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Resumo

Neste trabalho analisou-se experimentalmente o desempenho de dois tipos diferentes de hélices
usadas em UAVs (Unmanned Aerial Vehicles) e o impacto no desempenho propulsivo das
hélices quando colocadas no interior de uma conduta de entrada suave (tipo bellmouth) com
17,1” de didmetro, utilizando um banco de ensaios desenvolvido no dmbito do projeto ILAN-VR.
Foram realizados ensaios com hélices de 16” e 17” em configuragdes simples e coaxiais, em
que se avaliou o impulso, poténcia elétrica, rotagao e eficiéncia propulsiva. Comparando os
resultados obtidos com e sem conduta verificou-se que esta s6 tem vantagens para velocidades
de rotagéo elevadas e quando a distancia entre a parede da conduta e a ponta das hélices &
reduzida. Com a hélice de 17" em configuragéo simples, beneficiando da reduzida folga entre a
ponta e a parede da conduta, registou-se um aumento da forga de impulso de 18% para a
velocidade maxima testada. Com a hélice de 17” em baixas velocidades de rotagdo e para as
hélices de 16” o uso da tubeira ndo melhora o impulso, apenas melhora ligeiramente a eficiéncia
propulsiva. No estudo experimental realizado com as hélices coaxiais procurou-se identificar a
relacdo otima de velocidades de rotagdo entre a primeira e a segunda hélice. Os ensaios
revelaram que o conjunto das duas hélices opera com maior eficiéncia quando a segunda hélice
possui velocidade de rotacao inferior a primeira em cerca de 20%. Esta conclusdo devera ser
utilizada para controlo diferenciado da velocidade de rotagao das hélices, dado que o aumento
da eficiéncia propulsiva permitira aumentar a autonomia de voo dos UAVs. Este estudo permitiu
aprofundar o conhecimento do comportamento de hélices em ambiente confinado e validar
metodologias experimentais, recomendando-se como trabalho futuro a melhoria da geometria da
entrada da conduta, usando outros perfis alares, a redugao da folga entre a ponta da hélice e a

parede com aumento da rigidez da conduta de modo a evitar o contacto com as hélices.

Palavras-chave: Hélices; Coaxial; Conduta; Impulso; Eficiéncia; Ensaios experimentais; Drones.



Abstract

This work experimentally analyzed the performance of two different types of propellers used in
UAVs (Unmanned Aerial Vehicles) and the impact on propulsive performance when operating
inside a smooth-inlet duct (bellmouth type) with a 17.1” diameter, using a test bench developed
within the ILAN-VR project. Tests were carried out with 16” and 17” propellers in single and
coaxial configurations, evaluating thrust, electrical power, rotational speed and propulsive
efficiency. Comparing the results obtained with and without the duct showed that performance
gains only occur at high rotational speeds and when the distance between the duct wall and the
blade tip is small. With the 17” propeller in single configuration, benefiting from the reduced tip
clearance, a thrust increase of 18% was recorded at the maximum tested speed. At low rotational
speeds, and for the 16” propellers, the duct did not improve thrust, providing only a slight increase
in propulsive efficiency. In the coaxial study, the objective was to identify the optimal rotational
speed ratio between the upper and lower propellers. The tests revealed that the system operates
more efficiently when the lower propeller rotates approximately 20% slower than the upper one.
This finding should support differentiated rotor-speed control, as improved propulsive efficiency
can extend UAV flight endurance. This study enhanced the understanding of propeller behavior
in confined environments and validated experimental methodologies, recommending as future
work the optimization of the duct inlet geometry using alternative airfoil profiles, reduction of tip

clearance, and increased duct stiffness to prevent blade contact.

Keywords: Propeller; Coaxial; Duct; Thrust; Efficiency; Experimental tests; Drones.
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Capitulo 1

Introducao e objetivos

Neste capitulo é apresentado o enquadramento do trabalho e os objetivos do estudo
desenvolvido, o qual tem como finalidade avaliar a influéncia da implementagéo de uma conduta

no desempenho propulsivo dos drones.
1.1. Enquadramento

O desenvolvimento e a utilizagdo de veiculos aéreos nao tripulados (UAVs) tém
assumido um papel cada vez mais relevante em diversos setores industriais e cientificos. A
versatilidade destas plataformas, aliada a evolugdo dos sistemas de controlo, sensores e
tecnologias de fabrico, tem permitido o seu emprego em tarefas de inspecéo, monitorizagédo e
manutencdo de infraestruturas, em substituicdo de métodos tradicionais mais lentos ou

dispendiosos.

Neste contexto, surge o projeto ILAN-VR (identificagdo de anomalias em superficies de
aeronaves), integrado na agenda AERO.NEXT Portugal [1], que tem como objetivo o
desenvolvimento de uma plataforma que realize um voo autdnomo para inspegao de superficies
de aeronaves. O projeto procura otimizar o processo de manutengdo e reduzir os custos
operacionais associados, através da implementacdo de um drone especializado, capaz de

realizar a inspecao visual de fuselagens de aeronaves de forma rapida, segura e eficiente.

No ambito deste projeto, foi concebido e desenvolvido um banco de ensaios
experimental dedicado ao estudo do desempenho de sistemas de propulsédo aplicados a drones
multirrotores. Esta infraestrutura experimental permite a avaliagdo de parametros como o impulso
gerado, o consumo energético e a eficiéncia propulsiva, possibilitando a comparagao entre
diferentes configuragdes e condi¢ces de operacao. O presente trabalho da continuidade a esse
desenvolvimento, aprofundando o estudo através da introdugéo e analise de uma conduta (duct)
envolvente, com o propésito de avaliar o seu impacto aerodindmico e energético no sistema

propulsivo.

A relevancia desta investigacéo reside na necessidade de compreender de que forma
solugdes geométricas e construtivas, como o uso de condutas, podem contribuir para a melhoria
do desempenho global do drone, particularmente em contextos onde a eficiéncia energética, o
controlo de ruido e a estabilidade do escoamento assumem importancia critica para a operagao

auténoma e segura.



1.2. Motivacao

Apesar do continuo avango no desenvolvimento de drones e na caracterizagdo dos seus
sistemas de propulsdo, ainda persistem incertezas quanto ao impacto real de solugbes
aerodinamicas complementares, como a utilizagdo de condutas (ducts). Estas estruturas sédo
frequentemente referidas como potenciais melhoradoras da eficiéncia e estabilidade do
escoamento, mas os resultados apresentados na literatura permanecem contraditérios e

fortemente dependentes da geometria adotada.

Neste contexto, e tendo por base o banco de ensaios desenvolvido no projeto ILAN-VR,
torna-se relevante conduzir um estudo experimental dedicado a analise do comportamento de
hélices com conduta, de modo a preencher lacunas existentes no conhecimento e fornecer uma

base cientifica sélida para futuros desenvolvimentos na area da propulsdo de drones.
As motivagdes principais deste trabalho podem ser resumidas em:

e Relevancia cientifica, pois ira aprofundar o entendimento sobre os efeitos aerodinadmicos
da conduta e validar conceitos tedricos existentes;

e Pertinéncia tecnoldgica, uma vez que explorara uma solugdo potencialmente eficiente
para sistemas propulsivos de drones em ambientes controlados;

e Continuidade experimental, pois aproveita e expandira o banco de ensaios do ILAN-VR,

consolidando-o como ferramenta de investigacao.

1.3. Objetivo

O presente trabalho tem como objetivo principal avaliar o impacto da implementacgao de
uma conduta no desempenho de um sistema de propulsdo aplicado a drones multirrotores,

comparando os resultados com os obtidos em configuragao aberta (sem conduta).
De forma mais detalhada, definem-se os seguintes objetivos especificos:

e Caracterizar experimentalmente o comportamento do sistema propulsivo com e sem
conduta, através de medi¢des de impulso, corrente, tenséo e velocidade rotacao;

e Determinar a influéncia da conduta na eficiéncia propulsiva e na estabilidade do
escoamento;

e Analisar comparativamente os resultados obtidos, identificando ganhos ou penalizagdes
associadas a presenga da conduta;

e Identificar a relacdo 6tima entre as velocidades de rotacdo da primeira e da segunda
hélice em sistemas multirrotor;

e Apoiar futuras decisdes de projeto no ambito do desenvolvimento de drones do projeto

ILAN-VR, contribuindo para a otimizacdo aerodindmica e energética do sistema.



1.4. Impacto esperado

O desenvolvimento deste estudo experimental visa gerar um contributo relevante tanto para a
comunidade cientifica como para o desenvolvimento tecnoldgico do projeto ILAN-VR. Ao nivel
do conhecimento cientifico, espera-se que os resultados obtidos clarifiquem a influéncia real das
condutas em sistemas de propulsao de pequena escala, especificamente no que diz respeito a
interagdo entre a folga da ponta da hélice (tip clearance) e a eficiéncia propulsiva em
configuragdes coaxiais e simples. No &mbito tecnoldgico, este estudo tera um impacto direto nas
decisdes de design do drone que estd a ser desenvolvido no &mbito do ILAN-VR. A validagao
experimental permitira determinar se a complexidade e a massa adicional de uma conduta sao
compensadas pelos ganhos de eficiéncia energética e seguranga operacional. Adicionalmente,
espera-se que a identificacdo da relagdo 6tima de rotacdo entre hélices coaxiais fornecga
diretrizes para o desenvolvimento de algoritmos de controlo de voo mais eficientes, permitindo
maximizar a autonomia das aeronaves, um fator critico para a viabilidade de missdes de inspegao

autonoma.

1.5. Estrutura do relatorio

O presente relatério esta organizado de forma a assegurar uma ordem légica do trabalho

desenvolvido, contendo seis capitulos:

e Capitulo 1, Introdugao - apresenta o enquadramento do estudo, as motivagdes que o
sustentam, os objetivos definidos, o impacto esperado e a estrutura do documento;

e Capitulo 2, Revisdo bibliografica - retne a fundamentagdo tedrica necessaria ao
desenvolvimento do estudo, abordando os principios de propulsdo de drones, o
comportamento aerodinamico de hélices e condutas, bem como estudos experimentais
relevantes;

e Capitulo 3, Banco de ensaios e modificagbes - descreve a configuragdo do banco de
ensaios, os equipamentos utilizados, os procedimentos de calibragdo e o planeamento
dos ensaios realizados;

e Capitulo 4, Ensaios experimentais - apresenta e descreve a metodologia adotada ao
longo de todos os ensaios efetuados;

e Capitulo 5, Discussao de resultados - apresenta e discute os resultados obtidos,
comparando o desempenho do sistema de propulsdo com e sem conduta e avaliando a
sua eficiéncia global;

e Capitulo 6, Conclusdes e trabalhos futuros - sintetiza as principais conclusées do estudo

e propde desenvolvimentos futuros que possam dar continuidade a investigagao iniciada.



Capitulo 2
Revisao Bibliografica

Este capitulo relne os principais conceitos tedricos necessarios a compreensao do estudo,
abordando o principio de propulsao dos drones, o funcionamento de condutas aplicadas a hélices
e os efeitos aerodindmicos associados. Sdo ainda apresentados trabalhos relevantes que
analisam a eficiéncia e o comportamento de sistemas ducted em comparagao com configuragoes

abertas.

2.1. Configuragao coaxial em drones

A configuragdo coaxial (Figura 2.1) tem sido amplamente adotada em veiculos aéreos
nao tripulados devido a sua capacidade de gerar elevados niveis de impulso sendo compacto.
Nesta disposicéo, dois motores sdo montados no mesmo eixo e giram geralmente em sentidos
opostos, anulando momentos de reacéo e aumentando a densidade propulsiva, o que se revela
particularmente vantajoso em UAVs com restricdes de espago e elevada exigéncia nao so6 de
payload mas também de redundancia de sistemas [2], [3]. Embora eficiente, esta configuracdo
introduz desafios aerodindmicos relevantes, sobretudo devido a interferéncia entre a hélice

superior e a hélice inferior.

