade sonora iguais, (FONTE: 

https://community.sw.siemens.com/s/article/sound-quality-metrics-loudness-and-sones). 

 

Essas curvas representam os níveis de pressão sonora (em dB SPL) em diferentes 

frequências que são percebidos pelo ouvinte médio como tendo a mesma intensidade (loudness). 

Cada curva é rotulada com um valor em "phons", que é a unidade de nível de intensidade sonora 

percebida. Por definição, o nível de intensidade sonora em phons de um tom de 1 kHz é 

numericamente igual ao seu nível de pressão sonora em dB SPL. Por exemplo, um tom de 1 kHz 

a 60 dB SPL tem uma intensidade percebida de 60 phons. 

- As curvas isofônicas demonstram claramente que: 

1.  A sensibilidade do ouvido varia com a frequência: Para um mesmo nível de intensidade 

percebida (mesmo valor de phon), são necessários níveis de pressão sonora muito mais altos 

em baixas frequências (e, em menor grau, em altas frequências) do que em frequências médias. 

2.  A forma das curvas muda com o nível de intensidade: Em níveis de pressão sonora 

baixos (próximos ao limiar da audição), a variação da sensibilidade com a frequência é muito 
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pronunciada. Em níveis de pressão sonora altos, as curvas tendem a se tornar mais planas, 

indicando que a sensibilidade do ouvido se torna mais uniforme em relação à frequência. 

O limiar da audição, que é a curva de 0 phon, mostra o nível de pressão sonora mínimo 

necessário para que um som seja audível em cada frequência. Da mesma forma, existe um limiar 

da dor, em torno de 120-130 phons, onde o som se torna desconfortável ou doloroso, 

independentemente da frequência. 

Essas curvas são cruciais porque indicam que simplesmente medir o nível de pressão 

sonora total de um ruído complexo (que contém múltiplas frequências) não reflete 

adequadamente como ele será percebido em termos de intensidade. Um ruído dominado por 

baixas frequências pode ter um NPS alto, mas ser percebido como menos intenso do que um 

ruído com NPS menor, mas dominado por frequências médias às quais o ouvido é mais sensível. 

 

2.2.3 Ponderação em Frequência (Curva A) e sua Aplicação em Ruído de VANTs 

 

Para que as medições de nível de som se correlacionem melhor com a percepção humana 

da intensidade e do incômodo causado pelo ruído, foram desenvolvidas redes de ponderação em 

frequência. Essas ponderações são filtros eletrônicos aplicados ao sinal sonoro antes da medição 

do nível, que ajustam a contribuição de cada frequência de acordo com a sensibilidade auditiva 

humana. 

A ponderação em frequência mais comumente utilizada para avaliação de ruído ambiental 

e ocupacional é a Curva de Ponderação A (A-weighting), conforme apresentado na Figura 2.10.  

A curva A foi originalmente baseada na curva isofônica de 40 phons, que representa a 

sensibilidade do ouvido a sons de baixa intensidade. Ela atenua significativamente as baixas 

frequências (abaixo de 500 Hz) e, em menor grau, as altas frequências (acima de 6 kHz), 

enquanto dá maior peso às frequências médias (entre 1 kHz e 4 kHz), onde o ouvido é mais 

sensível. 
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Figura 2.10 – Curva de ponderação A, (FONTE: 

https://community.sw.siemens.com/s/article/sound-quality-metrics-loudness-and-sones). 

 

Quando um nível de som é medido com a ponderação A, ele é expresso em decibéis A, 

denotados como dB(A) ou dBA. O uso da ponderação A é amplamente aceito e frequentemente 

exigido por regulamentações de ruído em todo o mundo porque: 

• Fornece uma medida única que se correlaciona razoavelmente bem com a 

percepção subjetiva da intensidade (loudness) de muitos tipos de ruído. 

• É relativamente simples de implementar em medidores de nível de som. 

• Tem sido historicamente utilizada, resultando em um vasto corpo de dados e 

regulamentações baseados em dBA. 

Outras curvas de ponderação existem, como a Curva C (C-weighting), que é mais plana 

e dá maior ênfase às baixas frequências, sendo por vezes utilizada para avaliar ruídos com forte 

componente de baixa frequência ou para medir níveis de pico. A Curva B (B-weighting) é 

raramente utilizada. A Curva Z (Zero-weighting) ou Linear (Lin) representa uma resposta em 

frequência plana, sem ponderação. Essas curvas são apresentadas na Figura 2.11. 
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Figura 2.11 – Comparativo das curvas A, C e Z, (FONTE: https://www.nti-

audio.com/pt/suporte/saber-como/ponderacores-de-frequencia-para-as-medicoes-de-nivel-de-

pressao-sonora). 

 

- Aplicação em Ruído de VANTs: 

No contexto do ruído gerado por Veículos Aéreos Não Tripulados (VANTs), a medição em 

dBA é frequentemente utilizada para caracterizar a assinatura acústica e avaliar seu impacto 

potencial em comunidades e no meio ambiente. O ruído de VANTs, especialmente aqueles com 

hélices, pode conter uma mistura de componentes tonais (em frequências específicas 

relacionadas à rotação das pás e do motor) e componentes de banda larga (distribuídos por uma 

faixa de frequências). 

A ponderação A ajuda a traduzir o espectro de frequência complexo do ruído do VANT em 

um valor único que reflete melhor como ele seria percebido por um observador humano. Isso é 

crucial para: 

• Comparar a "ruidosidade" de diferentes designs de VANTs ou diferentes condições 

operacionais. 

• Estabelecer limites regulatórios para a emissão de ruído por VANTs, visando 

minimizar o incômodo e a poluição sonora. 

• Avaliar a eficácia de medidas de redução de ruído implementadas no design do 

VANT (ex.: modificações nas hélices, uso de dutos, entre outros). 
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Embora a ponderação A seja uma ferramenta útil, é importante reconhecer suas 

limitações. Ela não captura todos os aspectos da percepção do ruído, como a tonalidade, a 

impulsividade ou as características temporais, que também podem influenciar significativamente 

o incômodo. Portanto, análises mais detalhadas do espectro de frequência (ex.: em bandas de 

1/3 de oitava) e o uso de outras métricas psicoacústicas (como sharpness, roughness, tonality) 

podem ser necessários para uma caracterização mais completa do ruído de VANTs e seu 

impacto. 

 

2.2.4 Níveis Gerais de Pressão Sonora 

 

O Nível Geral de Pressão Sonora, frequentemente referido pela sigla OASPL (Overall 

Sound Pressure Level), é uma métrica acústica que representa o nível de pressão sonora total, 

considerando toda a faixa de frequências analisada em uma medição. Diferentemente da análise 

espectral, que permite observar a distribuição da energia acústica ao longo das diferentes 

frequências, o OASPL fornece uma avaliação integrada e global do ruído, consolidando toda a 

energia acústica medida em um único valor expresso em decibéis (dB).  

O cálculo do OASPL é feito a partir da soma da energia acústica distribuída em cada 

banda de frequência do espectro. A fórmula geral é: 

𝑂𝐴𝑆𝑃𝐿 = 10 log10 (∑ 10
𝐿𝑖
10𝑁

𝑖=1 ) 𝑑𝐵                                                   (2.9) 

Onde: 

𝐿𝑖 → nível de pressão sonora em cada banda de frequência (em dB); 

𝑁 → número total de bandas de frequência consideradas. 

 

Esse cálculo é, na prática, a conversão de cada nível em potência (anti-logaritmo), 

somando-se essas potências, e depois convertendo novamente em dB. Alternativamente, se o 

sinal for analisado no domínio temporal, o OASPL pode ser obtido diretamente da pressão sonora 

eficaz (RMS), com a fórmula: 

𝑂𝐴𝑆𝑃𝐿 = 20 log10
𝑝𝑟𝑚𝑠

𝑝𝑟𝑒𝑓
                                                   (2.10) 

Onde: 

𝑝𝑟𝑚𝑠 → valor eficaz da pressão sonora (em Pascal); 

𝑝𝑟𝑒𝑓 → pressão sonora de referência, tipicamente 20 μPa no ar. 
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Fisicamente, o OASPL representa a energia total transportada pelas ondas sonoras em 

todas as frequências detectadas durante uma medição. É uma medida diretamente relacionada 

à intensidade sonora percebida no ponto de medição, consolidando tanto as contribuições de 

picos tonais (frequências específicas) quanto do ruído de banda larga (energia distribuída de 

forma contínua pelo espectro). 

Portanto, o OASPL é sensível não apenas às amplitudes dos picos tonais, mas também 

à quantidade de energia presente em faixas contínuas do espectro. Por exemplo: 

• Um sinal com poucos picos tonais muito fortes pode ter OASPL elevado. 

• Um sinal com ruído de banda larga intenso, mesmo sem picos proeminentes, 

também pode ter OASPL elevado, porque a energia total distribuída em muitas 

frequências compensa a ausência de tons específicos. 

O OASPL é diretamente proporcional ao nível de ruído percebido fisicamente e 

subjetivamente: quanto maior o OASPL, maior a quantidade de energia sonora no ambiente e, 

consequentemente, mais intenso será o ruído. 

Na prática de engenharia acústica e aeroacústica, o OASPL é usado para: 

• Avaliar e comparar o nível total de ruído entre diferentes condições operacionais. 

• Determinar o impacto acústico de modificações geométricas (como a instalação 

de dutos, carenagens ou tratamentos acústicos). 

• Fornecer uma métrica quantitativa para comparar medições, projetos ou validar 

modelos de simulação. 

No contexto perceptual, embora o OASPL não diferencie a natureza do som (se tonal ou 

banda larga), ele está fortemente correlacionado com o nível de desconforto sonoro geral 

percebido. Porém, é importante lembrar que sons tonais tendem a ser mais perceptíveis e 

incômodos a um mesmo OASPL do que sons puramente de banda larga. 

 

2.2.5 O Problema do Ruído em Veículos Aéreos Não Tripulados (VANTs) e seu Impacto 

 

O rápido crescimento no desenvolvimento e utilização de Veículos Aéreos Não Tripulados, 

popularmente conhecidos como drones, para uma miríade de aplicações civis e comerciais – 

desde entregas e vigilância até agricultura de precisão e entretenimento – trouxe consigo uma 

crescente preocupação com o ruído gerado por essas aeronaves. Embora individualmente os 

VANTs menores, conforme ilustrado na Figura 2.12, possam parecer relativamente silenciosos à 

distância, a perspectiva de um grande número deles operando em baixas altitudes, especialmente 
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sobre áreas urbanas e suburbanas, levanta questões significativas sobre poluição sonora e 

aceitação pública. 

 

Figura 2.12 – Veículo aéreo não tripulado, (FONTE: 

https://www.abear.com.br/imprensa/agencia-abear/noticias/por-que-drones-trazem-riscos-ao-espaco-

aereo/). 

 

Segundo Brooks e Humphreys (2020), o ruído emitido por VANTs, predominantemente 

originado de seus sistemas propulsivos (hélices e motores elétricos), possui características que 

podem torná-lo particularmente perceptível e incômodo: 

• Frequências Características: O ruído das hélices de VANTs frequentemente 

contém componentes tonais distintos (harmônicos da frequência de passagem das 

pás) que podem se destacar do ruído de fundo ambiente, tornando-os mais 

facilmente detectáveis e potencialmente mais irritantes do que ruídos de banda 

larga de mesma intensidade. 

• Operação em Baixa Altitude: Diferentemente de aeronaves convencionais que 

operam em grandes altitudes, muitos VANTs voam próximos ao solo e, 

consequentemente, mais perto de pessoas e áreas sensíveis ao ruído. 

