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1. RESUMEN

En el presente trabajo se lleva a cabo el disefio y construccion de un banco de pruebas para
hélices con el objetivo de determinar el rendimiento de una hélice en condiciones reales de
operacion. El banco de pruebas tiene un disefio mecénico que permite acoplarse facilmente
a un tanel de viento y cambiar el &ngulo de la hélice con respecto a la direccion del viento.
Ademaés, el banco de pruebas es capaz de medir variables como empuje, torque, potencia,
eficiencia, rpm, fuerza normal y el factor P (momento de guifiada). En paralelo se implemento
un software en Matlab basado en la teoria de elementos de pala (BET) que predice el
rendimiento de la hélice a partir de su geometria y sus condiciones de operacion. Las pruebas
experimentales se aplicaron a dos hélices Super Nylon del fabricante Graupner, ambas con 9
pulgadas de diametro, pero con longitudes de paso diferentes de 4 y 5 pulgadas. Estas pruebas
se realizaron en el tunel de viento de la Universidad Pontificia Bolivariana para condiciones
estaticas, dindmicas y con angulos de inclinacién entre 0° y 15°. Los resultados arrojaron una
buena correlacion entre las variables predichas por el software y los datos experimentales
obtenidos con el banco de pruebas, lo que permitié validar el modelo de hélice.

PALABRAS CLAVE: hélice; banco de pruebas; teorias de hélice; celdas de carga;
coeficientes aerodindmicos.

Abstract:

In this work, the design and construction of a propeller test bench is carried out in order to
determine the performance of a propeller under real operating conditions. The test bench has
a mechanical design that allows it to be easily coupled to a wind tunnel and change the angle
of the propeller with respect to the wind direction. In addition, the test bench is capable of
measuring variables such as thrust, torque, power, efficiency, rpm, normal force, and the P
factor (yaw moment). In addition, a Matlab based code that uses blade element theory (BET)
was implemented to predict the aerodynamic performance of propellers using its geometry
and operating conditions as input. The experimental tests were applied to two Graupner Super
Nylon propellers, both with 9 inches in diameter, but with different pitch lengths of 4 and 5
inches. These tests were performed in the wind tunnel of the Pontificia Bolivariana
University for static, dynamic, and inclined angle conditions between 0° and 15°. The results
showed a good correlation between the variables predicted by the software and the
experimental data obtained with the test bench, which allowed to validate the propeller
model.

KEYWORDS: propeller; test bench; propeller theories; load cells; aerodynamic
coefficients.



2. NOMENCLATURA

Simbolo Descripcion Unidad
a Velocidad del sonido m/s
A Area de la hélice m”2
Fy Fuerza tangencial N
T Fuerza de empuje N
D Fuerza de arrastre N
Didmetro de la hélice m
L Fuerza de sustentacion N
G Coeficiente de sustentacion —
Cy Coeficiente de arrastre —
Ji Relacion de avance -
Cr Coeficiente de empuje —
Cp Coeficiente de potencia —
Co Coeficiente de torque —
Cy Coeficiente de fuerza normal —
Cy Coeficiente de momento de guifiada
f Factor de pérdida de punta de Prandtl
Tin Funcion de Goldstein
I, Funcién modificada de Bessel de primer tipo —
K, Funcion modificada de Bessel se segundo tipo —
Re Numero de Reynolds —
M NUmero de Mach —
r Coordenada radial m
R Radio de la hélice m
% Velocidad m/s
h Altitud m
Q Torque Nm




Lista de simbolos griegos

Simbolo Descripcion Unidad
B Angulo de paso aerodindmico grados
a Angulo de ataque grados
A Longitud de paso aerodinamico m
€ Angulo de flujo descendente o downwash grados
) Velocidad angular de la hélice rev/s
{ Relacion entre el radio local y el radio de la hélice, { = r/R —

K Factor kappa de Goldstein —

p Densidad kg/m"3

y Angulo entre la velocidad aerodinamica total y la velocidad grados
inducida

r Circulacion de la seccion m”"2/s

0 Posicion angular de la pala grados

¢ Angulo de avance de la hélice grados

n Eficiencia de propulsion de la hélice —

U Viscosidad dinamica Pa.s

Relacion de Goldstein, u = wr/V, Y ty = WR/V,,

Lista de subindices

Simbolo Descripcion

0 Flujo no perturbado

C Cuerda del perfil

b Elemento de pala (blade)

p Hélice (propeller)
L0 Sustentacion nula

t Punta de la pala (tip)

i Flujo inducido

xi Direccion axial

0i Direccion tangencial




3. INTRODUCCION

El uso de los vehiculos aéreos no tripulados (UAV’s) propulsados por hélices ha ido en
aumento en los Gltimos afios debido a sus numerosas ventajas, como costos de produccion y
operacion mas bajos, versatilidad segun la aplicacion requerida, mayor seguridad para el
personal humano, etc. [1]. Debido a la importancia de este tipo de aeronaves, es necesario
desarrollar un modelo de simulacion de ala rotatoria que permita predecir el rendimiento de
las hélices en todas sus fases de operacion, es decir, a distintas velocidades de avance y
angulos de inclinacion de la hélice. El desarrollo de un modelo de hélice de BET
proporcionaria una mejor aproximacion del comportamiento de un sistema propulsion
eléctrico de una aeronave en diferentes condiciones de vuelo y por lo tanto obtener datos de
vuelo mas cercanos a la realidad [2].

En el estudio de lateoria de hélices utilizando el modelo BET, se encontr6 que, al incrementar
el angulo de inclinacion de la hélice respecto al flujo no perturbado, se generan una fuerza
normal y un momento de guifiada. Sin embargo, segun Phillips su efecto no es significativo
a angulos pequefios [3]. En la literatura consultada sobre modelos de hélice y bancos de
pruebas, la informacion sobre estas dos variables es casi nula ya que la mayoria de las fuentes
bibliogréaficas solo analizan hélices en condiciones de &ngulo de inclinacion igual a cero. Por
su parte, las bases de datos de rendimiento de hélices brindados por los fabricantes también
carecen de informacion sobre estas dos variables.

La construccién de un banco de pruebas para conjuntos motor-hélice permitiria adquirir datos
reales del rendimiento de hélices en vuelo, ofreciendo una fuente confiable de datos
experimentales para validar los modelos de hélice. Ademas, en el &mbito académico, este
dispositivo serviria como un medio para ensefiar en practicas de laboratorio y contribuir a
una mejor comprension del fendmeno fisico. Por lo tanto, este trabajo presenta el disefio y
construccion de un banco de pruebas para analizar la aerodindmica de las hélices mediante
la medicion de empuje, torque, rpmy factor P. El banco de pruebas fue disefiado para operar
dentro del tunel de viento de la Universidad Pontificia Bolivariana y posee un mecanismo
para cambiar el angulo de inclinacion de la hélice. Ademas, se implementd un modelo
computacional basado en la teoria de elementos de pala (BET) para predecir el
comportamiento de las hélices y se hicieron pruebas experimentales con el banco de pruebas
desarrollado para validar el modelo.