Figura 2.1 - Imagem representativa em plano da configuragédo coaxial.

Diversos estudos identificam que o rotor inferior tende a operar num escoamento
perturbado pelo swirl (componente de rotagao do escoamento gerada pela hélice, que cria um
movimento helicoidal no ar a saida da hélice [4]) e pela indu¢do descendente resultante do rotor
superior, conduzindo a redugdes de eficiéncia que tipicamente variam entre 10% e 25% [2], [5].
A otimizagao do espagamento entre rotores, da distribuicdo de poténcia e da rotagao relativa
pode, contudo, mitigar estes efeitos, conforme demonstrado em trabalhos dedicados ao

dimensionamento e otimizacao de propulsido coaxial [6]. Resultados recentes também mostram



que a integracdo desta configuragdo com condutas reduz perdas de ponta, estabiliza o

escoamento e melhora de forma significativa o desempenho em hover (voo estacionario) [7].

Os resultados experimentais apresentados num estudo reforcam esta perspetiva,
demonstrando que, apesar de introduzir uma penalizagao média de cerca de 20,6% no impulso
e uma redugao aproximada de 14,4% na eficiéncia propulsiva quando comparada com as obtidas
considerando duas hélices isoladas, a solugédo coaxial continua a ser altamente competitiva em
aplicagdes onde dimensbdes mais compactas e a densidade de impulso sao determinantes [8],
[9]. O trabalho em questéo evidencia ainda que o intervalo 6timo de operagéo situa-se entre 20%
e 40% de throttle, como é evidenciado no grafico da Figura 2.2, faixa na qual se obtém o melhor
compromisso entre consumo energético e desempenho [8]. Verificou-se também que hélices de
menor didmetro, como as 16"x5.4”, sofrem perdas relativas inferiores em regime coaxial,
sugerindo que o dimensionamento adequado pode mitigar parte das penalizagdes associadas a
interferéncia entre rotores [8], [9]. No conjunto, estas conclusées validam a relevancia da
configuragéo coaxial em UAVs compactos e fornecem orientagdes praticas para a escolha de
hélices e estratégias de operagdo, abrindo caminho para investigagdes adicionais sobre
espagamento entre rotores, combinacdes de passo e dimensionamento desigual de hélices para

minimizar perdas de interferéncia.
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Figura 2.2 - Impulso e eficiéncia propulsiva em funcao da percentagem de throttle para as

configuragdes de hélices testadas [8].



2.2. Ducted Fans / Propellers

Os sistemas de propulséo do tipo ducted fan tém vindo a ganhar crescente relevancia
no desenvolvimento de veiculos aéreos nao tripulados, sobretudo em aplicagdes que exigem
elevada estabilidade, maior densidade de impulso e redugao da dimens&o da aeronave [10], [11].
A utilizacdo de uma conduta em torno da hélice (Figura 2.3) atua como um elemento
aerodinamico que condiciona e orienta o escoamento, reduzindo perdas laterais e maximizando
o fluxo descendente produzido pelo rotor. Estes efeitos permitem aumentar a eficiéncia
propulsiva, sobretudo em regimes de voo estacionario (hover), onde a interacdo entre

escoamento induzido e fluxo ambiente se torna mais critica [7], [12].
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Figura 2.3 - Secgao em corte de um motor integrado numa conduta em voo estacionario [12].
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A literatura evidencia que, ao reduzir a dissipacao radial do escoamento, a conduta
funciona como uma barreira aerodindmica que minimiza a formagao de vortices de ponta, uma
das principais fontes de perda de desempenho das hélices isoladas [13], [14]. Estudos
experimentais demonstram que estas estruturas permitem alcangar ganhos significativos de
impulso para o mesmo consumo de poténcia elétrica, podendo ultrapassar incrementos
superiores a 30% consoante a geometria da conduta e o tip clearance (distancia entre a ponta
da hélice e a parede interior da conduta) [12], [15]. A conjugacao destes fatores explica a adogéo
de ducted fans em UAVs dedicados a inspegbes de proximidade, seguranga ou missoes

prolongadas, onde a estabilidade e a previsibilidade do escoamento sdo essenciais.

No caso de drones em configuragdo coaxial, as vantagens sdo ainda mais evidentes. A
interagao entre os rotores superior e inferior gera zonas de turbuléncia, swirl residual e perda de
alinhamento do escoamento, penalizando a eficiéncia do rotor inferior [2], [5], [7], [16]- A presenca
da conduta funciona, nestes cenarios, como elemento estabilizador, mitigando assim a
interferéncia entre rotores e melhorando a regularidade do jato [10], [17]. Assim, configuracdes
coaxiais com condutas implementadas permitem combinar dimensdes reduzidas e protegao para
as hélices com uma maior eficiéncia propulsiva, justificando o seu estudo para aplicagdes em
UAVSs.



2.3. Perdas de ponta

As perdas de ponta (tip losses) sdo um fendmeno amplamente documentado em
sistemas propulsivos baseados em hélices [12], [14]. Estas perdas tém origem na diferenca de
pressao entre as faces da pa, que induz a formagao de vortices na extremidade de cada lamina.
Estes vortices, que podem ser, por vezes, observados em avides turbo hélice (Figura 2.4),
transportam energia para regides laterais, reduzindo a componente axial do impulso e
aumentando a resisténcia induzida. O seu impacto é tal que, em hélices convencionais,

representam uma parcela significativa da perda global de eficiéncia.

Figura 2.4 - Vértices de ponta visiveis nas hélices de um Lockheed C-130 Hercules [18].

No caso especifico de configuragdes coaxiais, estas perdas agravam-se ainda mais. O
escoamento do rotor superior introduz elevada turbuléncia, swirl e perturbag¢des no fluxo que
chega ao rotor inferior, comprometendo o seu rendimento [2], [5]. Estudos mostram que a
eficiéncia do rotor inferior pode diminuir entre 20% e 30% em funcéo da disposi¢ao e velocidade
de operacgao, efeito diretamente associado ao escoamento perturbado e a intensificagdo dos
vortices de ponta [8], [16], [19].

A introdugdo de uma conduta reduz substancialmente este fendmeno ao criar uma
barreira fisica entre a ponta da pa e o escoamento circundante, diminuindo a intensidade dos
vortices e canalizando o escoamento [10], [12], [15]. Ensaios experimentais e simulagbes CFD
apontam para redugbes consideraveis dos vértices de ponta e melhorias significativas na
uniformidade do escoamento induzido [13], [14]. Em termos praticos, quanto menor o tip
clearance, isto €, a folga entre a ponta da hélice e a parede interna da conduta, maior a atenuagéo

destas perdas, embora exista a necessidade de evitar contacto fisico entre elas [2].



2.4. Ganhos tipicos apo6s implementacao da conduta

Os ganhos decorrentes da utilizagdo de condutas estdo amplamente documentados na

literatura. Entre as melhorias mais citadas encontram-se as seguintes:

e Aumento de forca de impulso entre 10% e 94%, dependendo da geometria e tip

clearance [12], [15];
¢ Reducgao de poténcia necessaria entre 20% e 40% [7], [10], [11];
e Melhor desempenho em hover e regimes de baixa velocidade [10], [15];
e Redugao do swirl e melhoria no comportamento do escoamento [12], [13];
e Menor sensibilidade a turbuléncia ambiente [15].

Estudos recentes com configuragdes coaxiais mostram reducdes de 32% a 38% na poténcia
necessaria para gerar 500 gF de forgca de impulso quando comparado com a mesma
configuragdo sem conduta [10]. Outros trabalhos apontam ainda para melhorias de 4% a 6%

apenas devido a otimizagdo da geometria da secgéo da conduta [13].

De uma forma geral, a bibliografia demonstra que os ganhos proporcionados por uma
conduta sdo maximos em regimes estacionarios, diminuindo gradualmente a medida que a
velocidade de avango aumenta [12], [19]. Contudo, em UAVs que operam predominantemente
em hover, nomeadamente em missdes de inspecdo ou de plataformas de monitorizacao
estabilizada, os beneficios de eficiéncia e estabilidade compensam amplamente a massa

adicional introduzida pela conduta [10], [17].

2.5. Desvantagens

Apesar dos beneficios identificados anteriormente, a integracdo de condutas em
sistemas propulsivos de UAVs apresenta limitagcbes que devem ser cuidadosamente avaliadas.
O principal impacto negativo reside no aumento da massa estrutural associada a conduta, o qual,
mesmo quando fabricado em materiais leves, pode anular parcialmente os ganhos de eficiéncia
proporcionados pelo aumento de impulso [10], [14]. Adicionalmente, em voo horizontal, a conduta
aumenta significativamente a resisténcia frontal, penalizando a autonomia e a eficiéncia
energética do UAV [12], [13]. Esta caracteristica torna-se particularmente relevante em missdes
que exigem deslocamentos continuos a velocidades elevadas entre diferentes pontos, onde a

resisténcia aerodindmica desempenha um papel determinante no consumo energético.

Outra limitagao importante esta relacionada com a sensibilidade ao tip clearance, isto &,
variagdes muito pequenas podem alterar de forma substancial a eficiéncia propulsiva [2], [7], o
que exige tolerancias de fabrico rigorosas € aumenta a complexidade estrutural do conjunto.
Acrescentam-se ainda fatores como vibracgoes, riscos de contacto ocasional com a conduta,

custos de fabrico elevados e maior exigéncia de manutencéo [14], [15]. Assim, embora as



condutas possam trazer ganhos significativos em regimes estacionarios, a sua implementagéo
deve ser ponderada de acordo com o perfil de missdo e com o impacto real no desempenho
global do sistema [10], [17].



Capitulo 3

Banco de Ensaios e Modificacoes

Apresenta-se uma breve descricdo do banco de ensaios utilizado, bem como as alteragbes
efetuadas para integrar a conduta no sistema experimental. Detalharam-se os componentes
principais, os materiais utilizados, o0 método de calibragido da extensometria e as adaptagdes

necessarias para garantir medigoes fiaveis e comparaveis aos ensaios sem conduta.

3.1. Banco de ensaios

Como ja foi referido anteriormente, com o objetivo de se avaliar o desempenho
aerodindmico e energético de diferentes configura¢des de propulsdo para veiculos aéreos néo
tripulados, foi desenvolvido, no ambito do projeto ILAN-VR, um banco de ensaios dedicado a
caracterizagéo de hélices em montagem simples e coaxial [8], [9] (Figura 3.1). Este banco foi
concebido para permitir medi¢gdes precisas de impulso, rotagao, corrente e tenséo, assegurando

a repetibilidade e fiabilidade dos resultados obtidos.

Figura 3.1 - Banco de ensaios de hélices.
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A estrutura base do sistema é composta por um tubo em aluminio instrumentado com
extensometria elétrica de resisténcia, configurada em ponte de Wheatstone completa, de forma
a permitir a medicao direta da forga axial gerada pelos conjuntos propulsivos. O tubo encontra-
se fixo numa base rigida, de material polimérico obtida por fabrico aditivo (impressdo 3D) com
enchimento de 100%, garantindo a rigidez necessaria para minimizar vibragbes e deformagdes

durante os ensaios.