• Proximidade a Áreas Residenciais: Aplicações como entrega por drones implicam 

voos sobre áreas densamente povoadas, onde o impacto do ruído é mais crítico. 

• Novidade e Percepção Psicológica: O som de VANTs ainda é relativamente novo 

no ambiente sonoro cotidiano, e a percepção de um objeto voador não identificado 

ou associado à vigilância pode exacerbar a resposta negativa ao ruído. 

De acordo com Candelor, Pagliaroli, Ragni e Di Francesco (2019), os impactos potenciais 

do ruído de VANTs, apresentados na Figura 2.13, são multifacetados: 
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1.  Incômodo e Perturbação: É o efeito mais direto e amplamente relatado. O ruído pode 

interferir em atividades cotidianas, como conversação, sono, trabalho e lazer, levando à irritação 

e redução da qualidade de vida. 

2.  Impactos na Saúde: A exposição prolongada a níveis elevados de ruído ambiental tem 

sido associada a diversos problemas de saúde, incluindo estresse, distúrbios do sono, problemas 

cardiovasculares e comprometimento cognitivo, especialmente em crianças. Embora o ruído de 

VANTs individuais possa não atingir níveis perigosos de exposição direta, a contribuição 

cumulativa para o ruído ambiental total é uma preocupação. 

3.  Impacto na Vida Selvagem: O ruído de VANTs pode perturbar o comportamento de 

animais selvagens, afetando seus padrões de acasalamento, forrageamento e predação, 

especialmente em áreas ecologicamente sensíveis. 

4.  Aceitação Pública e Viabilidade Comercial: A percepção negativa do ruído é uma das 

principais barreiras para a aceitação pública generalizada de operações de VANTs em larga 

escala, como as de entrega. Preocupações com o ruído podem levar a restrições regulatórias 

mais severas, limitando a viabilidade econômica de certas aplicações. 

5.  Privacidade e Segurança: Embora não diretamente um impacto do ruído, o som de um 

VANT pode alertar para sua presença, exacerbando preocupações com privacidade e segurança, 

o que pode, por sua vez, aumentar a sensibilidade ao próprio ruído. 

 

Figura 2.13 – Impacto do ruído de VANTs, (ADAPTADO DA FONTE: 

https://www.mdpi.com/1660-4601/19/15/9299). 

 

Diante desses desafios, a pesquisa e o desenvolvimento de VANTs mais silenciosos 

tornaram-se uma prioridade. Isso envolve não apenas o projeto de hélices e motores com menor 

emissão de ruído, mas também estratégias de planejamento de rotas, otimização de perfis de 
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voo e o desenvolvimento de regulamentações que equilibrem os benefícios da tecnologia de 

VANTs com a necessidade de proteger o ambiente sonoro e a qualidade de vida das 

comunidades. 

 

2.3 Mecanismos de Geração de Ruído em Hélices de VANTs 

 

O ruído gerado por hélices de VANTs é um fenômeno complexo, resultante de diversas 

fontes e mecanismos aeroacústicos. Segundo Brentner e Farassat (2003), o ruído de hélices pode 

ser categorizado em duas classes principais: ruído tonal (ou harmônico) e ruído de banda larga. 

 

2.3.1 Ruído Tonal (Harmônico) 

 

O ruído tonal é caracterizado por picos discretos de energia sonora em frequências 

específicas. Essas frequências são tipicamente a frequência de passagem das pás (Blade 

Passage Frequency - BPF) e seus múltiplos (harmônicos). A BPF é calculada como: 

 

    𝐵𝑃𝐹 =
(𝑁º 𝑑𝑒 𝑃á𝑠∗𝑉𝑒𝑙𝑜𝑐𝑖𝑑𝑎𝑑𝑒 𝑑𝑒 𝑅𝑜𝑡𝑎çã𝑜 𝑑𝑎 𝐻é𝑙𝑖𝑐𝑒 𝑒𝑚 𝑅𝑃𝑀)

60
                                  (2.11) 

O ruído tonal é geralmente o componente dominante do ruído de hélices em baixas 

velocidades e é frequentemente associado à percepção de um som mais "distinto" ou "irritante". 

As principais fontes de ruído tonal são o ruído de espessura e o ruído de carga. 

 

2.3.1.1 Ruído de Espessura 

 

O ruído de espessura é gerado pelo deslocamento físico do ar pelas pás da hélice à 

medida que elas rotacionam. Cada pá, devido à sua espessura finita, empurra o ar para fora do 

seu caminho. Esse deslocamento periódico do fluido cria flutuações de pressão que se propagam 

como ondas sonoras. É um mecanismo monopolo de geração de som, análogo a uma sirene ou 

a um pistão pulsante. 

As características do ruído de espessura são: 

• Frequência: Ocorre na BPF e seus harmônicos. 

• Intensidade: A intensidade do ruído de espessura aumenta com: 
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• A espessura das pás (pás mais espessas deslocam mais ar). 

• A velocidade de rotação da hélice (maior velocidade de deslocamento). 

• A velocidade na ponta da pá. Torna-se particularmente significativo quando 

a velocidade na ponta da pá se aproxima da velocidade do som 

(escoamento transônico), onde a formação de ondas de choque devido à 

espessura pode gerar um ruído impulsivo intenso (às vezes chamado de 

ruído de espessura sônico). 

• Diretividade: Tende a irradiar de forma mais eficiente na direção do eixo da hélice 

e no plano de rotação. 

A formulação clássica para o ruído de espessura foi desenvolvida por Gutin, que o 

modelou como uma distribuição de monopolos acústicos no disco da hélice. Embora seja um 

mecanismo fundamental, em muitas condições de operação de VANTs (especialmente em baixas 

velocidades de ponta de pá), o ruído de carga pode ser mais dominante que o ruído de espessura 

subsônico. 

 

2.3.1.2 Ruído de Carregamento 

 

O ruído de carregamento é gerado pelas forças aerodinâmicas instacionárias que atuam 

sobre as pás da hélice. Qualquer variação temporal ou espacial dessas forças resulta em 

flutuações de pressão que se propagam como som. É um mecanismo dipolar de geração de som. 

As principais causas de flutuações nas cargas aerodinâmicas incluem: 

• Cargas Estacionárias: Mesmo as forças aerodinâmicas médias (constantes no 

tempo, no referencial da pá) geram ruído devido à rotação periódica das pás. Um 

observador fixo percebe essas forças como fontes sonoras que aparecem e 

desaparecem periodicamente à medida que cada pá passa. 

• Cargas Instacionárias: Variações nas cargas aerodinâmicas sobre as pás devido 

a: 

• Escoamento de Entrada Não Uniforme: A hélice pode operar em um 

escoamento que não é uniforme devido à presença da fuselagem, asas, 

outros rotores (em configurações multi-rotor), ou devido a manobras da 

aeronave. Isso causa variações no ângulo de ataque e na velocidade 

relativa vista por cada seção da pá ao longo de sua rotação, alterando as 

cargas aerodinâmicas. 
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• Interação com Vórtices: As pás podem interagir com vórtices gerados por 

elas mesmas em rotações anteriores (Blade-Vortex Interaction - BVI), 

especialmente em condições de voo pairado ou descida lenta, ou com 

vórtices gerados por outras partes da aeronave. 

• Turbulência Atmosférica: A passagem da hélice através de turbulência no 

ar incidente também causa flutuações de carga. 

As características do ruído de carregamento são: 

• Frequência: Ocorre na BPF e seus harmônicos. As componentes instacionárias 

podem também gerar ruído em outras frequências ou alargar os picos tonais. 

• Intensidade: A intensidade do ruído de carga depende da magnitude das forças 

aerodinâmicas e da taxa de variação dessas forças. Aumenta com: 

• O empuxo e o torque da hélice. 

• A velocidade de rotação. 

• O grau de não uniformidade do escoamento de entrada. 

• Diretividade: A diretividade do ruído de carga é mais complexa que a do ruído de 

espessura e depende da natureza das cargas (empuxo vs. torque) e se são 

estacionárias ou instacionárias. Geralmente, o ruído devido às cargas de empuxo 

irradia preferencialmente em direções próximas ao eixo da hélice, enquanto o 

ruído devido às cargas de torque irradia mais no plano de rotação. 

O ruído de carregamento é frequentemente a fonte dominante de ruído tonal para hélices 

operando em velocidades subsônicas. 

 

2.3.2 Ruído de Banda Larga 

 

O ruído de banda larga é caracterizado por uma distribuição contínua de energia sonora 

sobre uma ampla faixa de frequências, sem picos tonais distintos (ou com picos menos 

proeminentes sobre um "tapete" de ruído). É geralmente associado a fenômenos aleatórios e 

turbulentos no escoamento ao redor das pás da hélice. 

As principais fontes de ruído de banda larga em hélices incluem: 

1.  Ruído de Camada Limite Turbulenta e Bordo de Fuga: Uma camada limite turbulenta 

se desenvolve sobre a superfície das pás. Quando essa camada limite turbulenta passa sobre o 

bordo de fuga da pá, as flutuações de pressão dentro da camada limite são espalhadas como 
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som. Este é frequentemente um mecanismo dominante de ruído de banda larga em aerofólios e, 

por extensão, em hélices. 

2.  Ruído de Separação de Escoamento: Se o escoamento se separa da superfície da pá 

(estol), a região de escoamento separado é altamente turbulenta e instável, gerando ruído de 

banda larga. 

3.  Ruído de Vórtice de Ponta: A formação e o escoamento instável do vórtice de ponta da 

pá podem gerar ruído de banda larga, especialmente se o vórtice interagir com a própria pá ou 

com outras superfícies. 

As características do ruído de banda larga são: 

• Espectro de Frequência: Contínuo, geralmente com um pico em frequências 

médias a altas e decaindo em frequências mais altas. 

• Intensidade: Aumenta com a velocidade da hélice e com o nível de turbulência no 

escoamento. Para o ruído de bordo de fuga, a intensidade é tipicamente 

proporcional a uma alta potência da velocidade (V⁵ a V⁶). 

• Diretividade: Geralmente mais omnidirecional do que o ruído tonal, embora possa 

haver alguma preferência direcional dependendo do mecanismo específico. 

Embora o ruído tonal seja muitas vezes o mais perceptível, o ruído de banda larga 

contribui significativamente para o nível de som geral e pode ser um fator importante no 

incômodo, especialmente em frequências mais altas. A Figura 2.14 mostra um comparativo do 

ruído tonal e de banda larga para melhor visualização. 

 

 

Figura 2.14 – Comparativo de ruído tonal e de banda larga, (FONTE: 

https://www.sciencedirect.com/topics/engineering/tone-noise). 



44 
 

2.3.3 Outras Fontes de Ruído 

 

Além dos mecanismos primários de ruído tonal e de banda larga, outras fontes podem 

contribuir para a assinatura acústica de VANTs: 

- Ruído de Instalação: A presença da estrutura da aeronave (fuselagem, braços de suporte 

dos motores, etc.) pode interagir com o escoamento da hélice, modificando as fontes de ruído ou 

espalhando o som gerado pela hélice. A interação rotor-estrutura é uma fonte importante de ruído, 

especialmente em VANTs onde as hélices operam próximas a componentes estruturais. 

- Ruído do Motor e Eletrônica: 

• Motores Elétricos: Embora geralmente mais silenciosos que motores a combustão, 

os motores elétricos utilizados em VANTs podem gerar ruído devido a vibrações 

magnéticas, rolamentos e ventoinhas de refrigeração. Esse ruído é tipicamente 

tonal, em frequências relacionadas à velocidade de rotação do motor e ao número 

de polos magnéticos. 

• Controladores de Velocidade Eletrônicos: Os ESCs, que controlam a velocidade 

dos motores, podem gerar ruído eletromagnético de alta frequência devido à 

comutação dos sinais PWM. 

