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Resumo

O avanco tecnologico e aumento da exigéncia operacional nas missoes
realizadas com as aeronaves nao tripuladas, fez com que o Centro de Investigacéo
da Academia da Forca Aérea (CIAFA), necessitasse de acompanhar essa evolucéo.
Se no passado, a missdo principal do Centro passava por aprimorar o
desenvolvimento, a construcao, e operacdo dos UAV, sendo j& bastante consistente
nessas areas, atualmente o foco principal centra-se no desenvolvimento de sistemas
avionicos, de modo a dota-los de uma maior capacidade operacional. No entanto
este avanco ndo é materializado na operacao, se a performance da aeronave nao
for considerada.

Presentemente, o UAV ANTEX-X03 € a aeronave ndo tripulada operacional
da Forca Aérea de maiores dimensdes, no entanto ndo existem estudos referentes
ao desempenho do sistema propulsivo do ANTEX-X03, e mais propriamente dos
hélices pertencentes a esta classe de UAV. N&o existindo previamente nenhuma
ferramenta para este efeito, surgiu o tema desta dissertacdo: o desenvolvimento de
uma bancada de testes para determinar o desempenho de hélices para UAV classe
1 de 150 quilos.

Na presente dissertacao foi levada a cabo uma metodologia que consistiu na
realizacao de testes estaticos e dinamicos em tunel de vento com diferentes hélices,
a fim de se obterem dados para a criacdo de graficos de desempenho. Através da
analise comparativa dos resultados obtidos, foi possivel verificar a fiabilidade da
bancada desenvolvida, o que ainda permitiu que fosse determinado o conjunto de
hélices, que oferecem melhor desempenho a um certo sistema propulsivo de um
UAV de 150 quilos. Tendo sido usado o UAV ANTEX-X03 e 0 seu motor como
ferramentas de estudo, foi também seleccionado, entre os hélices testados, o melhor

para nele operar.

Palavras-chave: Bancada de testes; Motor; Hélice; UAV.
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Abstract

The technologic advances and the operational requirements of the missions
currently carried out by unmanned aircraft, made it necessary for the Air Force
Academy’s Research Center to follow that evolution. In the past, the main mission of
this center was to improve the development, construction and operation of UAV.
Since they are already consistent in these areas, the main focus today is on the
development of avionic systems, in order to provide greater operational capacity.
However, this advance cannot yield benefits, if the performance of the aircraft is not
taken into account. Nowadays, the ANTEX-X03 UAV is the largest operational
unmanned aircraft in the Portuguese air fleet. However there are no studies
regarding the performance of the propulsive motor system of the ANTEX-X03, and
more precisely, the propellers belonging to this class of UAV. There was no test
bench where it was possible to test propellers belongs to this class of UAV, so the
theme of this dissertation arose: the development of a bench of tests to determine
the performance of propellers for Class 1 UAV of 150 kilos.

In the present dissertation, a methodology was employed that consists of
performing both static and dynamic wind tunnel tests with different propellers, in
order to obtain data for the creation of performance charts. Through the comparative
analysis of the results obtained, it was possible to verify the reliability of the
developed test bench, which allowed to establish which set of propellers offer better
performance to a certain motor-propulsive system of an UAV of 150 kilos. Since the
ANTEX-X03 UAV and its engine were used as study tools, the best propeller from

among those tested was selected for its operation.

Keywords: Test bench; Engine; Propeller; UAV.
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Capitulo 1. Introducao

Este capitulo introdutério ira abordar os principais aspetos relativos a
formulacdo do tema desta dissertacdo. Inicialmente sera feita uma contextualizagcéo
relativa ao tema em questdo, de seguida, um levantamento da problematica que
levou a escolha do presente tema, e serdo abordados os objetivos que visam
solucionar essa mesma problematica. Por ultimo, sera apresentada a metodologia e

a estruturacao da dissertacéo, de forma a alcancar os objetivos.



1.1 Contextualizacao

Atualmente, com o exponencial avanco tecnolégico, a aviagdo militar portuguesa
viu-se assim obrigada a seguir o caminho natural da aviag&do militar internacional e
investir também no mundo dos sistemas aéreos nao tripulados (Unmanned Aerial
Systems — UAS). Comparando a realidade da Forca Aérea (FA) com outras Forcas
Aéreas, como a dos Estados-Unidos da América, da Russia ou de Israel, podemos
observar uma grande discrepancia a nivel tecnolégico, no entanto, tem de se ter em
atencao as diferentes realidades e os diferentes tipos de objetivos das missbes das
respectivas Forcas Aéreas. Nao obstante, a Forca Aérea Portuguesa tem vindo a
desenvolver um trabalho consistente nesta area.

Com a criagao do Centro de Investigagdo da Academia da Forga Aérea (CIAFA),
em 2008, foi desenvolvido o Projeto de Investigacédo e Desenvolvimento em Veiculos
N&o Tripulados (PITVANT), projeto esse que serviu para dar 0s primeiros passos no
mundo dos UAS, tendo terminado no ano de 2015. Esse projeto tinha como
principais objetivos desenvolver tecnologias em diversas areas, tais como: projeto,
construcdo e teste de plataformas de pequena e média dimensdo; controlo
cooperativo de varios veiculos com iniciativa mista; interoperabilidade de sistemas;
sistemas de visdo avancados; fusdo de dados e desenvolvimento de sistemas de
navegacao (Morgado & Sousa, 2009). Para além destes objetivos, houve também a
preocupacdo de formar pessoal para a operacdo destes sistemas (Morgado &
Sousa, 2009). Em 2015, o CIAFA, migrou parte das suas valéncias para o0 entao
criado Centro de Investigacdo, Desenvolvimento e Inovacdo da Forca Aérea
Portuguesa (CIDIFA). Desde ai, tém sido desenvolvidos varios projetos realizados
em parceria com empresas e universidades civis (Caetano, 2016).

A integracdo de sistemas como: piloto automatico; sistemas de comunicacgoes;
sistemas de navegacao; camaras e sensores com a capacidade de partilha de video
em tempo real, entre aeronaves tripuladas, UAS e navios; sistemas de Satellite
Communications (SatCom); sistemas de Search and Rescue (SAR) veio dotar estes
UAV a capacidade de a médio prazo serem empregues em missdes de vigilancia
maritima e de busca e salvamento (Caetano, 2016). No entanto, pouco vale possuir
um sistema muito evoluido tecnologicamente, se ao nivel aerodinamico e de

desempenho do meio aéreo, ndo acompanhar essa evolug¢do, ndo podendo assim



retirar partido dos sistemas que tem a seu dispor. E propésito deste trabalho incidir
nessa area, mais especificamente no desenvolvimento de uma ferramenta que
permitird o estudo do desempenho de hélices para UAV classe 1. Através dos testes
que irdo ser realizados, veremos que o hélice € um componente fundamental de um
sistema motor-propulsor, que mudando apenas o0 passo ou 0 diametro do mesmo,
poder-se-ao obter diferentes desempenhos, estando assim diretamente ligado a
operacao da aeronave no qual esta aplicado.

No passado, ja foram realizados outros estudos aplicados a sistemas propulsivos
de UAV, como é exemplo a dissertacao desenvolvida com o objetivo de caracterizar
0 sistema de propulsdo do UAV ANTEX-X02 (Pereira, 2015). Embora nesse estudo
tenha sido possivel determinar qual o sistema de propulsdo mais indicado para a
operacao do UAV em questdo, apenas a estrutura do trabalho podera ser utilizada
como orientacao na presente investigacao, sendo necessario ter sempre em atencao
as diferencas referentes as dimensfes das plataformas, originando resultados e

conclusdes diferentes.

1.2 Ambito, motivacdo e problematica

A tese de dissertacdo de mestrado consiste no desenvolvimento de uma
bancada de testes onde seja possivel avaliar o desempenho de diversos hélices
usados por UAV de classe 1 de 150 quilos. Este estudo vai permitir ao CIAFA criar
uma base sustentavel de conhecimento referente aos hélices que tem a seu dispor
para esta classe de UAV e assim, possuir as ferramentas necessarias para aferir
consoante o seu desempenho, qual o melhor conjunto para os diversos tipos de
missdo. Sendo do ambito da area de Tecnologias Aeronauticas, ira permitir também
um forte desenvolvimento ao nivel de conhecimento teorico e pratico de todo o
funcionamento e comportamento de hélices com caracteristicas diferentes. Sendo
materializado, primeiramente, por uma investigacdo tedrica para determinar as
metodologias a utilizar na realizacdo dos testes, assim como 0 processo de
procurement dos diversos tipos de materiais, sensores, bancadas de ensaio e
sistemas dos UAV. A componente pratica assentard no desenvolvimento de uma

bancada de testes, um software de aquisicdo de dados, a realizacdo de ensaios



estaticos e dinamicos em tunel de vento, e por fim, a elaboracdo e analise de

gréficos de desempenho provenientes dos ensaios realizados.

1.3 Obijetivo da dissertacdo

O objetivo desta investigacdo é o desenvolvimento de uma bancada de
testes, com o intuito de permitir a realizacéo de testes de desempenho de hélices a
usar num UAV pertencente a classe 1 de 150 quilos. Para esse efeito foi necessario
desenvolver uma bancada de testes que permitisse uma correta analise dos
diversos hélices. Para além disso, vai ser utilizado o motor do UAV ANTEX-X03, o
motor AR741 - 38 BHP, a fim de facultar aos seus operadores a informacéo
adequada para escolherem o melhor sistema de propulséo tendo em consideracéo o
regime de voo a que esta sujeito.

A presente investigacao tem como objetivo especifico:

- Desenvolvimento de uma bancada de testes para determinacdo do

desempenho de hélices para UAV classe 1 de 150 quilos;

O objeto de estudo da presente investigacdo, como ja foi referido
anteriormente, sera o sistema de propulsdo do UAV pertencente a classe 1 de 150
quilos, ANTEX-X03. O UAV ANTEX-X03 é atualmente a aeronave nao tripulada com
a maior envergadura e maximo peso a descolagem (Maximum Take Off Weight —
MTOW) da FA, tem a capacidade de carga util de 30 kg, uma autonomia de 5 horas,
uma altitude maxima de 4,5 km, cerca de 15000 ft*, tendo uma velocidade maxima
de 150 km/h, cerca de 80 Kts®. Esta aeronave tem a capacidade de desempenhar
missdes de Intelligence, Surveillance and Reconnaissance (ISR) para o apoio tatico
de tropas, missGes de vigilancia de perimetros, intervencdo em situacdes de
emergéncia como terramotos, cheias, poluicdo e guerra biolégica e quimica,
mapeamento de florestas e de zonas agricolas, e ainda a possibilidade de colaborar
na investigacao cientifica. Devido a sua elevada autonomia e a sua capacidade de
carga util, pode ainda executar missfes de vigilancia maritima de grandes areas e
colaborar ainda na investigacao cientifica na area da gravimetria (Morgado & Sousa,
2009).

L ft - feet
2 Kts - knots



O sistema motor-propulsor do UAV ANTEX-X03 é constituido, entre outros
sistemas, pelo motor e pela hélice. Este UAV tem instalado o motor AR741, da UAV
Engines Ltd., € do tipo Wankel, com a capacidade de 208cc, com uma poténcia
maxima de 38,5cv a uma rotacdo de 7,800 Revolutions per minute (RPM), pesando
10,7kgs com o gerador, que lhe esta acoplado. O gerador fornece 28V de tenséo de
saida, tendo duas hip6teses de fornecimento de poténcia, uma de 900W e uma de
1500W (UAV Engines Ltd., 1999). Nesta investigacao irdo ser utilizadas seis hélices
de dimensdes diferentes: 32x16 (diametro x passo em polegadas); 36x16; 36x18;
38x14; 38x16; 38x18. A avaliacdo do desempenho dos diferentes conjuntos sera
obtida através de testes em tanel de vento, estaticos e dindmicos.

Apesar de todos as caracteristicas mencionadas em cima, respeitantes ao
UAV e ao motor em questao, foram fornecidas, por parte das operagdes do CIAFA,
condicdes iniciais do conjunto. Para além de valores de referéncia, assumem

também um carater limitativo para este estudo:

e Aeronave: ANTEX-X03

e Velocidade Cruzeiro: 60 Kts

e Peso: 150 Kgs

e Heélice: 38x16

e Regime RPM: 4300-4500 RPM

Na Figura 1.1, podemos observar a aeronave desta investigacdo, 0 seu

sistema motor-propulsor e um exemplar de um possivel hélice.

ANTEX-X03 AR741 — 38BHP PJA-P 36x16

Figura 1.1 - Aeronave e sistema de propulséo da investigagcao



1.4 Problema de investigacao, pergunta de partida

Sendo o principal objetivo desta dissertacdo o desenvolvimento de uma
ferramenta adequada ao teste de hélices classe 1 de 150 quilos, o ambito foi
restringindo a realidade conhecida do ANTEX-X03, com dados de partida bem
definidos (RPM, peso, velocidade). O objetivo s6 sera atingido, se dentro do ambito
definido, for possivel dar uma resposta a solu¢des de hélices. Para tal, a bancada
teve de ser testada a fim de se provar ser fiavel. Como linha condutora da presente
investigacao, foi elaborada uma pergunta de partida, para que no final seja possivel
através da resposta da mesma, desmitificar a problematica deste estudo.

Pergunta de partida

- Sera possivel validar a bancada de testes desenvolvida, para a realizacdo de
testes de desempenho de hélices de um UAV de classe 1 de 150 quilos?

1.5 Metodologia e estrutura da dissertacao

A metodologia de investigacdo que sera utilizada na presente dissertacao de
mestrado € a quantitativa.

Segundo Fortin (2003), “o método de investigagdo quantitativa € um processo
sisteméatico de colheita de dados observaveis e quantificaveis. E baseado na
observacédo de factos objetivos, de acontecimentos e de fendmenos que existem
independentemente do investigador” (Fortin, 2003). Segundo Freixo (2009) “o
método de investigagdo quantitativo tem por finalidade contribuir para o
desenvolvimento e validacdo dos conhecimentos; oferece também a possibilidade
de generalizar os resultados de predizer e de controlar os acontecimentos” (Freixo,
2009). Neste tipo de metodologia, o investigador tem a sua disposicao varios
métodos, que podera usar na sua investigacdo, acabando por escolher a que mais
se adequa com os seus objetivos (Vilelas, 2009). O investigador estabelece ainda
previamente, as hipoteses, as variaveis e o projeto de investigacdo, tendo sempre
por base a validade dos resultados no controlo conceptual e técnico das variaveis

em estudo (Baptista & Sousa, 2011). A metodologia quantitativa pode-se



caracterizar entre outras por: 1) Utilizagdo do método experimental ou quasi-
experimental; 2) Formulacdo de hipdteses que experimentem relagdes entre
variaveis; 3) Explicacdo de fendmenos e estabelecimento de relagBes casuais
(Baptista & Sousa, 2011).

Conforme referido anteriormente, a metodologia a utilizar nesta investigacao
sera quantitativa uma vez que, se trata de um estudo baseado em testes praticos
com o objetivo de chegar a valores finais concretos. Através dos mesmos, sera
possivel validar a bancada desenvolvida para a afericdo de hélices para UAV classe
1. Neste sentido, foi estabelecido um objetivo especifico e elaborada uma pergunta
de partida, que irdo ser bases de apoio a conducdo da investigacdo de modo a
alcancar o objetivo final. Os testes préaticos consistirdo na realizagdo de testes
estaticos e dindmicos em tunel de vento, com o motor e os hélices anteriormente
mencionados, para serem determinados 0s parametros correspondentes a
caracterizacao de desempenho de hélices de UAV classe 1 de 150 quilos.

Esta dissertacdo assumira uma estratégia do tipo indutivo, assente numa
metodologia quantitativa. Pretende-se no final, chegar a uma concluséo proveniente
de todos os testes elaborados, de forma a propor uma validacdo dos resultados
numa abordagem futura.

O percurso metodologico delineado para a presente investigagdo compreende

trés fases:

FASE |

Nesta fase, sera realizada uma revisdo do estado da arte, através de consulta de
bibliografia relevante e andlise de estudos anteriores. Paralelamente sera realizado
0 procurement dos sensores e materiais necessarios a realizacdo dos ensaios em

tunel de vento, assim como o processo de aquisicao.

FASE I

Esta fase compreende a construcdo da bancada de testes e o desenvolvimento
do software de aquisicdo de dados. Apds terminada essa tarefa, seguir-se-do os

testes experimentais, tanto a nivel estatico como dindmico em tunel de vento.

7



FASE IlI

Na terceira e Ultima fase, sera efetuada a analise comparativa dos resultados
obtidos nos testes realizados na parte pratica, que confrontando-os com os dados de
partida (ANTEX-X03) e com a teoria, poder-se-a validar ou ndo a bancada de testes.
Caso a bancada demonstre fiabilidade, serd possivel propor a melhor opcdo de
hélice para um UAV classe 1 de 150 quilos. Uma vez tendo sido usado o ANTEX
como ferramenta de estudo, torna-se viavel, através dos resultados obtidos,

identificar o melhor hélice para esta aeronave em especifico.



Capitulo 2. Revisao de Literatura

Neste capitulo serédo abordados conceitos e tematicas teoricas essenciais para
o desenvolvimento desta dissertacdo. Comecando por uma contextualizacéo
histérica da origem dos UAV, exploram-se ainda, as tematicas relativas a
composicao do sistema de propulsdo, assim como outros topicos essenciais a um

adequado suporte teorico para a realizacéo deste trabalho.



2.1 Evolucdo dos UAS no Mundo

A ideia da criacdo de aviacao nao tripulada, surgiu por Thomas Edison, nos
anos 90 do século XIX, quando Nikola Tesla promoveu o0 uso de corrente alternada
na distribuicdo eléctrica, complementando assim o sistema de corrente direta,
descoberto por Edison. No entanto, apesar das teorias iniciais, s6 Tesla teve algum
sucesso quando criou os primeiros prototipos de torpedos controlados a distancia.
Elmer Sperry, beneficiando das teorias partilhadas com Nikola Tesla, conseguiu um
contrato relacionado com a aviagao nao tripulada, em 1917 com a marinha dos EUA,
para a criacao dos primeiros modelos de torpedos voadores (Blom, 2010).

A primeira demonstracdo de que um avido era capaz de voar sozinho, deu-se
em 1914, quando Elmer Sperry e Glenn Hammond Curtiss criaram e instalaram um
giroscopio num avido, permitindo ao avidao voar estabilizado sem a interveniéncia do
piloto. Em 1917, Elmer Sperry aquando do contrato com a marinha dos EUA,
desenvolveu seis avides de teste ndo tripulados. Em 1918, também o exército dos
EUA se juntou ao desenvolvimento de avides nao tripulados por intermédio de
Charles Kettering, criador do motor de arranque dos motores dos automoveis.
Naquele ano foram desenvolvidos 100 Bug's, avido desenvolvido por Kettering, cuja
missao era descolar e, através de um limitador de conta rotacdes do hélice acoplado
ao motor, o motor desligar-se-ia, atingindo assim um determinado alvo (Blom, 2010).

Com o final da primeira guerra mundial, a par do desinteresse dos EUA pela
continuacao do desenvolvimento da aviacdo mundial, a aviacdo nao tripulada sofreu
também uma estagnacdo na sua evolucdo. Os torpedos de Elmet Sperry eram o
Unico objeto de estudo na altura. S6 em 1930, surgiu novamente um interesse seério
em avancar com a investigacdo dos UAV. Contrariamente, do lado dos ingleses, o
periodo entre guerras, foi um periodo de forte desenvolvimento, construindo-se
inimeros UAV, especialmente para a sua utilizacdo como bombas, chegando
mesmo um dos seus projetos, a voar cerca de 180 quilémetros. No final dos anos
20, testaram os seus modelos nos desertos do Iraque (Blom, 2010).