O sistema de propulsdo é composto por motores T-Motor Antigravity MN5008-340KV,
controlados por ESCs (Controladores Eletronicos de Velocidade) T-Motor Alpha 40A, capazes
de fornecer dados de tenséao, corrente e rotagéo através da interface T-Motor DataLink V2, como
se pode observar na Figura 3.2. A alimentac&o é assegurada por duas baterias LiPo de 6 células
(22,2 V, 10 Ah), previamente carregadas antes de cada ensaio, de modo a reduzir a variabilidade

associada a tensao de entrada.
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Figura 3.2 - Grafico obtido através do T-Motor DataLink V2.

O controlo do throttle é efetuado através do protocolo MAVLink, o que permite o envio
de comandos precisos e repetitivos. Este contém valores PWM (Pulse-Width Modulation) que
sdo emitidos diretamente a partir do software QGroundControl (programa que permite o controlo
e monitorizagdo de parametros de UAVs), eliminando a incerteza associada ao uso de radio-
comando convencional, pois este apresenta variagdes de sinal PWM e limitagdes de resolugéo

que comprometem os resultados e os procedimentos dos ensaios.
Durante o desenvolvimento do sistema, foram privilegiados dois aspetos fundamentais:

e Precisdao nas medigdes, através da utilizacdo de sensores calibrados e aquisigao de

dados sincronizada entre os canais de forca e de poténcia elétrica;

e Seguranca e robustez, assegurando a integridade estrutural e elétrica durante o
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funcionamento em regimes de poténcia elevados.

O banco de ensaios foi concebido para ser utilizado em ambiente controlado, em
laboratério, de forma a eliminar a influéncia de correntes de ar e garantir com isso, medicdes
consistentes. O sistema de extensometria foi responsavel pelo registo das medi¢des de impulso
ao longo de cada ensaio, permitindo o seu posterior tratamento e analise. Em simultadneo, os
restantes sistemas de aquisigao registaram os parametros elétricos, cinematicos e dindmicos,
garantindo a correspondéncia temporal entre todas as variaveis. Esta integracdo revelou-se
essencial para assegurar a consisténcia e fiabilidade dos dados utilizados na avaliagdo do

desempenho do conjunto propulsivo.

3.2. Desenvolvimento da conduta (Ducted Fan)

Apos a caracterizagao do banco de ensaios, validagao dos procedimentos de medigéo e
inicio dos primeiros testes em configuracdo aberta, foi desenvolvida uma conduta destinada a
realizagdo de ensaios em configuracdo ducted fan. Esta fase teve como objetivo conceber e
integrar um componente que permitisse avaliar, de forma controlada, a influéncia do escoamento
canalizado no desempenho propulsivo do conjunto hélice-motor. O processo incluiu o
desenvolvimento do modelo geométrico, a sua fabricacdo e a adaptacdo ao banco de ensaios
existente, assegurando compatibilidade estrutural e funcional com os sistemas de medicao e

aquisicao de dados.

3.2.1. Concegéo e requisitos

Com base no drone conceito que esta a ser desenvolvido no dmbito do projeto ILAN-VR,
foi definida a necessidade de projetar uma conduta compativel com hélices de 17”. A escolha
deste tamanho resulta do estudo prévio realizado no projeto, o qual determinou que, para garantir
um voo estacionario indoor de aproximadamente 20 minutos, transportando cerca de 5 kg de
payload, e utilizando oito motores em configuragdo coaxial, seria necessario recorrer a hélices
de 17” (431,8 mm) devido ao seu compromisso entre eficiéncia, impulso maximo e area discal

disponivel.

Um dos principais requisitos de concegao da conduta relaciona-se com a folga entre a
ponta da hélice e a parede interna, parametro critico no desempenho de configuragbes ducted
fan. A literatura indica que, para minimizar as perdas de ponta e maximizar o efeito de
canalizagéo, esta distancia deve situar-se entre 1,5% e 3% do raio da hélice [7]. No caso concreto
das hélices de 177, estes valores resultam numa folga reduzida, sensivel ao alinhamento e as
tolerdncias de fabrico. Adicionalmente, foram consideradas restricbes de seguranga,
estabelecendo que a folga ndo deveria ser inferior a 1 mm, para evitar contacto com a estrutura
durante vibragdes ou dilatagbes térmicas, nem superior a 2 mm, para nao degradar de forma

significativa o efeito de contencdo do escoamento [15].
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Outro requisito relevante diz respeito a espessura da parede da conduta. Esta n&o pode
ser excessiva, para evitar um aumento desnecessario de massa, fator critico num sistema
propulsivo embarcado, mas também ndo pode ser demasiado reduzida, sob pena de
comprometer a rigidez estrutural, induzir deformagdes sob carga aerodindmica ou amplificar
vibragdes durante a operagcdo. Uma parede demasiado fina também se torna mais vulneravel a

danos por impacto.

Desde o inicio, estabeleceu-se que a conduta seria fabricada através de fabrico aditivo
(impressao 3D). Esta opgéo apresenta varias vantagens relevantes para o contexto do projeto,

tais como as que se seguem:

o Flexibilidade geométrica, permitindo testar e iterar facilmente diferentes perfis e solu¢des
construtivas;

e Reducado de custos na fase experimental, dado n&do exigir moldes ou processos de
maquinagem;

o Rapidez de producgao, facilitando adaptacbes necessarias;

e Possibilidade de integracdo de zonas de reforgo, canais de fixacdo ou espessuras

diferenciadas diretamente no modelo digital.

Contudo este tipo de fabrico apresenta igualmente limitagdes que foram consideradas na
concecgao da conduta, nomeadamente a fragilidade entre camadas devido ao processo de
deposicao, as tolerancias dimensionais reduzidas e a menor resisténcia térmica e ao impacto
comparativamente com materiais compdsitos. Estas restrigbes foram integradas no
desenvolvimento, tentando assegurar que a geometria final se mantivesse compativel com os

requisitos aerodinamicos e estruturais definidos.

3.2.2. Modelagéo e desenvolvimento geométrico

Todo o processo de desenvolvimento e modelagédo da conduta foi realizado em software
CAD (Desenho Assistido por Computador), recorrendo a plataforma 3DExperience, que permitiu
uma abordagem iterativa ao design e a analise geométrica do componente. A Figura 3.3
apresenta a representacao tridimensional da conduta desenvolvida, evidenciando o seu perfil

interno, a estrutura de reforgo exterior e a interface de montagem no banco de ensaios.
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Figura 3.3 - Imagem CAD da conduta desenvolvida.

A definicho da geometria da entrada suave da conduta (bellmouth) foi um
desenvolvimento bastante importante, uma vez que este elemento tem impacto direto na forma
como o escoamento é guiado para o interior do canal. O perfil utilizado teve como base o NACA
2412 (Figura 3.4) [20], mas foi alvo de algumas adaptagbes geométricas para otimizar a transigao
entre a zona exterior e a sec¢do interna da conduta. Estas modificagdes incluiram o ajuste da
curvatura inicial, de forma a reduzir gradientes bruscos de pressdo na entrada, e o
prolongamento ligeiro da zona do difusor, permitindo minimizar perturbagdes no escoamento

induzido pela hélice em funcionamento.

Figura 3.4 - Representacgao do perfil NACA 2412 [20].

A conduta foi desenhada com 2 mm de espessura, valor que representa um
compromisso entre rigidez estrutural, peso e limitagcbes do processo de fabrico aditivo, de
qualquer modo, para aumentar ainda mais o reforgo estrutural, foram adicionadas pequenas
nervuras, em redor da parede longitudinalmente. O didmetro interior da conduta foi definido em
437 mm, garantindo compatibilidade com hélices de 17” (431,8 mm) e proporcionando uma folga
aproximada de 3 mm entre as pontas da hélice e a parede interna. Embora esta distancia exceda
ligeiramente o intervalo recomendado na literatura (1 a 2 mm), optou-se por aumentar a folga
devido as tolerancias reduzidas das impressoras 3D utilizadas, que podem originar variagdes

dimensionais de varias décimas de milimetro e possiveis deformagdes da circularidade da
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conduta. Esta margem adicional reforga também a segurancga operacional, prevenindo o risco de
contacto entre as pas e a conduta em caso de vibracdes, deformacgbes térmicas ou pequenas

imperfeigdes no alinhamento do conjunto.

O desenho técnico completo da conduta, contendo todas as cotas relevantes e seccoes
necessarias para fabrico, encontra-se incluido em anexo (Anexo I), permitindo a sua reprodugéo

e inspecao dimensional

3.2.3. Fabrico e integragdo no banco de ensaios

Tal como previamente definido na fase de concegdo, toda a estrutura da conduta foi
produzida através de fabrico aditivo, recorrendo a uma impressora 3D de grande volume
(500x500x500 mm). A dimensdao consideravel da peca implicou diversas dificuldades durante o
processo de fabrico, levando a varias tentativas malsucedidas motivadas por falhas de aderéncia

e extrusdo, por deformacgdes térmicas e por variagdes dimensionais ao longo da impresséo.

Como material foi selecionado PETG, um polimero que apresenta um compromisso
adequado entre rigidez, facilidade de impressdo. Comparativamente ao PLA, o PETG oferece
melhor resisténcia mecanica e menor tendéncia para fratura fragil, sendo simultaneamente
menos suscetivel a deformacdes térmicas com temperaturas mais elevadas. No entanto, a sua
menor rigidez relativa torna-o mais sensivel a flexao em pecgas de grandes dimensdes, como é o

caso da conduta desenvolvida [21].

A conduta foi impressa com 100% de infill, ou seja, com preenchimento interno integral.
A escolha deste parametro teve como objetivo maximizar a rigidez e minimizar a deformacao da
parede sob carga aerodindmica, embora resultasse num aumento significativo do tempo de
impressao e da massa final. Mesmo assim, a pega revelou uma massa total préxima de 0,8 kg,

que pode ser considerada um pouco elevada tendo em conta que é um paradmetro importante.

Apos a instalagao inicial da conduta no banco de ensaios, verificou-se que a sua rigidez
era insuficiente. A estrutura apresentava ovalizagéo visivel devido ao peso préprio e a falta de
uniformidade inerente ao processo de fabrico. Adicionalmente, a qualidade irregular da
impressao comprometeu as tolerancias dimensionais, tornando inviavel a utilizagao segura das
hélices de 17” inicialmente previstas. A variagdo dimensional ao longo da circunferéncia da
conduta provocava zonas de aproximagao excessiva entre as pas e a parede interna,

impossibilitando a realizagdao dos ensaios.

Para mitigar este problema, foi desenvolvida uma peca intermédia de suporte, representada na

Figura 3.5, com dupla fungao:
1. Sustentar os motores e os ESCs, garantindo um alinhamento mais rigido e estavel;

2. Permitir a ligagdo da conduta a um tubo de carbono posicionado na extremidade oposta,
criando assim, dois pontos de apoio e eliminando a deformacéo por achatamento da
conduta.
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Figura 3.5 - Pecga de suporte para tubos, motores e ESCs.

Esta solugdo aproximou o comportamento da montagem experimental a configuracdo que o
conceito final do drone pertencente ao Projeto ILAN-VR ira utilizar, uma vez que no veiculo real
a conduta sera igualmente atravessada por um tubo estrutural. A adi¢do deste segundo ponto
de fixagdo melhorou significativamente a forma geométrica da conduta durante o funcionamento,
reduzindo deformagdes e vibragdes.

Apesar das melhorias introduzidas, apenas foi possivel instalar e operar de forma segura
uma hélice de 17”, pois com a montagem da segunda hélice nao foi possivel evitar que ocorresse
contacto com a parede interna por existir alguma deformagao da conduta. A Figura 3.6 mostra,
numa das posi¢des, a curta distancia entre a parede interna e a ponta da hélice que foi testada.
Consequentemente, todos os ensaios em configuragdo coaxial foram realizados com hélices de

16”, por garantirem uma folga operacional estavel e segura.