• Vibrações Estruturais: Vibrações do motor ou de outros componentes podem ser 

transmitidas à estrutura do VANT e irradiadas como som. 

A compreensão detalhada desses diversos mecanismos de geração de ruído é o primeiro 

passo para o desenvolvimento de estratégias eficazes de mitigação, seja através do design 

aerodinâmico das hélices, do controle ativo de ruído, ou do projeto da estrutura do VANT para 

minimizar interações aeroacústicas adversas. 

 

2.4 Hélices Dutadas 

 

As hélices dutadas são sistemas propulsivos compostos por uma hélice (ou rotor) 

envolvida por um duto ou conduto circular, como ilustrado na Figura 2.15. Esta configuração 

apresenta características específicas que a diferenciam das hélices convencionais (abertas): 

- Características principais das hélices dutadas: 

1. Estrutura física: Consiste em uma hélice ou rotor operando dentro de um duto cilíndrico 

ou anular, geralmente com perfil aerodinâmico. 
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2. Funcionamento: O duto canaliza o fluxo de ar através da hélice, modificando o campo de 

pressão e velocidade ao redor das pás. 

3. Eficiência: Em certas condições operacionais, especialmente em baixas velocidades de 

avanço, as hélices dutadas podem apresentar maior eficiência propulsiva comparadas às 

hélices abertas. 

4. Segurança: O duto funciona como proteção física, reduzindo riscos de contato com as pás 

em movimento, característica particularmente valiosa em VANTs que operam próximos a 

pessoas. 

 

Figura 2.15 – Hélice dutada, (ADAPTADO DA FONTE: https://www.mdpi.com/2226-

4310/7/8/112). 

 

2.4.1 Aeroacústica de Hélices Dutadas 

 

A utilização de dutos ao redor de hélices, formando o que se conhece como propulsores 

dutados (ducted fans ou shrouded propellers), conforme mostrado na Figura 2.16, é uma 

estratégia que tem sido explorada tanto para melhorar o desempenho aerodinâmico em certas 

condições quanto para modificar a assinatura acústica de VANTs e outras aeronaves. A presença 

do duto introduz interações aeroacústicas complexas que podem tanto atenuar quanto, em alguns 

casos, amplificar certos componentes do ruído da hélice. 
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Figura 2.16 – Hélices dutadas em VANTs, (FONTE: https://www.amazon.com/-

/es/HYtdEGV9911/dp/B0DSBTR7Q2). 

 

2.4.2 A Teoria da Influência do Duto na Geração e Propagação do Ruído 

 

O duto, essencialmente um anel aerodinâmico que envolve a hélice, altera o campo de 

escoamento ao redor das pás e modifica a forma como o som gerado por elas se propaga para 

o campo distante, como ilustrado na Figura 2.17. Os principais mecanismos pelos quais um duto 

influencia a aeroacústica de uma hélice incluem: 

- Modificação do Escoamento de Entrada e Saída: O duto pode acelerar o fluxo de ar 

através do rotor (especialmente em baixas velocidades de avanço), potencialmente aumentando 

o empuxo. No entanto, ele também pode introduzir distorções no escoamento de entrada se não 

for bem projetado, ou se a aeronave estiver em ângulos de ataque elevados, o que pode levar a 

flutuações de carga nas pás e, consequentemente, a um aumento do ruído de carga. 

- Interação da Camada Limite do Duto com as Pás: A camada limite que se desenvolve 

na superfície interna do duto pode ser ingerida pelas pontas das pás da hélice. Essa interação 

pode ser uma fonte adicional de ruído de banda larga e também pode excitar tons se a interação 

for periódica. 

- Modificação dos Vórtices de Ponta: O duto pode suprimir ou modificar a formação dos 

vórtices de ponta das pás, que são uma fonte de arrasto induzido e de ruído. A pequena folga 

(gap) entre a ponta da pá e a parede interna do duto é um parâmetro crítico. Se a folga for muito 

pequena, pode haver um aumento do ruído de alta frequência devido à interação viscosa. Se for 

muito grande, os benefícios da supressão do vórtice de ponta diminuem. 
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- Criação de Novas Fontes de Ruído: O próprio duto pode se tornar uma fonte de ruído, 

por exemplo, devido ao espalhamento do som gerado pela hélice em seu bordo de fuga (trailing 

edge noise do duto) ou devido à vibração do duto induzida pelas flutuações de pressão. 

 

 

Figura 2.17 – Influência do duto na geração e propagação de ruído, (FONTE: 

https://www.mdpi.com/2077-1312/8/4/257). 

 

2.4.2.1 Efeitos de Blindagem e Redirecionamento 

 

Um dos benefícios acústicos mais citados dos dutos é sua capacidade de atuar como uma 

barreira física, proporcionando blindagem sonora. O duto pode bloquear a propagação direta de 

parte do som gerado pelas pás da hélice, especialmente para observadores localizados em certas 

direções. 

- Blindagem do Ruído de Linha de Visão Direta: O som que se propaga radialmente a 

partir das pás pode ser interceptado pela parede do duto. Isso é particularmente eficaz para o 

ruído de alta frequência, que tem comprimentos de onda menores e é mais facilmente bloqueado 

por obstáculos. 

- Redirecionamento da Propagação Sonora: O duto pode alterar os padrões de 

diretividade do ruído. O som que incide na superfície interna do duto pode ser refletido e refratado, 

e o som que emerge das aberturas de entrada (inlet) e saída (outlet) do duto pode ter uma 

diretividade diferente daquela de uma hélice aberta. Por exemplo, o ruído que se propagaria no 

plano da hélice pode ser redirecionado para direções mais axiais. 

A eficácia da blindagem depende de vários fatores: 

• Geometria do Duto: Comprimento, diâmetro, formato do perfil do duto e a presença 

de lábios de entrada (inlet lips) e difusores de saída. 
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• Frequência do Som: A blindagem é mais eficaz para comprimentos de onda 

menores que as dimensões características do duto. 

• Localização da Fonte de Ruído na Pá: Fontes de ruído localizadas mais 

externamente nas pás podem ser mais efetivamente blindadas. 

• Material Acústico do Duto: O uso de materiais com propriedades de absorção 

sonora no revestimento interno do duto (liners acústicos) pode aumentar 

significativamente a atenuação do som, especialmente para certas faixas de 

frequência. 

 

2.4.2.2 Potencial de Amplificação e Atenuação Seletiva de Frequências 

 

Embora a blindagem seja um efeito desejável, a presença do duto também pode levar à 

amplificação de ruído em certas frequências ou direções, ou à atenuação seletiva. 

- Ressonâncias Acústicas: O espaço confinado entre a hélice e o duto, bem como a própria 

cavidade do duto, pode atuar como um ressonador acústico, como demonstrado na Figura 2.18. 

Se as frequências características do ruído da hélice (como a BPF e seus harmônicos) coincidirem 

com as frequências de ressonância do duto (modos acústicos do duto), pode ocorrer uma 

amplificação significativa desses tons. Os modos de propagação no duto (cut-on/cut-off 

frequencies) são críticos. Frequências abaixo da frequência de corte do primeiro modo transversal 

do duto (cut-off frequency) tendem a se propagar como ondas planas e podem ser mais 

facilmente atenuadas por liners. Frequências acima do cut-off podem se propagar em modos 

mais complexos e podem ser mais difíceis de atenuar ou até mesmo serem amplificadas. 

 

Figura 2.18 - Esquema da placa em um duto que leva à ressonância acústica, (FONTE: 

https://www.researchgate.net/figure/Schematic-of-the-plate-in-a-duct-leading-to-acoustic-

resonance_fig1_238497599). 
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- Reflexões Múltiplas: As ondas sonoras geradas pelas pás podem sofrer múltiplas 

reflexões nas paredes internas do duto. Essas reflexões podem interferir construtiva ou 

destrutivamente, levando a um aumento ou diminuição do nível de som em frequências e direções 

específicas. 

- Efeito de "Órgão": Dutos mais longos podem exibir modos de ressonância longitudinais, 

similares aos de um tubo de órgão, que podem amplificar tons específicos. 

- Atenuação por Liners Acústicos: A incorporação de revestimentos acústicos (liners) na 

superfície interna do duto é uma técnica comum para atenuar o ruído, especialmente os tons da 

hélice. Liners são tipicamente projetados para serem eficazes em faixas de frequência 

específicas, absorvendo a energia acústica através de mecanismos como ressonadores de 

Helmholtz ou materiais porosos. O design ótimo de um liner envolve a seleção da impedância 

acústica correta para as frequências alvo e as condições de escoamento dentro do duto. 

 

2.4.2.3 Interação Acústica Duto-Hélice 

 

A interação entre a hélice e o duto não é apenas unidirecional (duto afetando o som da 

hélice). O campo acústico gerado pela hélice também pode influenciar o comportamento 

aerodinâmico e estrutural do duto, e vice-versa, criando um ciclo de interação aeroacústica 

complexa. 

- Forças Acústicas sobre as Pás: As ondas sonoras refletidas pelo duto podem incidir de 

volta sobre as pás da hélice, alterando as cargas aerodinâmicas instacionárias sobre elas e, 

potencialmente, modificando a própria geração de ruído de carga. 

- Vibração do Duto Induzida Acusticamente: As flutuações de pressão sonora dentro do 

duto podem excitar vibrações estruturais no duto. Se o duto vibrar, ele pode irradiar som adicional 

(ruído estruturalmente irradiado), potencialmente em frequências diferentes das fontes originais 

da hélice. A Figura 2.19 exemplifica a vibração acústica induzida pelo duto. 

 

Figura 2.19 – Vibração acústica induzida, (FONTE: https://sdeasolutions.com/acoustic-

induced-vibration/). 

https://sdeasolutions.com/acoustic-induced-vibration/
https://sdeasolutions.com/acoustic-induced-vibration/
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- Feedback Acústico: Em certas condições, pode ocorrer um mecanismo de feedback 

onde o som gerado pela hélice excita uma resposta do duto (seja uma ressonância acústica ou 

uma vibração estrutural), que por sua vez altera a geração de som pela hélice, podendo levar a 

instabilidades ou amplificação de ruído. 

- Interação com o Escoamento na Ponta da Pá: O pequeno espaço (folga ou tip clearance) 

entre as pontas das pás e a parede interna do duto é uma região de escoamento complexo. O 

vazamento de fluido através dessa folga (devido à diferença de pressão entre a face de pressão 

e a face de sucção da pá) gera vórtices e turbulência que são fontes significativas de ruído de 

banda larga e, potencialmente, de tons se a interação for periódica. O design da ponta da pá e a 

magnitude da folga são cruciais para controlar esse tipo de ruído. O duto influencia fortemente 

esse escoamento na ponta. 

O projeto aeroacústico de hélices dutadas, portanto, requer uma análise cuidadosa 

desses mecanismos de interação. O objetivo é maximizar os benefícios da blindagem e da 

melhoria de desempenho aerodinâmico, enquanto se minimiza o potencial de amplificação de 

ruído devido a ressonâncias ou interações adversas. Ferramentas de simulação numérica (como 

CFD (Dinâmica de Fluidos Computacional) acoplado com métodos de analogia acústica ou CAA 

(Aeroacústica Computacional)) e testes experimentais detalhados são essenciais para otimizar o 

design de propulsores dutados de baixo ruído para VANTs. 

 

2.5 Desafios Específicos para VANTs 

 

• Efeitos de Escala: Os VANTs operam frequentemente em Números de Reynolds 

mais baixos que aeronaves convencionais, o que pode influenciar os mecanismos 

de geração de ruído. 

• Proximidade das Fontes: Em VANTs multi-rotor, as hélices estão próximas umas 

das outras e da estrutura, levando a interações aeroacústicas complexas. 