Apés este periodo, na segunda guerra mundial, foi dado um enorme salto no
desenvolvimento dos UAV. Inicialmente, os aliados depararam-se com grandes
dificuldades de aceitacdo por parte dos governos referente ao uso de UAV, no

entanto, Reginald Denny, inventor do UAV RP-4, conseguiu convencer as forcas
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militares acerca da sua utilizacdo. Esta aeronave ndo s6 foi usada para seguir
trajetos, como também se tornou o primeiro UAV a fazer voos de reconhecimento.
N&o obstante, no outro lado da guerra, os alemdes usavam a tecnologia ndo
tripulada para desenvolverem os rockets V-1 e V-2 (Blom, 2010).

ApO0s a segunda guerra mundial, os avancos foram ainda maiores,
comecando a aproximar-se do conceito de UAV que temos nos dias de hoje. Nos
primeiros anos do periodo da guerra fria, anos 50 e 60, produziram-se UAV
baseados em aeronaves reais, chegando a ser utilizado um helicoptero controlado
remotamente para a utilizacdo de municdo real. Nesta altura comecaram as
primeiras questdes quanto a possibilidade, de no futuro, os pilotos se tornarem
obsoletos (Blom, 2010).

Nos anos finais da guerra do Vietname, os UAV realizaram as suas primeiras
missOes operacionais. Entre 1965 e 1975 foram feitas cerca de 3425 missdes de
reconhecimento (Blom, 2010).

Nos anos 80 e 90 o investimento no desenvolvimento dos UAV continuou a
crescer, sendo um dos principais focos a sua utilizacdo para intelligence, vigilancia e
reconhecimento (ISR) (Blom, 2010).

Nos anos 90 foi dada continuidade a presenca de UAV em teatros de
operacgles, uma vez mais, com o foco em missdes de reconhecimento e intelligence.
Houve uma forte participacdo do UAV Pioneer, usado por diferentes ramos das
forcas armadas norte-americanas na operacao Desert Storm. Apos este conflito, em
1995, surgiu um dos projetos de maior sucesso por parte dos EUA e também do
resto do mundo, o nascimento do UAV Predator. Foi o primeiro UAV de medium-
altitude long endurance (MALE), conseguindo operar entre os 3000 e os 25000 pés,
por mais de 20 horas, tornando-se assim num sistema de exceléncia ao nivel do
reconhecimento (Blom, 2010).

No final dos anos 90, o The Defense Airborne Reconaissance Office (DARO),
dos EUA, focou-se no desenvolvimento de um UAV de high-altitude long endurance
(HALE), e assim surgiu, em 1998, o Global Hawk. Este UAV, para além de voar a
altitudes superiores, tem uma autonomia superior a 40 horas, estando em operacao
desde entdo até aos dias de hoje (Blom, 2010).

Com a entrada do século XXI, ndo sé foram aperfeicoados estes dois ultimos
sistemas, mas também introduzidos novos projetos, em particular sistemas de curto

alcance. O desenvolvimento foi direcionado para a construgdo de pequenos UAV e
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micro UAV, pois revelou-se ser uma mais-valia para ser usado pelas tropas mais
avancadas no terreno em teatros de operacdes, como o caso dos Tactical Air
Control Party (TACP) (Blom, 2010).

Nos anos 2000, era possivel estruturar os UAV em diversas categorias de
operacao: micro UAV; pequeno alcance; médio alcance; longo alcance, estando elas
diretamente relacionadas com o tipo de operacdo a desempenhar. Os UAV
inicialmente usados para atingir alvos, treino de tiro de outras aeronaves, e
reconhecimento, com o passar dos anos e com a transicdo para sistemas com
capacidade ISR e de armamento, passaram a ser considerados como sistemas,
compostos por diversos componentes, capazes de fornecer ao utlizador uma
variedade enorme de tipos de informacéo e capacidade de operagcdo em diversos
tipos de missbes. No seguimento desta evolucdo apostou-se em tornar as
plataformas reutilizaveis. Por essa razdo, atualmente sédo considerados Unmanned
Aerials Systems (UAS) e ndo Unmanned Aerial Vehicles. No entanto, quando se
refere a um determinado assunto somente relacionado com a aeronave em si, pode-
se usar a designacéao de UAV.

Segundo a JAPCC (2010), Os UAS podem ser descritos como um conjunto
de varios componentes interligados entre si (ver Figura 2.1): avido nao tripulado;
Payload; elemento humano; elementos de controlo; data links; elemento de suporte

e utilizador do sistema.

Avido Nao
Tripulado

Utilizador
do Sistema

Payload

Elemento
Humano

Elemento
de Suporte

Elementos
de
Controlo

Figura 2.1 - Componentes de um UAS, adaptado de (JAPCC, 2010)
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Analisando o conceito demonstrado na figura anterior, um UAS é um avido
nao tripulado uma vez que ndo existe nenhum piloto/operador a bordo da aeronave
durante a sua operacdo. Em termos de Payload, um UAS pode ser equipado com
diversos tipos de sensores, de SAR, electro-optical (EO), infrared (IR), entre outros
relacionados com o reconhecimento aéreo e da capacidade de aquisicdo de
informacdo. Para além de sensores, pode ter ainda equipamentos relacionados com
as comunicacdes, ser equipado com armamento, seja de ataque ou defesa, e
podem ainda ser usados como transporte de carga. Apesar do UAS nao ser
tripulado, o elemento humano é muito importante na operacdo dos sistemas, uma
vez que, sdo pessoas que operam 0s sistemas e proporcionam toda a envolvente
necessaria a correta operacdo dos mesmos. As estacdes de controlo seja em terra,
no mar ou no ar, permitem a execugcdo e controlo da operacdo do UAS, por
intermédio da sua tripulacdo. E através dos Data Links que se garante a correta
comunicacdo entre o sistema e as estacbes de controlo, fornecendo os dados
necessarios para que os operadores possam operar o sistema da melhor forma. Tal
como nas aeronaves tripuladas, os UAS também requerem um suporte logistico,
onde se inclui o transporte, a manutencdo, ndo s6 dos sistemas, mas também de
todas as ferramentas de apoio a operacdo dos mesmos (JAPCC, 2010).

Atualmente existe também, uma tabela classificativa da North Atlantic Treaty
Organization (NATO) das diferentes categorias previstas para os UAS. Na tabela
2.1, sdo apresentadas as trés classes existentes e as respetivas caracteristicas. Sao
também apresentados alguns exemplos de UAS. A par da forte evolucédo e
contributo dos EUA a nivel mundial no desenvolvimento dos UAS, Israel & também
uma forte poténcia neste ramo, que muito também contribuiu para o avanco
tecnoldégico nesta area. Na tabela 2.1 sdo apresentados alguns exemplos de UAS

israelitas (ex: Hermes 90, Hermes 450, Hermes 900).
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Tabela 2-1 — Tabela classificativa dos UAS NATO, adaptado de (JAPCC, 2010).

: Altitudes de : _
Classe Categoria . Raio de Acéo Exemplos
operacao
Small i 3 Luna,
Até 5K ft AGL 50 Km (LOS)
>20 kg Hermes 90
Classe 1 Mini ] Scan Eagle,
Até 3K ft AGL 25 Km (LOS)
(Menos de 150 Kg) 2-20kg Raven
Micro .
Até 200 ft AGL 5 Km (LOS) Black Widow
<2 Kg
Classe 2
. i Hermes 450,
(De 150 kg a 600 Tactical Ate 10K ft AGL 200 Km (LOS)
Sperwer
kg)
Strike/Combat Até 65K ft llimitado (BLOS)”
Classe 3 Hale Até 65K ft llimitado (BLOS) Global Hawk
(Mais de 600 kg) } o Predator, Hermes
Male Até 45K ft MSL llimitado (BLOS) 900

2.2 UAS na FA

Em 1996 foi criado na Academia da Forca Aérea (AFA), o Laboratoério
Aeronautico (LabAer), com o objetivo de prestar auxilio as atividades letivas da AFA.
Este laboratorio era detentor de materiais e ferramentas que permitiria o
desenvolvimento de aeronaves nao tripuladas de pequena e média dimenséo, onde
se destacava o tunel de vento para o efeito. Assim comecou a primeira fase do
Programa de Investigacdo e Tecnologia em Veiculos Aéreos Nao-Tripulados da AFA
gue durou até 2006. No entanto, entre este periodo, para além de terem sido
desenvolvidas diversas plataformas de voo pilotadas remotamente, houve uma
preocupacao constante na qualificacdo do pessoal do laboratério nas diversas areas
de projeto aeronautico (Morgado & Sousa, 2009).

A segunda fase, entre 2006 e 2008, teve como principal objetivo colmatar uma
lacuna existente no laboratorio relacionada com a area do controlo, inviabilizando
assim o0 avanco na capacidade de voo autonomo. No entanto, a Faculdade de
Engenharia da Universidade do Porto (FEUP) ja possuia um know-how nessa area,

juntando-se a AFA de forma a facultar-lhe também essa valéncia, e assim, poder

% LOS - Line-of-sight
* BLOS — Beyond Line-of-sight
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avancar num projeto de maior dimensdo. Como tal, em 2009 deu-se inicio ao
Projecto de Investigacdo e Tecnologias em Veiculos Aéreos N&o Tripulados
(PITVANT), onde o seu objetivo principal passou por desenvolver tecnologias,
doutrinas, formacgéo e treino, inerentes a nova valéncia do poder aéreo do século
XXI. Este projeto durou cerca de sete anos, tendo sido concluido em Dezembro de
2015 (Morgado & Sousa, 2009).

No decurso deste projeto foram desenvolvidos varios UAV de diferentes
caracteristicas. Na tabela 2.2, pode-se observar mais detalhadamente as
caracteristicas dos UAV desenvolvidos pelo CIAFA.

Tabela 2-2 — Caracteristicas dos UAV do PITVANT, adaptado de ( Morgado, & Sousa,2015).

Asa- - ALFA
Mini-UAV ALFA ANTEX
Voadora Extended
Envergadura (m) 2 2 2.4 3.5 6
MTOW (Kg) 3 4 13 25 130
Payload (Kg) 0.9 1.9 4 10 30
. ) Elétrico/ Elétrico/
Motor Elétrico Elétrico Combustao
Combustao Combustao
Autonomia (H:M) 01:00 01:15 02:00 03:00 05:00
Veloc. Max. (kts) 50 50 60 65 80
Alcance (km) 40 60 7 190 390
N° de aeronaves 2 1 1 2

Paralelamente ao PITVANT, entre 2008 e 2015, o CIAFA participou em outros
projetos de investigacdo e desenvolvimento, como o caso do “Protection of
Europeuan borders na Seas through” (PERSEUS), do projeto “Sistemas Inteligentes
de Suporte ao Conhecimento Situacional Maritimo baseados em Veiculos aéreos
nao tripulados” (SEAGULL), onde em colaboragao com outras entidades permitiram
demonstrar a capacidade de controlo da imigracdo ilegal, e combate ao trafico de
droga na fronteira sul da Unido Europeia, ganhando assim também, um melhor
conhecimento situacional maritimo (Caetano, 2016).

Em 2015, como ja explicado no capitulo introdutério, o CIAFA passa a
denominar-se como CIDIFA, tendo desde essa altura sido aprovados 4 projetos sob
a alcada do Ministério da Defesa Nacional (MDN): o Andrémeda que veio dar

seguimento ao projeto PERSEUS; o projeto de Desenvolvimento de tecnologia UAV
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para utilizagcdo de ambito conjunto e dual (TROANTE); o projeto AUXDEFENSE que
visa 0 desenvolvimento de equipamentos de proteccédo pessoal e o projeto relativo
ao sistema nacional de vigilancia Acustica Submarina Sub-Eco. Sob a alcada da
Comisséo Europeia, o CIDIFA tomou parte no projeto “Smart Unattend airborne
sensor Network for detection of vessels used for cross-border crime and irregular
entry” (SUNNY), com o principal objetivo de controlar a imigragédo ilegal e o socorro a
naufragos (Caetano, 2016). Atualmente o centro de investigacdo possui a sua
designacao inicial, CIAFA.

2.3 Sistema de propulsdo dos UAS

Quando uma aeronave se encontra em voo, esta sujeita a quatro tipos de
forcas: sustentacdo; peso; resisténcia e impulso, que corresponde a forca
propulsiva. Esta forga propulsiva, em nivel de voo, devera ser pelo menos igual a
soma das forcas de resisténcias parasita e induzida, ou caso se queira uma
aceleracdo da aeronave, superior a estas resisténcias. Em subida tem de ser
necessariamente superior uma vez que esta forca vai originar um aumento de
energia potencial (Nordian AS, 2003).

Existem varias formas de gerar a forca propulsiva. Pode ser originada por
motores rocket, motores a jato, motores de combustdo interna ou ainda por
motorizacao elétrica. Estes tipos de sistemas de propulséo utilizam modos diferentes
de fornecimento da energia. Enquanto os motores a jato, aceleram uma pequena
massa de ar a grandes velocidades, nos motores alternativos, o hélice vai acelerar
uma grande massa de ar. Existem ainda os motores turbo-hélice, onde € uma
turbina a jato que fornece a poténcia ao veio (Nordian AS, 2003). Nesta dissertacéo
serdo apenas abordados os motores alternativos, uma vez que se trata do tipo de

motor do objeto de estudo.

2.3.1 Motor Alternativo

Inicialmente, quando surgiram os motores alternativos, a combustdo nao
ocorria internamente mas sim no exterior do motor, o que causava uma grande

perda de energia para a atmosfera (CAE Oxford Aviation Academy, 2015). Em 1862,
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Beau de Rochas desenvolveu o primeiro motor de combustado interna, no entanto, s6
em 1876 é que Nikolaus Otto, desenvolveu o primeiro motor tal qual € conhecido
atualmente, em que a mistura de ar e o combustivel dentro de um cilindro é
comprimido por um pistao.

Os motores alternativos de combustdo interna podem dividir-se em trés
categorias: motores de ignicdo por compressao (Diesel); motores de ignicao a dois
ou a quatro tempos, e os motores radiais Wankel (CAE Oxford Aviation Academy,
2015).

Cylinder Head
with Inlet and
Exhaust valve; Spark

Cylinder

Crankshaft

Figura 2.2 - Interior do cilindro de um motor de combusté&o interna, adaptado de (CAE Oxford Aviation
Academy, 2015)

Existem varios tipos de disposicéo dos cilindros no motor, dependendo do tipo
de refrigeracéo, da poténcia requerida e do tipo de operacao para o qual o motor vai
ser utilizado. Os cilindros podem entdo, predispor-se em linha, onde os cilindros
estdo colocados uns a seguir aos outros, todos ligados a cambota que por sua vez
estd também ligada ao hélice. Os motores em linha, por motivos de refrigeracao,
suportam no maximo seis cilindros, foi por isso, desenvolvido outro tipo de
predisposicdo dos cilindros, em V. Os motores com a configuracéo dos cilindros em
V sdo utilizados em motores de grande poténcia, como por exemplo, 0s que
equiparam os avifes caca da segunda guerra mundial. Com uma configuracao
diferente, os motores radiais, apresentam os cilindros radialmente predispostos em
torno de um veio singular. Apesar de serem motores maiores, que
consequentemente vao aumentar a resisténcia aerodindmica, sdo normalmente

também motores mais potentes, resistentes e leves, considerando a poténcia que
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fornecem. O tipo de motor alternativo mais usado atualmente em avides ligeiros, é o
gue usa a configuragao dos cilindros horizontalmente opostos, sendo mais comum, a
utiizagdo de quatro ou seis cilindros. Deste modo, obtém-se motores mais

pequenos, resistentes, leves e simples (CAE Oxford Aviation Academy, 2015).

Ciclo de Otto

O principio basico de funcionamento de um motor a combustdo é composto
por varias fases, que compreende os diversos movimentos do pistdo, das valvulas,
da ignicdo e os diferentes estados dos gases, sendo designado de ciclo de Otto.
Para melhor explicar o funcionamento deste ciclo é necessario introduzir os
seguintes termos: stroke, a distancia linear que o pistdo percorre dentro do cilindro;
Top Dead Centre (TDC), o topo do stroke; Bottom Dead Centre (BDC), parte de
baixo do stroke. O ciclo completo é composto por quatro tempos. O movimento
completo da cambota num ciclo é de 720° (CAE Oxford Aviation Academy, 2015).

Figura 2.3 - Diferentes sec¢des de um cilindro de um motor de combustéo interna, adaptado de (CAE
Oxford Aviation Academy, 2015)

Na tabela 2.3 sdo explicadas as quatro diferentes fases do ciclo de Otto:
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Tabela 2-3 - Descri¢ao do ciclo de Otto, adaptado de (CAE Oxford Aviation Academy, 2015)

1. A valvula de admissdo abre, permitindo
assim a entrada da mistura de ar com
combustivel no interior do cilindro. O pistédo
move-se desde o TDC até ao BDC.

e O volume aumenta.

e A pressdo do cilindro desce abaixo

da pressao atmosférica.
e A temperatura da mistura diminui.

e A massa da mistura aumenta.

2. Ambas as valvulas estdo fechadas
selando assim a mistura no interior do
cilindro. O pistéo faz o percurso inverso.

e O volume do cilindro diminui.

e A pressdo do cilindro aumenta.

e A temperatura da mistura aumenta.

e A massa da mistura é constante.

3. Ambas as valvulas permanecem fechadas
e 0 pistdo estd estacionario no TDC. A
temperatura da mistura aumenta rapidamente
durante a combustdo. O volume mantem-se
igual, devido ao pistdo estar parado no TDC.
A pressdo aumenta rapidamente com o
aumento da temperatura e faz o pistdo
mover-se para baixo.

e O volume do cilindro aumenta.

e A pressao do cilindro diminui.

e A temperatura diminui.

4. A valvula de escape abre. O pistdo move-
se do BDC até ao TDC, expelindo assim os
gases para fora do cilindro. A atmosfera cria
uma resisténcia ao gas expelido, Exhaust
Back Pressure.
e A pressdao do cilindro aumenta
ligeiramente.

e A temperatura aumenta.
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2.3.2 Hélices

Nos motores alternativos, o componente do sistema de propulsao,
responsavel por transformar a poténcia exercida pelo motor em forca propulsiva a
aeronave € o hélice. Este componente mecéanico tem a funcdo de transformar a
energia mecéanica proveniente do motor em energia cinética da aeronave. Pela
terceira Lei de Newton, quando se tem esse impulso da massa de ar originado pelo
hélice, ird originar uma forca igual em sentido oposto, impulsionando a aeronave
para a frente.

Os hélices podem ser classificados de varios modos: sentido de rotacao para
a direita ou para a esquerda; passo fixo ou passo variavel, sendo que na presente
dissertacao apenas os hélices de passo fixo serdo abordados. O posicionamento do
hélice pode ser a frente da aeronave, “puxando” assim a mesma, ou na traseira da
aeronave, “empurrando-a” (Nordian AS, 2003).

Tal como as asas, as pas dos hélices sdo compostas por diversas partes que
Ihe conferem o seu perfil aerodindmico, nomeadamente: as duas faces, o bordo de

fuga, o bordo de ataque; a raiz da pa e a ponta da pa (Nordian AS, 2003).