4. OBJETIVOS

4.1 Objetivo General
Disefar y construir un prototipo de banco de pruebas para el analisis aerodindmico de
hélices. Este equipo podra operar dentro del tunel de viento y tendra la capacidad de
medir la fuerza de empuje, el torque, las rpm vy el factor P.

4.2 Objetivos Especificos

Seleccionar las hélices a probar.

Analizar tedricamente las hélices para predecir la magnitud de la fuerza de empuije,
torque, rpm y el factor P.

Seleccionar el motor eléctrico, variador de velocidad y baterias necesarios para
operar las hélices seleccionadas.

Seleccionar la instrumentacion necesaria para medir la fuerza de empuje, el torque,
rpm y factor P en el rango de magnitud predicho tedricamente.

Disenar la estructura del banco de pruebas.

Construir el banco de pruebas

Utilizar el banco de pruebas para obtener datos experimentales de las hélices
seleccionadas.

Comparar la estimacion tedrica con los datos experimentales obtenidos.



5. METODOLOGIA

La metodologia utilizada en este trabajo consta de varios pasos. En primer lugar, se lleva a
cabo una investigacion sobre bancos de prueba comerciales existentes para conocer sus
caracteristicas fisicas, dimensiones y funcionalidades. Esto nos permite determinar qué
caracteristicas aerodinamicas de las hélices son capaces de medir cada uno de ellos. Al mismo
tiempo, se realiza una busqueda bibliografica sobre diferentes teorias de hélices para
implementar un codigo de prediccion en MATLAB. La teoria elegida como base para este
cddigo es la teoria del elemento de pala (BET, por sus siglas en inglés), que permite estimar
las caracteristicas aerodinamicas de las hélices, como el empuje, el torque, la fuerza normal
y el factor P.

Después, se seleccionan dos hélices para llevar a cabo ensayos estaticos y dinamicos en un
banco de pruebas. A continuacién, se extraen sus caracteristicas geométricas mediante un
equipo de escaneo 3D y el programa de disefio CATIA. Con esta informacién, junto con el
conocimiento aerodinamico del perfil de la hélice al 75% de su radio y las condiciones de
operacion, se calcula la fuerza de empuje, el torque y la potencia de las hélices seleccionadas
utilizando el codigo implementado previamente en MATLAB. Con esta informacion, se
eligen el motor eléctrico, la bateria, el variador de velocidad y los sensores de fuerza
adecuados para garantizar el correcto funcionamiento del banco de pruebas.

Luego, comienza la fase de disefio del banco de pruebas, en la que se realizan iteraciones
basandose en los requisitos establecidos, como las dimensiones de la seccidn de pruebas del
tunel de viento, la facilidad de fabricacion y ensamblado, el costo de los materiales a utilizar
en su construccién, la instrumentacion electrénica y otros aspectos. Una vez se encuentra un
disefio adecuado, se procede a la fabricacion del banco de pruebas. Sin embargo, en esta
etapa del proyecto es importante volver temporalmente a la iteracion del disefio para
modificar algunos componentes segun las sugerencias del personal del taller donde se llevara
a cabo la construccion de las partes del banco de pruebas.

Una vez finalizada la fabricacion de las piezas, se procede con el ensamblado y la
instrumentacién del banco de pruebas. En esta etapa, se realiza la calibracién de los sensores
de carga, se implementa un codigo en Arduino IDE y se lleva a cabo la prueba estéatica para
comprobar que los sensores de carga, el sensor tacometro y los circuitos eléctricos funcionan
correctamente. Una vez realizada esta verificacion, se procede con la prueba dindmica dentro
de la seccién de pruebas del tinel de viento. A continuacion, se realizan pruebas para
diferentes hélices tanto en condiciones estaticas como dindmicas con el objetivo de obtener
datos experimentales de sus caracteristicas aerodinamicas. Estos datos experimentales se
utilizan para validar el modelo matematico de prediccion del rendimiento de la hélice.

Por ultimo, se redacta el informe de acuerdo con los lineamientos establecidos por la
normativa de la universidad para cumplir con los requisitos del trabajo de grado.
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Figura 1. Diagrama de flujo de trabajo del proyecto

6. ESTADO DEL ARTE

Se realiz6 una investigacion sobre el disefio y construccion de bancos de pruebas para hélices,
enfocandose en la capacidad de estos equipos para medir variables como la fuerza de empuije,
rpm, torque y velocidad. También se revisaron los bancos de pruebas disponibles en el
mercado para conocer sus caracteristicas de disefio y capacidad de adquisicion de datos. Esta
busqueda de informacidon tiene como objetivo obtener una base de datos que sirva como
referencia para el desarrollo de las especificaciones generales de los sistemas mecanicos,
sistemas de instrumentacion, dimensiones, sensores y capacidades de adquisicion de datos.

6.1 Bancos de pruebas comerciales

En la busqueda de banco de pruebas comerciales se encontrd una cantidad reducida de bancos
de pruebas para sistemas de propulsion, algunos de estos ya han sido descontinuados [4] [5]
y los que se encuentran actualmente disponibles se encuentran muy limitadas ya que solo son
capaces de medir Gnicamente empuje en condiciones estaticas [6] [7].
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Fig. 1. Banco de pruebas comerciales [6] [7].

También se encontrd que la empresa TytoRobotics ofrece al publico una serie de bancos de
pruebas especializados para sistemas propulsivos de aeronaves eléctricas pequefias y drones,
estos bancos de pruebas cuentan con mejores capacidades ya que permiten medir variables
como empuje, torque, eficiencia, rpm y vibraciones; sin embargo, estos al igual que los
bancos de pruebas anteriores no reflejan el vuelo real de un vehiculo aéreo ya que solo
permiten probar hélices en condiciones estaticas y a un tnico angulo de inclinacién de la
hélice [8].

+ X

2x L Bracket

o

1x No-Solder Board

2x Temperature Probe

1x Optical RPM Probe

Fig. 2. Kit de banco de pruebas de TytoRobotics [8].

Los precios de los bancos de pruebas encontrados varian entre los 39 USD y los 8 660 USD,
el valor de los precios refleja principalmente la capacidad de carga maxima que soportan
(desde 5 Kgf hasta 70 Kgf), de la complejidad de la instrumentacion, cantidad de variables
medidas y de la precisién del equipo.