• Ruído de Motores Elétricos e ESCs: Embora menos intensos que motores a 

combustão, podem contribuir com tons de alta frequência que precisam ser 

caracterizados. 

• Efeitos do Solo: Para VANTs que operam próximos ao solo (decolagem, pouso, 

voo baixo), a reflexão do som no solo pode alterar significativamente os níveis 

medidos e a diretividade. 
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• Variabilidade: O ruído pode variar com o estado da bateria, temperatura dos 

componentes e pequenas variações na fabricação das hélices. 

A abordagem sistemática e rigorosa na medição e análise do ruído aeroacústico é 

fundamental para entender as fontes de ruído em hélices de VANTs, validar modelos de predição, 

avaliar a eficácia de tecnologias de redução de ruído e fornecer dados para o desenvolvimento 

de regulamentações e para a avaliação do impacto ambiental. 
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CAPÍTULO III 

 

Revisão Bibliográfica 

 

 

A análise experimental da radiação sonora emitida por hélices dutadas em veículos 

aéreos não tripulados (VANTs) tem despertado cada vez mais interesse na comunidade científica, 

devido ao aumento do uso desses veículos em áreas urbanas, monitoramento ambiental e 

serviços logísticos. Hélices dutadas oferecem benefícios aerodinâmicos e acústicos em 

comparação às hélices abertas, contudo, apresentam desafios particulares na caracterização e 

otimização. 

A Organização da Aviação Civil Internacional (ICAO), desde a década de 1970, distribuiu 

padrões e práticas sugeridas para restringir a poluição sonora relacionada às aeronaves. Durante 

uma conferência em Chicago, que contou com a presença de mais de 50 nações, foi apresentado 

o Anexo 16, cujo propósito principal era a certificação de ruído. Isso garantiu que qualquer novo 

projeto de aeronave deveria incluir tecnologias de redução de ruído e passar por uma série de 

testes para confirmar sua efetividade na redução do ruído.  

Depois desta primeira convenção, foram estabelecidas normas mais rigorosas para 

garantir a qualidade de vida nas regiões mais impactadas pelo tráfego aéreo. Alguns exemplos 

de regulações estabelecidas ao longo dos anos incluem: 

• 1972 – O rascunho dos Padrões e Práticas Recomendadas Internacionais para o Ruído 

de Aeronaves foi desenvolvido, com base na Reunião Especial sobre Ruído de Aeronaves 

Próximos a Aeródromos (1969). Esta norma restrita restringe operações para aviões 

próximos de aeródromos, considerando aspectos como a Massa Máxima de Decolagem, 

o ângulo de aproximação e decolagem, o empuxo máximo na decolagem, entre outros. 

• 1977 – A introdução dos motores a jato com alta razão de bypass proporcionou avanços 

notáveis na redução do ruído e na eficácia do uso de combustível. Foram alcançados 
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progressos significativos no projeto de motores e fuselagens, proporcionando uma 

redução notável nos níveis de ruído. Como resultado, a ICAO intensificou os padrões de 

ruído, conforme ilustrado nos capítulos 2, 3 e 4 do Anexo 16, Volume 1. 

• 2013-2014 – A introdução do Capítulo 14 do Anexo 16 da Convenção sobre Aviação Civil 

Internacional, que requer uma redução de 7 EPNdB para todas as aeronaves a jato e 

movimentos a hélice, baseia-se nos capítulos anteriores, conforme ilustrado na Figura 3.1. 

A finalidade desta norma é reduzir a quantidade de indivíduos expostos a níveis de ruído 

superiores a 55 dB de maneira contínua ou diária. 

 

Figura 3.1 - A progressão dos padrões de ruído da ICAO para aeronaves (FONTE: 

https://www.icao.int/environmental-protection/pages/reduction-of-noise-at-source.aspx). 

 

Com o progresso da sociedade e o progresso tecnológico, particularmente em relação 

aos VANTs, a ICAO se depara com o desafio de garantir que as autoridades globais monitorem 

e apliquem corretamente os padrões de ruído. Os VANTs também estão sujeitos às normas da 

ICAO e, por estarem em desenvolvimento, precisam de normas estritas desde o começo. 

A ICAO regulamenta o Brasil como um líder na gestão do ruído aeronáutico. A partir de 

2017, a Agência Nacional de Aviação Civil (ANAC) definiu um conjunto amplo de normas de 

aeronavegabilidade para VANTs, através do RBAC-E nº 94. Esta alteração estabelece regras 

operacionais, especialmente em zonas urbanas, para VANTs que possuam uma Massa Máxima 

de Decolagem (MTOM) superior a 150 kg. Para veículos abaixo desse limite, não existem critérios 
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particulares de certificação de ruído; contudo, se a aeronave ultrapassar esse limite, ela será 

categorizada e estará sujeita às normas dos RBAC 21 (Procedimentos de Certificação para 

Produtos e Artigos) e RBAC 36 (Padrões de Ruído: Certificação de Tipo e Aeronavegabilidade). 

Da mesma forma que outras nações, o Brasil está aprimorando os requisitos operacionais 

para VANTs e já concentra esforços na implementação de eVTOLs, amplificando a utilização 

desses veículos em grande escala a partir de 2025. 

Estudos como os de Gentry et al. (2018) e Boxwell et al. (2020) analisaram o impacto dos 

dutos na redução de ruído, ressaltando que as carenagens têm o potencial de diminuir 

consideravelmente os níveis de ruído de alta frequência, ao mesmo tempo que estimulam 

harmônicos de baixa frequência devido às interações entre a hélice e a borda interna do duto. 

Estas pesquisas empregam túneis de vento anecoicos equipados com microfones de 

proximidade e sistemas de coleta de dados de alta precisão para documentar espectros de 

pressão sonora em diferentes condições de operação, tais como regime de rotação, ângulo de 

ataque e relação de avanço. 

Adicionalmente, a geometria do duto desempenha um papel crucial na propagação da 

radiação sonora. Schmitz et al. (2016) conduziram experimentos com diversos perfis de dutos 

(bordas de entrada arredondadas, ângulos de saída variáveis e materiais flexíveis), evidenciando 

que o formato da carenagem influencia diretamente a distribuição do escoamento de ar e, 

consequentemente, os padrões de emissão acústica. O uso de carenagens mais profundas ou 

equipadas com difusores aerodinâmicos está ligado a uma amplitude reduzida de vórtices 

gerados, contribuindo para uma redução geral no coeficiente de ruído. 

Além disso, Mokhtar et al. (2015) conduziram experimentos com hélices em configurações 

abertas e dutadas para examinar a interação entre as pás e o escoamento de ar do duto, 

empregando simulações fundamentadas no método de Reynolds-Averaged Navier-Stokes 

(RANS) e comparando com medições em túneis de vento. Eles concluíram que o uso de 

carenagens aumenta a eficiência propulsiva, no entanto, a proximidade entre as pás e as bordas 

internas do duto pode provocar picos acústicos em frequências específicas, especialmente nas 

harmônicas do movimento das pás. 

A literatura também discute a seleção de materiais e a rigidez estrutural do duto. De 

acordo com Khalighi et al. (2019), carenagens produzidas com materiais compostos flexíveis 

resultaram em níveis de ruído inferiores em relação às versões rígidas, devido à absorção parcial 

das vibrações provocadas pelas interações entre fluido e estrutura. 
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A radiação sonora também é influenciada pelas condições operacionais, tais como 

velocidade do escoamento de ar livre e regime de rotação. Cooper e Gentry (2020) enfatizaram 

que variações na velocidade do fluxo de ar podem modificar o ponto de separação na borda de 

saída do duto, modificando a atuação do wake e, consequentemente, o ruído radiante. Além 

disso, em pesquisas que empregaram pintura de óleo para visualização de linhas de escoamento 

(Schmitz et al., 2016), foi descoberto que velocidades críticas do escoamento de ar podem 

intensificar áreas de recirculação dentro do duto, elevando o coeficiente de arrasto e os níveis de 

emissão sonora. 

Em estudos recentes, conduzidos por Lee et al. (2021), utilizaram-se métodos híbridos 

que combinavam técnicas de simulação (CFD) com medições experimentais para examinar 

diversas geometrias de hélices e dutos. A combinação de dados acústicos e aerodinâmicos 

possibilitou o desenvolvimento de mapas de eficiência que correlacionam o coeficiente de 

propulsão com o índice de ruído, fornecendo orientações para a otimização de hélices dutadas. 

Essas pesquisas destacam a relevância da combinação de métodos experimentais e 

computacionais na caracterização da radiação sonora, levando em conta aspectos como 

geometria, regime operacional e materiais. As descobertas têm impacto direto na implementação 

de VANTs em zonas urbanas, onde a diminuição do ruído é um requisito fundamental para 

aceitação social e regulatória. 

A sociedade contemporânea está experimentando uma nova era de veículos aéreos não 

tripulados, conhecidos como VANTs. Conforme mencionado acima, os progressos tecnológicos 

consideráveis desativam regulamentações estritas que uniformizam a produção, operação e 

outros aspectos para garantir a segurança, a saúde e prevenir qualquer tipo de catástrofe que 

possa ser evitada. É crucial conduzir pesquisas extensas para garantir a precisão e a relevância 

dos resultados. Neste cenário, esta seção apresenta um conjunto de pesquisas em aeroacústica 

e otimização aerodinâmica que podem ser inovadoras ou aplicáveis aos drones para solucionar 

o problema de ruído presente neles. 

A pesquisa intitulada “Aeroacústica e Otimização Aerodinâmica de Pás de Hélice”, 

apresentada em 2010 na 16ª Conferência Aeroacústica AIAA/CEAS, abordou o desenvolvimento 

de pás de hélice com foco na redução de ruído e melhoria do desempenho aerodinâmico. 

Utilizando uma rede neural artificial (ANN) combinada com simulações baseadas no modelo 

RANS, foi possível gerar uma grande quantidade de dados com elevado grau de precisão. No 

estudo, as quatro pás de hélice tiveram suas configurações otimizadas em relação à varredura, 
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torção, corda e espessura — parâmetros que definem os pontos de controle da parametrização 

b-spline das distribuições radiais. A pesquisa também evidenciou que, do ponto de vista 

aerodinâmico, as pás podem ser classificadas em dois grupos: varridas (swept) e não varridas 

(unswept). Durante o regime de cruzeiro, as pás varridas apresentaram melhor desempenho, 

enquanto as não varridas se destacaram pela menor demanda de potência. Este trabalho 

representa uma contribuição relevante para o desenvolvimento de aeronaves do tipo eVTOL, que 

dependem da propulsão distribuída e do uso de múltiplas hélices externas para as fases de 

decolagem, pouso e cruzeiro. 

Nikolas Zowdny e Douglas Boyd publicaram um artigo em 2017 que abordava um estudo 

semelhante ao atual, explorando a conexão entre o ruído e a interação entre o Rotor e a estrutura 

do drone. Uma pesquisa intrigante utilizou um duto cônica para investigar a interação entre o rotor 

e a fuselagem com vários diâmetros de fuselagem. Além das avaliações experimentais, foram 

feitas previsões acústicas utilizando CFD (Dinâmica Computacional de Fluidos). Um dos 

resultados deste estudo indicou que fuselagens com seção transversal constante apresentavam 

pouco ou nenhum impacto na geração de ruído. Um segundo argumento, comprovado através 

de fuselagens cônicas, sugeriu que o ruído tonal está ligado à proximidade entre o rotor e a 

fuselagem. A redução dessa proximidade também reduz o ruído tonal, sendo essa uma das 

principais motivações para este estudo. 