4 | 3
. Blade tace
. | | | Spinner r Blade back
5 2 1 Propeller shatt W_ d> Flight direction
1 Ponta da pé. Flow direction
relative to the aircraft
2 | Bordo de fuga N
3 | Bordo de ataque i %
4 RaiZ Rotational direction J} 'r_'},
y ! Flow direction
5 Cubo relative to the blade
Figura 2.4 - Composicéo da pa do hélice. Figura 2.5 - Terminologia de um hélice,

adaptado de (Nordian AS, 2003)

Para um melhor entendimento do funcionamento de um hélice, tem de se ter

presente os conceitos de angulo e trajetdrias das pas do hélice.
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O angulo da pa € o angulo formado pela corda do hélice e o plano de rotacdo
do mesmo. O angulo da péa diminui da raiz até a ponta, visto que, todas as pas tém
um certo indice de tor¢cdo, que vai originar velocidades diferentes ao longo da pa,
aumentando desde a raiz até a ponta. Por essa razdo, este angulo é medido a 75%
do diametro da pé a partir da raiz (Oxford Aviation Academy, 2008).

-

Vs
/\
<

BLADE ANGLE
OR
PITCH

1

PLANE OF ROTATION

Figura 2.6 — Angulo da pé, adaptado de (Oxford Aviation Academy, 2008)

As pas tém duas faces diferentes, a direcdo de cada uma delas compde uma
‘linha” em espiral (hélix), percorrendo cada ponto da pa uma linha diferente e a uma
velocidade diferente. Ao angulo formado entre a direcdo da massa de ar deslocada e
um ponto na pa do hélice, chama-se angulo de avanco (Oxford Aviation Academy,

2008).

Airtlow around blade section

Angle ot
ad «un(

hel I
elix fmgt's Fight direction

>

| ¢ Helical path of
\ half blade lenght

\, , Helical path o tip
‘\(:}

Advance per revolution
Figura 2.7 - “Linha” espiral percorrida pelas pas do hélice, adaptado de (Nordian AS, 2003)

A torcdo da pa do hélice referida anteriormente, deve-se precisamente ao
facto das diversas seccdes da pa de um hélice percorrerem “trajetorias” diferentes.
Assim, para cada seccdo ter um angulo de ataque 6timo face ao escoamento de

aproximacéo, a torcdo da pa garante que esse angulo 6timo é assegurado ao longo
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de toda a pa. Para além disso, o angulo da pa tem de acompanhar o angulo de
avanco desde a raiz até a ponta, para que seja assegurado um certo angulo de
ataque, de forma a criar sustentacdo por parte da pa do hélice (Nordian AS, 2003).

Blade with constant angle Blade with
to the rotational plane, i.e twist
constant blade angle 0

» Too great a x;
: \ Oukiald Helical distance \
2 P and local flow Bo” Equal a af
S direction for all sections
each section
: \ Too small a \
T k0 -
‘ Negative a 3
S L“ L0

Airtlow into the propeller Semm—

Figura 2.8 - Torgao da péa do hélice, adaptado de (Nordian AS, 2003)

Numa pa de um hélice, existem zonas com muito pouca eficiéncia,
nomeadamente: a raiz e a ponta da pa. A zona de maior eficiéncia da pa de um
hélice encontra-se entre os 70% e os 80% do diametro da pa, desde a raiz da
mesma. E por esta raz&o, que o angulo da pa é medido nos 75% de diametro da pa
(Nordian AS, 2003).

40
30
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P
)

Ineffective 10

areas -- Axis O

Figura 2.9 - Variacéo da forca propulsiva ao longo do hélice com a tor¢éo da pa, adaptado de
(Nordian AS, 2003)

A velocidade total de escoamento de ar causado pelo hélice provém da soma
de dois vetores, o0 vetor do escoamento de ar causado pelo proprio hélice e o vetor
da velocidade total. Isto acontece porque, a propria rotacdo do hélice provoca um
fluxo de ar relativo em relacéo a ele, que € igual em magnitude, mas em direccéo

oposta em relacdo a trajetéria helicoidal. Temos assim que, o angulo de ataque da

22



pa do hélice, é o angulo formado entre a corda da pa do hélice e 0 escoamento de ar
relativo, ver Figura 2.11 (Nordian AS, 2003).

A\ Flight direction Flight direction
Local vnn_d vector . % \
due to rotational speed %{O % lecalwindvedtar {% R Angle of attack
% due to rotational speed =
Oc C,
% E s Blade angle
Induced velocity i
(Accelerated flow) ‘ -~ PR S - e — Relative airflow
Total velocity Total velocity
Figura 2.10 - Velocidade do fluxo de ar através do Figura 2.11 - Angulo de ataque e angulo da pa do
hélice, adaptado de (Nordian AS, 2003) hélice, adaptado de (Nordian AS, 2003)

Com velocidades mais elevadas, o angulo de ataque vai ser menor, podendo
ser demasiado baixo para a eficiéncia pretendida. Por outro lado, com velocidades
baixas, o angulo de ataque da pa pode ser tdo elevado que se aproxima do angulo
critico de perda da pa do hélice, néo retirando qualquer tipo de eficiéncia ao hélice.
Por isso, é preciso estabelecer um compromisso entre o angulo da pa num
determinado ponto de referéncia da mesma, relativamente a velocidade para a qual
o hélice é concebido para ter a melhor eficiéncia. A esta relacdo designa-se de
passo do hélice, ver Figura 2.12 (Nordian AS, 2003).

No caso de variarem as RPM, para uma velocidade de escoamento de
aproximacao constante, para RPM elevadas, ird originar angulos de ataque da pa
maiores, para RPM baixas, ira originar angulos de ataque menores.

A distancia percorrida numa rotacdo do hélice da-se o nome de passo
geomeétrico. Tendo o conhecimento deste parametro do hélice, é possivel determinar
a relacdo entre o passo do hélice e as velocidades que queremos atingir na nossa
aeronave. Um hélice concebido para velocidades elevadas devera ter um passo
elevado, enquanto um hélice concebido para velocidades inferiores um passo

pequeno, ver Figura 2.13.
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Figura 2.12 - Passo do hélice, adptado de Figura 2.13 - Passo geomeétrico do hélice, adaptado
(Nordian AS, 2003) de (Nordian AS, 2003)

Tal como ja referido anteriormente, podemos comparar 0S principios
aerodinamicos de um hélice aos de uma asa, sendo assim, a pa de um hélice ir4
criar uma forga aerodinamica total que pode ser decomposta em duas componentes,
uma perpendicular ao fluxo de ar relativo, a sustentagéo, e outra paralela ao fluxo de
ar, a resisténcia, ver Figura 2.14 (Nordian AS, 2003). Analogamente, a forca
aerodinamica gerada no hélice divide-se em duas componentes, a perpendicular ao
plano de rotacdo do hélice, o impulso e outra no plano de rotacdo do hélice, a forca
de resisténcia, ver Figura 2.14. Ao multiplicar a forca de resisténcia pelo seu braco
obtém-se o binario exigido pelo hélice. Binario € o0 momento de torcdo criado pela
poténcia do motor que contraria a for¢ca de resisténcia criada pela rotacdo do hélice
(Nordian AS, 2003).

Resistance
force

Total aero-
dynamic
v force

Drog

Locol
wind
vector
due to
rofa-
tional
speed.

Lift

Figura 2.14 - For¢as que atuam na pa de um hélice, adaptado de (Nordian AS, 2003)

Segundo a equacao (2.1) a eficiéncia do hélice é determinada através da
razao entre a poténcia extraida e a poténcia de entrada, isto €, a poténcia extraida
do hélice “Thrust Power”, resulta da multiplicacdo da forca do impulso pela

velocidade True Air Speed (TAS), por sua vez, a poténcia de entrada “Shaft Power”
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resulta da multiplicagcdo do binario do motor pela velocidade rotacional do hélice

(RPM). Temos assim:

Poténcia de Impulso
L (2.1)

Eficiéncia do hélice = Dotincia 20 Veio

A eficiéncia do hélice, para hélices de passo fixo, varia com a velocidade da
aeronave. Com o aumento da TAS a RPM constantes, o angulo de ataque da pa vai
sendo reduzido, até ser praticamente nulo, ndo produzindo neste caso nenhuma
sustentacdo, e consequentemente ndo produzindo impulso. Através do grafico da
Figura 2.15, podemos constatar que existe apenas uma velocidade para a qual a
eficiéncia do hélice € maxima. Assim, quando ocorrem valores de TAS baixos: 0s
angulos de ataque da pa serdo maiores, produzindo assim um impulso menor, € 0
valor da eficiéncia do hélice diminui, no entanto, o trabalho produzido nédo é eficiente
devido as baixas velocidades. Na figura 2.15, podemos observar um grafico que
demonstra a variacdo da eficiéncia com a variacdo da velocidade, para diferentes

valores de passo do hélice (Oxford Aviation Academy, 2008).

100 %

FINE
PITCH COARSE

EFFICIENCY

AIRCRAFT FORWARD SPEED

Figura 2.15 - Eficiéncia do hélice com a varia¢@o do angulo da pa do hélice, adaptado de (Oxford Aviation
Academy, 2008)

Para analisar o desempenho dos hélices é necessario ter presente um
conjunto de formulas que facultam parametros para a elaboracdo de graficos de
desempenho, nomeadamente: a for¢ca, o binario, a poténcia e a eficiéncia. Estas
férmulas podem ser agrupadas consoante as suas relacdbes com parametros
referentes as componentes estaticas ou dinamicas dos hélices.

Relativamente a componente estatica existem diversos calculadores

compostos por modelos simplificados que permitem calcular de uma forma expedita
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a forca propulsiva, a poténcia e o binario, originando assim as seguintes trés

férmulas (Torrinha, 2010):

F=24672 x 1075 x RPM2xD*xp (2.2

Onde: F — Forca propulsiva [N], RPM — Rota¢des por minuto, D — Diametro do

hélice [m] e p — Massa especifica [Kg/m3].

P =50419 x 1077 x RPM3 xD* xp  (2.3)

Onde: P — Poténcia [W] e p — passo [m].

Para se obter o valor de binario, usando o valor de poténcia, obtido da

equacao (2.3), pode ser usada a formula da poténcia do motor:

p= BXRPM (E) B = 9,549 xP (24)

9,549 RPM
Onde: B — Binario [N.m].

No que diz respeito aos ensaios dinamicos, € possivel calcular mais
parametros que permitem a determinacdo do desempenho dos hélices. Séo eles: o
coeficiente de impulso, o coeficiente de poténcia, que conjuntamente com os valores
de razéo de avanco vao permitir o calculo dos valores de rendimento dos hélices.

A razao de avanco (J) € um valor adimensional que é definido pela velocidade
da aeronave, pelas rotacdes por segundo do hélice e pelo diametro do mesmo
(Spakovszky, 2009):

J= — (2.5)

RPSXD

Onde: V — velocidade da aeronave [m/s], RPS — Rotac¢des por segundo, D —

Diametro do hélice [m].
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O coeficiente de impulso (Ct°) permite analisar a variacdo de impulso de um

hélice de modo adimensional (Spakovszky, 2009):

t= ————  (2.6)

PXRPS?XxD*

Onde: F — Forga [N], p — Densidade do Ar [Kg/m3], RPS — rotacGes por
segundo, D — Didmetro do hélice [m].

Com estes valores e em funcdo do J, € possivel construir-se o grafico
correspondente a este parametro. Na Figura 2.16, pode-se observar o
comportamento expectavel deste tipo de curvas em funcdo da razdo de avanco,

sendo também comparados diferentes angulos de pa.
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Figura 2.16 - Comportamento tipico das curvas de Ct em fungéo do J, adaptado de (Spakovszky,
2009)

O coeficiente de poténcia (Cp) permite analisar a variacdo de poténcia de um

hélice de modo adimensional (Spakovszky, 2009):

P
PXRPS3XD5

Cp = (2.7)

Onde: P — Poténcia [W], p — Massa especifica [Kg/m3], RPS — rotacdes por
segundo, D — Diametro do hélice [m].

>t — thrust, impulso na lingua inglesa.
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Também este parametro possui de um grafico representativo da tendéncia
tipica das suas curvas em funcdo do J, como se pode constatar na Figura 2.17. Tal
como no anterior grafico, também neste caso sdo comparados as curvas para

diferentes angulos de pa.
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Figura 2.17 - Comportamento tipico das curvas de Ct em fungdo do J, adaptado de (Spakovszky, 2009).

Finalmente, tendo todos estes parametros é possivel calcular a eficiéncia de

um hélice através da seguinte formula:
PPN . Ct
Eficiéncia = o xJ] (2.8)

Uma vez tendo os parametros Ct e Cp calculados, estes podem também ser
apresentados graficamente em funcdo do J, como se pode observar no grafico da
Figura 2.18, onde também é feita uma comparacéo consoante o angulo da pa. Esta
forma de calcular a eficiéncia e de a representar graficamente € uma boa opcéao
aquando da realizacdo de testes em tunel de vento com velocidade constante de

escoamento, apenas variando as RPM.
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Figura 2.18 - Comportamento tipico das curvas de eficiéncia em funcéo do J, retirado de (Spakovszky,
20009).
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2.4 Métodos de andlise de performance dos hélices em UAV

Existem diversos métodos para efetuar analises de performance dos hélices.
A revisdo de literatura efetuada permitiu identificar alguns métodos que serdo
descritos de seguida.

2.4.1 Car-Top Test Module

Norteados pelas premissas do custo e do tempo, uma equipa da Washington
State University (WSU), utilizou um médulo, propulsive unloading performance
indicator (PUPI), desenvolvido para a fase de testes do UAV Genii, desenvolvido
pela mesma universidade (Chaney et al., 2014). Esta bancada de testes foi instalada
no topo de um veiculo, com o intuito de simular as condi¢des de voo (até valores de
30 m/s de velocidade do ar), através da velocidade imposta pelo carro. Este método
permite fazer medicdes relativas a: forca propulsiva; binario; rotacdes; voltagem e
corrente induzida. Permite ainda testar o efeito assimétrico da pa do hélice; a
influéncia que a rotacdo do hélice exerce na fuselagem; testar condi¢cdes de hélice
parada ou embandeirada e por ultimo o efeito dos spinners (Chaney et al., 2014).

O sistema PUPI mede a forca propulsiva através de um veio rotativo, onde o
motor esta aplicado num pértico movel. O motor € montado colinear ao veio, através
de um suporte de aluminio. Através de rolamentos radiais, o veio é fixado ao pértico,
para permitir 0 seu movimento translacional através de rolamentos lineares (slide).
Na ponta oposta ao motor, 0 braco do pértico segura um contrapeso, provocando
assim uma forca contraria ao efeito causado pelo motor. Esta estrutura € instalada
sobre um suporte de 56 cm de altura que é fixado, por sua vez, as barras do
tejadilhno de um veiculo. Na figura 2.19, esta representado o esquema representativo

da montagem da bancada de testes utilizada por este método (Chaney et al., 2014).
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Figura 2.19 - Composicéo da bancada de testes do médulo PUPI, adaptado de (Chaney et al., 2014)

Os autores recomendam uma montagem mais aerodinamica dos aparelhos
gue se encontram na esteira do hélice e a utilizacdo da bancada a uma altura

superior ao tejadilho do veiculo (Chaney et al., 2014).

2.4.2 Design of an Apparatus for Wind Tunnel Tests of Electric UAV

propulsion systems

No Instituto superior Técnico (IST) foi feita uma investigacdo acerca da
concecao de uma bancada de testes para motores de UAV, com o intuito de estudar
os sistemas de propulsdo (Borges, 2015). Este estudo focou-se na concecao da
bancada fisica, no hardware e no software de leitura dos dados referentes ao
sistema propulsor. A construcdo da bancada incidiu na construcdo de uma viga
principal onde através de um ponto de fixacdo, a meio da viga, vai ser o centro de
rotacdo, suportando todo o peso da prépria viga e de toda a estrutura. Entre esta
viga principal e o suporte onde a mesma esta suportada, separa um sensor de
carga, sensor este, que vai fazer a leitura da forca propulsiva. Esta viga principal é
suportada através de uma vara que passa no seu ponto central de fixacdo, que por
sua vez, esta ligada a dois suportes que vao estar assentes em calhas presas a
camara de testes. Na figura 2.20 podemos ver o esquema do suporte principal da

bancada de testes (Borges, 2015).
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Figura 2.20 - Esquema do suporte principal da bancada de testes, adaptado de (Borges, 2015)

Figura 2.21 - Instalagdo da bancada de testes, na cAmara de testes, adaptado de (Borges, 2015).

O hardware para aquisicdo de dados era constituido por um sensor de carga,
um sensor de tenséo e corrente, um sensor de RPM, um sensor de temperatura e
um sensor de velocidade do ar. Foi ainda utilizado um controlador de velocidade do
motor, Electronic Speed Control (ESC) para permitir o controlo da velocidade do
motor através de um sinal PWM (Pulse Width Modulation). A leitura de dados foi
realizada através de uma placa de aquisi¢cao de dados, National Instrument NI PCle-
6321, como ponte de interligacdo entre os sensores e o computador de leitura. Esta
placa possui 16 entradas analdgicas de +/- 10 V, que ligada a um computador com o
software LabView, permitiu a recolha de dados (Borges, 2015).

Salienta-se que, esta metodologia poderda ser utilizada para sistemas
propulsivos de maiores dimensdes, necessitando para o efeito, a construcao de uma
bancada de maiores dimensdes, de preferéncia ajustavel para que possa ser usada
por diferentes diametros de hélices. Esta devera ser projetada de modo que o centro

do hélice coincida com o centro do fluxo de ar emitido pelo tinel de vento. O autor
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recomenda também a introducdo de sensores que mecam o binario, de forma a

tornar os testes mais precisos (Borges, 2015).

2.4.3 Banco de Ensaios de Motores de UAV's SBE-VIEW v.1

O trabalho desenvolvido por Torrinha (2010), consistiu na utilizacdo de uma
bancada de testes existente no Laboratorio de Aeronautica da Academia da Forca
Aérea, denominada BE-010, para que através dela conseguisse desenvolver um
programa, SBE-VIEW v.1, baseado no software LabView 8.5 para obter diversos
dados de desempenho de grupos propulsivos.

Em termos de parametros diretos, este programa permite a recolha de dados
relativos a um determinado sistema propulsivo tais como: forca, binario, caudal,
velocidade rotacional. Para a recolha dos mesmos recorre-se a realizacdo de
ensaios estaticos e dinamicos em tunel de vento.

A bancada de testes integrou um conjunto de sensores, um mecanisSmo

servo-motor, equipamento de medida e processamento de sinal, fontes de
alimentacéo e por ultimo um computador para leitura e andlise de resultados.
A nivel de sensores, esta metodologia usou um sensor de forca e binario, M-2396 da
Lorenz Messtechnik, um sensor Optico, ROS-W da Monarch Instruments, com a
finalidade de recolher dados relativos ao parametro de velocidade rotacional e ainda
um sensor de caudal, OM004 da Flowtechnik. Este Ultimo sensor serviu para obter
dados de consumo de combustivel.

As fontes de alimentacdo serviram para alimentar a ligacdo dos quatro
mecanismos, 0s trés sensores utilizados e ainda do mecanismo servo motor, tendo
necessariamente de suportar alimentacdes eléctricas entre 0s 5 e 0s 24 V, referente
ao intervalo de voltagem respeitante aos diversos instrumentos a alimentar
(Torrinha, 2010).