Figura 3.6 - Exemplificagédo da curta distancia entre a ponta da hélice de 17" e a parede interna

da conduta.

A decisdao de ndo se produzir uma outra conduta resultou de limitagdes do processo de

fabrico, devido ao custo dos materiais e da indisponibilidade de uma outra impressora 3D capaz
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de produzir uma nova conduta com tolerancias mais reduzidas. A Figura 3.7 e a Figura 3.8
apresentam a ultima versdo do banco de ensaios, onde foram realizados todos os ensaios

realizados para este trabalho.

Figura 3.7 - Conduta com hélices de 16" instalada no banco de ensaios.

Figura 3.8 - Banco de ensaios com vista lateral da conduta.
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3.2.4. Calibragdo e preparacdo para os ensaios

Durante os primeiros ensaios em configuragao coaxial foi observado um aumento de
impulso inesperado, incompativel com o comportamento tipico deste tipo de montagem. Como
tal, colocou-se em causa a fiabilidade das leituras de forgca fornecidas pelo sistema de

extensometria, o que motivou a realizagdo de uma nova calibragao da cadeia de medigao.

A calibragdo focou-se na determinagdo do fator multiplicativo, parametro utilizado no
processamento do sinal de extensometria para converter a tenséo elétrica medida no valor
correspondente de forga (no caso, impulso). Este fator incorpora a sensibilidade do
extensémetro, o ganho do circuito de condicionamento e a resposta global da ponte de
Wheatstone. Em termos praticos, o fator multiplicativo atua como uma constante de converséo,
permitindo que o sistema apresente diretamente a forga resultante da deformagdo medida no

tubo instrumentado [9].

Para recalibrar este par@metro, recorreu-se a mesma folha de célculo utilizada aquando
da calibragao inicial do banco de ensaios. Foram aplicadas massas de referéncia, permitindo
estabelecer a relagdo entre o que estava a ser lido com o valor real aplicado. A partir dos pontos
registados foi construida a respetiva curva de calibragdo, sendo posteriormente ajustada por

regressao linear.

Este processo conduziu a alteragdo do fator multiplicativo de 10,039 para 5,874, valor
significativamente inferior ao inicialmente utilizado. Esta corre¢do revelou que o sistema estava
a sobrestimar o impulso medido, justificando os valores anémalos observados nos ensaios
coaxiais iniciais. Importa ainda referir que, o novo fator, o valor constante ajustado para a carga
média aplicada, o sistema apresentou diferengas méaximas na ordem de 0,3 kgF relativamente a
massa aplicada, erro a rondar os 10% considerado aceitavel face as condigcbes experimentais e
as limitacdes inerentes a técnica de extensometria utilizada. Apds a atualizagdo do fator
multiplicador, a cadeia de medida foi novamente verificada e estabilizada, assegurando a

confiabilidade das leituras antes do reinicio dos ensaios experimentais.
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Capitulo 4

Descricao dos Ensaios
Experimentais

Este capitulo descreve a metodologia adotada para a validacdo da conduta, incluindo os

diferentes ensaios realizados.

4.1. Metodologia experimental

A metodologia experimental adotada neste estudo foi estruturada para garantir a recolha
rigorosa e repetivel dos dados necessarios a caracterizagdo do desempenho propulsivo de
hélices operadas no interior de uma conduta. Como ja foi referido no Capitulo 1, o objetivo central
consistiu em avaliar a influéncia da conduta no comportamento aerodindmico de configuragdes
simples e coaxiais, mantendo condicdes de ensaio controladas e comparaveis as utilizadas

previamente sem conduta.

Tal como foi também referido no Capitulo 3, a aquisicdo dos parametros elétricos e
mecanicos foi efetuada através do sistema T-Motor DATALINK V2, que forneceu medigbes
sincronizadas de tenséo, corrente, poténcia e rotagdo. Em paralelo, o impulso foi obtido por
extensometria previamente calibrada, garantindo convertibilidade rigorosa entre sinal elétrico e
forca. A integracdo destes dois sistemas permitiu caracterizar com precisdo o comportamento

propulsivo em cada patamar de throttle.

A definicdo dos niveis de throttle foi realizada via comandos MAVLink enviados pelo
QGroundControl, evitando variagdes associadas ao controlo por radio. Seguiu-se o mesmo perfil
do estudo anterior: incrementos de 5% entre 20% a 70% e de 10% dos 70% aos 100%,
permitindo maior resolugao nas zonas de melhor eficiéncia e reduzindo efeitos térmicos em

regimes elevados [8]. O intervalo de tempo entre cada patamar de poténcia foi de 20 segundos.

Cada conjunto de hélices foi ensaiado nas configuragdes simples (hélice isolada) mas
apenas as hélices de 16” foram ensaiadas em configuragdo coaxial. No caso particular deste
estudo, todos os ensaios foram realizados com a conduta instalada, garantindo que a influéncia
aerodindmica da parede interna e do escoamento canalizado fosse capturada em todas as
medi¢gdes. Entre ensaios consecutivos, foi assegurado um intervalo de carregamento das

baterias permitindo um arrefecimento suficiente dos motores e dos ESCs

A metodologia descrita permitiu obter um conjunto consistente, comparavel e
estatisticamente robusto de medigbes de impulso, rotagao e poténcia elétrica, constituindo a

base para a analise experimental apresentada nas secgdes seguintes.
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4.2. Ensaios com conduta

No total, foi ensaiado um par de hélices de 16” (P16x5.4) e um par de 17" (NS17%5.8),
todos provenientes da fabricante T-Motor e ilustrados nas figuras seguintes (Figura 4.1, Figura
4.2). E importante referir que ambos os modelos utilizados sdo para funcionamento livre, dado
que possuem desenhos da extremidade das hélices otimizados para a redugcédo do vortice de
ponta, enquanto os hélices para utilizacdo em conduta possuem uma geometria da ponta mais

simples.

16x5.4L

Figura 4.1 - Hélice T-Motor modelo P16x5.4.

p-mMoTOR.

Figura 4.2 - Hélice T-Motor modelo NS17x5.8.

Foram efetuados, no total, onze ensaios, organizados na seguinte sequéncia:

e Ensaios 1 e 2, primeiros testes com conduta, destinados a validagdo do banco de

ensaios, do alinhamento da montagem e da consisténcia da aquisicdo de dados;

e Ensaios 3 a 8, ensaios principais, realizados em configuragdo simples, abrangendo os
dois modelos de hélices considerados (P16x5.4 e NS17x5.8) e em configuragéo coaxial

apenas o modelo de 16”;

e Ensaios 9 a 11, testes dedicados ao estudo da rotagdo 6tima da hélice P16x5.4 inferior,
mantendo a hélice P16x5.4 superior estabilizada a um determinado valor de throttle,

permitindo observar a interagdo aerodindmica em configuragcao coaxial.

4.2.1. Relacéo otima de velocidade de rotagéo

Nos ultimos ensaios realizados (Ensaios 9 a 11), o objetivo principal foi analisar o

comportamento da hélice inferior em configuragao coaxial, variando progressivamente o seu
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valor de throttle enquanto a hélice superior permanecia num valor fixo. Esta metodologia permitiu
observar como a interagdo entre hélices influencia o impulso total e a eficiéncia, identificando

eventuais pontos de operagao mais favoraveis para a hélice inferior.

No primeiro ensaio deste conjunto, a hélice superior foi mantida a 30% de throttle,
enquanto a hélice inferior foi ajustada em incrementos de 2%, variando entre 20% e 40%. No
segundo ensaio, a hélice superior foi estabilizada a 40%, sendo a inferior variada entre 30% a
50%, novamente com incrementos de 2%. Finalmente, no terceiro ensaio, a hélice superior
manteve-se a 50%, e a hélice inferior foi conduzida entre 40% e 60%, seguindo o mesmo

procedimento incremental.

A literatura demonstra que a distribuicao de poténcia entre os dois rotores de um sistema
coaxial tem um impacto direto no seu desempenho aerodinamico. Estudos experimentais e
numéricos mostram que o rotor inferior & particularmente sensivel ao escoamento induzido pelo
rotor superior, sendo frequentemente necessario ajustar a sua rotacdo para atenuar as perdas
de eficiéncia decorrentes da interferéncia de esteira. Trabalhos recentes apontam que
estratégias de variagédo independente do throttle entre rotores podem melhorar o comportamento
global em regimes estacionarios, identificando pontos de operagdo onde o equilibrio entre

rotagdo superior e inferior minimiza perdas induzidas e maximiza a eficiéncia propulsiva [6].

Este conjunto de ensaios permitiu estudar a atuagéo do rotor inferior para diferentes
regimes de funcionamento do rotor superior, fornecendo informagédo essencial para a
identificagdo de possiveis condigdes de rotagdo 6tima em sistemas coaxiais, particularmente

relevantes para aplicagbes que exigem voo estacionario eficiente.
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Capitulo 5

Discussao e Analise de Resultados

Neste capitulo sdo apresentados e analisados os resultados obtidos nos ensaios com conduta,
comparando-os com os valores previamente medidos sem conduta. Discutem-se os efeitos da
implementagdo da conduta no impulso, na poténcia tomada e na eficiéncia propulsiva,
identificando os principais ganhos e limitagées observados. Com e sem conduta estuda-se o
efeito da variagdo da velocidade de rotagédo das hélices nos sistemas multirrotores e discute-se

qual a melhor relacao.

5.1. Resultados obtidos com as hélices de 16”

Como foi referido no capitulo anterior, os ensaios utilizando as hélices T-Motor P16x5.4
foram divididos em dois tipos. Inicialmente em configuragao coaxial, tendo sido as unicas hélices
que permitiram que este teste fosse realizado, e posteriormente o ensaio em configuracdo de
hélice unica.

E importante salientar que os resultados obtidos nos ensaios com a conduta foram
comparados com os ensaios ja efetuados anteriormente sem a conduta [8], [9]. Acrescenta-se
que a eficiéncia propulsiva utilizada nesta analise foi definida como o quociente entre a forga de
impulso gerada e a poténcia elétrica tomada como pode ser observado na equagao 5.1 onde “/”
corresponde ao valor de impulso medido através do sistema de extensometria em Newtons e “P”
a poténcia elétrica medida em Watts. Este procedimento segue o mesmo critério utilizado em
estudo anteriores sobre configuragdes coaxiais, garantido desta forma, uma consisténcia
metodoldgica entre ensaios experimentais diferentes e permitindo uma comparacgéo direta dos

resultados.

['[N]

e = Bw] (5.1)

5.1.1. Ensaio em configuragdo axial

Para suportar esta analise, sdo apresentadas em anexo as tabelas completas contendo
os valores medidos com conduta implementada e sem conduta, permitindo a comparagéo direta

entre ambas as condigdes de operagao (Anexo II).

A Figura 5.1, ilustra a evolugédo simultanea do impulso e da eficiéncia propulsiva em



fungéo do throttle, tanto com conduta como na montagem sem conduta. Visualmente, demonstra-
se que as curvas de impulso separam-se progressivamente, criando um diferencial onde os
valores com conduta (pontos roxos) permanecem abaixo da configuragao aberta (pontos verdes).
Inversamente, as curvas de eficiéncia iniciam-se com vantagem para a conduta, mas acabam
por convergir e sobrepor-se perto dos 100% de throttle. O grafico em questao evidencia de forma
clara o comportamento tipico referido na bibliografia e observado também no estudo efetuado
anteriormente, em que o impulso cresce de forma praticamente linear com o0 aumento do throttle,
enquanto a eficiéncia apresenta a tendéncia inversa, diminuindo progressivamente a medida que

o sistema se aproxima da poténcia maxima [8].
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Figura 5.1 - Comparacao do impulso e da eficiéncia propulsiva das hélices de 16” em

configuragéo coaxial, com e sem conduta, em fungéo do throttle.