Renato Falconi realizou um estudo sobre dispositivos para diminuir o ruído em VANTs em 

2018. Neste estudo, foram projetadas três hélices distintas, cada uma com diferentes winglets e 

dois dutos. Todas as configurações foram experimentadas e examinadas através da coleta de 

espectros de frequência de ruído. Finalmente, ficou claro que os dutos intensificaram a assinatura 

de ruído nas frequências altas, enquanto as hélices diminuíram o ruído em até 0,5 dBa na maior 

parte do espectro e até 4 dB em frequências específicas. Foram conduzidos outros estudos para 

diminuir o ruído alterando a geometria das bordas de fuga das hélices através de serrilhadas, 

incorporando materiais porosos e a tripulação da camada limite na superfície. 

Estes estudos demonstram como a investigação constante em aeroacústica e otimização 

aerodinâmica pode auxiliar na redução dos problemas de ruído nos VANTs, ao mesmo tempo 

que auxilia no avanço de tecnologias mais eficazes e silenciosas para a aviação do futuro.  

O Controle Ativo de Ruído teve sua origem em 1933, quando Paul Lueg registrou uma 

patente para a tecnologia de supressão ativa de ruído. Ao longo dos anos, os avanços na 



57 
 

microeletrônica viabilizaram o desenvolvimento de diversos dispositivos baseados nesse 

conceito, como os fones de ouvido com tecnologia ANC, amplamente utilizados por pilotos. 

Segundo Castro et al. (2017), diariamente, são criadas novas utilizações para essa 

tecnologia. Na verdade, os pesquisadores espanhóis analisaram a primeira implementação de 

um sistema ANC para VANTs, impulsionados pela demanda por drones mais silenciosos e pelo 

pedido da EASA para diminuir o ruído dos VANTs em regiões habitadas. Este mecanismo inclui 

um microprocessador, microfones e alto-falantes, que geram o ruído através de um algoritmo. O 

microfone detecta o som e o processador envia um sinal semelhante, mas em fase invertida, para 

o alto-falante, neutralizando assim o ruído original. 

Assim, o sistema de controle ativo oferece uma das estratégias mais flexíveis para 

diminuir o ruído. Contudo, este é um sistema mais intrincado, necessitando de algoritmos 

aprimorados e tecnologia de microeletrônica de nível para permitir a integração do controle ativo 

ao drone. 
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CAPÍTULO IV 

 

Metodologia 

 

 

Esta seção apresenta a metodologia a ser utilizada para a caracterização experimental da 

radiação sonora de uma hélice dutada de um VANT, abordando desde a definição da geometria 

e configuração do modelo até a aquisição e análise dos dados, utilizando diferentes configurações 

de dutos e ângulos de medição. 

 

4.1 Construção da Hélice e do Duto 

 

Para a realização do estudo, utilizou-se uma hélice comercial APC 10 x 7E, com diâmetro 

de 254 mm, conforme mostrado na Figura 4.1. 

 

Figura 4.1 – Hélice APC 10 x 7E. 
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O duto, por sua vez, foi fabricado por meio de manufatura aditiva (impressão 3D), 

utilizando material polimérico reforçado — ácido polilático (PLA) —, apresentando as seguintes 

características: 

• Diâmetro externo: 268 mm; 

• Diâmetro interno: 258 mm; 

• Espessura da parede: 5 mm. 

O dimensionamento foi realizado considerando o diâmetro da hélice, que possui 254 mm, 

com uma folga de 2 mm entre a ponta da hélice e a parede interna do duto. Essa folga é essencial 

para evitar perdas de eficiência no sistema. 

Foi projetado um sistema de fixação que se encaixa no suporte da hélice e conecta-se ao 

duto por meio de três hastes, igualmente espaçadas a 120°, cada uma com diâmetro de 8 mm. 

As especificações desse sistema são: 

• Diâmetro externo: 38,40 mm; 

• Diâmetro interno: 32,40 mm; 

• Espessura da parede: 3 mm; 

• Comprimento: 40 mm. 

O dimensionamento desse sistema de fixação foi realizado considerando o diâmetro do 

suporte da hélice, que possui 32 mm, com uma folga de 0,2 mm entre o suporte da hélice e a 

parede interna do sistema de fixação.  

O comprimento do duto (𝐿𝐷) é um parâmetro crítico que influencia diretamente o 

desempenho aerodinâmico ou hidrodinâmico do sistema. De acordo com o relatório técnico 

do Sandia National Laboratories, o comprimento ideal pode ser determinado pela relação de 

Helmbold, que relaciona o comprimento do duto ao raio de saída (𝑅𝑒): 

                                                              𝑠 =
𝐿𝐷

𝑅𝑒
                                                               (4.1) 

Onde: 

• s é um parâmetro adimensional, com faixa recomendada entre 0,5 e 1,5 para 

máxima eficiência. 
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• 𝑅𝑒 é o raio de saída do duto, que, para dutos aeronáuticos, é aproximadamente 

igual ao raio da hélice (R). 

Para uma hélice com diâmetro de 254 mm, o raio (R) é de 127 mm. Adotando 𝑅𝑒 ≈ 𝑅 =

127 𝑚𝑚 e considerando s=1,3 (valor comumente utilizado para equilibrar o aumento da 

velocidade do escoamento induzido pela hélice e as necessidades de sustentação em veículos 

aéreos não tripulados), o comprimento do duto é calculado como: 

                   𝐿𝐷 = 𝑠 ∗ 𝑅𝑒 = 1,3 ∗ 127 = 165,10 𝑚𝑚                                                           (4.2) 

No anexo I é apresentado uma perspectiva em 2D do duto com as respectivas cotas. 

Segue abaixo, a Figura 4.2 do duto construído para melhor visualização:

 

Figura 4.2 – Duto construído. 

 

4.2 Montagem da Bancada 

 

A metodologia experimental adotada baseou-se na montagem de uma bancada de testes 

localizada no Laboratório de Aerodinâmica Experimental (LAEX), pertencente ao Centro de 

Pesquisas em Aerodinâmica Experimental (CPAERO) da Universidade Federal de Uberlândia 

(UFU). Essa bancada foi especialmente desenvolvida para acomodar um sistema propulsor — 
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composto por motor e hélice — e permitir a utilização de equipamentos de medição, como um 

microfone pressurefield e um decibelímetro, para a coleta dos dados necessários. 

O projeto da bancada visou garantir que a hélice operasse livre de qualquer esteira 

aerodinâmica ou interferência proveniente de estruturas próximas, assegurando, assim, a 

integridade e precisão dos dados experimentais. Para isso, foi construído um suporte utilizando 

um tubo metálico de 31,75 mm de diâmetro externo e 1 metro de altura, rigidamente fixado a uma 

base circular metálica, proporcionando estabilidade ao conjunto. A fixação do rotor foi realizada 

por meio de uma base cilíndrica, projetada e fabricada em impressão 3D, com paredes de 8 mm 

de espessura, garantindo robustez suficiente para suportar o motor e a hélice em regimes de alta 

rotação. A Figura 4.3 ilustra a montagem. 

 

Figura 4.3 – Montagem da base do rotor no tubo metálico. 

 

No experimento, empregou-se uma hélice comercial APC 10x7E, com diâmetro de 254 

mm, acoplada a um motor da marca EMAX. A interface de controle do motor foi feita por meio do 

cabo de sinal do ESC (Electronic Speed Controller), conectado a uma placa Arduino UNO, que, 

por sua vez, estava interligada a um computador. O controle foi programado utilizando a biblioteca 

IDE do Arduino ESP8266, e os códigos desenvolvidos — detalhados nos Apêndices II e III — 

permitiram a comunicação e o controle do sistema. 

Após a configuração da bancada, foram conduzidos testes para calibrar o controle de 

modulação por largura de pulso (PWM), relacionando as entradas do teclado do computador às 

rotações por minuto (rpm) desejadas, sendo ajustado para 3500 rpm. Com o intuito de facilitar o 
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processo de medição, foi incorporado um gerador de sinal PWM, operando a 34% para manter a 

rotação estabelecida. 

A medição da rotação foi realizada por meio de um sensor óptico TCRT5000, acoplado 

ao Arduino ESP8266, funcionando em um sistema de malha aberta. A leitura da rotação foi 

validada e monitorada constantemente com o auxílio de um tacômetro digital modelo DT-2234C+, 

garantindo, assim, a precisão e confiabilidade dos dados durante todo o experimento. A Figura 

4.4 ilustra esquematicamente os conjuntos eletrônicos utilizados. 

 

Figura 4.4 – Suporte motor-hélice e conjunto eletrônico (MARTINS, 2025). 

 

4.3 Equipamento de Medição 

 

Inicialmente, foram realizadas medições com o tacômetro digital DT-2234C+ para 

correlacionar as porcentagens configuradas no gerador de pulso PWM (modelo ZK-PP1K) com 

os valores reais de rotação da hélice. Dessa forma, foi possível determinar os valores percentuais 

no gerador de pulso PWM, correspondentes às rotações desejadas de 2000, 3000, 3500 

(configuração analisada), 4000 e 5000 rpm. 

Para registrar os níveis de pressão sonora, foi utilizado um microfone pressurefield 

calibrado previamente com um calibrador de nível sonoro. O microfone foi posicionado a 1 m de 

altura do chão e a uma distância adequada da hélice para capturar a radiação sonora sem 

interferências mecânicas ou aerodinâmicas. 

A aquisição de dados foi realizada por meio de um sistema de captura de sinais acústicos 

de alta precisão, garantindo a fidelidade das medições para cada configuração de duto. Os sinais 
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foram processados e analisados em domínio do tempo e da frequência para identificar 

componentes tonais e de banda larga do ruído gerado. 

Para fins de comparação, utilizou-se o decibelímetro DEC-5010 para medir os níveis de 

pressão sonora nos quatro ângulos de análise (0°, 30°, 60° e 90°) na rotação de 3500 rpm, 

permitindo avaliar a distribuição espacial da radiação sonora emitida pela hélice em operação. 

A Figura 4.5 mostra os equipamentos utilizados para realizar as medições dos ensaios. 

 

Figura 4.5 – Equipamentos de aquisição de dados. 

 

4.4 Procedimentos de Teste 

 

A configuração experimental foi montada em um ambiente controlado para minimizar 

interferências externas. Inicialmente, a estrutura de suporte da hélice e do duto foi montada, 

seguida pela calibração do microfone antes de cada ensaio para assegurar a precisão das 

medições. 

Adiante, foram realizadas medições com o tacômetro digital, sempre à mesma distância 

da hélice, para determinar as porcentagens de acionamento no gerador de pulso PWM 

correspondentes às rotações desejadas da hélice (2000, 3000, 3500, 4000 e 5000 RPM). De 

posse dessas relações, foi possível programar o sistema para operar a hélice nas rotações 

específicas de interesse. 
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Em seguida, para realizar as medições acústicas nas rotações determinadas, utilizou-se 

o código presente no Apêndice II e III, considerando os ângulos de 0º, 30º, 60º e 90º em relação 

ao eixo longitudinal da hélice. O nível de pressão sonora foi registrado com o auxílio de um 

microfone pressurefield, devidamente calibrado, posicionado no plano rotor da hélice. O mesmo 

foi feito com o auxílio de um decibelímetro. A configuração principal analisada foi a de 3500 RPM, 

representando o ponto de operação escolhido para estudo aeroacústico detalhado. Na Figura 4.6 

é possível visualizar o mapeamento dos ângulos em função do centro do rotor. 

 

Figura 4.6 – Mapeamento dos ângulos em função do centro do rotor. 

Já na Figura 4.7 é apresentado o setup da montagem experimental em 2D para melhor 

visualização: 



65 
 

 

Figura 4.7 – Setup da montagem experimental. 