A plataforma de aquisicdo usada foi a NI PXI-1033. Segundo Torrinha (2010), é
uma plataforma de aquisicdo de dados robusta, possuindo um computador dedicado
gue controla especificamente os dispositivos de aquisicdo. Uma das placas de
aquisicdo usadas nesta investigacao foi a NI PXI-5105. Foi através dela que se
efetuou o processamento dos sinais emitidos pelos sensores, possibilitando assim

ao utilizador, a leitura dos parametros, diretamente através do software. A outra
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placa utilizada foi a NI PXI-5421, que teve a funcdo de garantir o funcionamento do

mecanismo Servo-Motor.
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Capitulo 3. Metodologia

A revisdo de literatura providenciou o suporte tedrico necessario ao
desenvolvimento da metodologia que sera empregue, a fim de se alcancar os
objetivos definidos. Assim, neste capitulo sera descrito e explicado a metodologia

utilizada.
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3.1 Metodologia dos testes

Conforme apresentado no capitulo anterior, foram identificadas trés
metodologias distintas utilizadas na analise do desempenho de diferentes sistemas
propulsivos de UAV. Primeiro abordou-se uma solugédo de baixo custo em que se
usou uma bancada de testes aplicada no tejadilho de um automdével, substituindo
assim os testes de tunel de vento. E uma solugdo adequada para motores de UAV
de dimens®es inferiores as do UAV ANTEX-X03. Para motores de maior dimensao
ndo é tao eficiente, para além do que ndo aproveita uma valiosa ferramenta que o
CIAFA tem a sua disposic¢do, o tunel de vento, para a realizacao dos testes da fase
experimental desta dissertagéo.

A segunda metodologia abordou uma investigacéo realizada no IST, em que o
objetivo passou pela elaborag¢do de uma bancada e aplicacéo de todo hardware para
analise do desempenho de um sistema propulsor. Relativamente a esta metodologia
podemos tirar varias ideias que poderdo ser vertidas na presente tese,
nomeadamente o modelo de bancada de teste de motor, tipologia de sensores e,
principalmente, as observacfes recomendadas pelo autor para que se consigam
obter resultados mais precisos. Por ultimo, foi também abordada uma investigacao
gue desenvolveu um programa informatico capaz de fazer uma leitura bastante
credivel de um sistema propulsivo de um UAV. Através da instrumentacdo de uma
bancada de testes com diversas interfaces ao computador, com recurso ao software
LABVIEW, o autor conseguiu efetuar de forma expedita a leitura do desempenho de
um sistema propulsivo de um UAV. Nao obstante da referida metodologia ser
conceptualmente semelhante a que ira ser utilizada na presente investigacao, esta
vocacionada para motores de menor dimensdo. Para além disso, a filosofia do
software utilizado, assentou na medicdo da forca com recurso a um sé sensor. De
forma analoga, o binario era lido diretamente, ndo resultando de uma medicao de
uma forca. Como se podera constatar mais a frente, a arquitetura interna desse
software, teria de ser significativamente alterada para ser compativel com o sistema
gue ird ser utilizado nesta dissertacao.

Embora a revisdo de literatura efetuada tenha revelado trés metodologias
diferentes, as caracteristicas inerentes do sistema propulsivo do UAV ANTEX-X03,

nao permitem a implementacdo na integra de nenhuma delas. No CIAFA existe uma
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bancada para ensaio de motores, no entanto, devido as dimensbes do motor e do
hélice do UAV ANTEX-X03, foi necessério a constru¢cao de uma maior, mais robusta,
de modo a suportar os valores de forca e de vibracdes esperados, que este sistema
ird provocar na bancada.

A metodologia utilizada na presente dissertacdo para determinacdo dos
parametros de desempenho dos diferentes hélices de forma a validar a bancada que
foi desenvolvida, consiste na realizacdo de ensaios estaticos e dindmicos a fim de se
obterem dados para o desenvolvimento dos graficos de desempenho. Assim, a
metodologia consubstancia-se em quatro fases: a primeira fase que consiste na
concecao da bancada de testes, que ira ser utilizada para realizar os testes estaticos
e dindmicos em tunel de vento; a segunda fase que ird consistir no desenvolvimento
do software de aquisicdo de dados; a terceira fase, dividida em duas partes, a
primeira que consiste na realizacao de testes estaticos e a segunda que visa a
realizacdo de testes dindmicos em tunel de vento; por Ultimo a quarta fase
compreendera a elaboracdo de gréaficos de desempenho e analise de resultados.

- Desenvolvimento da bancada de
testes

- Desenvolvimento do software de
aquisicao de dados

- Testes estaticos e dinamicos

- Elaboracao de graficos de
desempenho e analise de Resultados

Figura 3.1 — Estrutura da metodologia utilizada na presente dissertacao
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3.2 Desenvolvimento da bancada de testes

3.2.1 Construcao da bancada de testes

O motor em estudo possui dimensfes consideraveis quando comparado com
0S casos revistos no capitulo anterior, onde a forca exercida sobre a bancada sera
muito elevada, assim como as vibragdes produzidas. E um motor de 208 cm?,
pesando cerca de 11 Kgs, ja incluindo o gerador. Devido a estas caracteristicas, a
bancada tera que ser manufacturada num material robusto. No entanto, devera
também permitir um certo grau de liberdade de movimento ao motor causado pelo
binario, a fim de que seja possivel efetuar a leitura do mesmo debitado pelo hélice.
Considerando este ultimo requisito, o ideal seria uma bancada de tipo berco, em que
0 motor estaria assente em rolamentos, permitindo a sua rotagao livre, estando
limitado por um brago que se estenderia até a um sensor de for¢ca, medindo assim o
valor de binario. No entanto, na pratica, e apos a realizacdo de alguns prototipos,
concluiu-se que tal ndo seria viavel, devido a dimensdo do motor, das forcas
exercidas e vibragbes que originou, conduzindo a degradacdo prematura dos
rolamentos onde o motor estaria assente. Desenvolveu-se uma solucéo alternativa,
em que o binario serd medido através do deslizamento de duas placas que estao
assentes uma na outra, mas com grau de liberdade para rodar. Uma placa (placa 1)
estara ligada através de um braco a um sensor de forca, funcionando assim como
sensor de binéario, e a outra (placa 2) com quatro rasgos com a mesma direcdo do
movimento rotacional, permitindo assim a rotacdo entre as duas. A placa 2 esta fixa,
e segura através de trés sensores de forca, no sentido longitudinal ao suporte de
toda a bancada, que € solidario com a plataforma do tinel de vento (ver Figura 3.2).
Os trés sensores que estao a suportar as duas placas solidarias irdo efetuar a leitura
dos valores de impulso do sistema propulsor. Teremos por isso, quatro sensores de
forca, um para medir o binario, e os restantes para medir o impulso. Para a leitura do
binério, tem-se o sensor ligado a um braco como explicado em cima. Relativamente
a leitura do impulso utiliza-se trés sensores equidistantes ao eixo de rotacdo do
motor, conseguindo-se assim, dividir a forca em trés pontos, sendo a forca de

impulso total igual a soma dos trés sensores.
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Figura 3.2 — A esquerda a primeira placa — Placa 1 (livre de rodar), ao lado direito a segunda placa — Placa 2
(fixa)

Relativamente ao material usado na construgcdo da bancada, recorreu-se a
placas de ferro com espessura de 4 mm. A bancada pode ser dividida em duas
partes: um bloco composto por duas placas adjacentes, com dimensdes de
30x30cm, e uma placa que é fixa ao suporte vertical do tunel de vento com
dimensdo de 40x40cm. O desenho das respectivas placas foi realizado no
SolidWorks, tendo sido necessario fazer um levantamento das dimensdes do motor,
do posicionamento dos sensores e das diversas furacbes necessarias para a
montagem da bancada e do motor com o gerador.

Para reduzir ao maximo o atrito existente entre as duas placas, de forma a
evitar a adulteracdo do valor de binario, ambos os lados das superficies em contacto
foram preparados e lubrificados para reduzir o atrito. O movimento livre do motor
obtido, resulta da lubrificacdo adequada das placas, em associacdo com 0s quatro
rasgos desenhados de forma radial na placa 2, na direcdo de rotagcdo do motor,
sendo que a placa 1 desliza nesses rasgos através de quatro parafusos solidarios
com quatro rolamentos. O sensor de forca que esta ligado a esta placa atua como

bloqueador do movimento, resultando na medicao do valor do binario, ver Figura 3.3.
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PLACA 1

PARAFUSO

ROLAMENTO

Figura 3.3 — A esquerda as duas placas adjacentes, a direita 0 exemplo de um dos quatro furos com o
parafuso e rolamento

Na figura 3.4, pode-se observar a montagem do braco, que faz a ligacdo da
placa mével ao sensor de for¢ca correspondente ao binario. Este braco foi fixo a
placa através de um parafuso, passando por uma rétula, que permite que o braco
esteja sempre paralelo as placas, pois a rotula mantem sempre um angulo de 90°
entre o parafuso e o braco. O braco é composto por um vardo roscado de 12mm,
sendo aparafusado numa ponta diretamente ao sensor e na outra ponta, a rétula que

vai encaixar no parafuso de ligacdo a placa.

Figura 3.4 — Imagens representativas da montagem do braco do sensor de binario

Por fim, a terceira e Ultima placa esta fixa ao suporte do tunel de vento, possui
uma dimenséao superior as outras duas devido as dimensfes do gerador. Esta placa
para além da furacdo para a fixagdo ao suporte do tunel, terd a furacdo dos trés

sensores, e do motor.
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Figura 3.5 — Desenho da terceira placa da bancada de testes

Temos assim o conjunto final, correspondente a bancada de testes do motor
gue sera utilizada no presente estudo. Na figura 3.6 podemos observar o motor, os

trés sensores de forca, e ainda o sistema de leitura de binario.

Localizacdo do sensor
Sensores de for¢ca [ = de binario

Figura 3.6 - Constitui¢do final da bancada de testes
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3.2.2 Hardware de Aquisicdo de Dados;

Sensores de Forca (Load Cell 700 Series S-Neam 500N)

Foram adquiridos quatro células de carga, funcionando como os sensores
forca da bancada de testes. Trés dos sensores irdo ser utilizados para medir os
valores de impulso do sistema propulsivo, e o quarto sensor para medir o binario. O
funcionamento destes sensores € do tipo tracdo-compressao, com uma amplitude de
tensdo de saida entre os 0 e 0os 5V, sendo por isso o0 valor neutro do sensor 0 meio
dessa amplitude, 2,5V. Os valores compreendidos no intervalo de 2,5 aos 5V
correspondem a valores de compressao, e os valores compreendidos no intervalo
dos 2,5 aos 0V correspondem a valores de tracdo. No entanto, estes valores sao
tedricos, pois cada sensor possui um valor de calibracdo que esta apresentado na
tabela 3.1:

Tabela 3-1 — Calibrac&o dos sensores de for¢a utilizados, retirado de (Richmond Industries, 2017)

S1 (45081) S2 (45080) S3 (45084) S4 (45083)
2.500(2), 2.500(2), 2.500(2), 2.500(2),
5.0005(F) V 4.9990(F) V 4.9993(F) V 5.0008(F) V

Estes valores vao ser fundamentais para o célculo dos offsets dos sensores.

Na figura 3.7, pode observar-se a representacdo de um sensor com as

respetivas dimensoes.

L A B
A 70 mm R |
B 25 mm WMM@ (/:) ]
C 75 mm -
D M12 x 1.75

Figura 3.7 — Dimens®es e desenho do sensor de forga adquirido, adaptado de (Richmond Industries, 2018)
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Sensor de RPM e corte de motor

O sensor de RPM do motor AR741 encontra-se acoplado ao sistema de
ignicao, através de um dos terminais, e produz um sinal com variacdo de 10V pico a
pico. O outro terminal funciona como corte de motor e é a forma mais rapida e eficaz
de parar o motor, aspeto muito importante ao nivel da seguranca quando se

realizam testes em tunel de vento (UAV engines Ltd., 1999).

Figura 3.8 — Imagem demonstrativa do posicionamento do sensor de RPM

Ardupilot

Terminada a concecdo e manufatura da bancada de testes, e montados o0s
diversos sensores, procedeu-se ao desenvolvimento de um software com a
capacidade de receber todos os inputs dos varios sensores, converter em grandezas
e envia-los para um computador onde pudessem ser processados a fim de se obter
os parametros desejados. Na presente investigacdo, sera utilizado um Arduino,
Ardupilot, para a rececéo dos diversos inputs por parte dos sensores (Forca, Binario
e RPM).

O hardware de aquisi¢cao de dados, uma placa Arduino Uno, possui seis portas
de entradas analdgicas, que admitem tensdes entre os OV e os 5V (Arduino, 2018).
Esta amplitude é adequada aos valores de tensdo gerados pelos sensores
instalados na bancada de testes. Foram utilizadas cinco das seis entradas
disponiveis, nomeadamente: quatro para sensores de forca, trés deles referentes ao

impulso e o quarto sensor referente ao binario, e um para o sensor de RPM. Para os
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sensores de forga, a tensdo varia entre os 0 e os 5V, ndo tendo sido necessario
nenhum tipo de condicionamento de sinal. Para o sensor de RPM, uma vez que a
saida varia entre os 0 e os 8V, foi necessario condicionar o sinal do mesmo, tendo-
se recorrido a trés resisténcias para o efeito.

A alimentacdo do Arduino foi providenciada pelo computador de trabalho ao
qual estava ligado, para a rececao dos dados adquiridos. Para além das entradas
analdgicas dos sensores, 0 Arduino possuia uma ligacdo de massa onde se reuniam
todos os sensores e corte de motor. Na figura 3.9 pode-se observar as ligacdes
feitas a placa Arduino:

\

Alimentacéo Arduino (PC)

Ligagdo Massa do Conjunto

Ligacdo Sensores de Forca

Al W N P

Ligacdo Sensor de RPM

Figura 3.9 — Placa Arduino Uno e respetivas ligagdes

Fonte de Alimentacéo (TTI EL302D)

Apesar da placa Arduino ser alimentada pelo computador a que estava
ligado, os sensores de leitura de dados, os de impulso, binario, e RPM necessitaram
de alimentacédo. Esta tarefa foi assegurada pela fonte de alimentacdo TTI EL302D
(Figura 3.10). Também ligado a fonte de alimentacdo, esteve um termopar, apenas

com a funcdo de monitorizar a temperatura do motor no decorrer dos testes.
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Figura 3.10 — Fonte de Alimentag&o (TTI EL302D)

Osciloscoépio (Tektronix TDS 2024C)

N&o obstante de todos os valores estarem a ser recebidos e visualizados em
tempo real, através do software de aquisicdo de dados, utilizou-se o osciloscopio
apresentado na Figura 3.11, de modo a permitir uma avaliagdo e validagcéo do sinal
recebido dos sensores. Foram utilizadas as suas quatro entradas (dois sensores de
forca, o sensor de binario e o sensor de RPM) para garantir o correto funcionamento

de todo o conjunto.

Figura 3.11 — Osciloscopio (Tektronix TDS 2024C)

Medidor de Frequéncia (HP 53181)

Como sistema redundante do sensor de RPM, foi utilizado um medidor de
frequéncia (Figura 3.12), estando este também ligado ao osciloscopio, referido
anteriormente, permitindo assim efetuar uma confirmacdo dos valores que o

software estava a receber.

45



Figura 3.12 — Medidor de frequéncia (HP53181)

Servo-Motor (HiTec HS-5245MG)

Para controlar o carburador do motor foi utlizado um servo da Hitec (HS-

5245MG), Figura 3.13, que através de um controlador colocado na estacdo de
trabalho permitiu assim o controlo das RPM do motor durante os testes realizados.

Figura 3.13 — Servo-motor (HiTec HS-5345MG)

3.3 Software de Aquisicao de dados

O software de aquisicdo de dados foi desenvolvido com recurso ao software
Matlab, com o objetivo de estabelecer um interface com o Arduino e proceder a

leitura e gravacdo dos dados dos sensores.
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3.3.1 Arduino

Para a programacdo da placa Arduino, que foi utilizada neste trabalho,
recorreu-se ao software fornecido pelo proprio fabricante. Na programacao da placa
teve de se ter em consideracdo o valor dos sinais gerados pelos diversos sensores
que foram utilizados, e o0 modo como desejavamos que eles fossem adquiridos na
placa Arduino, se de forma digital ou analdgica, acabando por ser esta Ultima a
estratégia usada.

Relativamente ao desenvolvimento do codigo criado no software do Arduino,
iniciou-se através da definicdo da passagem do sinal analégico para sinal digital, e
do tempo de amostragem das mensagens, tendo sido estabelecido uma leitura de
10 mensagens por segundo. Seguidamente definiram-se as portas onde iriam ser
ligados os sensores, e a estrutura da mensagem a ser enviada para o0 proximo
software. A mensagem foi composta por dois headers (header 1 e header 2), pelo
tempo (time0, timel, time2, time3, time4), e pelos proprios sensores. Foram ainda,
adicionados dois checksums, responsaveis por verificar a integridade da mensagem
gue esta a ser recebida pelo Arduino.

Seguidamente, procedeu-se a atribuigdo de “significado” aos inputs recebidos
por parte dos sensores de forca e do sensor de RPM, isto &, a transformacéo dos
inputs em valores de uma variavel composta, neste caso por 4 bytes (ver ANEXO A).
Relativamente ao sensor de RPM, foi criada a instrucdo de leitura e contagem
periddica dos picos recebidos por parte do sensor. O sensor de RPM funciona por
impulsos periddicos, originando assim uma determinada frequéncia e
consequentemente um valor de RPM.

Por fim, foi criada a instrucdo para que o Arduino procedesse a escrita e
envio, de todas as mensagens processadas em cada instante de tempo (ver ANEXO
A).
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3.3.2 MatLab

Conforme mencionado anteriormente, para a modelacdo do Arduino recorreu-
se ao software Matlab. A placa Arduino funciona como um ponto intermédio entre a
bancada de testes e o software MatLab, sendo através deste Ultimo, observados os
valores em tempo real dos diversos sensores da bancada. Para o efeito, foi
necessario a elaboracgdo de varias linhas de cédigo de modo a programar o software
em MatLab para que se conseguisse mostrar em tempo real a informacéo relevante
respeitante ao sistema propulsivo, nomeadamente: a tensédo dos trés sensores de
forca e do sensor de binario (0 a 5V) e ainda o valor RPM do sensor correspondente
(ver ANEXO B).

Com o intuito de melhorar a analise em tempo real dos testes, foi criada uma
janela onde se pode observar os dois graficos, um respeitante a forca e outro ao
binario. Para a representacdo dos valores finais de forca e binario foram criadas
outras linhas de cddigo, de modo a transformar os valores de tensdo dos sensores
de forca em Newtons, utilizando a tabela de calibracdo de cada sensor, apresentada
anteriormente na tabela 3-1.

O valor final de forca produzida pelo hélice resulta da soma dos trés sensores
utilizados. Na Figura 3.14 pode-se observar um excerto retirado do software Matlab
onde foram estabelecidas as relagbes entre os valores lidos através dos sensores e
os dados finais a serem mostrados. Por exemplo, a “forca_1" resulta do valor
“processado(:,2)” que € o valor em tensdo correspondente ao sensor 1 subtraido da
“‘media_1”" que é o valor de offset definido antes de cada teste e multiplicado pelo
fator de conversdo proveniente da calibracdo de cada sensor. Este valor de
“forca_1” é entao, o valor em Newtons do sensor 1 pertencente ao conjunto de trés
sensores utilizados para medir o impulso do sistema propulsivo. O valor final da
forca produzida € a soma dos trés sensores, como podemos ver pela expressao na
Figura 3.14. Esse valor final de forca é o valor que ird aparecer ao utilizador que esta
a observar os resultados em tempo real. A sincronizacdo desses valores com 0s
valores de RPM possibilitou a elaboracdo do grafico RPM vs Forca para o sistema
propulsivo em estudo. O valor de binario final resulta da multiplicacdo do valor
medido pelo sensor correspondente pelo comprimento do braco do sensor. Na

Figura 3.14, podemos observar a expressédo construtiva deste valor final. O valor
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“forca_bin” resulta da subtracgéo do offset do sensor 4 (“media_4") ao valor lido em
Volts (“processado (:,5)"), multiplicado pelo valor de conversdo em Newtons
correspondente a este sensor. Este valor sera a forca em Newtons que este sensor
estara a ler. O valor final de binario resulta da multiplicagdo do “forca_bin” pelo
comprimento do brago, que neste caso é de 0,1295 metros. Com estes valores
criou-se também o grafico RPM vs Binario.