6.2 Trabajos e investigaciones previas

También se realizaron pruebas experimentales en banco de pruebas para hélices de la
universidad estatal de Oklahoma, donde se observo la variacion del rendimiento de la hélice
a nameros distintos nimeros Reynolds y diferentes pasos. Los datos medidos fueron rpm,
empuje, y torque. Para asegurar la calidad de los datos, las pruebas se realizaron en 3 dias
diferentes con el fin de asegurar la repetibilidad, sin embargo, se evidencio una varianza de
la eficiencia del 1% en las méaximas eficiencias. Con los resultados experimentales se
demuestra que el nimero de Reynolds tiene un gran efecto en el rendimiento de las hélices
pequefias y es un factor importante para tener en cuenta en el disefio de hélices eficientes [9].



Liuy su grupo de trabajo desarrollaron un banco de pruebas de alta precision para hélices de
vehiculos aéreos pequefios, se disefiaron 5 bancos de pruebas con mecanismos de alta
sensibilidad. Las caracteristicas geométricas de la hélice tales como la distribucion de cuerda
y angulo de paso fueron obtenidas mediante un escaneo 3D mientras que los coeficientes de
sustentacion y arrastre se obtuvieron con XFOIL a bajos nimeros de Reynolds. La
simulacion de la hélice se hizo en XROTOR el cual se basa en la solucion potencial de
Goldstein que tiene en cuenta las condiciones limite en la punta de la pala. Las variables
medidas experimentalmente en los bancos de pruebas fueron empuje, torque y rpm. Los
resultados obtenidos muestran que algunos bancos de pruebas presentan falta de precision en
la medicion del torque; por otro lado, las simulaciones desarrolladas XROTOR en
condiciones estacionaras no reflejan resultados precisos, pero si reflejan el comportamiento
en cuanto a la tendencia [10].

En su trabajo de investigacion sobre hélices Smedresman y compafiia evaluaron el
rendimiento de hélices con paso fijo de pequefios UAV’S, para ello disefiaron y fabricaron
dos bancos de pruebas para hélices donde las variables a medir fueron el torque y el empuje.
Para predecir el comportamiento de las hélices se utilizd QMIL y Qprop, el primero se utiliza
para disefiar hélices de pérdida minimay el segundo para obtener el rendimiento de una hélice
cuando ya no se aplica la condicion de Betz. Los resultados muestran que los resultados de
empuje, torque y eficiencia en obtenidos en Qprop son mayores que los arrojados en las
pruebas experimentales, estas discrepancias pueden ser debido a las incertidumbres de los
coeficientes aerodinamicos provenientes de XFOIL y al proceso de manufactura de la hélice
ya que ellos fueron quienes la fabricaron [11].

Duvall desarrollé un banco de pruebas para la hélice del GL-10, un vehiculo aéreo no
tribulado de la NASA Langley. Este banco de pruebas se fabric con capacidad de medir
principalmente el empuje y el ruido en condiciones estaticas y a diferentes &ngulos de ataque.
Los resultados obtenidos indican que el rendimiento de las celdas de carga puede variar en
las diferentes configuraciones de la hélice y que la precision de esta se puede mejorar con un
apropiado rango de carga para mejorar la sensibilidad y el error aleatorio [12].

También se encontrd una investigacion enfocada en el disefio aerodindmico, andlisis y
pruebas de hélices para UAV’s, incluyendo el analisis comparativo entre BEMT y modelos
de simulaciéon CFD de alta fidelidad. Se opt6 por escanear la hélice en 3D para extraer los
datos geométricos necesarios para la simulacién tales como la cuerda y los perfiles en cada
seccion Se realizo BEMT basado en el codigo desarrollado por DARcorporation el cual mide
coeficientes de Torque, empuje y potencia. El analisis de CFD se desarrollé utilizando
STAR-CCMH+. Las pruebas se realizan para condiciones de velocidad de avance y angulo de
la hélice iguales a cero. Para asegurar la calidad de los datos y repetibilidad se hicieron las
mismas pruebas en dos dias diferentes. Sin embargo, no se muestran la comparacion entre
los datos experimentales con los datos de las simulaciones. Por otro lado, los datos mostrados
para BEMT y CFD no tienen una buena correlacion entre si para el torque y empuje [13].

André Miguel realizo un trabajo enfocado en el analisis estructural de un banco de pruebas.
El objetivo del proyecto fue el disefio y construccion de un banco de pruebas versatil



resistente, de bajo costo y capacidad de caracterizar diferentes sistemas de propulsion. El
sistema de adquisicion de datos se constituyd de una tarjeta de desarrollo Raspberry Pi, dos
celdas de cargas, un amplificador INA125 y un sensor de temperatura. El banco de pruebas
se disefio completamente en Catia V5 evaluar la resistencia estructural se realiz6 un analisis
de elementos finitos. Este banco de pruebas se disefid con capacidad de resistir 20 Kg de
empuje y 10 Kg de torque [14].

Existen diferentes trabajos acerca del disefio y construccion de banco de pruebas para hélices,
uno de ellos es el realizado por Pedro Ochoa, en donde muestra el desarrollo de banco de
pruebas para determinar los parametros de eficiencia en términos de consumo energético en
un par motor-hélice, es decir, para encontrar el sistema motor-hélice con una mayor
autonomia de vuelo con menor consumo de energia posible a cierto empuje. En este trabajo,
se hace uso del término eficiencia que hace referencia al factor de empuje sobre consumo
energético. Se realizaron pruebas estaticas en conjuntos motor-hélice para generar una base
de datos, con los resultados obtenidos de la adquisicidon de las variables se buscaron patrones
de eficiencia con la finalidad de encontrar el sistema con mayor autonomia de vuelo. Para
lograr el objetivo, el autor, disefid y construy6 un banco de pruebas capaz de medir valores
de la fuerza de empuje, voltaje y corriente por medio de sensores [15].

El trabajo realizado por Fernando Ortiz fue la construccion de un banco de pruebas para la
caracterizacion rapida de hélices por medio de los coeficientes de torque y empuje, dichos
coeficientes se obtuvieron de las condiciones de operacion y las fuerzas. Las fuerzas se
hallaron por medio del balance entre el empuje generado por la hélice y el peso de un
conjunto de masas calibradas. Las pruebas se realizaron en un tanel de viento con el fin de
considerar la velocidad de avance de la hélice. Por ultimo, se compararon los datos obtenidos
en el banco de pruebas construido con uno comercial, el RCBenchamark1580, que para
cuantificar las fuerzas utiliza galgas extensiométricas. Los resultados mostraron valores de
empuje cercanos entre si, pero esto no ocurrié con los valores obtenidos para el torque donde
hubo variaciones considerables sobre todo en condiciones de bajas velocidades de rotacion
[16].

Otro trabajo relativo a esta tematica fue abordado por Colin Benjamin, quien mejor6 un banco
de pruebas capaz de registrar datos relacionados con la fuerza de empuje y torque, para
alcanzar tal propdsito se hizo énfasis en la repetibilidad, la precision y limites de prediccion
establecidos mediante un modelo matematico [17].