Os dados mostram que o impulso é sistematicamente inferior quando a conduta esta
instalada, sobretudo entre 40% e 70% de throttle, refletindo-se numa redugéo média de 6,1% no

impulso ao longo de todo o regime de poténcia.

Este comportamento é coerente com o que é descrito na literatura sobre sistemas
coaxiais, onde a interagao entre o rotor superior e inferior conduz a perdas aerodinamicas devido
ao escoamento induzido perturbado e a intensificagdo dos vortices de ponta [8]. No presente
caso, estas perdas sdo agravadas pelo facto de a distancia entre a ponta das hélices de 16" e a
parede da conduta ser significativamente elevada, impedindo a conduta de atuar como elemento

de aumento de pressao e canalizagdo do escoamento, mas permanecendo atrito na parede da
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conduta. Tal como referido anteriormente, esta conduta foi projetada para hélices de 17", pelo
que a folga adicional reduz drasticamente o efeito de confinamento do escoamento, fenébmeno
referido no Capitulo 2, onde a eficacia da conduta depende fortemente da proximidade entre a

ponta da pa e a parede interna [10], [11].

Em contraste, verifica-se que a eficiéncia propulsiva é superior nos ensaios com conduta,
especialmente para valores de throttle baixos e intermédios, traduzindo um aumento médio
global de 4,2% relativamente a configuragdo sem conduta. Um outro indicador que reforga esta
concluséo é o facto de a diferenca de rotagéo entre as duas hélices ser menor nos ensaios com
conduta, o que sugere que a hélice inferior opera num escoamento menos perturbado e necessita
de menor acréscimo de poténcia para gerar a for¢a correspondente. Assim, a menor exigéncia
energética sobre o motor da hélice inferior contribui para o aumento global da eficiéncia

propulsiva observado na configuragdo com conduta.

A medida que o throttle aumenta, ambas as curvas convergem, dado que as perdas
aerodinamicas proprias dos regimes de alta rotagdo (aumento da turbuléncia, intensificagdo dos
vortices de ponta e maior carga induzida) passam a dominar o comportamento do sistema,

comportamento ja identificado também em outros trabalhos experimentais [6], [22].

Em sintese, a conduta ndo melhora o impulso neste caso particular, devido ao facto de
existir uma folga excessiva entre as hélices de 16" e a parede (incompativel com um
funcionamento eficaz do conceito ducted fan), mas proporciona uma ligeira melhoria consistente
da eficiéncia energética, sobretudo na regido mais relevante, em voo estacionario a 50% de
throttle. O compromisso entre redugcéo de forca e ganho de eficiéncia deve, portanto, ser

ponderado em fungéo dos requisitos operacionais da aplicaco.

5.1.2. Ensaios em configuragéo de hélice tnica

A andlise dos ensaios realizados em configuragdo de hélice unica permite avaliar de
forma isolada o efeito da conduta no desempenho da hélice, sem a existéncia da influéncia
aerodinadmica do sistema coaxial. Ao observar o grafico presente na Figura 5.2 e, contrariamente
com o que foi observado e analisado nos ensaios em configuragdo coaxial, € notavel algumas
melhorias nos resultados. Distingue-se a formagdo de um arco de desempenho superior nas
zonas intermédias a maximas de throttle, onde as curvas de impulso da versdo com conduta
“descolam” claramente das versdes sem conduta. Em anexo (Anexo lll) também se apresentam

as tabelas completas contendo os valores medidos com conduta implementada e sem conduta.
A evolugéo obtida na Figura 5.2 confirma e permite retirar as seguintes conclusdes:

¢ No intervalo entre 20% e 60% de throttle, a diferenca entre as duas configuracdes &
particularmente evidente, com a conduta a proporcionar incrementos entre os 10% a
20% no impulso instantaneo;

e Em valores de throttle elevados (acima de 80%), ambas as curvas de eficiéncia
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convergem, uma vez que a capacidade da conduta de induzir ganhos adicionais diminui
com o aumento da velocidade do escoamento e da turbuléncia induzida pela propria
hélice;

e Em termos de valores médios, os resultados mostram um aumento de 12,2% no impulso

e uma melhoria de 8,7% na eficiéncia propulsiva relativamente aos ensaios sem conduta.
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Figura 5.2 - Comparacgéo do impulso e da eficiéncia propulsiva da hélice de 16” em

configuragao unica, com e sem conduta, em fungao do throttle.

Apesar da folga ser relativamente elevada entre a ponta da hélice e a parede interna, isso
nao impediu a obtencdo de ganhos contrariamente ao que foi observado na montagem coaxial.
Tal comportamento encontra suporte na literatura, que indica que efeitos positivos de
canalizagdo do escoamento sdo mais evidentes em rotores isolados, onde nao existe

interferéncia induzida por um segundo rotor na diregdo do escoamento [7], [23], [24].

Em sintese, os ensaios em hélice uUnica demonstram que a conduta melhora
simultaneamente o impulso e a eficiéncia, validando o seu beneficio aerodinamico quando o rotor
opera isolado. Estes resultados contrastam com a penalizagdo observada na configuragdo
coaxial, reforcando que o efeito da conduta depende fortemente do regime de escoamento e da
interagao entre rotores.
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5.2. Resultados obtidos com a hélice de 17”

A analise dos ensaios realizados com a hélice de 17" (T-Motor NS17x5.8), que
ocorreram nas mesmas condigdes que os ensaios anteriores, permite avaliar a influéncia direta
da conduta no desempenho desta configuragédo. A Figura 5.3 e as tabelas em anexo (Anexo V)
mostram que, ao contrario do observado na hélice de 16” em ambas as configura¢des testadas,
a utilizacdo da conduta melhora substancialmente tanto o impulso como a eficiéncia propulsiva
ao longo de quase todo o regime de poténcia. Aqui, observa-se um “deslocamento” vertical
consistente das curvas, que se mantém praticamente paralelas com excec¢éo do primeiro e ultimo
ponto da eficiéncia com a conduta que apresentam valores algo irregulares comparativamente

aos restantes, indicando que a configuragdo com conduta é superior em todo o dominio de

poténcia.
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Figura 5.3 - Comparagao do impulso e da eficiéncia propulsiva da hélice de 17" em

configuragao unica, com e sem conduta, em fungao do throttle.

A analise dos valores medidos revela que a conduta proporciona um aumento
consistente do impulso ao longo de praticamente toda a gama de throttle. Com a conduta
implementada, observam-se valores de impulso sistematicamente superiores aos registados no
ensaio sem a mesma, com melhorias que variam maioritariamente entre 12% e 26% (valor
registado no 100% de throttle). A média dos incrementos percentuais da forga de impulso ao
longo de todo o regime é de 17,9%, evidenciando que a conduta contribui para a melhor
canalizagdo do fluxo, reducdo das perdas e diminuicdo do swirl, efeitos caracteristicos do

comportamento das hélices quando envolvidas por estas estruturas.
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A eficiéncia propulsiva apresenta um comportamento igualmente favoravel. A
comparagao entre os dois ensaios mostra que a presenga da conduta conduz a melhorias
consideraveis, com incrementos situados entre 13% e 37%, resultando numa melhoria média de
19,7% relativamente ao ensaio sem conduta. Estes valores demonstram que a poténcia elétrica
esta a ser utilizada de forma mais eficaz, uma vez que o escoamento estabilizado pela conduta

reduz perdas aerodinamicas.

Este resultado positivo era esperado, uma vez que a conduta utilizada foi originalmente
projetada para hélices de 17”, garantindo uma folga reduzida e, por consequéncia, um efeito de

confinamento eficaz.

Ao analisar globalmente todas as tabelas e resultados presentes em anexo (Anexos I,
Il e IV), conclui-se que apenas em regimes de throttle mais elevados se verifica um aumento de
impulso suficientemente significativo para compensar a massa adicional da conduta. Embora nao
tenha sido possivel testar experimentalmente a configuragdo coaxial com a hélice de 17", é
previsivel, com base no comportamento observado nas hélices de 16”, que mesmo nesse caso

a compensagao apenas ocorreria na mesma faixa superior de throttle.

Por outro lado, a eficiéncia propulsiva aumentou em todos os ensaios realizados,
independentemente do didametro da hélice ou da configuragdo testada. Este aumento de
eficiéncia atenua, até certo ponto, o facto de a conduta ndo proporcionar ganhos de impulso
suficientes para compensar o seu peso em regimes de operagdo abaixo dos 60% de throttle,

precisamente a zona onde os drones operam na maioria das missdes realizadas.

No contexto especifico do drone desenvolvido no projeto ILAN-VR, a utilizagdo de uma
conduta podera ndo constituir a solugado ideal. Para além do aspeto aerodinamico, seria
necessario reforgar estruturalmente a conduta para que esta pudesse atuar como elemento de
protegéo contra impactos, o que implicaria um acréscimo de massa significativo. Outro elemento
negativo esta relacionado com a sua fabricagdo em material polimérico que teria de ser de maior
desempenho, possivelmente reforgcado com fibra de carbono, e recorrendo a uma tecnologia de
impresséo que permitisse tolerancias dimensionais mais apertadas, garantindo simultaneamente
robustez estrutural e uma folga entre a parede da conduta e a ponta da hélice otimizada. Todos

estes fatores levam, também, a um aumento do custo.

5.3. Resultados obtidos da rotacao 6tima

Os Ensaios 9, 10 e 11 tiveram como objetivo avaliar a influéncia da rotagédo da hélice
inferior no desempenho global da configuragdo coaxial, mantendo a hélice superior a um valor
fixo de throttle (M1), com as respetivas tabelas de resultados em anexo (Anexo V). Para cada
um dos trés ensaios, a hélice inferior (M2) foi ajustada progressivamente, permitindo observar
de que forma a sua rotagao afeta o impulso total, a razdo entre rotacdes e, sobretudo, a eficiéncia

propulsiva.
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Os resultados obtidos revelam de forma consistente que a eficiéncia ndo atinge o seu
valor maximo quando ambas as hélices operam a rotagbes semelhantes, mas sim quando a
hélice inferior trabalha a regimes inferiores. Em todos os ensaios sao visiveis picos bem definidos
de eficiéncia pois, graficamente, nota-se que o pico da curva de eficiéncia (pontos azuis) ocorre
enquanto a curva da razéo de rotagdo (pontos laranjas) ainda esta em ascenséao linear, muito
antes de atingir o valor unitario (1.0). Isto demonstra que a quebra de eficiéncia se inicia antes
de as hélices igualarem a velocidade. No primeiro ensaio (Figura 5.4), com a hélice superior a
30% de throttle, o pico de eficiéncia surge proximo dos 22%. No segundo (Figura 5.5), com a
hélice superior estabilizada a 40%, o valor maximo ocorre em torno dos 30%. Finalmente, quando
a hélice superior opera a 50% (Figura 5.6), o ponto de maior eficiéncia situa-se proximo dos 46%

de throttle da hélice inferior.
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Figura 5.4 - Evolugéo da razéo de rotagéo e da eficiéncia propulsiva em fungéo do throttle da

hélice inferior, com a hélice superior estabilizada a 30%.
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Figura 5.5 - Evolugdo da razéo de rotagao e da eficiéncia propulsiva em fungéo do throttle da

hélice inferior, com a hélice superior estabilizada a 40%.
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Throttle de M1 a 50%
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Figura 5.6 - Evolugéo da razao de rotagao e da eficiéncia propulsiva em fungao do throftle da

hélice inferior, com a hélice superior estabilizada a 50%.