EPM=processadoi:, &) ;

forca bin=(processado(:,5)-msdia 4)*199.536&;
forca 3=(processado(:,4)-media 3)*Z00.0358&;
forca Z=(processado(:,3)-msdia Z)*2Z00.08;
forca l=(processado(:,2)-media 1)*190.96&;

forca=(forca l+forca Z+forca 3):
torque=forca bin*0.1235;

Figura 3.14 — Excerto do cédigo do software Matlab.

Conforme mencionado anteriormente, a posi¢cdo neutral de cada sensor
equivale aos 2,5V, funcionando como compressdo dos 2,5V aos 5V, e como
extensdo dos 0 aos 2,5V. Para recolher os valores de offsets para cada ensaio foi
criada uma janela no MatLab, que mostra os valores lidos num determinado periodo
de tempo com o motor em repouso. Atraves dessa janela, a média dos valores lidos,
pode ser calculada, sendo posteriormente esse valor associado a cada sensor. Esta
janela encontra-se ligada ao script principal de recolha de dados, de modo a que, em
cada ensaio os offsets fossem atualizados. Na Figura 3.15 pode observar-se o
display da janela criada para esta funcao.

Para além da janela de recolha dos valores de offset, foi criada uma outra
janela para a visualizacdo dos valores lidos em tempo real. Esta janela é composta
por dois gréficos: RPM vs Forca e RPM vs Binario. Em cada grafico foi feito uma
curve fitting, derivada de uma aproximacdo polinomial de segundo grau,
aproximacdo esta, extremamente importante para os testes em tempo real, pois
permitiu averiguar a coeréncia dos mesmos. O controlo do decurso dos testes foi
efetuado através desta mesma janela, utilizando as trés funcdes que a compdem:
start, em que ativa o inicio do teste experimental; stop, em que ativa o términus da
recolha de dados, e por ultimo a op¢do save, em que ao ser ativada, grava no

computador do utilizador, toda a mensagem de dados recolhida pelo software. Na

49



Figura 3.15, observa-se a janela que contém os dois graficos descritos, e as trés

opcOes fornecidas ao utilizador.

4] teste_gui_3 - X 4 offsetsv2 -

1000

o START

START STOP

0 2000 4000 6000 8000
RPM

SAVE Sensor 1 Sensor 2 Sensor 3

*®

-

1.78703 269496 278225 2.39945
0

kK

-50
0 2000 4000 6000 8000

RPM

Figura 3.15 — A esquerda janela de leitura de dados em tempo real, & direita janela de calculo dos offsets.

3.4 Testes Estaticos e Dinamicos

A fase experimental desta dissertacdo subdivide-se em dois momentos. No
primeiro momento, serdo realizados testes estaticos, isto €, testes que vao usar o
setup de montagem tal como ja foi descrito anteriormente, mas sem escoamento no
tunel de vento. O segundo momento da fase experimental corresponde aos testes
dindmicos, nos quais serd utilizado o escoamento do tunel de vento para a

realizacdo dos ensaios.

3.4.1 Testes Estaticos

Tal como referido anteriormente, os testes estaticos irdo utilizar a bancada de
testes ja construida, e tém a finalidade de avaliar o desempenho de cada hélice a
nivel estatico. Serdo testados seis hélices diferentes na presente dissertacdo, sendo
esta primeira fase, o ponto de partida para a avaliacdo dos diversos sistemas

propulsivos. Poderd identificar-se os primeiros problemas, seja a nivel de resultados
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ou de comportamento dos hélices, podendo assim limitar o objeto de estudo da fase

seguinte, respeitante aos testes dinamicos.

3.4.2 Testes Dinamicos

A introducdo de escoamento no tunel de vento € a Unica diferenca entre as
duas fases de testes. A finalidade destes testes é simular o funcionamento do
sistema propulsivo em voo. Foi adicionado escoamento ao tinel de vento com uma
velocidade na ordem dos 30 m/s (aproximadamente 60Kts), velocidade de referéncia
para o melhor regime de voo do UAV ANTEX-X03.

3.5 Elaboracao de graficos de desempenho e analise de resultados

A elaboracéo dos graficos de desempenho e a analise de dados é transversal
as duas fases dos testes praticos. Pretende-se assim, determinar o hélice, ou os
hélices, que melhor desempenho podem fornecer ao sistema propulsivo. Através

dessa andlise sera possivel avaliar a fiabilidade da bancada de testes desenvolvida.

3.5.1 Testes Estaticos

Os testes estaticos permitem a criacdo de graficos de forca e de binario para
cada hélice, podendo assim comparar-se os resultados obtidos, com os gréaficos
criados através das formulas teoricas. Os graficos respetivos serdo elaborados
através dos parametros a, b e ¢, obtidos por uma aproximacao polinomial do tipo 2°

grau (eq.3.1), sendo assim a base do curve fitting ja mencionada anteriormente.

ax?+bx+c=0 (3.1)

Na figura 3.16, esta representado um excerto do codigo do software criado
em Matlab, onde se pode observar a equacdo polinomial de segundo grau, onde
assenta o curve fitting, que ira ser aplicado aos dados que o software ir4 estar a

receber. Neste caso o valor “a” seria “z(3)”, o valor “b” — “z(2)” e o valor “c” - z(1).
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fun = @(=z,RPM) (z(l)+=(2).*REPM+z(3).*RPM."2);

x0 = [1 1 1]:
z f = lsgourvefit (fun,x0,RFM, forca):
z t = lsgourvefic (fun,x0, RFM, corques);

fnrca_fit=@ (=) z_f(l)+=_£(2).%"x+=z_L£(3)."x.72;
tnrqae_fit=@ (x}) z £(l)+z t£({2).*=x+z £(3)."x."2;

Figura 3.16 — Excerto do cddigo em MatLab, respeitante a aproximacao polinomial

3.5.2 Testes Dinamicos

Tal como na fase anterior serdo elaborados graficos de desempenho,
permitindo assim a analise dos testes dinamicos. A analise ao comportamento de
cada hélice sera realizada recorrendo ao método utilizado nos testes estaticos, no
entanto a andalise comparativa sera realizada entre os valores obtidos de um
determinado hélice no teste dinamico e no teste estatico.

Para além desta andlise, serdo calculados outros parametros de
desempenho, nomeadamente: o coeficiente de impulso; o coeficiente de poténcia, e
a razado de avanco. Estes parametros sdo relevantes para a determinacdo da
eficiéncia, e consequentemente para a criagdo dos respetivos graficos para cada
hélice. Por dltimo, e uma vez sendo aprovada a fiabilidade da bancada de testes
desenvolvida, serd realizada a comparacdo entre os graficos elaborados, e
proceder-se-a a escolha da melhor opcdo de hélices para um UAV de classe 1.
Tendo sido usado o UAV ANTEX-X03 e o respetivo motor, como ferramentas de

estudo, sera possivel também identificar a melhor opcéo para esta aeronave.
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Capitulo 4. Ensaios Estaticos e Dinamicos

Neste capitulo seréo descritos os procedimentos dos ensaios estaticos e
dinamicos realizados no ambito da presente dissertacdo. Serdo testados diferentes
hélices no motor do UAV ANTEX-X03, a fim de analisar a fiabilidade da bancada de
testes desenvolvida. Para isso, sera realizada a analise comparativa dos resultados

obtidos de todos os testes realizados.
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4.1 Ensaios Estaticos

Os ensaios estaticos permitiram aferir a fiabilidade do sistema constituido pela
bancada de testes e do programa de aquisicéo de dados desenvolvido. Procedeu-se
a comparacao entre os valores obtidos nos testes estaticos e os valores tedricos
determinados, através das caracteristicas dos diversos hélices que foram
experimentados. O sistema propulsivo testado utilizou o motor UAV ENGINES
AR741-38BHP, tendo nele, sido testados seis hélices diferentes:

Hélice 32x16 (Tri-pd)
Hélice 36x16
Hélice 36x18
Hélice 38x14
Hélice 38x16
Hélice 38x18

o 0k wbdPRE

A configuracdo da bancada utilizada nestes testes foi conforme o descrito no
capitulo trés. Relativamente ao procedimento dos testes, primeiro foi iniciado o
programa de recolha de dados, de seguida, a poténcia do motor foi controlada por
intervalos de 30 segundos por patamares. O primeiro patamar assumiu-se entre as
2500/3000 RPM, visto ser o regime onde se obteve uma estabilidade razoavel do
motor para a recolha de dados coerentes. A partir desse primeiro patamar, 0s
seguintes foram estabelecidos de 1000 em 1000 RPM até ao maximo que o
diametro do hélice permitiu.

Primeiramente foi realizada uma breve rodagem do motor e um teste a
bancada com o intuito de averiguar o bom funcionamento de todo o sistema
montado. Esses testes serviram ainda, para avaliar a fiabilidade da bancada
construida. Para estes testes foi utilizado o hélice 28x21, visto ter sido o hélice
disponivel de menores dimensdes, sendo benéfico para um primeiro ensaio a
bancada. A validacdo da fiabilidade da bancada de testes consistiu na recolha dos
valores de for¢a, de binério e de RPM, e foram comparados com os valores tedricos

determinados para o hélice 28x21. Na Figura 4.1 pode-se observar os graficos de
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forca e binario, compostos pelas curvas, derivadas dos resultados obtidos e dos

resultados tedricos.

Forca Torque
400 30

300 /
/ 20
= 200 yd
// 10
100 /

/

N.M

0 T T T 0 T T , .
0 2000 4000 6000 0 2000 4000 6000 8000
RPM RPM
= Estatico Tedrico — Estdtico Tedrico

Figura 4.1 - Gréfico de forca e binario, do hélice 28x21

Através da tabela 4-1 pode ser feita uma analise mais detalhada dos
resultados obtidos da afericdo efetuada. Relativamente aos dados de forca,
apresentaram desvios na ordem dos 20% superiores, quando comparados com 0s
valores teoricos. Este desvio pode surgir pelas condicbes atmosféricas que se
fizeram sentir no dia em que se realizaram os testes de afericdo da bancada. Como
sera demonstrado mais a frente, existe um erro associado a testes efetuados em
diferentes instantes do mesmo dia, e em diferentes dias com condi¢cdes
meteorolégicas diferentes. Os valores de binario apresentaram um menor desvio,
tendo sido inferiores a 10% quando comparados com os valores tedricos. Veremos
mais a frente que por vezes, em testes de diferentes hélices, surgirdo desvios
superiores relacionados com este parametro, que poderdo ser explicados pelo
aumento do diametro e do passo dos hélices, que consequentemente vao causar
maiores vibra¢des na bancada, dificultando uma leitura precisa deste parametro.

Embora tenham sido determinados estes desvios perante os valores
calculados teoricamente, como foi revisto no capitulo 2, as férmulas usadas, séo
também elas expressdes empiricas, e como tal, podem ser imprecisas. No entanto,
o andamento deve ser bastante aproximado, aspeto que se observa através da
analise dos graficos anteriores. Por essa razéo, foram desvios que deram confianca

para a continuacao da utilizacdo da bancada nos testes seguintes.
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Tabela 4-1 - Valores obtidos em teste, e valores tedricos do hélice 28x21
OICa Blnario

RPM Estatico Teorico Dif. % Estatico Teorico Dif. %
2500 52 44 -18 4 4 0
3000 76 64 -19 6 6 0
3500 104 87 -20 8 8 0
4000 137 114 -20 11 10 -10
4500 175 144 -22 14 13 -8
5000 216 177 -22 17 16 -6
5500 263 215 -22 21 20 -5
6000 314 256 -23 25 24 -4

4.1.1 Ensaios de Afericdo de Erro de Repetibilidade/Erro associado a

diferentes condicoes meteoroldgicas;

Concluida a fase inicial, deu-se inicio aos testes estaticos dos seis hélices. A
influéncia das condi¢cdes meteorologicas € um factor preponderante para a obtencéo
de resultados fiaveis. Assim, houve um esforco para que os testes fossem todos
realizados no mesmo periodo do dia, de forma a serem minimizadas as variacdes
das condicbes atmosféricas, e assim, o0s resultados obtidos ndo serem
comprometidos. Nao obstante, foi efetuado um estudo de afericdo da repetibilidade,
gue consistiu na realizacdo de testes ao hélice (38x16) em diferentes instantes,
avaliando assim o erro a repeticao de testes. Na figura 4.2, estdo representados dois
graficos, um correspondente a forca e outro ao binario. Os graficos apresentam

diferentes curvaturas referentes aos momentos a que foram ensaiados.

38x16 FORCA 38x16 TORQUE
500 35
400 4 30 //
25
= 300 s 20 /
200 Z 15
100
5
0 T T 0 T T 1
0 2000 4000 6000 2000 4000 6000
RPM RPM
o 3810 e 38x 16 2 s 38 Y1 e 383162

Figura 4.2 - Gréfico de forca e de binério, dos dois hélices 38x16
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Na tabela 4-2, estdo representados mais detalhadamente os valores obtidos
nos dois testes. Relativamente aos dados de forca debitada pelo hélice nos dois
instantes diferentes, quando comparados, apresentam diferencas inferiores a 10%.
No que diz respeito aos valores de binério, apesar de em RPM baixas apresentarem
diferencas consideraveis, chegando a serem maiores que 30%, poderdo ser
explicadas pelas elevadas vibragbes causadas pelo funcionamento do motor nesse
regime de RPM. Com o evoluir das RPM pode observar-se uma diminuicdo na
diferenca da comparacao dos dois instantes, apresentando também neste parametro

diferencas inferiores a 10%.

Tabela 4-2 - Valores obtidos em teste, dos dois hélices 38x16, testados em instantes diferentes

RPM 38x16 38x16_2 Dif. % 38x16 38x16_2 Dif. %
2500 114 110 -3 5 8

3000 167 159 -5 9 12

3500 229 216 -6 14 17 14
4000 300 283 -6 21 22 7
4500 382 358 -7 28 28 2
4700 418 391 -7 31 31 1
4800 436 407 -7 33 33 0

No teste de afericdo do erro associado a realizacdo dos testes em dias
diferentes/condicdes meteoroldgicas diferentes, Figura 4.3, foi utilizado o hélice
36x16. As condicOes atmosféricas diferentes foram verificadas através de um
aparelho para o efeito. A utilizacdo de hélices diferentes para o teste de afericdo de
repetibilidade e do erro associado a condicbes meteoroldgicas diferentes, prendeu-
se com questdes praticas relacionada com o decurso dos testes e para evitar o

desgaste extra da bancada.
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Figura 4.3 - Grafico de forca e de binério, dos dois hélices 36x16

Na tabela 4-3, podemos observar os valores de forca e binario obtidos nos

dois instantes, e a diferenga percentual entre eles. A diferenca dos valores de forga

nos dois momentos foi novamente inferior a 10%, e nos valores de binario situou-se

acima dos 10%, cerca de 14%. Isto se uma vez mais, forem desconsiderados os

valores correspondentes a RPM baixas, resultantes do mesmo efeito do caso

anterior, vibracdes causadas pelo hélice nesse regime de RPM. Ainda assim,

podemos concluir que no caso do binario, o erro associado as diferentes condicbes

meteorolégicas € mais significativo que o erro de repetibilidade. Através destas

verificacbes confirma-se a deducéo feita inicialmente relativamente aos beneficios

dos testes serem realizados sempre no mesmo dia, pois 0 erro associado é sempre

menor comparativamente com o erro em testes realizados em periodos diferentes.

Tabela 4-3 - Valores obtidos em teste, dos dois hélices 36x16, testados em condi¢6es meteoroldgicas diferentes

|
RPM

36x16 36x16_2
2500 89 105
3000 130 148
3500 178 199 10 12 10 -20
4000 234 256 8 16 14 -17
4500 298 321 7 20 18 -15
5000 370 393 6 25 22 -13
5230 405 429 5 28 25 -13
5500 449 473 5 31 28 -12
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4.1.2 Hélice 32x16 (Tri-pd)

Do conjunto de hélices a ser testadas nesta investigacdo, a Unica hélice tri-p4,
tem 32 polegadas de diametro e 16 polegadas de passo. A tarefa inicial consistiu no
calculo das velocidades da ponta da pa de cada hélice, de maneira a assegurar que
nenhum desses valores era excedido durante o decorrer dos testes. Pelo manual do
motor (UAV Engines Ltd., 1999), as RPM maximas previstas para o motor rondam
as 8000 RPM, no entanto este é um valor de referéncia, obtido em testes de motor
com o hélice do fabricante, de dimensBes muito semelhantes ao utilizado para
analisar a fiabilidade da bancada. Com o aumento do diametro do hélice e do passo,
€ expectavel que as rotagdes maximas conseguidas sejam menores as 8000 RPM,
ainda assim nunca podera ser excedida a velocidade do som na ponta da pa. Para
este hélice, tendo como referéncia o valor de Mach 0.8, o valor maximo de RPM
sera de 6200 RPM. Na Figura 4.4, apresentam-se os graficos relativos a forca e
binario do hélice 32x16.
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e Estatico e E5tAtiCO

Figura 4.4 - Gréfico de for¢a e binario, do hélice 32x16

Através da tabela 4-4, pode observar-se os dos dados obtidos, relativos a
forca e binario debitado pelo hélice. Analisando a tabela, pode-se constatar que este
hélice consegue debitar 510 N, cerca de 52 Kgs de forca, no limiar das RPM que

pode alcancar.
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Tabela 4-4 - Valores obtidos em teste, e valores tedricos do hélice 32x16

\ Forca (N) Binério (N.M)
RPM Estéatico Estéatico
2500 93 8
3000 130 11
3500 173 14
4000 222 18
4500 278 22
5000 339 26
5500 406 31
6200 510 39

4.1.3 Hélice 36x16

Os cinco hélices remanescentes sao todos eles compostos por duas pas, no
entanto possuem dimensdes diferentes conforme mencionado anteriormente. Na
Figura 4.5, apresentam-se os graficos com as curvas dos valores obtidos e as
curvas dos valores teodricos de forca e binario. As curvas relativas aos valores
tedricos vém na sequéncia de calculos efetuados com base nas férmulas
anteriormente apresentadas no capitulo 2. No caso anterior, do hélice 32x16 (tri-pa),
nao se efetuou essa comparacdo uma vez que, essas férmulas, apenas estdo

previstas serem utilizadas para hélices de duas pas.
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800 ¢ 50 q

600

= 400 A s % /}l
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0 T T 1 0 T T 1
0 2000 4000 6000 0 2000 4000 6000

RPM RPM
= Estatico

Tedrico

Tedrico = Estatico

Figura 4.5 - Gréfico de for¢a e binario, do hélice 36x16

Na tabela 4-5, estdo representados os valores obtidos e os valores tedricos,

podendo assim ser feita uma comparacdo. Conforme mencionado anteriormente, a
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afericdo da bancada de testes revelou um desvio inferior a 10%, no entanto,

podemos constatar que neste hélice houve um desvio superior a 10%, motivado pelo

aumento significativo das vibragées. O aumento das dimensdes dos hélices nédo é

proporcional ao aumento do desvio, cada hélice possui o seu grau de desvio

consoante as vibracbes e as

ressonancias que provoca na bancada e

consequentemente nos sensores. Dai, a importancia da avaliacao individual dos

hélices.
Tabela 4-5 - Valores obtidos em teste, e valores tedricos do hélice 36x16
orca Binario
RPM Estético Tedrico Dif. % Estético Tedrico Dif. %
2500 89 121 27 6 9 33
3000 130 175 26 9 12 31
3500 179 238 25 12 17 29
4000 235 311 24 16 22 28
4500 299 393 24 20 28 27
5000 371 485 24 25 34 26
5500 450 587 23 31 41 25

4.1.4 Hélice 36x18

O segundo hélice testado foi o de 18 polegadas de passo. Na Figura 4.6,

pode-se observar os dois graficos correspondentes as curvas dos valores obtidos de

forca e binario. Estdo também representadas as curvas tedricas correspondentes a

esses parémetros.
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Figura 4.6 - Gréfico de for¢a e binario, do hélice 36x18
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Apesar de ser um hélice do mesmo didmetro do apresentado anteriormente, a
alteracdo do passo originou diferengas significativas. As RPM maximas atingidas
foram 4700 RPM, no entanto o valor expectavel seria 5500 RPM. A diferenca
observada deve-se ao facto de que o motor com o hélice de 18 polegadas de passo,
nao produz poténcia suficiente para que se desenvolva mais que as 4700 RPM,
ficando limitado nesse valor. Na tabela 4-6, estdo representados os valores obtidos
referentes a forca, binério e ainda os valores te6ricos respetivos. Apesar de ser um
hélice, que devido ao seu elevado passo, originou valores significativos de vibragéo
na bancada, conseguiu-se, ainda assim, valores interessantes e similares aos
tedricos, no que diz respeito ao parametro da forca. O facto de se ter aumentado o
passo, nos valores respeitantes ao binario, surgem diferencas a rondar os 20 %,
sendo mais significativas em baixas RPM.