Por su parte, Joaquin Guevara disefid y construyd un banco de pruebas para hélices de hasta
78 cm de diametro. Este banco de pruebas se con capacidad para medir rpm, fuerza de
empuje, velocidad y torque. Con las medidas obtenidas pudo caracterizar distintos disefios
de hélices para su posterior comparacion con modelos existentes e identifico la diferencia
entre ellas en términos matematicos. Para las mediciones de torque y fuerza de empuje utiliz6
celdas de carga; asimismo empled un motor de combustion interna para impulsar la heélice.
Las mediciones de la hélice realizaron fuera de tanel de viento en un banco de pruebas
instalado sobre el auto tanto para las pruebas dindmica como estaticas, ademas el banco de
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pruebas tiene la capacidad de instalarse tanto aguas arriba como para aguas abajo con
respecto a la hélice [18].

Un proyecto interesante relacionado al disefio de banco de pruebas muestra el disefio de un
simulador de banco de pruebas virtual para sistemas de propulsién hibridas paralelos en
diferentes fases de vuelo. Los parametros que estimaron fueron altitud, empuje, torque,
potencia y voltaje tanto en estado estable como en estado transitorio. Se concluye que el
banco de pruebas virtual representa una simulacién de alta fidelidad, por lo tanto, constituye
una herramienta flexible para el disefio preliminar de un banco de pruebas real y la eleccion
de sus componentes [19].

Otro trabajo relacionado al disefio y construccion de banco de pruebas para hélices fue
desarrollado por Giulio Avanzini y compafiia quienes construyeron un banco de pruebas para
sistemas de propulsion eléctricos con capacidad de medir empuje, torque, rpm, corriente,
voltaje, potencia mecénica y potencia eléctrica. Las mediciones se realizaron en condiciones
de velocidad de avance y angulos de la hélice iguales a cero, los resultados obtenidos
mostraron una alta correlacion con los datos obtenidos de la teoria solo a bajas rpm, lo
contrario ocurrio a altas rpm donde se evidenciaron desviaciones [20].

Jordan y compafiia construyeron un banco de pruebas para hélices de UAVS con el fin de
analizar la relacion entre el rendimiento aerodinamico y las caracteristicas acusticas de las
hélices. El banco de pruebas consiste en una celda de carga para medir el empuje, un sensor
de torque (RTS) se utilizd un l&ser rojo y un fototransistor para medir rpm de hélices del
UAV DJI Phantom 2/3 en condiciones estaticas. Los resultados que se obtuvieron fueron
validados con los datos brindados por el profesor Seilig de la universidad de Illinois [21].

Scanavino y su grupo de trabajo desarrollaron un banco de pruebas para hélices con el
objetivo de analizar el efecto de la densidad en la potencia eléctrica y el empuje generado por
la hélice. Los resultados obtenidos en las pruebas experimentales de empuje, torque, rpm del
motor, corriente, voltaje, potencia eléctrica indican que a mayores densidades la potencia y
el empuje decrecen. El analisis comparativo entre los datos experimentales y BET muestran
una gran correlacion, por ello se concluye que BET es Util para analizar el rendimiento de la
hélice en entornos de densidad y temperatura no convencionales [22].

Se realizé un trabajo para determinar el rendimiento del conjunto hélice-motor a piston a
partir de un modelo matematico basado en una mejorada teoria del momento de la hélice
(BEMT). Para obtener resultados mas precisos se utilizaron un modelo con correcciones en
el efecto de rotacion y en el coeficiente de sustentacion a altos angulos de ataque. Para
corroborar los resultados obtenidos con el modelo propuesto se realizd también CFD basado
en RANS, la simulacion numeérica se realizo con ANSYS FLUENT con un modelo de Kappa-
Epsilon. Los datos tedricos se validaron con resultados de pruebas experimentales realizados
en un tanel de viento. Estas pruebas experimentales se realizaron con un banco de pruebas
con capacidad de medir el empuje, potencia y rpm. Los resultados muestran una mejor
correlacion del modelo propuesto con los datos experimentales, mientras que el CFD presenta
limitaciones como el tipo de flujo, la calidad de la malla y el modelo de turbulencia [23].
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7. MARCO TEORICO

7.1 Hélice

La hélice de un avién es un dispositivo que produce el empuje necesario para impulsar el
avion en todas las fases de vuelo. Esta disefiada para convertir la energia del motor en fuerza
de empuje, lo que la convierte en un elemento clave del sistema de propulsion de una
aeronave. Gracias a su capacidad para generar empuje, la hélice es fundamental para el
rendimiento y la seguridad del vuelo.

En las aeronaves que utilizan hélices como sistema de propulsion, la hélice puede ser
entendida como un tornillo que avanza al girar a traves del aire. Este movimiento es similar
al de un tornillo avanzando en un medio sélido, pero la hélice experimenta un deslizamiento
debido a las variaciones en las propiedades fisicas del aire, como la temperatura, presion y
densidad [24]. EI movimiento de la hélice a través de la atmdsfera es el resultado de la
combinacién de movimiento de rotacion y traslacién a lo largo de la direccién del vuelo.

Cuando la hélice se mueve a través del aire, deja una marca llamada estela. Esta estela es aire
que se desplaza aguas abajo de la hélice y, por lo tanto, tiene energia cinética. Esta energia y
el gasto de energia debido al rozamiento del aire en las palas de la hélice se pierden
definitivamente, lo que significa que la potencia Gtil desarrollada por la hélice es menor que
la potencia entregada por el motor. Por lo tanto, uno de los aspectos a considerar al disefiar
una hélice es la relacion entre la potencia Gtil y la potencia generada por el motor [25]. Estos
conceptos se explicaran en detalle en las paginas siguientes. La figura 2 muestra de forma
gréfica la hélice junto con sus partes principales.

Spinner

Trailing edge Leading edge

Tip

e,

ElL, =~ Im

Shank

Figura 2. Partes principales de una hélice [26].

Leading edge protection

Una hélice estd conformada por dos 0 mas palas distribuidas simétricamente alrededor de su
eje de rotacion, cada pala se puede ver como un ala giratoria, por ende, posee caracteristicas
similares al de un ala tanto geométricamente como aerodinamicamente. En efecto, la seccion
transversal de la pala es un perfil aerodinamico disefiada cuidadosamente para producir
mayor cantidad de empuje posible con menor cantidad de torque y pérdida de potencia. Cabe
resaltar que, a diferencia de la direccion de la fuerza de sustentacion desarrollada por un ala
finita para contrarrestar el peso de la aeronave, la direccion de la fuerza de sustentacion o
empuje producida por una hélice se dirige aproximadamente en el mismo sentido que la
direccion del vuelo para contrarrestar el arrastre del avion. Esto se debe a que, en caso de un
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ala, el flujo de aire relativo es proporcionado por el movimiento de la aeronave a través de la
atmosfera; en cambio, el flujo de aire relativo sobre una pala de la hélice es el resultado de
la rotacion de esta.