 

Para essa rotação de 3500 RPM, instalou-se o duto em volta da hélice, e as medições 

foram realizadas nos quatro ângulos mencionados. Ressalta-se que, por motivos de segurança 

— especialmente em virtude da folga reduzida entre o duto e a hélice —, os testes com o duto 

não foram executados para todas as rotações previstas, limitando-se à rotação de 3500 RPM 

para evitar riscos de colisão ou danos ao sistema. A Figura 4.8 ilustra a configuração montada 

com o duto, para melhor entendimento. 

 



66 
 

 

Figura 4.8 - Configuração montada com o duto. 

 

Analogamente, a Figura 4.9 exemplifica o setup da montagem experimental em 2D com 

o duto para melhor visualização: 

 

Figura 4.9 – Setup da montagem experimental com o duto. 
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4.5 Condições Ambientais 

 

Para garantir a reprodutibilidade dos testes e minimizar variações decorrentes de fatores 

ambientais, foram monitoradas condições como temperatura e pressão. Os ensaios foram 

realizados em ambiente difuso, ou seja, com a presença de objetos ao redor que geram 

reflexões acústicas, não sendo, portanto, um ambiente anecoico (livre de reflexões). Conforme 

ilustrado na Figura 4.10, após a finalização da configuração, a área de ensaio foi organizada da 

seguinte forma: (A) Microfone freefield, (B) Hélice APC 10 x 7E, (C) Placa de aquisição de 

dados e (D) Gerador de pulso PWM. 

 

Figura 4.10 – Áreas de configuração. 

 

4.6 Análise de Dados 

 

A aquisição dos dados foi realizada em tempo corrido, com duração de 20 segundos e 

uma taxa de amostragem de 51,2 kHz, resultando em um total de 1.024.000 amostras por 

medição. Após a coleta, os sinais passaram por um filtro de ponderação A no domínio do tempo, 

a fim de considerar a resposta de sensibilidade do ouvido humano.  
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Para a análise dos dados, aplicou-se o método de Welch, que consiste na divisão do sinal 

em blocos de 2048 pontos, com sobreposição de 50%, permitindo uma média estatística das 

densidades espectrais de potência (PSD) obtidas em cada segmento do sinal. Esse procedimento 

tem como objetivo reduzir a variância das estimativas espectrais. Posteriormente, os resultados 

foram convertidos para decibéis ponderados A (dB(A)) e, por meio do somatório das potências 

espectrais, foi calculado o nível global de pressão sonora (OASPL) para cada condição avaliada.  

Os dados obtidos foram analisados por meio da Transformada Discreta de Fourier para 

identificar frequências dominantes e padrões característicos do ruído gerado. Além disso, foi 

realizada uma comparação entre os diferentes ângulos, com e sem duto, avaliando a eficácia de 

cada configuração na atenuação ou amplificação do ruído.  

Com essa abordagem experimental, espera-se contribuir para o entendimento da 

influência dos dutos na radiação sonora da hélice e fornecer subsídios para o desenvolvimento 

de soluções que minimizem o ruído gerado por VANTs em aplicações reais.
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CAPÍTULO V 

 

Resultados e Discussões 

 

 

Esta seção é dedicada à apresentação e discussão de resultados experimentais e 

numéricos. Após o processamento dos dados coletados nos ensaios experimentais para cada 

configuração de ângulo com e sem o duto, foram obtidos os resultados das medições dos níveis 

de pressão sonora nos diferentes posicionamentos do microfone em relação à hélice. Esses 

resultados são apresentados por meio de gráficos com ponderação A, técnica que permite 

adaptar o sinal medido à sensibilidade do ouvido humano. Como é característico em 

experimentações práticas, possíveis fontes de erro foram consideradas na análise. 

Com o objetivo de proporcionar uma compreensão mais aprofundada e estruturada dos 

resultados, este capítulo foi organizado nas seguintes seções: estabelecimento do ruído de fundo, 

análise dos espectros nas diferentes configurações geométricas, e comparação dos níveis 

sonoros com e sem o duto operando a 3500 RPM. 

 

5.1 Resultados do Ruído de Fundo 

 

Inicialmente, com o auxílio do software Matlab, conforme mostrado no Apêndice II e III, 

mediu-se o ruído de fundo do ambiente em que foram realizados os ensaios e as medições, 

conforme mostrado na Figura 5.1, sendo algo importante a ser feito para que se tenha uma 

referência de ruído, visto que os ensaios não foram realizados em uma câmera anecoica ou local 

completamente isolado acusticamente. 
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Figura 5.1 – Ruído de fundo. 

 

Observa-se que o ruído de fundo possui níveis mais baixos nas faixas de frequência entre 

aproximadamente 50 Hz e 300 Hz, com a PSD atingindo valores mínimos próximos de 22 dB(A). 

A partir dessa faixa, há um aumento progressivo na energia sonora, com o espectro apresentando 

seu pico principal por volta de 3 kHz a 8 kHz, onde os valores de PSD atingem cerca de 33 dB(A). 

Após esse intervalo, a curva apresenta queda acentuada, indicando a redução do conteúdo 

energético em frequências mais altas. 

Essa distribuição é característica de ambientes com ruído de fundo proveniente de fontes 

eletromecânicas ou eletrônicas, que tendem a concentrar sua energia em frequências médias. A 

curva também mostra que o ruído de fundo não é desprezível e, por isso, sua quantificação é 

essencial para garantir a confiabilidade das análises experimentais subsequentes. Como os 

ensaios não foram realizados em câmara anecoica, essa medição inicial possibilita avaliar se o 

ruído gerado pela hélice é suficientemente superior ao ruído ambiente, o que é fundamental para 

validar os dados obtidos. 
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5.2 Resultados do Ruído para as Análises Sem Duto 

 

Posteriormente, com o auxílio do software Matlab, conforme mostrado no Apêndice II e III 

mediu-se o ruído para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), a 2000, 3000, 3500, 4000 

e 5000 RPM, respectivamente, conforme mostrado nas Figuras 5.2 a 5.10. 

 

5.2.1 - Resultados do Ruído para as Análises Sem Duto a 2000 RPM 

 

Medição do ruído para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), respectivamente, 

a 2000 RPM, conforme mostrado na Figura 5.2. 

 

a) 2000 RPM – 0º                              b) 2000 RPM – 30º 

 

c) 2000 RPM – 60º                              d) 2000 RPM – 90º 

 

Figura 5.2 – Ruído sem duto a 2000 RPM. 
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De modo geral, observa-se que o comportamento espectral apresenta baixa intensidade 

de ruído ao longo de toda a faixa de frequências analisada, comportamento esperado para uma 

condição de rotação relativamente baixa, na qual o carregamento aerodinâmico e, 

consequentemente, a geração de ruído são reduzidos. Ainda assim, nota-se a presença de 

componentes tonais bem definidas, típicas de fontes rotativas, com destaque para o maior pico 

na frequência de 7550 Hz, em todos os ângulos de medição. 

Ao comparar os diferentes ângulos, verifica-se que os níveis de pressão sonora são 

ligeiramente mais elevados nas direções de 30º e 60º, sugerindo que esses posicionamentos são 

mais sensíveis à captação do ruído tangencial irradiado pela hélice, associado principalmente às 

interações aerodinâmicas periódicas. Por outro lado, nos ângulos de 0º e 90º, o ruído captado 

apresenta níveis mais baixos, possivelmente devido à menor incidência direta das frentes de 

onda nessas direções. Esse padrão reforça o caráter direcional da fonte, o que é uma 

característica típica de sistemas propulsivos com forte componente rotacional. 

Além disso, em todas as configurações analisadas, observa-se que a maior parte da 

energia sonora está concentrada na faixa de 1 kHz a 10 kHz, o que sugere que essa banda 

deverá ser crítica também nas demais condições operacionais, podendo influenciar 

significativamente os níveis globais de ruído. Apesar disso, tanto a amplitude dos picos tonais 

quanto o nível geral da curva permanecem relativamente baixos, compatíveis com o regime de 

rotação adotado neste ensaio. 

 

5.2.2 - Resultados do Ruído para as Análises Sem Duto a 3000 RPM 

 

Medição do ruído para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), respectivamente, 

a 3000 RPM, conforme mostrado na Figura 5.3. 
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a) 3000 RPM – 0º                              b) 3000 RPM – 30º 

 

c) 3000 RPM – 60º                                d) 3000 RPM – 90º 

 

Figura 5.3 – Ruído sem duto a 3000 RPM. 

 

Em comparação com os resultados obtidos a 2000 RPM, nota-se um aumento significativo 

nos níveis de pressão sonora em toda a faixa de frequência, evidenciando a relação direta entre 

a rotação da hélice e a intensidade do ruído gerado. 

Observa-se, novamente, a presença de componentes tonais bem definidas — picos no 

espectro — principalmente nas faixas entre 2 kHz e 8 kHz. Esses picos tornam-se mais 

acentuados à medida que a rotação aumenta, indicando a intensificação dos mecanismos 

aerodinâmicos e mecânicos de geração de ruído. 

Do ponto de vista angular, percebe-se uma tendência de aumento da intensidade do ruído 

com o acréscimo do ângulo, sendo os níveis mais altos observados nas posições de 60º e 90º. 
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Essa distribuição reforça a característica direcional da fonte sonora, já que nesses ângulos o 

microfone está mais exposto ao padrão de radiação lateral da hélice, captando com mais 

intensidade o ruído gerado pelas pás em movimento. 

Além disso, a faixa de frequência com maior densidade energética permanece entre 1 

kHz e 10 kHz, o que reforça a importância dessa região para a caracterização do ruído da hélice.  

 

5.2.2.1 - Análise da Frequência de Passagem das Pás (BPF) a 3000 RPM 

 

Considerando uma condição de operação a 3000 RPM com uma hélice de duas pás, a 

Blade Pass Frequency (BPF) é calculada conforme demonstrado na equação 2.11, logo: 

    𝐵𝑃𝐹 =
2∗3000

60
= 100 𝐻𝑧                                                       (5.1) 

Utilizando o software Matlab, mostrado no Apêndice V, foi possível verificar através da 

Figura 5.4 que o primeiro pico gerado a 3000 RPM se tratava da BPF, onde todas as curvas se 

encontravam nessa mesma frequência. 

 

Figura 5.4 – BPS a 3000 RPM. 

 

Esse comportamento é típico em sistemas rotativos, nos quais a frequência de passagem 

das pás gera uma contribuição sonora significativa. Todas as curvas — correspondentes a 

diferentes ângulos de medição (0°, 30°, 60° e 90°) — apresentam essa mesma característica, 

reforçando o fato de que o ruído dominante ocorre quando as pás cruzam uma referência fixa. 

Após esse pico, observa-se uma redução nos níveis de pressão sonora até cerca de 120 Hz, 
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seguida por um leve aumento nas frequências superiores. A presença clara e consistente da BPF 

nas medições evidencia a sua relevância como parâmetro fundamental para a análise acústica 

de rotores, independentemente da variação angular dos microfones. 

 

5.2.3 - Resultados do Ruído para as Análises Sem Duto a 3500 RPM 

 

Medição do ruído para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), respectivamente, 

a 3500 RPM, conforme mostrado na Figura 5.5. 

 

a) 3500 RPM – 0º                              b) 3500 RPM – 30º 

 

c) 3500 RPM – 60º                                d) 3500 RPM – 90º 

 

Figura 5.5 – Ruído sem duto a 3500 RPM. 
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Neste ponto, os níveis de ruído aumentam significativamente em relação às rotações 

anteriores, refletindo de forma direta o impacto da elevação da rotação na intensidade sonora 

irradiada. Esse comportamento é esperado, uma vez que o aumento da velocidade de rotação 

intensifica tanto os mecanismos aerodinâmicos quanto os mecânicos de geração de ruído. 