Tabela 4-6 - Valores obtidos em teste, e valores tedéricos do hélice 36x18

RPM Estatico Tedrico Dif. % Estatico Tedrico Dif. %
2500 114 121 6 5 10 50
3000 167 175 5 9 14 37
3500 229 238 4 14 19 27
4000 300 311 3 20 25 20
4500 382 393 3 27 31 15
4700 418 429 3 30 34 13

4.1.5 Hélice 38x14

Passando agora para o teste dos hélices de diametro de 38 polegadas, nos
trés casos que se seguem, todos eles foram muito exigentes para a bancada, uma
vez que foi submetida a um elevado esforco em termos de impulso e de binario.
Como se pode observar na Figura 4.7, a curva dos valores de binario debitados pelo
hélice 38x14, revelou uma tendéncia bastante semelhante a curva tedrica, ja no que

diz respeito aos valores de forca, pode observar-se uma diferenca significativa.
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Na tabela 4-7, pode-se comprovar mais detalhadamente o comportamento

observado nos gréficos anteriores. Analisando a tabela, pode-se concluir que os

valores de forca obtidos sdo inferiores aos valores teéricos, na ordem dos 30 %. A

tendéncia nos casos anteriores, em que se observou uma diminuicdo dos desvios a

medida que se aumentavam as RPM, neste caso o desvio manteve-se praticamente

constante, significando que este hélice causou fortes vibragdes na bancada de

testes. No entanto, ao nivel dos valores de binario, obtiveram-se valores muito

idénticos aos tedricos. Isto poderd ser explicado pelo facto do hélice nédo ter

esgotado a poténcia do motor, tendo sido possivel ir ao maximo das rotacdes

permitidas pelo hélice, que para o caso do diametro de 38 polegadas sao as 5230

RPM.
Tabela 4-7 - Valores obtidos em teste e valores tedricos do hélice 38x14
orca Bihario
RPM Estatico Teodrico Dif. % Estatico Teodrico Dif. %
2500 89 151 41 7 7 6
3000 137 217 37 10 11 3
3500 194 295 34 15 15 1
4000 262 386 32 19 19 -1
4500 339 488 31 25 24 -2
5000 426 603 29 31 30 -3
5230 469 659 29 34 33 -3
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4.1.6 Hélice 38x16

Tal como no hélice anterior, este hélice apresenta valores de forga inferiores
aos valores tedricos no que diz respeito a forca, sendo os valores de binario, uma

vez mais, idénticos aos tedricos. Na figura 4.8, podemos observar os respetivos

gréficos.
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Figura 4.8 - Grafico de forca e binario, do hélice 38x16

O facto de o passo ter aumentado duas polegadas, foi determinante para o
alcance das rotacdes maximas. Neste caso foi apenas possivel atingir as 4800 RPM.
Através da tabela 4-8, pode-se observar uma diminuicdo da diferenca entre os
valores tedricos e os valores obtidos. Através desta reducdo, demonstra que é um
hélice mais equilibrado. Relativamente ao binario, embora nas baixas RPM,
apresente diferencas entre os 20% e os 40%, com o aumentar das RPM a diferenca
vai diminuindo e aproximando-se do comportamento teérico. Mais uma vez, este é
um caso que as suas leituras sdo bastante afetadas em baixas RPM, devido as

vibra¢gdes causadas na bancada.

Tabela 4-8- Valores obtidos em teste, e valores tedricos do hélice 38x16

RPM Estatico Teodrico Dif. % Estético Teobrico Dif. %
2500 114 151 24 5 9 40
3000 167 217 23 9 12 25
3500 229 295 23 14 17 14
4000 300 386 22 21 22 6
4500 382 488 22 28 28 0
4800 436 555 22 33 32 -4
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4.1.7 Hélice 38x18

Este hélice foi o que mais esfor¢os induziu na bancada, tendo-se observado
maiores discrepancias nos resultados. Relativamente aos valores de forga na Figura
4.9, podemos observar alguma semelhanca de comportamento com o0s restantes
hélices de 38 polegadas de diametro. Observando o grafico de binario, pode-se
constatar uma maior diferenca quando comparado com os restantes hélices. Esta
diferenca pode ser explicada pelo facto, de que este hélice origina vibracdes
elevadas na bancada, em particular no sensor de binario, provenientes da rotacao
do motor. Estas vibracdes causaram uma saturacdo no sensor de binario,
influenciando assim os resultados obtidos. No entanto, na analise efetuada, foram
excluidos todos resultados influenciados pela saturacdo dos sensores, para que a
aproximacédo polinomial ndo fosse afetada, contudo este panorama ndo é o ideal,

nao sendo garantida a eficacia desejada.
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Figura 4.9 - Gréfico de for¢a e binario, do hélice 38x18

Na tabela 4-9, estdo representados os valores de forca e binario obtidos nos
testes, e 0s respetivos valores tedricos. Analisando os valores respeitantes a forca, e
atendendo as dimensfes do hélice, poder-se-ia dizer que os resultados foram
satisfatérios uma vez que assumem diferencas a rondar os 15%. No entanto o
problema prende-se na andlise dos resultados do binario. Em todos os casos
anteriores observamos uma tendéncia constante, ou um desvio elevado nas baixas
RPM, devido as vibracfes causadas nesses regimes, e uma aproximacao ao

comportamento tedrico com o aumento das RPM. Neste caso, aconteceu 0 oposto, 0
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gue nao faz sentido. Inicialmente observa-se diferencas inferiores a 10% e com o
aumentar das RPM, as diferencas aumentam. Como ja explicado em cima, isto é um
sintoma proveniente da saturacdo do sensor de binério, que apesar da filtragem dos
dados recolhidos indesejados, nunca serdo resultados muito fiaveis. O facto de se
aumentar ainda mais o valor do passo, neste caso para 18 polegadas, exigiu mais
poténcia por parte do motor, esgotando a mesma mais cedo, tendo atingido apenas
as 4500 RPM.

Tabela 4-9 - Valores obtidos em teste, e valores tedricos do hélice 38x18

RPM Estatico Tedrico Dif. % Estatico Tedrico Dif. %
2500 133 151 12 9 10 4
3000 188 217 13 15 14 -5
3500 254 295 14 21 19 -12
4000 329 386 15 29 25 -17
4500 414 488 15 38 31 -21

4.1.8 Analise comparativa dos diferentes hélices

Apos a apresentacdo e analise dos resultados obtidos para cada hélice, pode-
se fazer uma comparacao entre eles, tanto a nivel de forca, como também do binario
debitado pelo hélice. Através dessa comparacdo, poder-se-a confrontar com o0s
conceitos teodricos de modo a verificar a fiabilidade dos resultados.

Na tabela que se segue, para além dos valores maximos de forca
correspondentes a cada hélice, estdo também representados valores de referéncia
fornecidos pelas operacdes do CIAFA. Estes valores correspondem também aos
valores maximos de forca debitada por cada hélice, tendo sido obtidos através de
medicdes realizadas com um dinamémetro. Embora estas medi¢cées tenham sido
efetuadas com condicbes meteoroldgicas diferentes, e inclusivamente o hélice
36x16 usado foi diferente ao utilizado neste estudo, nunca se poderdao assumir como
referéncias exatas. No entanto, sendo os Unicos valores de referéncia existentes,
pode servir para ter uma ideia se a comparacdo dos hélices € coerente com a
determinada neste estudo. Observando a tabela 4-10, assinalado a vermelho estao
representados os valores de referéncia e respetivas RPM maximas. Relativamente

as RPM méximas pode-se constatar uma grande semelhanca as alcangcadas nos
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testes realizados usando a bancada de testes. Comparando os valores obtidos neste
estudo com os valores de referéncia a excec¢éo do hélice 32x16, que apresenta um
desvio menor, todos os hélices apresentam um desvio na ordem dos 20% quando
comparados com os valores de referéncia. Isto significa, que as ordens de grandeza
naturalmente vao ser inferiores, mas que a comparacao entre eles é constante,
dando assim credibilidade aos valores obtidos. O decréscimo constante em todos 0s
hélices pode-se dever as condicdes meteoroldgicas terem sido diferentes como ja
mencionado, acrescentando a um possivel erro do instrumento utilizado. O facto do
hélice 32x16 ter sido o Unico que apresentou um desvio menor, 12 %, pode-se
justificar por ser o Unico hélice tri-p4a, com um diametro inferior aos restantes hélices
testados.

Analisando agora somente os valores obtidos através da bancada de testes,
observando a tabela 4-10 pode-se constatar que o hélice que debita maior valor de
forca € o 32x16, que apesar de ser o hélice de diametro e passo inferiores, este
resultado pode ser justificado por ter sido o hélice, que por essa mesma razao, péde
alcancar um maior numero de RPM, devido a velocidade da ponta da pa.

Através da mesma tabela, pode-se também constatar o efeito do
esgotamento das RPM dos hélices 36x18, 38x16 e 38x18. Isto pode ser explicado
pelo aumento do passo e do diametro dos hélices. Para um mesmo diametro,
guando se aumenta o0 passo do hélice, esta-se a aumentar o angulo de ataque da pa
e por sua vez vai causar uma maior resisténcia. Essa resisténcia vai esgotar a
poténcia que o motor tem para debitar, ndo conseguindo alcancar mais RPM. Tal
efeito pode ser observado pelos dados da tabela 4-10, onde estédo representados os
valores maximos de forca debitados por cada hélice, tendo em conta o valor de RPM
maximo alcancado. Nao obstante, apesar de ndo conseguirem alcancar valores de
RPM superiores, uma vez sendo hélices de maior passo vao produzir maior forca a

menores RPM.
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Tabela 4-10 — Valores maximos de forga debitada pelos diferentes hélices

Forca (N)

32x16 36x16 36x18 38x14 38x16 38x18
414/539
23%,
418/530
21%

4500/4630

4700/4850

5230/5230

469/569
18%

450/569
510/579
(12%)

6200/6030

Na tabela 4-11 estdo representados os valores de binario maximos debitados
por cada hélice. Uma vez que os hélices 36x18, 38x16 e 38x18 esgotam a poténcia
do motor, seria de esperar, que o valor de binario para cada um dos casos,
representasse o valor de binario do motor para o respetivo patamar de RPM.
Idealmente, sendo o hélice 38x18 o que esgota o motor a RPM mais baixas, seria de
esperar que debitasse um binario menor, de seguida o0 36x18 (4700) e por ultimo o
38x16 (4800). Observando os dados da tabela, ndo é isso que se verifica. No
entanto, apenas o valor do hélice 38x18 esta fora do expectavel. Retirando da tabela
referente aos dados do fabricante presente no ANEXO D, o valor de binario do motor
gue se aproxima mais das 4800 RPM que se situa nessa tabela, corresponde as
5000 RPM, sendo cerca 33 N.m. Para as 4500 RPM, a tabela apresenta um valor de
30 N.m. Apesar dos valores obtidos do hélice 36x18 (30 N.m), e do 38x16 (33 N.m),
nao serem rigorosamente iguais aos dados representados na tabela, tém um desvio
muito pequeno, ndo deixando assim de fazerem sentido. O facto do valor obtido
respetivo ao hélice 38x18 ndo ser coerente com o valor tabelado, pode ser explicado
pelo problema encontrado na imprecisa medicdo de binario no decorrer dos seus
testes. Uma vez sendo o hélice de maior diametro e passo, causou fortes vibracdes

na bancada de testes, tornando as leituras efetuadas pouco precisas.
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Tabela 4-11 — Valores maximos de binario debitado pelos diferentes hélices

Binério (N.M)

32x16 36x16 36x18 38x14 38x16 38x18
IEE

4.2 Ensaios dinamicos

A segunda fase da parte experimental desta dissertacdo compreendeu a
realizacdo dos ensaios dindmicos, isto €, com o tunel de vento a debitar escoamento
sob o setup experimental.

O sistema propulsivo onde incide o estudo desta dissertacdo esta aplicado
numa aeronave em que a sua operacao baseia-se em velocidades cruzeiro a rondar
os 60 Knots, aproximadamente 30 m/s. Devido a este facto, os ensaios em tanel de
vento foram conduzidos com a velocidade de escoamento de 30 m/s.

O procedimento foi igual ao efetuado nos ensaios estaticos. Primeiro foi
iniciado o programa de recolha de dados, de seguida, a poténcia do motor foi
controlada por intervalos de 30 segundos por patamares. Devido ao escoamento do
tunel de vento, entre as 2500/3000 RPM, obteve-se uma estabilidade razoavel do
motor para a recolha de dados coerentes, e dai ter-se assumido esse valor, como o
primeiro patamar do ensaio. Sendo que os seguintes foram estabelecidos de 1000
em 1000 RPM até ao maximo que o diametro do hélice permitiu. Ao contrario dos
ensaios estaticos, onde alguns hélices limitaram o motor a RPM inferiores as que
teoricamente alcancariam, adicionando escoamento, ira resultar numa diminuicdo de
binario gerado pelos hélices, alcancando assim, RPM méaximas mais elevadas.
Outro efeito que seréa de esperar € a diminui¢do tanto da for¢ca, como do binario a
serem debitados pelo sistema propulsivo, isto mais uma vez devido ao escoamento
gue o sistema vai estar sujeito, facilitando e “ajudando” no desempenho do conjunto.

A Unica diferenca existente nestes testes, relativamente ao setup utilizado, foi

a exclusao do hélice 38x18, unica e exclusivamente por ter sido um hélice que nos
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ensaios estaticos demonstrou provocar valores de binario muito elevados, ndo tendo
sido possivel avaliar com coeréncia e precisdo o seu desempenho. Para néo
esforcar em excesso a bancada de testes, e uma vez que nos testes dindmicos 0s
resultados recolhidos iriam também ser deficientes, decidiu-se retirar do estudo o
hélice 38x18. Assim, os hélices que foram testados no sistema propulsivo foram os

seguintes:

Hélice 32x16 (Tri-pd)
Hélice 36x16
Hélice 36x18
Hélice 38x14
Hélice 38x16

ARSI A

Neste subcapitulo, tal como no anterior, vao ser apresentados os graficos e as

tabelas representativas dos valores de forca e binario respetivos a cada hélice.

4.2.1 Hélice 32x16

Na proxima Figura 4.10, pode observar-se o comportamento das curvas
relativas aos valores de forca e binario, obtidos nos ensaios dinamicos relativos ao
hélice 32x16. Apesar de um comportamento idéntico aos ensaios estaticos, tal como
mencionado em cima, 0s ensaios dinamicos apresentaram uma diminuicdo nos
valores tanto de forca como de binario.
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Figura 4.10 - Gréfico de forga e binario, do hélice 32x16
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Na tabela 4-12, pode observar-se mais detalhadamente os valores de forca e

binario obtidos nos ensaios dindmicos, estando também representados os valores

obtidos primeiramente nos ensaios estaticos, podendo-se assim fazer uma

comparacao mais detalhada.

Tabela 4-12 - Valores obtidos nos testes estaticos e dindmicos do hélice 32x16

RPM Estatico Dinamico Estatico Dinamico
2500 93 66 8 1
3000 130 90 11 5
3500 173 123 14 8
4000 222 166 18 11
4500 278 219 22 15
5000 339 283 26 19
5500 406 356 31 23
6200 511 476 39 29

4.2.2 Hélice 36x16

Relativamente ao hélice 36x16 pode-se observar na Figura 4.11, as curvas

resultantes dos valores obtidos de for¢a e binario nos ensaios dinamicos. Tal como

no caso anterior, podemos ver um decréscimo nos valores da curva de for¢a, mas

um aproximar dos valores de binario.
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Figura 4.11 - Gréfico de forca e binario, do hélice 36x16
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Na tabela 4-13, estédo representados de forma mais detalhada os valores que
dao origem aos graficos demonstrados em cima. Através dela é possivel fazer uma
comparacao entre valores obtidos nos ensaios estaticos e os valores obtidos nos

ensaios dindmicos.

Tabela 4-13 - Valores obtidos nos testes estaticos e dindmicos do hélice 36x16

RPM Estatico Dinamico Estatico Dinamico
2500 89 62 6 6
3000 130 87 9 8
3500 179 125 12 11
4000 235 174 16 14
4500 299 236 20 18
5000 371 309 25 23
5500 450 395 31 28

4.2.3 Hélice 36x18

Este hélice foi um dos casos que limitou o motor nos ensaios estaticos. Tal
efeito também se sucedeu nos ensaios dinamicos, mas devido ao escoamento que 0
sistema propulsivo sofreu proveniente do tunel de vento retardou as RPM em que tal
aconteceu. Na Figura 4.12, para além de se verificar, tal como nos hélices
anteriores, um decréscimo nas curvas de for¢a e binario, comparativamente com os
ensaios estaticos, vé-se esse efeito ser compensado, pelo facto referido
anteriormente, em que com escoamento neste hélice consegue alcancar as 5000
RPM.
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Figura 4.12 - Gréfico de forga e binario, do hélice 36x18
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Na tabela 4-14, estdo representados os valores obtidos tanto nos ensaios
estaticos como nos ensaios dinamicos. Pode-se constatar que nos ensaios estaticos
o hélice limitou o motor as 4800 RPM conseguindo proporcionar cerca de 426 N de
forca, cerca de 43 Kgs, e nos ensaios dinamicos, visto o hélice alcancar as 5000

RPM, consegue assim um valor de forca idéntico, 414 N, cerca de 42 Kgs.