Figura 3. Empuje desarrollado por una hélice [27].

7.1.1 Influencia de la geometria de la hélice en sus caracteristicas aerodinamicas

La geometria de la hélice tiene una gran influencia es sus caracteristicas aerodindmicas. La
forma y el tamafo de la hélice pueden afectar su capacidad para producir empuje y su
eficiencia propulsiva. Ademas, la geometria de la hélice también puede influir en su
resistencia al aire y en la produccion de ruido. Por lo tanto, es importante disefiarla de manera
adecuada para asegurar un rendimiento éptimo y una buena aerodindmica.

Durante su operacion, las palas de la hélice giran alrededor de su propio eje de rotacion,
haciendo que el flujo de aire relativo en cada seccidn de la pala sea diferente, ya que varia en
funcion de la distancia radial. En este sentido, la velocidad relativa cerca al centro (hub) es
mucho menor que en la punta de la pala. Por consiguiente, las secciones aerodinamicas
cercanas al eje de rotacion se mueven lentamente y forman un angulo mayor con el plano de
rotacion, mientras que las secciones aerodindmicas cercanas a la punta se mueven mas rapido
y forman un &ngulo menor con el plano de rotacién. Por lo tanto, el angulo que forma la linea
de sustentacion nula de un perfil con el plano de rotacién cambia a largo de la pala en funcién
de la distancia radial, r, y se representara como B (r). Este a&ngulo se conoce como el angulo
de paso aerodindmico de una seccion de pala y se muestra esquematicamente en la Figura 4.
Ademas de este angulo, el angulo de ataque de la pala es variable a lo largo de su longitud,
lo que permite mejorar la eficiencia propulsiva de la hélice.

Figura 4. Variacion del dngulo paso aerodindmico a lo largo de una pala de la hélice.
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El dangulo de paso aerodindmico se puede expresar en términos de otras variables mas faciles
de calcular a partir de la geometria del perfil, como el angulo de paso respecto a la cuerda
del perfil aerodinamico, S., y el angulo de ataque de sustentacion nula de la seccién
aerodinamica de la pala en el radio, r, [28].

B(r) = Be(r) — ayo(r)

Plano de rotacion

Figura 5. Seccion en el radio r de la pala

Ademas del angulo de paso aerodinamico, existe otra variable conocida como la longitud de
paso aerodindmico, denotada como A, que representa la distancia que avanza la hélice en
cada revolucion sin considerar el deslizamiento. La longitud de paso aerodindmico de la linea
de sustentacion nula de cada seccion de la pala se calcula utilizando la siguiente expresion
matematica:

A(r) = 2mtan B(r)
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Figura 6. Longitud de paso aerodindmico de la hélice [29]

7.1.1.1 Principio de operacion de la hélice

Durante la operacion de una hélice, cada pala se encuentra sometida a fuerzas aerodinamicas
como la sustentacion y el arrastre. Dado que una pala posee caracteristicas geométricas
similares a las de un ala finita, la fuerza de arrastre total es la combinacion del arrastre
parasito y el arrastre inducido debido a la generacion de la fuerza de sustentacion. Es
importante destacar que el arrastre parasito es a su vez la suma de la resistencia debido a la
forma y la resistencia generada por la friccion superficial [30]. Ademas, se sabe que la
direccidon de la fuerza de arrastre es paralela a la velocidad del aire relativo, por lo que, en
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una hélice giratoria, esta fuerza crea un momento alrededor del eje de giro de la hélice en
sentido contrario a su rotacion. Por lo tanto, se necesita un torque para contrarrestar este
momento generado y una potencia para mantener la hélice en operacion. Estas dos cantidades
son proporcionadas por el motor del avién. Al igual que en un ala se busca maximizar la
relacion entre la fuerza de sustentacion y arrastre, en una hélice se requiere que la relacion
entre la fuerza empuje y torque sea alta [31].

El estudio del comportamiento del flujo de aire alrededor de una seccion transversal de una
pala puede apoyarse en el analisis aerodinamico del ala de una aeronave, entre ellas el
fendmeno fisico que genera la sustentacion. La fuerza sustentacion se genera gracias a la
particular forma de un perfil aerodindmico, esta geometria provoca que la velocidad del aire
en la parte superior de la pala sea mayor que la velocidad en su superficie inferior, lo que
genera un gradiente de presion entre ambas superficies. Como resultado, la presion del aire
en la parte superior de la pala es menor que en la superficie inferior, lo que provoca que las
particulas del aire se muevan desde la region de alta presion hacia la region de baja presion,
formando un vortice. Dado que en la punta de la pala las presiones deben igualarse, la
distribucion de sustentacion disminuye hasta llegar a cero a medida que se acerca a esta zona.

La produccion de la fuerza de sustentacion esta directamente relacionada con la generacion
de vortices en las palas de una hélice, ya que estos son inevitables durante la generacién de
sustentacion, tal como sucede en un ala de envergadura finita. Sin embargo, existen
diferencias en las trayectorias de las lineas de vortice generadas por un ala en movimiento y
las palas en rotacion. En el primer caso, estas lineas son aproximadamente rectas, mientras
que en el segundo caso siguen trayectorias helicoidales alrededor del eje de rotacion de la
hélice [32], [33]. Los vortices generados en la punta de la pala y aquellos que se desprenden
a lo largo del borde de salida tienen un impacto en las fuerzas y momentos aerodinamicas
producidos por la pala. Esto se debe a que la vorticidad creada por cada de ellos genera un
flujo descendente a lo largo de su propia longitud, pero ademas de estar influenciado de su
propio flujo descendente, también se ve afectado por la corriente descendente de las demas
palas, ya que estos giran una detras de la otra [3], [34]. La combinacion de todos los flujos
descendentes de cada una de las palas se conoce como la velocidad inducida por la hélice, la
cual es el resultado de la sustentacion generada en las palas.

Durante la operacién de una hélice, las palas mueven el aire localizado aguas arriba del disco
de la hélice hacia el lado aguas abajo y, la formacion de vortices en la punta de la pala, divide
el flujo de aire en dos regiones: la primera es la estela, que es basicamente el flujo de aire
gue se mueve agua abajo alejandose del disco de la hélice y esta dentro del vértice helicoidal;
la segunda region esta por fuera de la estela, en donde el flujo de aire se mueve aguas arriba
del disco de la hélice hasta llegar justo por delante de la hélice. Por lo tanto, cerca de las
puntas de las palas, el flujo de aire sigue trayectorias casi circulares yendo desde lado aguas
debajo de la hélice hacia el lado aguas arriba [31].