Estes maximos representam os regimes em que o rotor inferior consegue extrair o
maximo rendimento da poténcia elétrica disponivel, antes de entrar numa zona de funcionamento
em que o acréscimo de rotacdo deixa de produzir impulsos proporcionais a energia adicional
consumida. A partir desses valores 6timos, a eficiéncia diminui progressivamente a medida que
a hélice inferior acelera, refletindo o aumento das perdas aerodindmicas associadas a interagao
com a esteira induzida pelo rotor superior. Assim, embora a razdo de rotagdo entre os dois
rotores continue a aproximar-se da unidade com o aumento do throttle da hélice inferior, este

ponto n&do corresponde ao melhor desempenho energético do sistema.

Em sintese, os resultados mostram que a configuracdo coaxial atinge o seu
funcionamento mais eficiente quando a hélice inferior trabalha ligeiramente abaixo do regime da
hélice superior, apresentando picos de eficiéncia nos valores de throttle referidos. Estes picos
confirmam que a operagdo em regimes mais moderados permite a hélice inferior lidar de forma
mais eficaz com o escoamento ja perturbado e acelerado pela hélice superior, maximizando a
eficiéncia propulsiva antes de entrar em zonas de funcionamento menos favoraveis. O
comportamento observado é coerente com a teoria da interferéncia coaxial e reforca a

importancia da gestao diferenciada do throfttle entre rotores em sistemas coaxiais.

Adicionalmente, observa-se que o sistema é mais eficiente, no sentido de proporcionar
um melhor aproveitamento da energia elétrica disponivel, quando a hélice superior opera a
baixas rotagcdes e a hélice inferior funciona num regime ainda mais reduzido. No entanto, o
conjunto coaxial demonstra também a capacidade de gerar impulsos significativamente
superiores em regimes elevados de rotagao, embora com um custo energético mais acentuado.
Assim, a escolha do ponto de operacao ideal depende do compromisso entre eficiéncia e
capacidade de carga, sendo que regimes mais baixos favorecem a autonomia, enquanto regimes

elevados maximizam o impulso disponivel.
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Capitulo 6

Conclusoes e propostas de trabalhos
futuros

Neste capitulo apresentam-se as principais conclusdées do trabalho experimental

realizado e avangam-se algumas propostas para a continuagéo do trabalho no futuro.

6.1. Conclusoes

O presente trabalho permitiu aprofundar o conhecimento sobre o comportamento de
sistemas de propulsdo de UAVs, validando experimentalmente o impacto da utilizagdo de uma
conduta no desempenho aerodindmico e energético. A andlise comparativa entre as
configuragbes com e sem conduta revelou que a eficacia desta solugdo estrutural esta
intrinsecamente dependente da geometria da montagem, com destaque critico para a folga entre

a ponta da hélice e a parede interna.

Os ensaios demonstraram que, quando esta folga € minimizada, os ganhos de
desempenho sao substanciais. No caso da hélice de 17", que beneficiou de uma folga reduzida,
a presenca da conduta resultou num aumento maximo de 26,1% de impulso (aos 100% de
throttle) resultando num valor médio de 17,9% e numa melhoria média da eficiéncia propulsiva
na ordem dos 19,7% ao longo de todo o regime de funcionamento. Em contrapartida, nos ensaios
com as hélices de 16", onde a distancia a parede era excessiva, a conduta foi incapaz de
potenciar os valores de impulso desejado, registando-se até uma penalizagao média de 6,1% na
configuragéo coaxial. No entanto, é relevante notar que, mesmo nestas condi¢gdes nao étimas, a
conduta promoveu um aumento da eficiéncia propulsiva, confirmando a sua capacidade de
estabilizar o escoamento e reduzir perdas energéticas, independentemente da configuragao

testada.

No que diz respeito a operagdo em configuragao coaxial, o estudo permitiu identificar a
existéncia de uma relacdo otima de velocidades entre rotores. Os dados experimentais
evidenciaram que a eficiéncia maxima do conjunto n&o é atingida quando ambas as hélices
rodam a mesma velocidade, mas sim quando a hélice inferior opera num regime de rotagado
inferior ao da hélice superior. Verificou-se que o sistema lida melhor com a interferéncia
aerodinamica e o escoamento perturbado quando existe um diferencial de throttle, sugerindo que
estratégias de controlo diferenciado sao essenciais para maximizar a autonomia de voo em

plataformas coaxiais.

Apesar dos beneficios aerodinamicos comprovados, a viabilidade pratica da
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implementagao desta conduta no drone do projeto ILAN-VR enfrenta desafios relacionados com
a massa total da estrutura. O peso da conduta fabricada em PETG (cerca de 0,8 kg) revelou-se
significativo, sendo que o ganho de impulso gerado apenas compensa esta massa adicional em
regimes de poténcia elevados, superiores a 60% de throttle. Conclui-se, portanto, que embora a
conduta oferega vantagens claras ao nivel da eficiéncia energética e da protecédo das hélices e
dos objetos préximos, a sua adogéao definitiva dependera da capacidade de otimizar o processo
de fabrico e os materiais utilizados, de modo a garantir uma estrutura mais leve e com tolerancias

dimensionais que assegurem a manutenc¢ao de uma folga reduzida.

6.2. Proposta de trabalhos futuros

Tendo em conta as limitagdes identificadas durante a execugéo do projeto, nomeadamente ao
nivel do fabrico da conduta e das restrigbes de montagem, sugerem-se as seguintes linhas de

investigacao e desenvolvimento futuro:

e Otimizagdo do material de fabrico, ou seja, substituir o processo de impressao 3D em
PETG por materiais compdsitos reforgados (por exemplo fibra de carbono);

¢ Reducgao da folga (tip clearance), isto é, desenvolver uma nova conduta com tolerancias
de fabrico que permitam reduzir a folga entre a hélice e a parede para valores muito
inferiores. Esta alteragdo € fundamental para maximizar o efeito de barreira
aerodindmica e aumentar o impulso gerado, especialmente em configuragbes coaxiais.

e Estudo da geometria de entrada, pois devem-se realizar ensaios comparativos com
diferentes perfis de entrada de ar além do NACA 2412 adotado, para avaliar qual a
geometria que minimiza a pressdo numa maior area da entrada da conduta (bellmouth)
em diferentes regimes de voo, devendo esse estudo paramétrico da entrada da conduta
ser realizado com recurso ao calculo numérico computacional.

e Ensaios coaxiais de 17", com uma conduta mais rigida e precisa, repetir os ensaios
coaxiais com as hélices de 17". Prevé-se que esta configuragédo, impossivel de testar
neste trabalho por questdes de seguranca, apresente os melhores resultados globais de
eficiéncia e impulso;

e Integragéo de algoritmos de controlo, nomeadamente desenvolver e testar em voo real
um algoritmo de controlo que ajuste automaticamente a velocidade da hélice inferior para

manter a relagao 6tima de eficiéncia identificada neste estudo.
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Anexo |
Desenho técnico conduta

Desenho técnico completo da conduta, contendo todas as cotas relevantes.
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Anexo I

Tabelas de desempenho 5.1.1.

ial sem conduta.

iguragao coax

Dados resultantes do ensaio com hélices T-Motor P16x5.4 em confi

14
(08/04/25)

Ensaio no Lab D121 - Caracterizacao da combinacao de hélices com o mesmo diametro

- Throttle = Corrente _uo”.mjnnm Rotagdes VS Impulso Eficiéncia . Temperatur
Modelo Hélice PWM 1 Tenséo [V] (Al Elétrica [RPM] (T= _u\Sv Ruido [dB] a Méx. [C]
w] [N-m] [N] [gF] [g/W] [N/W]
0.094 20 25.10 0.30 7.65 1572 0.05 2.34 238.61 31.19 0.306 62
0.149 25 25.10 0.50 12.66 1967 0.06 3.61 368.10 29.08 0.285 61
0.204 30 25.01 0.80 20.09 2363 0.08 5.26 536.35 26.70 0.262 65
0.260 35 24.97 1.30 32.56 2768 0.11 7.39 753.54 23.14 0.227 69
0.315 40 24.88 2.00 49.84 3162 0.15 10.13 | 1032.94 20.73 0.203 73
MN5008 0.371 45 24.72 2.91 71.89 3545 0.19 12.81 | 1306.21 18.17 0.178 75
KV340 | H2-P16x5.4R 0.426 50 24.59 3.99 98.19 3932 0.24 16.15 | 1646.78 16.77 0.164 78 45
(Motor 1 (Puxa) 0.482 55 24.41 5.23 127.64 4296 0.28 19.35 | 1973.08 15.46 0.152 81
&ESC1) 0.537 60 24.21 6.73 162.92 4647 0.33 22.88 | 2333.03 14.32 0.140 81
0.592 65 23.96 8.45 202.41 4975 0.39 26,61 | 2713.37 13.41 0.131 84
0.648 70 23.69 10.48 | 248.27 5292 0.45 29.99 | 3058.02 12.32 0.121 85
0.759 80 23.19 1272 | 294.84 5899 0.48 37.78 | 3852.35 13.07 0.128 87
0.870 90 22.58 17.73 | 400.33 6440 0.59 46.18 | 4708.88 11.76 0.115 91
1.000 100 22.05 2227 | 491.02 6732 0.70 51.43 | 5244.21 10.68 0.105 92
Modelo Hélice PWM Throttle Tensio [V] Corrente _M_vMHMM_M Rotacgoes ._.Mq”\:nw W._. Impulso Eficiéncia Ruido [dB] ._.m_._..wm_.m._._q
%] [A] [RPM] a Max. [°C]
W] [N.m] [N] [gF] [o/W] [N/W]
0.094 20 25.10 0.21 5.19 1600 0.03 2.34 238.61 46.00 0.451 62
0.149 25 25.10 0.41 10.18 1987 0.05 3.61 368.10 36.18 0.355 61
0.204 30 25.00 0.70 17.57 2365 0.07 5.26 536.35 30.53 0.299 65
0.260 35 24.96 1.10 27.48 2768 0.09 7.39 753.54 27.43 0.269 69
0.315 40 24.87 1.61 39.92 3155 0.12 10.13 | 1032.94 25.87 0.254 73
MN5008 0.371 45 24.72 2.19 54.07 3558 0.15 12.81 | 1306.21 24.16 0.237 75
KV340 | H1-P16x5.4L 0.426 50 24.60 3.03 74.61 3938 0.18 16.15 | 1646.78 22.07 0.216 78
(Motor 2 (Empurra) 0.482 55 24.42 4.00 97.73 4316 0.22 19.35 | 1973.08 20.19 0.198 81 %8
&ESC2) 0.537 60 24.22 5.23 126.67 4668 0.26 22.88 | 2333.03 18.42 0.181 81
0.592 65 23.98 6.70 160.54 4994 0.31 26,61 | 2713.37 16.90 0.166 84
0.648 70 23.72 8.16 193.60 5334 0.35 29.99 | 3058.02 15.80 0.155 85
0.759 80 23.23 12.04 | 279.66 5954 0.45 37.78 | 3852.35 13.78 0.135 87
0.870 90 22,63 14.21 321.60 6507 0.47 46.18 | 4708.88 14.64 0.144 91
1.000 100 22.10 17.80 | 393.44 6866 0.55 5143 | 5244.21 13.33 0.131 92

Soma
Poténcia
12.84f
22.84
37.66)
60.03
89.76)
125.96
172.80
225.37|
289.59)
362.95|
441.87
574.50]
721.93
884.46|

Eficiencia
Global [N/W]
0.182294202]
0.158088605)
0.139676177,
0.123095437
0.112850628
0.101697932
0.093461761
0.085858831
0.079009409
0.073315781
0.06787075
0.065761213
0.063967233