Tabela 4-14 - Valores obtidos nos testes estaticos e dinamicos do hélice 36x18

RPM Estatico Dinamico Estatico Dinamico
2500 115 73 7 1
3000 166 111 11 8
3500 226 164 16 14
4000 296 232 22 21
4500 375 316 28 27
4700 409 353 31 29

4.2.4 Helice 38x14

Relativamente ao hélice 38x14, o seu comportamento foi conforme o
esperado, ndo tendo sido assinalado nenhum tipo de comportamento fora do normal.
Nos ensaios estaticos, ja tinha tido a capacidade de esgotar as suas RPM
permitidas, e no ensaio dinamico a situacao foi idéntica, mas com maior facilidade, e
produzindo por isso um valor de forca inferior, como se pode ver na Figura 4.13.
Este comportamento ocorreu ao longo de todas as RPM tal como nos casos

anteriores.
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Figura 4.13 - Gréfico de forg¢a e binario, do hélice 38x14

73



Na tabela 4-15, sdo apresentados os valores que constituem as curvas
da Figura 4.13. Uma vez que este hélice, tendo atingido o seu limite de RPM, pode

observar-se um decréscimo em todos os parametros, resultante do efeito do tunel de

vento.
Tabela 4-15 - Valores obtidos nos testes estaticos e dinamicos do hélice 38x14
OrCa Blnario

RPM Estéatico Dinamico Estatico Dinamico
2500 89 69 7 0
3000 137 98 10 4
3500 194 141 15 9
4000 262 199 19 14
4500 339 271 25 19
5000 426 358 31 24
5230 469 402 34 26

4.2.5 Hélice 38x16

Uma vez que, o hélice 38x18, como ja referido anteriormente, foi eliminado
desta ultima fase dos ensaios dinamicos, o hélice 38x16 € portanto o ultimo hélice a
ser analisado. Este hélice, juntamente com o 36x18 e o0 38x18 na fase dos ensaios
estaticos, foram os hélices que limitaram o motor antes de terem atingido as suas
RPM maximas. Neste caso, o hélice 38x16 apesar de nos ensaios estaticos ter
atingido apenas as 4800 RPM, nos ensaios dinamicos conseguiu atingir o seu limite,
as 5230 RPM. Pode-se observar na Figura 4.14, que apesar das curvas de forca e
binario serem inferiores, o facto de se ter atingido RPM mais elevadas, conseguiu
assim produzir valores de forca e binério idénticos.
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Figura 4.14 - Gréfico de forca e binario, do hélice 38x16

74




Na tabela 4-16, estdo representados os valores de forca e binério
correspondentes as curvas demonstradas em cima referentes ao hélice 38x16.
Através dela, € possivel ver que no ensaio dindmico, o hélice conseguiu no seu
maximo debitar cerca de 436 N, correspondente a 44 Kgs, menos 4 kgs que no
ensaio estético, que foi de cerca 470 N, 48 kgs. Os valores de binario ndo foram

muito diferentes, no seu maximo ndo chegaram a variar 1 kg.

Tabela 4-16 - Valores obtidos nos testes estaticos e dinamicos do hélice 38x16

RPM Estatico Dinamico Estatico Dinamico
2500 114 64 5 2
3000 167 107 9 8
3500 229 161 14 14
4000 300 227 21 19
4500 382 304 28 25
4800 436 355 33 28

5000 392 29
5230 436 32

4.3 Coeficiente de Forca, Poténcia e grafico de Eficiéncia

Para o calculo da eficiencia dos diferentes hélices é preciso calcular o
coeficiente de forca e de poténcia, através dos graficos resultantes desses
parametros € também possivel ver a integridade dos resultados. Por fim, tendo os
valores de eficiéncia, pode-se entdo, construir o grafico com as diferentes eficiéncias
correspondentes aos diversos hélices, e através da comparacdo dos mesmos, se

possivel, definir o melhor hélice.

4.3.1 Coeficiente de Forca

Na Figura 4.15, estdo representadas as diferentes curvas relativas ao
coeficiente de forca dos diferentes hélices testados. Fazendo referéncia ao capitulo
2, onde é apresentado um gréfico ilustrativo do comportamento esperado deste
parametro, podemos observar, uma semelhanca no que diz respeito a uma

tendéncia decrescente de todas as curvas. Podemos também constatar a tendéncia
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entre hélices com o mesmo didmetro mas com diferentes passos, isto é, angulos
diferentes. Ainda no capitulo 2, o gréfico referente aos coeficientes de forca de
hélices com 0 mesmo didmetro e com passo menor, observava-se que as curvas
tinham valores inferiores, tal situagdo, acontece nos resultados obtidos no presente

estudo, que pode ser constatado na Figura 4.15.

Coeficiente de Forga
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Figura 4.15 - Curvas do coeficiente de forga dos diferentes hélices

4.3.2 Coeficiente de Poténcia

Na proxima Figura 4.16, estéo representadas as diversas curvas relativas ao
coeficiente de poténcia dos diferentes hélices. Também aqui se pode observar uma
semelhanca no comportamento das diferentes curvas relativamente ao gréfico
respeitante a este parametro apresentado no capitulo 2. E expectavel que entre
hélices do mesmo diametro e com passos diferentes, que o coeficiente de poténcia
diminua com a diminuicdo do passo, facto que se pode constatar através da analise
da Figura 4.16.

A determinacao destes dois parametros, coeficiente de forca e de poténcia, e
a sua correta correspondéncia com os fundamentos tedricos, tornam-se num bom

indicador para a validacdo da bancada desenvolvida.
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Figura 4.16 - Curvas do coeficiente de poténcia dos diferentes hélices

4.3.3 Grafico de Eficiéncia

Apesar de se terem obtido tendéncias correspondentes aos graficos teoricos
correspondentes aos coeficientes de forca e poténcia, devido ao problema ja
observado em resultados anteriores relacionado com a leitura do valor de binario,
por vezes originou valores de coeficiente de poténcia inferiores ao que seria de
esperar. Estando o valor de eficiéncia diretamente relacionado com o Ct e o Cp,
guando os valores de Cp eram inferiores ao de esperar, originou valores de
eficiéncia muito grandes néo estando de acordo com o que seria de esperar. Para
resolver esta situacdo, para a determinacdo do valor de eficiéncia e
consequentemente o respetivo grafico, foi feita uma filtragem através da eliminagéo
de valores nao conformes com o esperado, isto €, inferiores a 0 e superiores a 1. S6
assim foi possivel determinar valores de eficiéncia coerentes, e construir as curvas
respetivas com tendéncias crediveis.

No gréfico de eficiéncia, Figura 4.17, tem-se num dos eixos a razao de
avanco, e no outro eixo o rendimento do hélice. A medida que a razdo de avanco
aumenta, obtemos valores de eficiéncia menores, isto porque, com 0 aumento da
razdo de avanco, o angulo de ataque da pa diminuiu e consequentemente produz
menos forca propulsiva. Ao invés disso, com o diminuir da razdo de avanco, 0s
valores de eficiéncia aumentam, pois com um angulo de ataque maior, o hélice

produz uma forca propulsiva maior. No entanto, através da observacdo da Figura
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4.17, pode-se constatar uma nova diminuicdo apdés um maximo, no seguimento da
diminuicdo da razdo de avanco, isto porque, o balangco entre a forca de tragéo
gerada e o binario exigido é crescentemente desfavoravel. E preciso por isso,
encontrar um ponto de equilibrio entre estes fatores, a fim de se identificar a melhor
solucdo.

Para além disso, ha certos comportamentos que sdo de esperar quando se
analisa um grafico de eficiéncia deste tipo. Com o aumentar do passo de um hélice,
0 angulo de ataque aumenta, e consequentemente exige mais binario ao motor, por
isso, & de esperar que os valores de eficiéncia maxima para passos mais elevados,
ocorram em valores de J mais elevados, pois ocorrem a RPM menores. Aumentando
os didmetros das hélices é de esperar que resultem em eficiéncias maximas
superiores, uma vez que conseguem produzir valores maiores de forca face ao
exigido pelo binario.

Analisando o gréafico de eficiéncia, pode-se confirmar que os hélices com
valores maiores de eficiéncia sdo os de maior diametro (38x14 e 38x16). O hélice
36x16 apesar de ser de dimensdes inferiores tem um comportamento muito idéntico
a estes dois casos. O facto do hélice 36x18 apresentar um valor de eficiéncia baixo,
pode ser justificado pelo facto do hélice exigir um valor maior de binario face a forca
gue ele consegue debitar. Como era de esperar o hélice 32x16 é também um dos

casos que apresenta menor valor de eficiéncia maxima.

Eficiéncia
1
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c 36x16
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0,2 38x16
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0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
J

Figura 4.17 — Gréfico de eficiéncia dos diferentes hélices testados
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Na tabela 4-17 pode observar-se os valores de forma mais detalhada
respeitantes as eficiéncias de cada hélice. Pode-se concluir que os trés hélices que
apresentam melhores eficiéncias s&o o 36x16, o 38x14 e o 38x16, sendo que, estes
dois ultimos apesar de serem de passos diferentes apresentam os seus valores de
maxima eficiéncia para os mesmos valores de J. Comparando o hélice 36x16 com o
hélice 36x18, comprova-se positivamente o efeito mencionado em cima. O 36x18,
tendo um passo maior, obteve a sua eficiéncia maxima para um valor de J mais

elevado que o hélice 36x16.

Tabela 4-17 — Valores de eficiéncia em fungdo do J dos diferentes hélices

RP 0o 0 O O 9 3 3 3 4 3

2500 0,89 0,24 0,79 -0,01 0,26 0,75 0,14 0,22

3000 0,74 0,40 0,66 0,33 0,40 0,62 0,43 0,44

3500 0,63 0,46 0,56 0,49 0,45 0,53 0,55 0,53

4000 0,55 0,49 0,49 0,57 0,47 0,47 0,61 0,57

4500 0,49 0,49 0,44 0,60 0,46 0,42 0,63 0,58

4700 0,47 0,49 0,42 0,61 0,46 0,40 0,63 0,58

5000 0,44 0,48 0,39 0,61 0,45 0,37 0,62 0,57

5230 0,42 0,47 0,38 0,61 0,36 0,62 0,57
5500 0,40 0,47 0,36 0,34
6000 0,37 0,45 0,33 0,31
6200 0,36 0,44 0,32 0,30

4.4 Analise comparativa dos resultados obtidos

Por dltimo, apds da analise de todos os parametros individualmente, pode-se
concluir que a bancada desenvolvida fornece condi¢cbes para que seja feita uma
comparacao entre todos os hélices, e assim, definir-se a melhor opcao de hélice
para um UAV classe 1 de 150 quilos. As conclusdes retiradas deste capitulo serdo

norteadas segundo os dados de partida:

e Aeronave: ANTEX-X03

e Velocidade Cruzeiro: 60 Kts

e Peso: 150 Kgs

e Hélice: 38x16

e Regime RPM: 4300-4500 RPM
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Relembrando os dados obtidos nos testes estaticos, na tabela 4-18, estéo
representados os valores maximos obtidos para cada hélice. Recorde-se que o
hélice que debitou mais forca foi o 32x16. Excluindo o hélice 38x18 desta analise,
pelas razdes ja referidas anteriormente, o hélice que se demonstrou mais limitado
em termos de RPM foi o hélice 36x18, produzindo também o valor mais baixo de
forca. Restam os trés hélices: 36x16, 38x14 e 38x16. Entre estes trés hélices s6 o
38x16 limitou o motor nas 4800 RPM. Na tabela 4-19, estdo representados 0s
valores maximos de binario debitados pelo hélice nos ensaios estaticos. Observando
a tabela, pode-se constatar que o hélice que debita mais binério é também o 32x16.

Dos trés hélices que produziram mais for¢a, o que debita mais binario € o 38x14.

Tabela 4-18 — Valores maximos de forca, obtidos nos testes estaticos

32x16 36x16 36x18 38x14 38x16
510 (6200) 450 (5500) 418 (4700) 469 (5230) 436 (4800)
Tabela 4-19 - Valores méximos de binério, obtidos nos testes estaticos
Binario
32x16 36x16 36x18 38x14 38x16
39 (6200) 31 (5500) 30 (4700) 34 (5230) 33 (4800)

Na Figura 4.18, esta representado o grafico comparativo das curvas de forca
obtidas pelos diversos hélices nos ensaios dinamicos, que servirdo de ponto de
partida para a obtencao do melhor hélice para o UAV ANTEX-X03.

Tendo em conta os dados operacionais do UAV ANTEX-X03 equipada com o
hélice 38x16, o melhor regime de voo situa-se entre as 4300 e as 4500 RPM, a uma
velocidade de cerca de 60 Kts. Para esta andlise ira assumir-se as 4500 RPM.
Confrontando estes valores com as tabelas do fabricante do motor (ANEXO D),
conclui-se que é neste regime que também o SFC® é mais reduzido, o que auxilia na
determinacdo da melhor solucdo para este UAV. Observando o grafico apresentado

na Figura 4.18, as 4500 RPM, o hélice € capaz de produzir cerca de 300 N.

® SFC —Specific Fuel Consumption
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Figura 4.18 - Gréfico comparativo das diferentes curvas de forga nos ensaios dinamicos

Pode-se assumir entdo, que para um voo de nivel a 60 Kts, o UAV ANTEX-
X03 exige cerca de 300 N. Na tabela 4-20, estdo assinalados a amarelo, os valores
de RPM correspondente aos 300 N referentes aos hélice 36x16 e hélice 38x14,
Apenas estes hélices estdo assinalados, pois em conjunto com o hélice 38x16,
foram os que obtiveram melhores desempenhos, analisando o gréafico de eficiéncia

ja demonstrado anteriormente na Figura 4.17.

Tabela 4-20 - Valores de forga obtidos nos ensaios dindmicos

RPM

2500 67 62 73 68 64
3000 90 87 110 98 107
3500 123 125 163 141 162
4000 167 174 231 199 228
4500 220 236 315 271 304
4700 244 263 352 304 338
5000 284 309 414 358 393
5230 316 347 402 437
5500 357 395

6000 441

6200 477

Através da formula 2.4 apresentada no capitulo 2, e com os valores de RPM
determinados na tabela 4.20, determinou-se o valor de J para o qual o hélice é
capaz de produzir os 300 N exigidos pela aeronave. Como se pode observar de
forma detalhada na Tabela 4-21, apresentam valores de eficiéncia interessantes,

bem como o hélice 38x16.
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Tabela 4-21 - Valores de eficiéncia em fungdo do J dos diferentes hélices

RP 0 0 0 0 0 3 3 3 4 3

2500 0,89 0,24 0,79 -0,01 0,26 0,75 0,14 0,22

3000 0,74 0,40 0,66 0,33 0,40 0,62 0,43 0,44

3500 0,63 0,46 0,56 0,49 0,45 0,53 0,55 0,53

4000 0,55 0,49 0,49 0,57 0,47 0,47 0,61 0,57

4500 0,49 0,49 0,44 0,60 0,46 0,42 0,63 0,58

4700 0,47 0,49 0,42 0,61 0,46 0,40 0,63 0,58

5000 0,44 0,48 0,39 0,61 0,45 0,37 0,62 0,57

5230 0,42 0,47 0,38 0,61 0,36 0,62 0,57
5500 0,40 0,47 0,36 0,34
6000 0,37 0,45 0,33 0,31
6200 0,36 0,44 0,32 0,30

Perante os dados anteriores, € possivel propor o hélice mais adequado ao
caso de estudo, o UAV ANTEX-X03. Atendendo a que o hélice se situa na parte
traseira da aeronave logo a seguir a fuselagem, quanto menor for o seu diametro,
maiores perturbacdes ira sofrer, diminuindo o escoamento existente para produzir
forca. Entre os trés hélices que melhor desempenho apresentaram, exclui-se o
hélice 36x16 por ser o mais pequeno. Em relacao ao binario debitado pelos hélices,
gue esta intimamente relacionado com os consumos especificos, constata-se que 0
hélice 38x14 debita mais binario. Assim, o hélice 38x16, para além do seu valor de
eficiéncia maxima ser coincidente com o regime deste UAV, e proximo dos outros
hélices em analise, sendo maior que o0 36x16 e conseguindo debitar menor binario
gue o 38x14, torna-se na melhor proposta de hélice para o UAV ANTEX-X03.

Resumindo, os trés hélices em analise (Hélice 36x16, o 38x14 e o 38x16),
apresentam-se como boas opc¢des para um UAV de classe 1 de 150 quilos. No
entanto, a escolha ird depender da aeronave em causa, uma vez que as
caracteristicas aerodinamicas influenciam os regimes de voo.

Ndo esquecendo o objetivo principal deste trabalho, e recuando a
problematica inicial levantada no capitulo 1, assumiu-se que 0 objetivo sO seria
atingido, se dentro do ambito definido, fosse possivel dar uma resposta a solucdes
de hélices face aos resultados apresentados, o que se pdde comprovar neste
capitulo. Pode-se entdo afirmar, que a bancada desenvolvida fornece condi¢cdes

para que nela seja testado o desempenho de hélices de UAV classe 1 de 150 quilos.
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Capitulo 5. Conclusotes

Neste capitulo vai ser realizado um balanco final da dissertacao realizada. Ira
ser feita uma breve sintese do estudo realizado, apresentadas as diversas limitacdes
encontradas ao longo do estudo. Por ultimo serdo propostas recomendacdes e
sugestbes para possiveis trabalhos futuros relacionados com a tematica desta

dissertacao.
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5.1 Sintese da Dissertacao

Esta dissertagdo teve como objetivo o desenvolvimento de uma bancada de
testes que permitisse o teste do desempenho de hélices de UAV pertencentes a
classe 1 de 150 quilos. Para atingir esse objetivo, o trabalho experimental foi dividido
em quatro fases. Uma primeira fase correspondente ao desenvolvimento de uma
bancada de testes, uma segunda fase referente a criacdo do software de aquisicao
de dados, uma terceira fase que se dividiu em dois momentos, um primeiro
momento em que foram realizados testes estaticos ao sistema propulsivo, € um
segundo momento em que foram realizados testes dindmicos. Por ultimo, a quarta
fase compreendeu a realizacdo dos gréaficos de desempenho dos diversos hélices,
com a finalidade de efectuar-se uma analise comparativa dos resultados obtidos, a
fim de se analisar a fiabilidade da bancada desenvolvida.

O desenvolvimento da bancada de testes para determinacdo do desempenho
de hélices abrangeu vérias tarefas, desde o desenho, a concecéo, incluindo a
aquisicao de todos 0s sensores necessarios para a realizacéo dos testes. Finalizada
a bancada de testes, e tendo sido adquirido todo o hardware de recolha de dados,
foi necesséario desenvolver um software para a aquisicdo de dados, mais
concretamente para a interpretacdo dos mesmos. Assim, o software foi desenvolvido
com recurso a um Arduino como hardware de interligacdo entre o hardware
integrado na bancada e o software criado em Matlab. Este software permitiu para
aléem da recolha de todos os dados respeitantes a RPM, forca e binario, a
amostragem em tempo real dos gréaficos respeitantes as curvas de forca de modo a
permitir ao utilizador ter uma percecao da validade dos ensaios. Tendo a bancada, o
respetivo hardware e software bem consolidados, deu-se inicio a fase dos testes
préaticos dos diferentes hélices. Como referido em cima, esta fase dividiu-se em dois
momentos. Primeiramente foram realizados testes sem escoamento a incidir no
sistema propulsivo, ou seja, testes estaticos. Nestes testes, foram realizadas
algumas afericbes a nivel de erro que a bancada poderia suscitar aos valores
obtidos. Em seguida, foram também retirados os valores de forca e binario que o
hélice debitou. Nos ensaios praticos foram estudados seis hélices diferentes: 32x16
(tri-pd); 36x16; 36x18; 38x14; 38x16; 38x18. O segundo momento compreendeu a

realizacdo dos testes com a inclusdo de escoamento no tunel de vento, ensaios
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dindmicos. Através da configuracdo do tunel de vento para um escoamento de 30
m/s, simulou-se o regime de voo a que aeronave ANTEX-X03, com 150 kgs, esta
sujeita na sua operacdo. Nestes ensaios, foi retirado do estudo o hélice 38x18, uma
vez que excedeu o limite maximo admissivel pelo sensor de binario nos ensaios
estaticos, indo assim ao encontro de uma das limitacdes desta dissertacao.