15



7.2 Teorias de hélice

Para evaluar el rendimiento de la hélice, se utilizan tres métodos tedricos: teoria del elemento
de pala (BET), teoria del momento de la hélice y teoria del momento del elemento de pala
(BEMT). A continuacidn, se presenta una breve descripcion de cada una de estas teorias.

7.2.1 Teoria de elementos de pala (BET)

La teoria del elemento de pala es un método de andlisis aerodindmico que se utiliza para
estudiar el rendimiento de la hélice de un avion. Esta teoria considera detalladamente la
geometria de la hélice, incluyendo la variacion del perfil aerodindmico, el cambio de la
cuerda del perfil, el angulo y la longitud de paso aerodinamicos, y las condiciones de
operacion [3]. Para predecir el rendimiento de la hélice, la teoria del elemento de pala divide
a cada pala en pequefios segmentos Illamados elementos de pala y analiza a cada uno como
un perfil aerodindmico bidimensional. Esto permite calcular las fuerzas aerodindmicas en
funcién de las condiciones locales del flujo en el elemento. Una vez determinadas las
propiedades aerodinamicas de cada elemento de pala, se integran a lo largo de cada una de
las palas para obtener propiedades aerodindmicas globales como el empuje, el torque y la
potencia necesaria para la correcta operacion de la hélice [28]. Durante la operacion de la
hélice, en cada elemento la pala se generan fuerzas y momentos aerodinamicas, asi como
distintas velocidades. Estas fuerzas, momentos y velocidades varian dependiendo de la
operacion de la aeronave; por ejemplo, en el vuelo de un avion, cuando el flujo de aire es
perpendicular al disco de rotacion de la hélice se generan solo la fuerza de empuje el
momento de alabeo, pero cuando el flujo no es perpendicular se generan otras fuerzas y
momentos como la fuerza normal y el momento de guifiada que pueden afectar
negativamente la dinamica del avion.

7.2.1.1 Flujos de aire perpendiculares al disco de rotacion de la hélice

En la fase de crucero, donde el vuelo es recto y nivelado, la direccién del vuelo y la velocidad
de flujo estan alineadas. Durante esta etapa, las velocidades presentes en el elemento de pala
de la hélice son la velocidad de avance de la aeronave (V,,), la velocidad de rotacion de la
hélice (wr) y la velocidad inducida (V;), que viene a ser la velocidad de flujo descendente (o
downwash) en el plano de rotacion de la hélice. La suma vectorial de estas velocidades se
conoce como la velocidad aerodindmica total en cada elemento de pala.

Vy = Vip + w + V, (1

En la Figura 7, se ilustra una seccion de la pala ubicada en el radio r, donde se indican
esquematicamente las fuerzas y velocidades, asi como otros pardmetros como el angulo de
ataque de la seccion (a;), angulo del flujo descendente (&;), angulo debido a la velocidad de
avance de la aeronave (&) Y el angulo de paso aerodinamico (f3).
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Figura 7. Fuerzas, velocidades y dngulos para un elemento de pala [3].

A partir del diagrama de fuerzas y velocidades mostrado en la Figura 7, se pueden derivar
las siguientes relaciones matematicas en funcion de la variable adimensional ¢,

ep({) = €00(0) + () (2)
ap(() = B(Q) — €0() — (D) (3)
£ (¢) = atan ({j—n) (4)

Donde ¢ representa la relacion entre el radio de la seccién y el radio de la hélice, { =r/R,y
J representa la relacion de avance. La ecuacion para evaluar el empuje y la fuerza
circunferencial generada por la seccidn aerodindmica en cuestidn se basa en las siguientes
férmulas:

dT = dL cosep — dD sing, (5)
dFg = —dLsin &, — dD cos g, (6)

La fuerza de sustentacion y la fuerza de arrastre se suelen expresar en términos de
coeficientes adimensionales C; y C,. Estos coeficientes adimensionales permiten comparar
la magnitud de estas fuerzas en diferentes condiciones y con diferentes valores de las
variables involucradas, como el angulo de ataque de la pala, la velocidad del flujo, la
densidad del fluido y la forma del perfil.

1
dL = EpVbzchl (7)
1
dD = EPVbZCde (8)

17



Donde p es la densidad de la corriente libre, ¢, es la cuerda de la seccion, C; es el coeficiente
de sustentacion y C, es el coeficiente de arrastre, que mide la resistencia generada por la
seccion aerodinamica.

La velocidad inducida en un ala se puede calcular utilizando el teorema de Kutta-Jukovsky,
ya que las trayectorias descritas por las lineas de vortice son aproximadamente rectas y no
presentan una alta complejidad. En cambio, en una hélice giratoria, las trayectorias
helicoidales de las lineas de vortice requieren la teoria adicional de Goldstein para calcular
la velocidad inducida. Segun el teorema de Kutta-Jukovsky, la generacion de la fuerza de
sustentacion en un elemento de pala estd directamente relacionada con la generacion de
vorticidad mediante la ecuacion siguiente [35]:

dL({) = pVp QT (9)

Donde I" es la circulacion total de la seccidn aerodinamica de la pala. De la ecuacion anterior,
se puede expresar la circulacion en términos del coeficiente de sustentacion,

1
F=§VbeCl (10)

Goldstein trabajo en la estimacién de la velocidad inducida en el plano de rotacion de una
hélice partiendo de dos hipdtesis [36]. La primera indica que la hoja de vortice helicoidal que
se desprende de cada una de las palas de una hélice giratoria sigue una trayectoria helicoidal
de paso constante, mientras que la segunda sefiala que la velocidad inducida es normal a la
velocidad aerodindmica total, V. Estas suposiciones cumplen en la estela muy por detras de
una hélice 6ptima, como lo demostrd Betz, y son conocidas como la condicion de Betz [37].
Sin embargo, Goldstein aplicé estas suposiciones al plano de rotacién de la hélice, donde las
caracteristicas geométricas de la pala son variables, por lo que las hipdtesis de Goldstein se
vuelven dificiles de justificar. En este trabajo se pretende corroborar la segunda hip6tesis de
Goldstein comparando los resultados teéricos con datos experimentales. Para ello, se define
el angulo entre la velocidad inducida y la velocidad aerodindmica total como y.