Observa-se o surgimento de picos tonais mais evidentes, principalmente concentrados na faixa 

de 3 kHz a 9 kHz, associados às frequências de passagem das pás (BPF), com maior destaque 

quando o microfone se encontra nas posições laterais em relação à hélice, onde a radiação 

sonora é mais expressiva. 

Do ponto de vista angular, os ângulos de 60º e 90º continuam apresentando os maiores 

níveis de PSD, indicando uma maior incidência do ruído associado às perturbações 

aerodinâmicas, como a interação entre a esteira das pás e o escoamento, além do efeito direto 

do movimento das pás. Embora os ângulos de 0º e 30º também apresentem níveis elevados, 

estes são consistentemente menores, o que reforça o padrão de diretividade já identificado nas 

condições de operação anteriores, evidenciando que a fonte sonora possui comportamento 

fortemente direcional. 

Além disso, observa-se que o espectro torna-se mais complexo e irregular, apresentando 

uma quantidade maior de conteúdo de banda larga. Esse efeito está associado ao aumento da 

intensidade dos fenômenos de escoamento turbulento nas pontas das pás, à maior ocorrência 

de instabilidades aerodinâmicas e à intensificação dos mecanismos de geração de ruído de larga 

banda, que passam a ter papel mais relevante em velocidades mais elevadas. 

 

5.2.3.1 - Análise da Frequência de Passagem das Pás (BPF) a 3500 RPM 

 

Considerando uma condição de operação a 3500 RPM com uma hélice de duas pás, a 

Blade Pass Frequency (BPF) é calculada conforme demonstrado na equação 2.11, logo: 

    𝐵𝑃𝐹 =
2∗3500

60
= 116,66 𝐻𝑧                                                       (5.2) 

Utilizando o software Matlab, mostrado no Apêndice V, foi possível verificar através da 

Figura 5.6 que o primeiro pico gerado a 3500 RPM se tratava da BPF, onde todas as curvas se 

encontravam nessa mesma frequência. O valor encontrado no Matlab foi de 125 Hz. Essa 

diferença em relação ao calculado é devido não ter um medidor contínuo de rpm e, portanto, 

houve pequenas alterações na rotação. 
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Figura 5.6 – BPS a 3500 RPM. 

 

Esse comportamento é típico em sistemas rotativos, nos quais a frequência de passagem 

das pás gera uma contribuição sonora significativa. Todas as curvas — correspondentes a 

diferentes ângulos de medição (0°, 30°, 60° e 90°) — apresentam essa mesma característica, 

reforçando o fato de que o ruído dominante ocorre quando as pás cruzam uma referência fixa. 

Após esse pico, observa-se uma redução em 0º e 90º nos níveis de pressão sonora até cerca de 

130 Hz, seguida por um leve aumento nas frequências superiores, bem como, uma redução em 

30º e 60º nos níveis de pressão sonora até cerca de 150 Hz, seguida por um leve aumento nas 

frequências superiores. A presença clara e consistente da BPF nas medições evidencia a sua 

relevância como parâmetro fundamental para a análise acústica de rotores, independentemente 

da variação angular dos microfones. 

 

5.2.4 - Resultados do Ruído para as Análises Sem Duto a 4000 RPM 

 

Medição do ruído para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), respectivamente, 

a 4000 RPM, conforme mostrado na Figura 5.7. 
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a) 4000 RPM – 0º                              b) 4000 RPM – 30º 

 

c) 4000 RPM – 60º                                d) 4000 RPM – 90º 

 

Figura 5.7 – Ruído sem duto a 4000 RPM. 

 

Nesta rotação elevada, os níveis de pressão sonora atingem valores ainda mais altos em 

relação às rotações anteriores, indicando uma intensificação dos fenômenos de geração de ruído, 

tanto aerodinâmicos quanto mecânicos. 

Os gráficos revelam picos tonais bem definidos, sobretudo na faixa entre 4 kHz e 10 kHz, 

que correspondem às frequências de passagem das pás. Esses picos são mais acentuados nos 

ângulos de 60º e 90º, sugerindo que a propagação do ruído é fortemente direcional.Em 0º e 30º, 

embora os níveis também sejam elevados, observa-se um espectro ligeiramente mais suave, 

com menor quantidade de variações abruptas associadas a picos tonais, refletindo principalmente 

diferenças na interação local entre o campo acústico e a posição do microfone dentro do próprio 

plano radial. 
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Outro aspecto relevante é a expansão do conteúdo de ruído de banda larga. À medida 

que a rotação aumenta, o escoamento se torna mais instável, o que contribui para a elevação 

dos níveis sonoros em uma faixa mais ampla de frequências. Essa característica é visível pela 

elevação geral do espectro, não apenas nos picos tonais, mas também entre eles. 

 

5.2.4.1 - Análise da Frequência de Passagem das Pás (BPF) a 4000 RPM 

 

Considerando uma condição de operação a 4000 RPM com uma hélice de duas pás, a 

Blade Pass Frequency (BPF) é calculada conforme demonstrado na equação 2.11, logo: 

    𝐵𝑃𝐹 =
2∗4000

60
= 133,33 𝐻𝑧                                                       (5.3) 

Utilizando o software Matlab, mostrado no Apêndice V, foi possível verificar através da 

Figura 5.8 que o primeiro pico gerado a 4000 RPM se tratava da BPF, onde todas as curvas se 

encontravam nessa mesma frequência. O valor encontrado no Matlab foi de 137,5 Hz. Essa 

diferença em relação ao calculado é devido não ter um medidor contínuo de rpm e, portanto, 

houve pequenas alterações na rotação. 

 

Figura 5.8 – BPS a 4000 RPM. 

 

Esse comportamento é típico em sistemas rotativos, nos quais a frequência de passagem 

das pás gera uma contribuição sonora significativa. Todas as curvas — correspondentes a 

diferentes ângulos de medição (0°, 30°, 60° e 90°) — apresentam essa mesma característica, 

reforçando o fato de que o ruído dominante ocorre quando as pás cruzam uma referência fixa. 

Após esse pico, observa-se uma redução nos níveis de pressão sonora até cerca de 160 Hz, 
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seguida por um leve aumento nas frequências superiores. A presença clara e consistente da BPF 

nas medições evidencia a sua relevância como parâmetro fundamental para a análise acústica 

de rotores, independentemente da variação angular dos microfones. 

 

5.2.5 - Resultados do Ruído para as Análises Sem Duto a 5000 RPM 

 

Medição do ruído para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), respectivamente, 

a 5000 RPM, conforme mostrado na Figura 5.9. 

 

a) 5000 RPM – 0º                              b) 5000 RPM – 30º 

 

c) 5000 RPM – 60º                                d) 5000 RPM – 90º 

 

Figura 5.9 – Ruído sem duto a 5000 RPM. 
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Essa é a rotação mais alta analisada, e os gráficos refletem esse fato com níveis máximos 

de ruído em toda a faixa de frequência, reforçando a correlação direta entre aumento de RPM e 

elevação da emissão sonora. 

Os espectros apresentam picos tonais ainda mais proeminentes — contudo, na 

velocidade de 4000 RPM, observam-se alguns picos tonais com intensidade maior do que na 

velocidade de 5000 RPM, especialmente nos ângulos de 0° e 30° —, principalmente entre 4 kHz 

e 12 kHz, que correspondem às frequências de passagem das pás, indicando que a energia 

sonora se desloca para frequências mais altas conforme a velocidade da hélice aumenta.  

Nos ângulos de 60º e 90º, os níveis de PSD atingem os maiores valores entre todas as 

rotações testadas, o que reforça a forte diretividade do ruído radiado lateralmente pela hélice. Já 

nos ângulos de 0º e 30º, os níveis permanecem mais baixos, ainda que significativamente 

superiores aos observados em rotações menores. Isso confirma que a direção do microfone 

influencia fortemente a captação do ruído. 

Além disso, nota-se um aumento expressivo no conteúdo de ruído de banda larga — ou 

seja, a elevação generalizada do nível de ruído em todo o espectro, não restrita apenas aos picos 

tonais. Isso é típico de fluxos de ar altamente turbulentos, como os gerados em rotações muito 

altas, em que há grande interação entre as pás e o escoamento perturbado. 

Em resumo, nas configurações sem o duto, o ruído da hélice é predominantemente tonal, 

com picos marcantes no espectro, e a banda larga é menos expressiva. Esse perfil tende a gerar 

ruído mais perceptível e incômodo, especialmente do ponto de vista auditivo humano. 

 

5.2.5.1 - Análise da Frequência de Passagem das Pás (BPF) a 5000 RPM 

 

Considerando uma condição de operação a 5000 RPM com uma hélice de duas pás, a 

Blade Pass Frequency (BPF) é calculada conforme demonstrado na equação 2.11, logo: 

    𝐵𝑃𝐹 =
2∗5000

60
= 166,66 𝐻𝑧                                                       (5.4) 

Utilizando o software Matlab, mostrado no Apêndice V, foi possível verificar através da 

Figura 5.10 que o primeiro pico gerado a 5000 RPM se tratava da BPF, onde todas as curvas se 

encontravam nessa mesma frequência. O valor encontrado no Matlab foi de 168,75 Hz. Essa 
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diferença em relação ao calculado é devido não ter um medidor contínuo de rpm e, portanto, 

houve pequenas alterações na rotação. 

 

Figura 5.10 – BPS a 5000 RPM. 

 

Esse comportamento é típico em sistemas rotativos, nos quais a frequência de passagem 

das pás gera uma contribuição sonora significativa. Todas as curvas — correspondentes a 

diferentes ângulos de medição (0°, 30°, 60° e 90°) — apresentam essa mesma característica, 

reforçando o fato de que o ruído dominante ocorre quando as pás cruzam uma referência fixa. 

Após esse pico, observa-se uma redução nos níveis de pressão sonora até cerca de 180 Hz, 

seguida por um leve aumento nas frequências superiores. A presença clara e consistente da BPF 

nas medições evidencia a sua relevância como parâmetro fundamental para a análise acústica 

de rotores, independentemente da variação angular dos microfones. 

 

5.3 Resultados do Ruído para as Análises Com Duto 

 

Analogamente, com o auxílio do software Matlab, conforme mostrado no Apêndice II e III, 

mediu-se o ruído para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), a 3500 RPM, 

respectivamente, com o duto, conforme mostrado na Figura 5.11. 
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5.3.1 - Resultados do Ruído para as Análises Com Duto a 3500 RPM 

 

Medição do ruído para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), respectivamente, 

a 3500 RPM, conforme mostrado na Figura 5.11. 

 

a) 3500 RPM – 0º                              b) 3500 RPM – 30º 

 

c) 3500 RPM – 60º                                d) 3500 RPM – 90º 

 

Figura 5.11 – Ruído com duto a 3500 RPM. 

 

Ao comparar estes resultados com os obtidos na mesma rotação sem o duto (Figura 5.5), 

nota-se uma mudança significativa no comportamento espectral do ruído. 
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Com a presença do duto, observa-se uma redução evidente das componentes tonais — 

ou seja, os picos bem definidos associados à frequência de passagem das pás (BPF) tornam-se 

menos acentuados. Isso indica que o duto interfere na coerência da geração de ruído tonal, 

provavelmente devido à alteração na interação entre o escoamento e as extremidades das pás. 

Por outro lado, há um aumento do ruído de banda larga, refletido por uma elevação geral 

do nível de PSD em uma faixa mais ampla de frequências, especialmente entre 1 kHz e 10 kHz. 

Esse aumento sugere que o duto promove um escoamento mais turbulento ou instável ao longo 

de sua estrutura interna, elevando o conteúdo aleatório do espectro de ruído. 