ApOs a realizacdo dos testes praticos aos diferentes hélices que compuseram
este estudo, foram calculados os diversos parametros de desempenho dos hélices,
e criados os respetivos graficos com o intuito de perceber a fiabilidade da bancada
desenvolvida. Perante as constatacfes efetuadas, trés hélices: o hélice 36x16, o
hélice 38x14 e o hélice 38x16, apresentam-se como boas opcdes. A escolha vai
sempre depender da aeronave em causa e do préprio motor, porque uma vez tendo
caracteristicas aerodinamicas diferentes, podera ter regimes de operacdo néo
compativeis com o UAV ANTEX-X03. Foi ainda, selecionada a melhor opcédo para o
caso do UAV utilizado como ferramenta deste estudo, o ANTEX-X03.

Apos estas conclusbes, e como foi constatado no final do capitulo anterior
pode-se responder a pergunta de partida de forma positiva, sendo de facto possivel,
validar a bancada de testes desenvolvida, com a finalidade de testar o desempenho
de hélices de UAV classe 1 de 150 quilos. Relativamente a escolha dos hélices, né&o
sera possivel definir um melhor hélice para a classe 1 de UAV, uma vez que vai
depender do regime de voo da aeronave em causa. No entanto, pode-se indicar as
trés opcdes de hélice mencionadas em cima que, tendo eles demonstrado os
melhores valores de desempenho na realizacdo dos ensaios, serdo certamente as

melhores opcdes para o efeito.

5.2 Limitacdes

As maiores limitagcdes que foram sentidas na realizacdo do presente estudo
relacionaram-se principalmente com a bancada de testes desenvolvida. A
necessidade do desenvolvimento de uma bancada de testes deveu-se ao facto de
ndo existir nenhuma na FA, mais concretamente no CIAFA. Tendo em conta as
dimensdes do motor em causa, o motor AR741-38BHP, tal como referido no capitulo
3, o ideal seria a construcdo de uma bancada tipo berco, em que o0 motor estaria

assente em rolamentos de modo a garantir a rotacédo livre do motor, permitindo
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assim, a leitura do binario. No entanto, esta hipdtese teoricamente mais valida, foi
abandonada pois iriam ser necessarios rolamentos de dimensdes ndo comportaveis,
sendo necesséarios processos de construcdo que saiam fora dos objetivos desta
dissertacdo. Para além disso, acrescia a dificuldade referente a medicao de forca do
conjunto. Tendo em conta todas estas condicionantes, desenvolveu-se uma solugéo,
gue embora ndo fosse a ideal, adequou-se aos objetivos e as capacidades para a
execucdo da mesma, existentes no CIAFA. A bancada tal como descrita no capitulo
3, e que sustentou a realizacdo do estudo efetuado, apresentou a sua maior
limitagdo na medicdo do valor de binario. Como se pode constatar no capitulo 4, os
valores que pontualmente surgiram fora do expectavel, estdo relacionados com os
valores de binério, provenientes das elevadas vibracdes que o seu sensor sofreu.
Como foi descrito no capitulo 3, o binario foi medido através do deslizamento relativo
de duas placas onde estava afixado o motor. Foram realizados inUmeros esforgos
referentes ao polimento e a lubrificacdo das duas placas, para reduzir a0 maximo o
atrito existente entre ambas. As proprias furacdes, apesar de terem sido desenhadas
em SolidWorks e elaboradas através de maquinas laser, a fim de garantir o sentido
da rotacdo do motor e permitir a rotacdo do mesmo, assim como a insercao de
rolamentos na primeira placa, ndo foi possivel eliminar na totalidade as folgas
existentes. Mesmo tendo sido utilizada uma rétula para retirar o maximo da folga do
braco e garantir um posicionamento o mais paralelo possivel, as ligeiras folgas
apresentadas pelo mesmo, foram um fator adicional a somar aos restantes
mencionados. Por isso, apesar de todos os esforcos realizados para minimizar os
impactos das dificuldades da medicédo do binério, este foi severamente afetado em
termos de precisao pelos fatores mencionados anteriormente. Inclusive, um dos seis
hélices que compunham o objeto de estudo inicial, o0 38x18, teve de ser retirado do
estudo, por essas mesmas razdes. Todavia, embora os resultados de binario terem
sido afetados, como foi constatado no capitulo anterior, estes ndo devem ser
descurados, nem desvalorizados pois, foram Uteis para o estudo e ainda assim

conseguiram dar fiabilidade a bancada de testes desenvolvida.
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5.3 Perspetivas para trabalhos futuros

Apesar dos principais objetivos desta dissertagéo terem sido alcancados, seria
errado dizer que o trabalho esta totalmente concluido, ndo existindo margem para
melhoria. Pelo contrario, existem varios aspetos que sendo melhorados permitirdo
obter de forma mais rigorosa e precisa resultados referentes ao desempenho de
hélices desta classe de UAV. Tendo em conta as limitacbes apresentadas
anteriormente, existem algumas melhorias que poderdo ser efetuadas na bancada
de testes desenvolvida. Estas melhorias podem assentar em dois aspetos: reduzir
as vibracbes e as folgas. As vibracdes causadas pelo motor a bancada poderao ser
reduzidas eventualmente, através da adicdo de sinoblocos nas fixa¢des diretas ao
motor. Esta solugdo né&o foi utilizada neste trabalho, pois embora os sinoblocos
absorvam grande parte das vibracdes, vao também adulterar em certa parte os
valores de forga, pois também vao absorver o impulso do motor. No entanto, o facto
de se reduzir as vibracdes, pode-se beneficiar na leitura do binario, sendo assim um
aspeto que seria interessante averiguar. Outro pormenor que poderia ser melhorado
relaciona-se com as folgas existentes na bancada, principalmente no braco do
sensor de binario e nas restantes furacdes, seja do motor ou dos diversos sensores.
Visto tratar-se de um trabalho mecanico, serd sempre uma tarefa desafiante, pois
sera dificil a extraccdo completa de folgas em todo o sistema, no entanto qualquer
melhoria neste aspeto leva certamente a resultados mais precisos.

Para além das melhorias mencionadas em cima referentes a bancada de
testes, seria benéfico a introducdo de uma componente pratica de ensaios em voo,
pois permitira a realizagdo de uma “triagem” dos hélices que obtiveram melhores
desempenhos. Provavelmente, através dos ensaios em voo, reduzir-se-ia 0 conjunto
de trés hélices, a um hélice. Os ensaios em voo poderiam ser realizados através da
técnica The Bootstrap Approach (TBA).

Por ultimo, efetuar a validacdo da proposta dos trés hélices (36x16; 38x14;
38x16), como boas opcdes para um UAV classe 1 de 150 quilos, e o caso especifico
do 38x16 para o UAV ANTEX-X03, através de um trabalho hipotético-dedutivo

assente em referéncias analiticas e experimentais.
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Anexo A — Cddigo do Software Arduino

@ Sensores___RPM | Arduino 1.8.5

Ficheirc Editar Rascunho Ferramentas Ajuda

Sensores__ RFM

S/ byte has 1 byte
// int has 2 bytes
J/ unsigned long has 5 bytes

int refsig = 500; //for converting the analog signal coming from hall senscr to digital through arduinc code
int wal;//the digital wvalue of the incoming analocg signals
int prev_wal = 0;

int pericd_counter = 0;

unsigned long t;

double P, f;

unsigned int £ i;

unsigned long t_s:

unsigned long sample time = 1000; // tempo de amostragem €m ms

unsigned long print time = 1007
unsigned long t_p:

unsigned int freq;

// forcel, force2, force3, force4, rpm
byte pins[] = {0, 1, 2, 3, 4};
const byte num pins = 5;

unsigned long marca_temporal;
unsigned int valor_lido;
byte checkl, check2;

int soma;

// structure of message:
// headerl, header2, time0, timel, time2, time3, timed
// sensor0 0, sensor0_1, ..., sensorN 0, sensorN 1, check0, checkl

const int num sensores = 5;
const int tamanho mensagem = 2 + 4 + 2 * num sensores + 2; // header + time + sensors + checksum
byte mensagem[tamanho_mensagem];

int offset = 2 + 4; // offset for start writing sensor values = header + time
int i;

void setup()

{
mensagem[0] 0xA0; // set header, never changes
mensagem[l] = 0x05;



//default is § data bits, no parity, one stop bit.
Serial.bsgin(115200); // setup serial
t = micros():

t s =t_p=millis()>

// funcao escreve o valor da variavel val (que tem 2 bytes)
// no vector mensagem, comecando na posicac indice
void writeIntInBuf (unsigned int val, int indice){
mensagem[indice] = (byte) (val >> 8);
mensagem[indice+l] = (byte) (val & 0x00FF);

// funcao escreve © valor da variavel val (gque tem 4 bytes)

// no vector mensagem, comecandoc na posicac indice

void writeLongInBuf (unsigned long val, int indice) {
mensagem[indice] = (byte) (val >> 24);

mensagem[indice+l] = (byte) ((val >> 16€) & O0xFF);
mensagem[indice+2] = (byte) ((val >> 8) & OxFF);
mensagem([indice+3] = (byts) (val & O0xFF);

unsigned int calc freq{int pc){
f/ calcular a frequencia
F = (micros{) - t} / period counter; // periodo em micros
£ = 1000000 / B;
£i=£ % 100;
ff Ferial.print("pc="); Serial.print(pericd_counter);
JF  Berial.print({™ int="); Serial.print{microcs({) - t);
ff Serial.print(™ freg="); Serial.println(f);
return £ iy

void processar{unsigned int £ i){

I Serial.print{"pc="); f/print the frequency Hz

I Serial.print(period counter); //print the frequency Hz
I Serial.print{"™ BE="); /f/print the frequency Hz

Iy Serial.print(P); //print the frequency Hz

I Serial.print{” t="); /f/print the frequency Hz

Iy Serial.print{t); //print the frequency Hz

I Serial.print(™ £ i="); //print the frequency Hz

I Serial.print(f_i): //print the frequency Hz

I Serial.print{" £="); //print the frequency Hz

£ Serial.println{f); //print the frequency Hz

S/ ler dos sensores e e3SCreEVEr Na MENSaJemn
marca_temporal = micros();
for({i=0; i<num pins-1; i++){ //num pins - 1 pois nac incluimos o sensor EEM
valor_lido = analogRead{pins[i]); // read the input pin
writeIntInBuf (valor_ lido, offset + i*2): // + offset para saltar header € marca temporal

[/ escrever marca temporal e freguencia na mensagem
writeLongInBuf (marca temporal, 2);
writeIntInBuf(f_i, offset + 4*2);
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// compute checksum
soma = 07
checkl = mensagem[2]; // checkl is sum of time and all senscr bytes
check?2 = mensagem[2]; // check2 is xor of time and all sensocr bytes
for{i=3; i<tamanho mensagem-2; i++) |
checkl += mensagem[i];
check?2 = mensagem[i];
}
mensagem[tamanho mensagem-2] = checkl;
mensagem[tamanho mensagem-1] = checki;

/f 3end to serial
Serial.write (mensagem, tamanho mensagem) ;

void loop()
{

int sig = analogRead({R4); // aw walus of hall sensor

nvert it to digital 0,1 form
glse wval = LOW;
//5erial.print ("sig="); Serial.println{sig};
//5erial.print ("pc="); Serial.println({pericd counter);
if (prev_wval == 0 && val == 1) { //check for rising edge
period_counter = period_counter + 1; //adiciona um pericdo ac contador
[/ calcular freq a cada sample time ms
if (millis{) - t_s > sample_time){
f/if (period_counter > 20){
f/ireq = calc freq(periocd counter);
P = (micros() - t) / period_counter; // periodo em micros
£ = 1lo0o0dodo / By
£i=1%f*80;

erial.print("pc="); Serial.print(period counter);
ial.

i
5 r
! Serial.print{™ int="); Ser print (micros{) - t):
Serial.print(™ freq="); Serial.println(f);
t_s = millis(}r
t = micros():
period _counter = 07

ff enviar dados a cada print_time ms
if ((millis{)-t_p) > print_time) {
processar(f_i);
L p=millia():

1

prev_val = wval;
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Anexo B — Cédigo do Software MatLab

4\ MATLAB R2016b

1

2 [£ function leitura dadosSmar ()

3

4

L

6 — global GuiHandles executar processado mensagem set_mensagem dados forca torgue RPM
T

z|= late time=clock;

10 — fit_time=clock;

11

1= s § serial('COM4')

13 — s.BaudRate = 115200;

14 — s.Parity = 'none';

15| = 5.DatBits = 8&;

16

17 — fopen (s)

18

1= estado _atual = 0;

20 — estado_seguinte = 0;

21

22 - linha = 1;

23 - dados = zeros(l, &);

24 — set_mensagem = zeros(1,16);

25

26 — processado = zeros({l, 6):

27

28

28 — [Jwhile executar == 1

30

31 = if estado atual == 0 % estado ler header 0 (=160)
32 — recebido = fread (s, 1):
33| = if recebkido == 1&0

34 — estado_seguinte = 1;
35— end

36 — elseif estado atual == 1 % estado ler header 1 (=35)
27| = recebido = fread (s, 1):
38 — if recebido == 5

25 = estado_seguinte = 2;
40 — else

41 — estado seguinte = 07
42 — end
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elseif estado atual == 2 % estado ler mensagem
mensagem = fread (s, 16, 'uintg'):;
set_mensagem({linha, !} = mensagem;

chk(0 = mensagem(l);
chkl =
for indice =

mensagem({l) ;
2:14

chk0 = rem({chkl + mensagem{indice),
chkl = bitxor (chkl,

256);
mensagem({indice) ) s
end
if chkl ~= mensagem{l5)
disp('chk0 esta mal')
end
if chkl ~= mensagem{lE)
disp('chkl esta mal')
end
estado_seguinte = 3;
elseif estado atual == 3 % estado processar
dados {linha, 1) = typecast{uint8 (flip(mensagem({l:
dados {(1linha, 2} =
dados (linha, 3) = typecast{uintd (flip(mensagem(7:
dados {linha, 4) = typecast{uint8 (flip(mensagem(9:
dados {(1linha, 5)

typecast (uint8 (flip (mensagem(5:

4))), 'uint32');
6))), 'uintle’);
8))), 'uintlée');
10)}), 'uintlé');

= typecast (uintl (flip (mensagem{11:12)}), 'uintle");

%¥ sensor 1
% sensor 2
% sensor 3

% sensor 4

dados {linha, &) = typecast(uintd (flip(mensagem(13:14}))), 'uintlsa");
processado (linha, 1) = dados{linha, 1);

processado (linha, 2) = dados(linha,2) * 5 / 1023;

processado (linha, 3) = dados(linha,3) * 5 / 1023;

processado (linha, 4) = dados(linha,4) * 5 / 1023;

processado (linha, 5) = dados(linha,5) * 5 / 1023;

processado (linha, 6) = dados{linha,&):; % RPM

estado_ seguinte = 4;
elseif estado atual == 4
disp(processado{linha,
linha = linha + 1;
estado_seguinte = 0;

% estado reportar
2:86))

end
estado_atual = estado seguinte;

[forca, RPM, torque]=Plot_dados2 (processado) ;

if abs(etime (clock,late time))>1
late_time=clock;

plot (GuiHandles.
plot {GuiHandles.
hold {(GuiHandles.
hold {GuiHandles.
grid{GuiHandles.

axesl,RPM, forca, 'b*")
axes2,RPM, torgue, 'b*')
axesl, 'on')
axes2, 'on')
axesl, 'on')

grid (GuiHandles.axes2, "on')

end
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103 — if abs(etime(clock,fit time))>5

104 - fit time=clock;

105

lae — hold (GuiHandles.axesl, "off'")

1a7 - hold (GuiHandles.axes2, "off")

108

109

110 = fun = @({z,RPM) (z(l)+=z(2).*RPM+z(3).*RPM."2);
117 = x0 = [1 1 1]:

112 — z_f = lsgourvefic(fun,x0,RFM, forca);

T3 = z_t = lsgourvefir (fun,x0,REM,corgque):;

114 = fUIca_fit=@ (x) z_fi(l)+z_f£(2) .*=x+z_L(3).*xn.72;
115 = torgue fic=@(x) z_t(l)+z_t(2).*x+z_t(3).*x."2;
116

117

118 = plot (GuiHandles.axesl,RPM, forca, 'b*')

119 — plot (GuiHandles.axes2,RPM, corgue, 'b* ')

120 — hold (GuiHandles.axesl, "on')

121 = hold (GuiHandles.axes2, "on')

122 — grid(GuiHandles.axesl, 'on')

123 — grid(GuiHandles.axes2, 'on')

124 - fplot (GuiHandles.axesl, forca_fit, [0 8000],':r'):
125 |— hold (GuiHandles.axesl, "on')

126 — grid(GuiHandles.axesl, 'on')

127 — fplot (GuiHandles.axes2, torgue fic, [0 8000],'r");
128 — hold (GuiHandles.axes2, "on')

128 — grid(GuiHandles.axes2, "on'")

130

121

132

123

134 — end

125 = drawnow

136 — - end

137

138

129 — - fclose (s)

140

1171+| Ready
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Anexo C — Calculo dos valores de for¢a e binario em MatLAb

<\ MATLAB R2016b

HOME APPS SHORTCUTS PUBLISH

q}l @ % [EFindFileS <a o nsert =1 fx v D L@ L'élnuns'edinn @

~| Compare « GoTo = Comment %, ‘g2 o
New Open Save = EH] o & Breakpoints Run Run and I%Advanoe Run and
- - > = Print v { Find ~ Indent R - ~  Advance Time
FILE MAVIGATE EDIT BREAKPOINTS RUN

4 = 0= » C ¢ Users ¢ Utilizador » Documents » MATLAB »

Editor

[ leftura_dadosSmar.m | | teste_gui_3.m | Untitledd.m ¢ | polinomial.m | leitura_dados.m 0 | offse
1 function [forca,RPM,torgue]=Flot_dados2 (processado)
2
5= global media 1 media 2 media 3 media 4
4
Sl RPM=processado(:,6);
6 — forca bin=(processado(:,5)-msdia 4)*199.936;
7 - forca 3=(processado(:,4)-media 3)*200.056;
(= forca 2=(processado(:,3)-ms _2)*200.08;
9 - forca l1=(processado(:,2)-msdiza 1) *199.9&;
10
Ll (= forca=(forca l+forca Z+forca 3):
12 - torgque=forca bin*0.1255;
13
14
ais
16
17
1g
15
«| Ready
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Anexo D — Dados do fabricante do motor AR741-38BHP

Tabela D-1 — Extrato da tabela de dados do fabricante do motor AR741-38BHP, adaptado de (UAV Engines Ltd.,

1999)

000TRY | 000°S8 [ 000°101 6169 [ 000wI [ 00L€9L ] 1690 [ 00£0S | 0000 0198y [ <969 scig | 0669 0559 [ 000'p8Y
0005L9 | 00016 | 000°011 V9L [ 000%) | 00L°€9L] €990 | 00v'ES [ 0000 COUES | SILL| 8106 | OELL| 06T | 000 16vp
000089 |  000°L6 | 000°0Z! 7896 | 0001 | 00L€9L | 690 | 00689 [ 0000 16089 | 96| eyl 06LG | 0SC'6 | 000'08pp
000889 | 0007101 | 0007ZZi | L9011 | 0001 | 00L€9L | Ls90 | 0029l | 0000 OLISL | OPI'TI | ELIEL ] OpZ'T1 | 00801 [ 000°09pp
000'%0L | 00001 | 000'P€) | OEETI | 000PI | 00L'€9L 1990 | 0088 | 0000 €9C98 | LIPTI | O6v'Pl | 0ZvTl | 08611 | 00066V
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