Utilizando su primera hipoétesis, Goldstein elabor6 una relacion matematica que asocia la
componente circunferencia o tangencial de la velocidad inducida con la circulacion de la
seccion aerodinamica por medio de la ecuacion siguiente:

pF = 47TKV9i ( 11)

La constante k en la ecuacion anterior se conoce como el factor kappa de Goldstein. Calcular
este valor es un proceso complejo, pero en este trabajo se implementd un codigo en
MATLAB para obtener un valor mas exacto. Las expresiones matematicas se simplificaron
a partir del trabajo de Goldstein y se encuentran disponibles en el Anexo A. Debido a la
dificultad en calcular el factor kappa de Goldstein, a menudo se utiliza su aproximacion
conocida como el factor de pérdida de punta de Prandtl, denotado por la letra f [37].
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pF = 47TfV6i ( 12)
El factor de Prandtl se encuentra resolviendo la siguiente ecuacion:

—r(1-9)
2 sin 3, )

La ecuacion que permite calcular el angulo inducido, ¢;, se puede desarrollar una vez que se

tiene la expresion matematica para la componente circunferencial de la velocidad inducida,

Vy;. Esta expresion se obtiene utilizando el angulo de paso aerodindmico en la punta de la

pala, B;. La ecuacién para calcular ¢; es la siguiente:

_ 2 1
f= —cos (exp

sing;cos(e; + &)  6pCp
sin(g; +y) 4t

(13)

El coeficiente de sustentacion de una pala de hélice depende del angulo de ataque, «;,, y de
la posicion radial, ¢. La ecuacién anterior se resuelve por métodos numéricos para encontrar
los valores del angulo inducido en cada elemento de pala. Conociendo la geometria de la
hélice, la velocidad de rotacion y la velocidad de flujo libre, se determina el empuje, el torque
y la potencia necesarios para hacer girar la hélice al integrar desde el radio del hub hasta el
radio de la punta utilizando las ecuaciones correspondientes que se muestran a continuacion:

Ttip

2 ‘2
PpW sin“(g; +y) . 14
T = > f cbrzm(Cl cos g, — Cq sing,)dr (14)
Thuh
U 2
ppw sin®(&; +y) .
Q = 2 f bT‘3 m (Cl Sin gb + Cd CcoSs Eb)dr ( 15)
Thub
3 Ttip )
ppw sin“(g; +v) .
P = > f CbT'3 m (C;sing, + C4 cose,)dr (16)

Thub

La potencia necesaria para hacer girar la hélice también se puede calcular multiplicando el
torque total por la velocidad angular de la hélice. Los coeficientes adimensionales de empuje,
torgque y potencia, junto con la eficiencia de propulsion y la relacion de avance, se encuentran
disponibles en el anexo A.

7.2.1.2 Flujos de aire oblicuos al disco de rotacion de la hélice

Durante el vuelo de una aeronave, el angulo entre el eje de rotacion de la hélice y la direccion
del movimiento del avion puede cambiar debido a la conexion directa entre la hélice y la
estructura del avién a través del motor. Por lo tanto, cualquier cambio en el angulo de ataque
del avion también cambiara el angulo entre de eje de rotacion de la hélice y la direccion del
vuelo, y este angulo se conoce como el angulo de ataque de la hélice. Esto genera no solo se
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genera fuerzas de empuje y momentos de alabeo, sino también otras fuerzas y momentos
aerodinamicos que pueden cambiar la estabilidad del avion durante el vuelo.

La operacion de la aeronave con angulos de ataque de la hélice puede observarse en
maniobras rapidas con angulos de ataque altos o en acrobacias aéreas, en las que la hélice
estard expuesta a flujos de aire variables [2]. Por ejemplo, durante el vuelo recto y nivelado
de una aeronave, la hélice se encuentra sujeta a flujos completamente alineados con la
direccion del vuelo. Sin embargo, cuando la aeronave realiza maniobras aéreas complejas o
cuando se encuentra con rafagas de viento de alta intensidad, el angulo de ataque de la hélice
puede alcanzar valores muy altos y, como resultado, la dinamica general del avion puede
verse comprometida.

El efecto del flujo de aire variable en el rendimiento de la hélice ha sido estudiado en
aeronaves turbohélice y helicdpteros. Las investigaciones existentes se centran en pruebas
experimentales que abordan angulos de guifiada y cabeceo pequefios [38], [39]. Sin embargo,
existen trabajos cuyo objetivo es la formulacion de modelos matematicos para la prediccion
del rendimiento de la hélice bajo flujos no axiales. Estos modelos aerodindmicos presentan
limitaciones puesto que solo son validos para &ngulos pequefios de cabeceo y guifiada [40],
[3], [41].

En los trabajos de McCormick y Warren Phillips se encuentran expresiones matematicas que
describen las fuerzas y momentos generados bajo flujos no axiales, como la fuerza lateral y
el momento de guifiada en la hélice. Estos efectos también se conocen como la fuerza normal
y el factor-P, respectivamente. El momento de guifiada o factor P se genera cuando la
aeronave propulsada por hélice vuela a altos angulo de atague de la hélice, como se menciono
anteriormente. En esta condicién, el empuje generado por la hélice en su plano de rotacién
no es simétrico debido a que la velocidad aerodindmica total no tiene la misma magnitud
para las palas que se mueven hacia arriba y hacia abajo [42], ademas el &ngulo de ataque de
las palas ascendentes es menor que el de las palas descendentes. Estas diferencias causan que
la sustentacion y la resistencia en el lado de la hélice donde las palas se mueven hacia abajo
sea mayor que la del otro lado, generando un empuje asimétrico que se refleja en la
generacion de un momento de guifiada y una diferencia de fuerza circunferencial que se
manifiesta como una fuerza normal en el plano de rotacion de la hélice [3], [41]. Dado que
la pala descendente normalmente esta en el lado derecho del avion (visto desde la cabina), el
factor-P hace que el avion gire hacia la izquierda sobre su eje vertical como se observa en la
Figura 8 [43]. En vuelo de crucero, el factor-P no es apreciable ya que las palas ascendentes
y descendentes generan aproximadamente la misma cantidad de empuje.
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Figura 8. Empuje asimétrico o factor P [43]

En este trabajo, se busca expandir los modelos matematicos existentes para valores altos del
angulo de ataque de la hélice. La Figura 9 muestra el diagrama de fuerzas y velocidades en
un elemento de pala ubicado en el radio . Como se puede observar, la velocidad del flujo no
se encuentra alineada con el eje de rotacion de la hélice, por lo que se puede descomponer en
dos velocidades: una perpendicular al plano de rotacion de la hélice y otra paralela al mismo
plano. La componente de la velocidad de flujo libre contenida en el plano de rotacion de la
hélice es la que modifica la velocidad aerodindmica total en cada elemento de pala, lo que se
manifiesta en una disminucion o aumento de la velocidad del flujo relativo sobre la pala.

dL

V _ —dFg

uonejos ap a3y

/

Figura 9. Fuerzas, velocidades y dngulos para un elemento de pala [3]

A partir de la geometria presentada, se puede obtener las siguientes relaciones matematicas
en términos de las coordenadas radial, ¢, y angular, 6.

ep((,0) = ¢((,0) +((,60) (17)
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En esta condicion de operacion, el angulo generado por el movimiento hacia delante de la
hélice se denomina ¢ y se calcula resolviendo la siguiente ecuacion:

sin(Zap) sin @

\2\/(7%)2 + cos? ay, \/(HT( — sina, sin 9)2 + cos? ap/

] cos a,

¢({,0) =tan™? ( <

) +sin™? (19)