0.05814852)
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ial com conduta.

iguragao coax

Dados resultantes do ensaio com hélices T-Motor P16x5.4 em confi

9
(19/11/25)

Ensaio no Lab D121 - Rotacao Otima M1 a 30% (Com baterias)

énci Torque iciénci
1s Throttle | Tensdao | Corrente _uomm-do_m Rotacoes Impulso Total Eficiéncia Temperatura mo=>_m Aa
Modelo Hélice PWM %l V] Al Elétrica [RPM] (T= _u\Sv Max. [°C] Poténcia
? w] [N-m] [N] [gF] [g/w] | [N/W] ’ w1
0.254 30 25.1 0.8 18.8 2354 0.08 3.51 357.91 19.01 0.186 23.8
0.254 30 25.1 0.8 18.8 2356 0.08 3.79 386.46 20.53 0.201 23.8
0.254 30 25.1 0.8 18.8 2367 0.08 4.07 415.01 22.05 0.216 26.4
0.254 30 25.1 0.8 18.8 2368 0.08 4.36 44458 23.62 0.232 28.9
MN5008 Ho - 0.254 30 25.1 0.8 18.8 2368 0.08 4.66 47517 2524 | 0.248 314
;x\_,%%oé P16x5.4R 0.254 30 25.1 0.7 17.6 2379 0.07 5.05 514.94 29.31 0.287 26 35.1
& ESC 1) (Puxa) 0.254 30 25.0 0.7 17.5 2382 0.07 5.47 557.76 31.87 0.313 37.5
0.254 30 25.0 0.6 15.0 2384 0.06 5.95 606.71 40.45 0.397 40.0
0.254 30 25.0 0.6 15.0 2391 0.06 6.43 655.65 43.71 0.429 45.0
0.254 30 25.0 0.7 17.5 2390 0.07 7.01 714.80 40.85 0.401 55.0
0.254 30 25.1 0.7 17.6 2388 0.07 7.48 762.72 43.41 0.426 60.0
T Throttle | Tenséo | Corrente _uoﬁ.mjo_m Rotagdes|Torque (T = Impulso Total Eficiencia Temperatura Eficiéncia
Modelo Hélice PWM %] V] Al Elétrica RPM] |p/ v N Max. [°C] Global
° W] @) INmll N [9F] [g/w] | [NW] : IN/W]
0.150 20 25.1 0.2 5.0 1674 0.03 3.51 357.91 71.30 0.699 0.147
0.171 22 25.1 0.2 5.0 1831 0.03 3.79 386.46 76.98 0.755 0.159
0.191 24 25.1 0.3 7.5 1976 0.04 4.07 415.01 55.11 0.541 0.154
0.212 26 25.1 0.4 10.0 2116 0.05 4.36 444,58 44.28 0.434 0.151
MN5008 HA - 0.233 28 25.1 0.5 12.6 2252 0.05 4.66 47517 37.86 | 0.371 0.149
A__,A\_Mwhom P16x5.4L 0.254 30 25.1 0.7 17.5 2401 0.07 5.05 514.94 29.37 0.288 28 0.144
& ESC 2) (Empurra) 0.275 32 25.0 0.8 20.0 2558 0.07 5.47 557.76 27.89 0.274 0.146
0.295 34 25.0 1.0 25.0 2719 0.09 5.95 606.71 24.27 0.238 0.149
0.316 36 25.0 1.2 30.0 2881 0.10 6.43 655.65 21.86 0.214 0.143
0.337 38 25.0 15 37.5 3041 0.12 7.01 714.80 19.06 0.187 0.127
0.358 40 25.0 1.7 42.4 3200 0.13 7.48 762.72 17.98 0.176 0.125
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Anexo Il

Tabelas de desempenho 5.1.2.

duta.

iguragao unica sem con

Dados resultantes do ensaio com a hélice T-Motor P16x5.4 em confi

7
(03/04/25)

Ensaio no Lab D121 - Caracterizagao da hélice L

Poténcia Torque ianci
Modelo Hélice pwm | TProfle | ronsso vi [ €M™ | Eigtrica |ROMSOCS T=Pi®) mpuleo Sfeineta Ruido [dB] | TeMmPperatur
1%l Al W] [RPM] y [N] [oF] [a/W] IN/W] a Max. [*C]
[N-m]

0.094 20 25.10 0.21 5.21 1564 0.03 1.35 137.66 26.44 0.259 55

0.149 25 25.10 0.50 12.62 1966 0.06 2.18 222.29 17.62 0.173 58

0.204 30 25.02 0.81 20.14 2357 0.08 3.24 330.38 16.40 0.161 62

0.260 35 25.00 1.30 32.43 2762 0.11 46 469.05 14.46 0.142 65

0.315 40 24.90 1.90 47.40 3151 0.14 6.28 640.36 13.51 0.132 68

MN5008 0.371 45 24.81 2.72 67.48 3544 0.18 8.09 824.92 12.23 0.120 70

KV340 | H1-P16x5.4L 0.426 50 24.70 3.69 91.15 3932 0.22 9.86 | 1005.40 11.03 0.108 72

(Motor 1 (Puxa) 0.482 55 24.58 4.90 120.41 4309 0.27 12.01 | 1224.64 10.17 0.100 73 43

& ESC1) 0.537 60 24.41 6.30 153.81 4672 0.31 14.22 | 1449.98 9.43 0.092 76

0.592 65 24.23 7.94 192.51 5013 0.37 16.37 | 1669.22 8.67 0.085 79

0.648 70 24.01 10.16 | 243.96 5340 0.44 19.56 | 1994.49 8.18 0.080 79

0.759 80 23.63 14.97 | 353.61 5987 0.56 24.45 | 2493.12 7.05 0.069 84

0.870 90 23.13 17.73 | 409.97 6567 0.60 30.05 | 3064.14 7.47 0.073 83

1.000 100 22.61 2230 | 504.19 6942 0.69 32.88 | 3352.71 6.65 0.065 86
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duta.

iguragao unica com con

Dados resultantes do ensaio com a hélice T-Motor P16x5.4 em confi

4
(19/11/25)

Ensaio no Lab D121 - Caracterizagao com apenas uma hélice

aF Throttle | Tensdo | Corrente _uoﬂ.mjo_m Rotacgoes LT Impulso Eficiéncia Temperatura

Modelo Hélice PWM %l V] Al Elétrica [RPM] (T= _u\aov Max. [°C]
W] [N-m] [N] [9F] [o/W] [N/W]
0.150 19 25.2 0.2 5.0 1576 0.03 1.53 156.01 31.02 0.304
0.202 25 25.1 0.5 12.6 1969 0.06 2.45 249.82 19.91 0.195
0.254 30 251 0.8 20.1 2360 0.08 3.56 363.01 18.08 0.177
0.306 35 25.1 1.2 30.1 2775 0.10 4.48 456.82 15.17 0.149
0.358 40 251 1.8 45.1 3178 0.14 6.61 674.01 14.95 0.147
MN5008 0.410 45 25.0 2.6 65.0 3578 0.17 8.64 881.00 1355 | 0.133

KV340 _u\_Mvum..A_. 0.462 50 24.9 3.7 92.1 3984 0.22 10.86 1107.37 12.02 0.118 44

(Motor 1 (Puxa) 0.514 55 24.9 5.1 125.5 4352 0.28 13.68 1394.92 11.12 0.109
&ESC1) 0.566 60 24.8 6.8 167.1 4735 0.34 16.54 1686.55 10.10 | 0.009
0.618 65 24.7 8.4 205.8 5101 0.39 18.99 1936.37 9.41 0.092
0.670 70 24.5 10.7 262.2 5455 0.46 22.3 2273.89 8.67 0.085
0.774 80 24.3 16.0 388.0 6151 0.60 28.03 2858.16 7.37 0.072
0.878 90 24.0 19.0 455.1 6768 0.64 34.98 3566.84 7.84 0.077
0.982 100 23.6 25.1 592.4 7155 0.79 40.96 4176.61 7.05 0.069
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Anexo IV

Tabelas de desempenho 5.2.

duta.

iguragao unica sem con

Dados resultantes do ensaio com a hélice T-Motor NS17x5.8 em confi

9
(08/04/25)

Ensaio no Lab D121 - Caracterizagao da hélice L

- Throttle = Corrente vom?uomm Rotagdes e Impulso Eficiéncia . Temperatur
Modelo Hélice PWM % Tensao [V] Al Elétrica [RPM] (T = Eev Ruido [dB] a Méx. [°C]
W] [N'm] IN] [oF] [g/W] IN/W]
0.094 20 25.10 0.30 7.58 1517 0.05 1.63 166.21 21.93 0.215 59
0.149 25 25.09 0.60 15.03 1930 0.07 2.61 266.14 17.71 0.174 60
0.204 30 25.00 1.00 25.00 2332 0.10 3.88 395.64 15.83 0.155 62
0.260 35 24.99 1.60 40.04 2733 0.14 5.54 564.90 14.11 0.138 66
0.315 40 24.90 2.33 57.95 3118 0.18 7.39 753.54 13.00 0.128 69
MN5008 0.371 45 24.80 3.33 82.53 3505 0.22 9.51 969.72 11.75 0.115 72
KV340 | H5 - NS17x5.8L 0.426 50 24.70 4.55 112.50 3892 0.28 11.73 | 1196.08 10.63 0.104 74
(Motor 1 (Puxa) 0.482 55 24.54 6.11 150.02 4253 0.34 14.41 | 1469.36 9.79 0.096 76 %3
& ESC1) 0.537 60 24.39 7.91 192.97 4604 0.40 16.76 | 1708.98 8.86 0.087 79
0.592 65 24.20 9.93 240.28 4938 0.46 19.47 | 1985.32 8.26 0.081 79
0.648 70 24.00 12.50 | 299.85 5257 0.54 22.69 | 2313.65 7.72 0.076 80
0.759 80 23.60 18.26 | 430.76 5878 0.70 28.25 | 2880.60 6.69 0.066 83
0.870 90 23.09 21.40 | 494.26 6431 0.73 34.03 | 3469.97 7.02 0.069 85
1.000 100 22.67 2722 | 617.24 6779 0.87 37.7 | 3844.19 6.23 0.061 88
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duta.

40 Unica com con

Dados resultantes do ensaio com a hélice T-Motor NS17x5.8 em configurag

5
(20/11/25)

Ensaio no Lab D121 - Caracterizacdo com apenas uma hélice

- Poténcia . Torque Impulso Eficiéncia
- Throttle | Tensao | Corrente . Rotacées Temperatura
Modelo Hélice PWM Elétrica T=PI®) .
[%] \"] [A] [RPM] Max. [°C]
w] [N-m] [N] [9F] [a/W] [N/w]
0.150 20 25.2 0.3 7.5 1544 0.05 1.83 186.60 24.73 0.243
0.202 25 25.1 0.5 12.6 1939 0.06 2.99 304.88 24.29 0.238
0.254 30 25.1 0.9 22.6 2345 0.09 4.48 456.82 20.22 0.198
0.306 35 25.1 1.5 36.3 2764 0.13 6.27 639.34 17.60 0.173
0.358 40 25.0 2.1 52.5 3156 0.16 8.3 846.33 16.12 0.158
MN5008 e -
KV340 | \ooorp oo | 0410 45 25.0 3.2 78.6 3556 0.21 10.95 1116.55 14.21 0.139 42
(Motor 1 A_ucxm.v 0.462 50 24.9 4.4 109.6 3943 0.27 13.86 1413.28 12.90 0.127
&ESC1) 0.514 55 24.8 5.9 146.3 4317 0.32 16.85 1718.16 11.74 | 0.115
0.566 60 24.7 7.8 192.7 4683 0.39 20.82 2122.97 11.02 0.108
0.618 65 24.6 101 246.7 5034 0.47 24.29 2476.80 10.04 0.098
0.670 70 24.4 12.5 305.0 5390 0.54 27.58 2812.28 9.22 0.090
0.774 80 24.2 271 654.5 6040 1.03 35.62 3632.10 5.55 0.054
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Anexo V

Tabelas de desempenho 5.3.