Em termos angulares, a distribuição segue o padrão observado nos ensaios sem duto: os 

maiores níveis de ruído são registrados nos ângulos de 60º e 90º, reforçando o padrão direcional 

da radiação acústica da hélice, mesmo na presença do duto. 

 

5.3.1.1 - Análise da Frequência de Passagem das Pás (BPF) a 3500 RPM 

 

Considerando uma condição de operação a 3500 RPM com uma hélice de duas pás, a 

Blade Pass Frequency (BPF) é calculada conforme demonstrado na equação 2.11, logo: 

    𝐵𝑃𝐹 =
2∗3500

60
= 116,66 𝐻𝑧                                                       (5.5) 

Utilizando o software Matlab, mostrado no Apêndice V, foi possível verificar através da 

Figura 5.12 que o primeiro pico gerado a 3500 RPM se tratava da BPF, onde todas as curvas se 

encontravam nessa mesma frequência. O valor encontrado no Matlab foi de 125 Hz. Essa 

diferença em relação ao calculado é devido não ter um medidor contínuo de rpm e, portanto, 

houve pequenas alterações na rotação. 
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Figura 5.12 – BPS a 3500 RPM. 

 

Esse comportamento é típico em sistemas rotativos, nos quais a frequência de passagem 

das pás gera uma contribuição sonora significativa. Todas as curvas — correspondentes a 

diferentes ângulos de medição (0°, 30°, 60° e 90°) — apresentam essa mesma característica, 

reforçando o fato de que o ruído dominante ocorre quando as pás cruzam uma referência fixa. 

Após esse pico, observa-se uma redução nos níveis de pressão sonora até cerca de 150 Hz, 

seguida por um leve aumento nas frequências superiores. A presença clara e consistente da BPF 

nas medições evidencia a sua relevância como parâmetro fundamental para a análise acústica 

de rotores, independentemente da variação angular dos microfones. 

 

5.4 Comparação do Ruído Com Duto e Sem Duto 

 

Por fim, com o auxílio do software Matlab, conforme mostrado no Apêndice IV, realizou-

se a comparação com duto e sem duto para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), a 

3500 RPM, respectivamente, conforme mostrado na Figura 5.13. 
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a) 3500 RPM – 0º                              b) 3500 RPM – 30º 

 

c) 3500 RPM – 60º                                d) 3500 RPM – 90º 

 

Figura 5.13 – Comparação de ruído com duto e sem duto a 3500 RPM. 

 

A Figura 5.13 compara diretamente os espectros de ruído com e sem o duto para cada 

ângulo testado, a 3500 RPM. Essa comparação evidencia claramente a inversão do perfil 

espectral provocada pela presença do duto. 

Na configuração sem duto, os espectros apresentam picos tonais marcantes e um fundo 

acústico mais limpo, típico de fontes sonoras com componentes periódicas bem definidas, como 

a rotação de pás em escoamento livre. Já com o duto, essas componentes tonais são suavizadas 

e substituídas por uma distribuição mais difusa e contínua de ruído — ou seja, maior presença 

de ruído de banda larga. 
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Essa mudança indica que o duto atua como uma estrutura que rompe a coerência do som 

tonal ao gerar turbulências adicionais, vórtices ou modificações no campo de pressão ao redor 

da hélice. Portanto, embora o duto reduza a tonalidade do ruído, ele também aumenta o conteúdo 

não tonal. 

 

5.5 Resultados do Ruído Medido com Decibelímetro 

 

Também, utilizou-se o decibelímetro para coletar as medidas a 3500 RPM com o duto 

para fins de comparação, para cada configuração de ângulo (0º, 30ª, 60º e 90º), respectivamente, 

conforme mostrado na Tabela 5.1. 

Tabela 5.1 – Ruído medido com decibelímetro a 3500 RPM. 

Ângulo [º] Medida [dB] 

0 66,4 

30 67,1 

60 67,6 

90 66,6 

 

Esses dados corroboram as análises espectrais feitas anteriormente. Observa-se que o 

nível de ruído aumenta com o ângulo até 60º, onde atinge o valor máximo (67,6 dB(A)), e depois 

apresenta uma leve queda em 90º (66,6 dB(A)). Essa variação sutil entre os ângulos é consistente 

com o padrão de diretividade da radiação sonora da hélice, sugerindo que os ângulos 

intermediários (especialmente 60º) captam maior intensidade de ruído devido à orientação 

favorável em relação à propagação das ondas acústicas geradas pelas pás. 

A diferença entre os valores não é extrema, mas suficientemente significativa para indicar 

que o posicionamento do observador ou microfone influencia a percepção do ruído. 
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5.6 Resultados dos Níveis Gerais de Pressão Sonora 

 

A fim de verificar o nível de ruído de uma configuração para a outra, calculou-se os níveis 

gerais de pressão sonora para cada configuração segundo a equação 2.9. Os cálculos foram 

feitos através do software Matlab, conforme mostrado no Apêndice III. Os resultados são 

apresentados nas Tabelas 5.2 a 5.4. 

 

Tabela 5.2 – Nível geral de pressão sonora do ruído de fundo. 

Background 32,21 dB 

 

Essa tabela mostra uma referência para os demais dados. 

 

Tabela 5.3 – Nível geral de pressão sonora do ruído sem duto. 

Sem Duto 0º 30º 60º 90º 

2000 RPM 32,79 dB 33,96 dB 34,59 dB 33,14 dB 

3000 RPM 35,11 dB 35,04 dB 35,16 dB 34,98 dB 

3500 RPM 37,55 dB 36,90 dB 34,91 dB 34,70 dB 

4000 RPM 37,74 dB 38,08 dB 36,92 dB 36,91 dB 

5000 RPM 39,01 dB 40,02 dB 39,80 dB 39,88 dB 

 

Como esperado, os níveis de ruído aumentam progressivamente com a elevação da 

rotação, evidenciando a influência direta da velocidade da hélice na emissão sonora. 

 

Tabela 5.4 – Nível geral de pressão sonora do ruído com duto. 

Com Duto 0º 30º 60º 90º 

3500 RPM 39,54 dB 40,17 dB 40,35 dB 40,21 dB 

 

Para melhores visualizações, comparou-se na Tabela 5.5 o nível geral de pressão sonora 

do ruído sem e com duto para 3500 RPM. 
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Tabela 5.5 – Comparação do nível geral de pressão sonora do ruído sem e com duto a 

3500 RPM. 

3500 RPM 0º 30º 60º 90º 

Sem Duto 37,55 dB 36,90 dB 34,91 dB 34,70 dB 

Com Duto 39,54 dB 40,17 dB 40,35 dB 40,21 dB 

 

Com a instalação do duto resultou em níveis de ruído mais elevados em todos os ângulos. 

Isso indica que nesta configuração, o duto não contribuiu para a atenuação acústica, podendo 

até ter amplificado ou redirecionado o ruído de forma menos favorável. 

Apesar de, ao longo da análise espectral, os ângulos de 60º e 90º se destacarem por 

apresentarem maiores amplitudes nos picos tonais e nas faixas médias-altas de frequência, 

observa-se que o nível geral de pressão sonora (OASPL) é mais elevado no ângulo de 30º em 

determinadas condições operacionais. Esse comportamento se explica pelo fato de que o OASPL 

considera a soma da energia acústica ao longo de toda a faixa de frequências, e não apenas os 

picos localizados. No caso do ângulo de 30º, o espectro apresenta uma maior concentração de 

energia distribuída, especialmente nas faixas de baixa e média frequência, além de um nível de 

ruído de banda larga mais elevado e mais constante em relação aos demais ângulos. Isso 

compensa a menor intensidade dos picos tonais e resulta em um valor global mais alto. Tal 

comportamento também pode estar associado à interação entre o campo acústico gerado pela 

hélice e o posicionamento específico do microfone em 30º, que possivelmente capta não apenas 

o ruído tangencial, mas também uma parcela do ruído irradiado longitudinalmente, contribuindo 

para o aumento do nível geral registrado. 
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CAPÍTULO VI 

 

Conclusão 

 

 

Este trabalho teve como objetivo caracterizar experimentalmente a radiação sonora de 

uma hélice dutada de um Veículo Aéreo Não Tripulado (VANT), com foco na análise espectral do 

ruído em diferentes ângulos e condições de operação, comparando-se os resultados com e sem 

a presença do duto. 

Os resultados demonstraram que a introdução do duto provoca uma significativa alteração 

no padrão espectral do ruído gerado pela hélice. Observou-se que, sem o duto, o ruído é 

dominado por componentes tonais marcantes, associadas à frequência de passagem das pás 

(BPF) e suas harmônicas. Com o duto, houve uma atenuação dessas componentes tonais, 

acompanhada de um aumento do ruído de banda larga, resultando em um espectro mais contínuo 

e menos harmônico. 

Essa mudança indica que o duto promove rompimento da coerência acústica típica das 

pás girantes ao introduzir instabilidades no escoamento, o que contribui para a diminuição da 

tonalidade e um aumento no nível do sinal de banda larga como um todo — sendo uma 

característica positiva em contextos onde se busca reduzir a irritação acústica percebida por 

seres humanos, já que ruídos tonais tendem a ser mais perceptíveis e incômodos. 

Em termos de diretividade, os resultados também mostraram que os níveis de pressão 

sonora são mais elevados nos ângulos de 60º e 90º, independentemente da presença do duto, o 

que confirma o padrão direcional da emissão sonora da hélice. 

Em conclusão, o uso do duto não reduz necessariamente o nível global de ruído, mas 

modifica qualitativamente sua natureza, tornando-o menos tonal e mais difuso. Essa 

transformação pode ser vantajosa dependendo do ambiente de operação do VANT e dos critérios 

normativos aplicáveis ao ruído tonal. Os métodos empregados neste trabalho se mostraram 
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eficazes para identificar essas características e podem ser ampliados para futuras investigações 

com outras geometrias de duto ou regimes operacionais distintos. 

Diante dos resultados obtidos e das limitações inerentes ao presente trabalho, diversas 

possibilidades de continuidade e aprofundamento podem ser exploradas. Sugere-se, como 

desenvolvimento futuro, a realização de análises aeroacústicas numéricas, utilizando ferramentas 

de Aeroacústica Computacional (CAA) ou Dinâmica de Fluidos Computacional (CFD) acoplada a 

modelos acústicos, de modo a complementar os dados experimentais e ampliar a compreensão 

dos mecanismos de geração e propagação do ruído em hélices dutadas. Além disso, recomenda-

se a investigação do efeito de diferentes geometrias de dutos — variando perfis, diâmetros, 

comprimento e presença de dispositivos adicionais, como defletores — na atenuação ou 

amplificação de determinadas bandas de frequência. 

Outra extensão relevante consiste na análise do comportamento acústico em condições 

de voo real (forward flight), visto que os ensaios deste trabalho foram realizados em bancada, 

sob condições estacionárias. Também se destaca a importância de estudos envolvendo múltiplas 

hélices dutadas, simulando configurações multirrotores típicas de VANTs, para avaliar potenciais 

efeitos de reforço ou cancelamento acústico. 

Adicionalmente, propõe-se a avaliação do uso de materiais absorventes acústicos 

aplicados na superfície interna dos dutos, bem como a investigação de soluções baseadas em 

controle ativo de ruído (ANC) como alternativas para mitigação sonora. Por fim, estudos sobre a 

influência de desgastes, rugosidade superficial e imperfeições geométricas nas características 

acústicas, assim como a análise dos impactos psicoacústicos do ruído percebido por seres 

humanos, são considerados fundamentais para subsidiar projetos futuros de VANTs mais 

silenciosos e ambientalmente adequados. 
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