30% de throttle.

tima com hélice superior a

a0 6

Dados resultantes do ensaio de rotag

9
(19/11/25)

Ensaio no Lab D121 - Rotagdo Otima M1 a 30% (Com baterias)

M - Throttle | Tensdo | Corrente vommdomm Rotagdes VD Tl et SIEEEE Temperatura mo&m 4m Razdo de
odelo | Helice | Pwm | " = | Eetrica |Tppu”| = Pi@) Max. ] | TR | potacao
w] [N-m] IN] [gF] [o/W] [N/W] w1
0.254 30 25.1 0.8 18.8 2354 0.08 3.51 357.91 19.01 | 0.186 23.8 0.711
0.254 30 25.1 0.8 18.8 2356 0.08 3.79 386.46 20.53 | 0.201 23.8 0.777
0.254 30 25.1 0.8 18.8 2367 0.08 4.07 415.01 2205 | 0.216 26.4 0.835
0.254 30 25.1 0.8 18.8 2368 0.08 4.36 444.58 23.62 | 0232 28.9 0.893
MN5008 Ho - 0.254 30 251 0.8 18.8 2368 0.08 4.66 47517 2524 | 0248 31.4 0.951
;_A\_MWMOA P16x54R | 0254 | 30 25.1 07 176 | 2379 0.07 5.05 51494 | 2931 | 0.287 2 35.1 1.009
& ESC 1) (Puxa) 0.254 30 25.0 0.7 17.5 2382 0.07 5.47 557.76 31.87 0.313 37.5 1.074
0.254 30 25.0 0.6 15.0 2384 0.06 5.95 606.71 4045 | 0.397 40.0 1.140
0.254 30 25.0 0.6 15.0 2391 0.06 6.43 655.65 4371 | 0.429 45.0 1.205
0.254 30 25.0 0.7 17.5 2390 0.07 7.01 714.80 40.85 | 0.401 55.0 1.273
0.254 30 25.1 0.7 17.6 2388 0.07 7.48 762.72 4341 | 0.426 60.0 1.340
M - Throttle | Tenséo | Corrente vomm:.omm Rotagdes|Torque (T = Tl sl Sl Temperatura Eficlencis
odelo Hélice PWM % v Al Elétrica [RPM] _V\SV IN.m] Max. [C] Global
w] : [N] [9F] [o/W] [N/W] [N/W]
0.150 20 25.1 0.2 5.0 1674 0.03 3.51 357.91 71.30 | 0.699 0.147
0.171 22 25.1 0.2 5.0 1831 0.03 3.79 386.46 76.98 | 0.755 0.159
0.191 24 25.1 0.3 7.5 1976 0.04 4.07 415.01 5511 | 0.541 0.154
0.212 26 25.1 0.4 10.0 2116 0.05 4.36 444.58 44.28 | 0.434 0.151
MN5008 H1 - 0.233 28 25.1 05 12.6 2252 0.05 4.66 475.17 37.86 | 0.371 0.149
;_A\_MWOM P16x5.4L | 0.254 30 25.1 0.7 17.5 2401 0.07 5.05 514.94 2037 | 0.288 28 0.144
& ESC 2) (Empurra) | 0.275 32 25.0 0.8 20.0 2558 0.07 5.47 557.76 27.89 0.274 0.146
0.295 34 25.0 1.0 25.0 2719 0.09 5.95 606.71 24.27 | 0.238 0.149
0.316 36 25.0 1.2 30.0 2881 0.10 6.43 655.65 21.86 | 0.214 0.143
0.337 38 25.0 1.5 37.5 3041 0.12 7.01 714.80 19.06 | 0.187 0.127
0.358 40 25.0 1.7 42.4 3200 0.13 7.48 762.72 17.98 | 0.176 0.125
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40% de throttle.

ICe superior a

é

Dados resultantes do ensaio de rotagao 6tima com h

10
(19/11/25)

Ensaio no Lab D121 - Rotagdo Otima M140% (Com baterias)

- Throttle | Tensdo | Corrente _uomm:.omm Rotagées el o e el EEUIEL Temperatura wo:,_m &o Razéo de
Modelo |  Hélice PWM o M A] | Eetrica | T oo | (= Pi@) max. c] | TOR™R | poracao
w] [N-m] [N] [9F] [a/W] [N/W] w1
0.358 40 25.1 1.7 427 3178 0.13 7.06 719.89 16.87 | 0.165 55.2 0.771
0.358 40 25.0 1.8 45.0 3186 0.13 7.44 758.64 16.86 | 0.165 62.6 0.811
0.358 40 25.0 1.7 425 3184 0.13 7.77 792.29 18.64 | 0.183 62.5 0.854
0.358 40 25.0 17 425 3185 0.13 8.2 836.14 19.67 | 0.193 68.8 0.905
MN5008 Ho - 0.358 40 25.0 1.7 425 3193 0.13 8.73 890.18 20.95 | 0.205 72.5 0.954
A__,A\_MWMOA P16x5.4R | 0.358 40 25.0 1.7 425 3191 0.13 9.7 945.24 2224 | 0218 28 80.0 1.001
aEsc1)| Fuxa 0.358 40 24.9 1.6 39.8 3192 0.12 9.88 1007.44 2529 | 0.248 83.4 1.051
0.358 40 24.9 1.6 39.8 3191 0.12 10.34 1054.35 26.46 | 0.260 90.9 1.101
0.358 40 24.9 1.6 39.8 3189 0.12 10.92 1113.49 27.95 | 0.274 99.6 1.154
0.358 40 24.9 1.6 39.8 3188 0.12 11.69 1192.01 2992 | 0.293 109.5 1.203
0.358 40 24.9 1.6 39.8 3188 0.12 12.27 1251.15 31.40 | 0.308 119.2 1.253
- Throttle | Tensido | Corrente voﬁ,m.dnmm Rotagdes|Torque (T = gl 1l Eficiéncia Temperatura Eficiencia
Modelo Hélice PWM % V] Al Elétrica [RPM] _u\ev IN.m] Méx. [°C] Global
wi : [N] [gF] [g/W] | [N/W] [N/W]
0.254 30 25.1 0.5 12.6 2450 0.05 7.06 719.89 57.36 | 0.563 0.128
0.275 32 25.2 0.7 17.6 2585 0.07 7.44 758.64 4301 | 0422 0.119
0.295 34 25.0 0.8 20.0 2718 0.07 7.77 792.29 39.61 | 0.389 0.124
0.316 36 25.0 1.1 26.3 2882 0.09 8.2 836.14 31.85 | 0312 0.119
MN5008 H1 - 0.337 38 25.0 1.2 30.0 3045 0.09 8.73 890.18 2967 | 0.291 0.120
e_,A\_,%how P16x5.4L | 0.358 40 25.0 1.5 37.5 3195 0.11 9.27 945.24 2521 | 0.247 29 0.116
aEscg)| (EMPum) [ 0.379 42 24.9 1.8 43.6 3355 0.12 9.88 1007.44 2312 | 0.227 0.118
0.399 a4 24.9 2.1 51.0 3514 0.14 10.34 1054.35 20.66 | 0.203 0.114
0.420 46 24.9 2.4 59.8 3680 0.16 10.92 1113.49 18.63 | 0.183 0.110
0.441 48 24.9 2.8 69.6 3835 0.17 11.69 1192.01 1712 | o0.168 0.107
0.462 50 24.8 3.2 79.4 3995 0.19 12.27 1251.15 1577 | 0.155 0.103
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50% de throtftle.

ICe superior a

é

Dados resultantes do ensaio de rotagao 6tima com h

11
(19/11/25)

Ensaio no Lab D121 - Rotagdo Otima M1 50% (Com baterias)

» Throttle | Tensio | Corrente _uoﬁ.mJnmm Rotagdes Torque Impulso Total Eficiéncia TR T moa,_m 4m Razio de
Modelo Hélice PWM %] V] 1A] Elétrica [RPM] (T= _u\ev Max. [°C] Poténcia Rotacao
wi [N-m] IN] [oF] [g/W] | [NW] w1
0.462 50 24.90 3.50 87.15 3986 0.21 11.89 1212.40 13.91 0.136 117.2 0.806
0.462 50 24.90 3.50 87.15 3984 0.21 12.48 1272.56 1460 | 0.143 124.6 0.848
0.462 50 24.90 3.40 84.66 3994 0.20 12.97 1322.52 1562 | 0.153 129.5 0.882
0.462 50 24.90 3.30 82.17 3991 0.20 13.58 1384.73 16.85 | 0.165 134.5 0.922
MNS5008 H - 0.462 50 24.80 3.40 84.32 3994 0.20 14.18 1445 91 17.15 | 0.168 145.3 0.964
Av/hmwo; P16x5.4R | 0462 50 2480 | 340 8432 | 3989 0.20 14.99 | 152850 | 1813 | 0178 29 155.0 1.004
& ESC 1) (Puxa) 0.462 50 24.80 3.40 84.32 3088 0.20 15.44 1574.39 18.67 0.183 164.8 1.042
0.462 50 24.70 3.40 83.98 3984 0.20 16.21 1652.90 19.68 | 0.193 176.6 1.079
0.462 50 24.70 3.20 79.04 3983 0.19 17 1733.46 2193 | 0215 186.9 1.118
0.462 50 24.70 3.10 76.57 3986 0.18 17.57 1791.58 2340 | 0.229 198.3 1.153
0.462 50 24.60 3.00 73.80 3985 0.18 18.55 1891.51 2563 | 0.251 211.1 1.192
- Throttle | Tensido | Corrente _uoﬂ.wjn_m Rotagées|Torque (T = Impulso Total Eficiéncia Temperatura Eficiéncia
Modelo Hélice PWM % V] Al Elétrica [RPM] Eev IN.m] Max. [°C] Global
w] ' [N] [gF] [g/W] | [N/W] [IN/W]
0.358 40 25.0 1.2 30.0 3211 0.09 11.89 1212.40 40.41 0.396 0.101
0.379 42 25.0 15 37.5 3376 0.11 12.48 1272.56 3398 | 0.333 0.100
0.399 44 24.9 1.8 44.8 3522 0.12 12.97 1322.52 29.51 0.289 0.100
0.420 46 24.9 2.1 52.3 3679 0.14 13.58 1384.73 26.48 | 0.260 0.101
MNS5008 HA - 0.441 48 24.8 2.5 61.0 3851 0.15 14.18 1445.91 2370 | 0232 0.098
;_A\_Mwhom P16x5.4L | 0.462 50 248 2.9 70.7 4005 0.17 14.99 1528.50 2163 | 0.212 31 0.097
& ESC 2) (Empurra) 0.483 52 24.8 3.3 80.5 4154 0.19 15.44 1574.39 19.56 0.192 0.094
0.503 54 24.7 3.8 92.6 4299 0.21 16.21 1652.90 17.85 | 0.175 0.092
0.524 56 24.7 4.4 107.9 4454 0.23 17 1733.46 16.07 | 0.158 0.091
0.545 58 24.6 5.0 121.8 4597 0.25 17.57 1791.58 14.71 0.144 0.089
0.566 60 24.6 5.6 137.3 4749 0.28 18.55 1891.51 1378 | 0.135 0.088
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