Por lo tanto, el &ngulo inducido, ¢;, se calcula numéricamente a partir de la siguiente
expresion matematica:
sing;cos(g; +dp +y) (G
sin(g; +y) 4mli

(20)

Donde ¢, = ¢,p/D. Una vez calculado el angulo inducido, se determinan las caracteristicas
aerodinamicas de la hélice utilizando las siguientes ecuaciones:

12m 12w
r=P2 ([ araed _rb dFpC dO d
_Eff ¢ Q—fo— 0¢ ¢ (21)
Cn O Ch
121 121
wpD2 p .
jf —dFe(dO d{ =4—ff dFysinfdeo d¢ (22)
Ch O Ch O
121
—pszde ino¢dod
n= & sinf ¢ 4 (23)
¢h O

7.2.2 Teoria del momento de la hélice

La teoria del momento analiza el flujo de aire que entra y sale de la hélice sin considerar
detalles de su geometria y condiciones de operacién, asumiendo al aire como un fluido ideal
sin efectos de viscosidad y compresibilidad. Ademas, representa a la hélice como un disco
infinitamente delgado conocido como disco actuador [44]. La base matematica de esta teoria
se basa en la segunda y tercera de ley de Newton, que indican que al incrementar la cantidad
de movimiento del fluido que pasa a traves de un mecanismo, en este caso el del disco de la
hélice, el fluido reacciona produciendo una fuerza en direccion contraria a dicho incremento,
conocida como empuje. La velocidad del fluido justo detras del disco de la hélice es superior
en magnitud que la velocidad justo delante del mismo; como consecuencia, el fluido sufre un
salto de presion y cambio en la cantidad de movimiento mientras pasa a traves del disco de
la hélice. Por lo tanto, la fuerza axial resultante sobre el disco de la hélice se evalla en
términos de la cantidad de movimiento impartida al fluido al pasar por el disco de la hélice y
en términos de la diferencia de presiones justo delante y detras del disco de la hélice. Cuando
se calcula el empuje en funcion de diferencia de presiones se recurre a la aplicacion de la
ecuacion de Bernoulli sobre una linea de corriente que se divide en dos: la primera sobre una
linea de corriente localizada aguas arriba del disco de la hélice y la segunda aguas abajo [45].
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En esta teoria se puede evaluar el empuje mediante dos métodos diferentes: empleando la
segunda ley de Newton y multiplicando el gradiente de presion por el area del disco de la
hélice. A partir de estas expresiones, se plantea la siguiente ecuacion para la velocidad
inducida:

V2 T Ve
AP T 24
Vi= % 24,72 (24)

Donde A es el &rea del disco de la hélice y p es la densidad del aire. La potencia necesaria
para hacer girar la hélice se determina resolviendo la siguiente ecuacion:

V., V: T
P=T=+ =+

2 4 " 24p (25)

La eficiencia de propulsion ideal de la hélice se define como la relacion entre la potencia de
propulsion, TV,,, y la potencia requerida para hacer girar la hélice. Para evaluar la eficiencia
propulsiva ideal en funcion en funcidn del empuje, la velocidad de la aeronave, la altitud de
vuelo y el area del disco de la hélice, se derivo la siguiente ecuacion:

1 —Nigear _ T
77i2deal vaogA

Eficiencia ideal

(26)
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Tiq o A
Figura 10. Grdfica de eficiencia ideal

Al analizar el comportamiento de la curva de eficiencia ideal, se pueden derivar las siguientes
conclusiones:
e A medida que aumenta el empuje, la eficiencia disminuye rapidamente.
e A medida que disminuye la velocidad de avance de la aeronave, la eficiencia también
disminuye.
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e Laeficiencia tiende a disminuir con el aumento de altitud de vuelo.
e Lareduccion del area del disco de la hélice provoca una caida en la eficiencia.

La teoria del momento de la hélice presenta varias limitaciones. No considera el efecto de la
fuerza de arrastre en un elemento de pala debido a la ausencia de detalles geométricos de la
hélice, no tiene en cuenta los efectos de viscosidad y compresibilidad del flujo de aire, no
considera la interferencia entre las palas de la hélice, desprecia las pérdidas de energia por
rotacion del fluido dentro del tubo de flujo y asume que la presion y la velocidad del flujo en
cada seccion transversal del tubo de flujo son uniformes. Ademas, al evaluar el rendimiento
de la hélice mediante esta teoria no se toma en cuenta el torque generado por la rotacion de
la hélice, ya que esté relacionado directamente con la rotacion de la estela. Por lo tanto, para
incluir el efecto de rotacion de la estela es necesario emplear la ecuacion del momento
angular. Por esta razén, la teoria del momento de la hélice no contempla el torque. Sin
embargo, la rotacion de la estela es un efecto inevitable, puesto que esta directamente
relacionado con el torque aplicado para la hacer girar la hélice. Por lo tanto, una parte de la
potencia entregada a la hélice se destina a mantener la rotacién de la estela, lo que reduce la
eficiencia y el empuje.

7.2.3 Teoria del momento de elementos de pala (BEMT)

La teoria del momento de elementos de pala (BEMT, por sus siglas en inglés) es una técnica
utilizada para analizar el comportamiento de las hélices. BEMT combina la teoria del
elemento de pala (BET) y la teoria del momento; por lo tanto, se basa en la idea de dividir la
pala de una hélice en una serie de elementos de pala, cada uno de ellos se comporta como
una seccion aerodindmica bidimensional. Como en el caso del BET, cada elemento de pala
se analiza por separado para determinar su contribucion al desempefio de la hélice, y luego
se combinan todos los resultados para obtener una prediccion aproximada del
comportamiento de la hélice en su conjunto, lo que significa encontrar fuerzas y momentos
aerodinamicos de la hélice [46]. Esto es posible gracias a que BEMT se basa en la teoria del
momento para predecir el comportamiento del flujo inducido a través de la pérdida de presion
en el plano de rotacién de la hélice, a su vez asume que dicha pérdida es causada debido al
trabajo realizado por el flujo de aire que pasa a través del disco de la hélice. Utilizando esta
teoria, BEMT estima la velocidad inducida por la hélice, la cual puede tener una influencia
significativa en el rendimiento de esta.

En resumen, las teorias que se utilizan en el analisis de hélices son una herramienta Gtil para
disefiar y optimizar hélices. Estos ayudan a entender como diferentes factores, como la forma
de la hélice, el angulo de ataque de cada elemento de pala y las condiciones de operacion,
afectan el rendimiento de la hélice. Cabe resaltar que, las teorias mencionadas idealizan el
flujo de aire alrededor de la hélice; puesto que, trabajan con flujos no viscosos,
incompresibles e irrotacionales, por ende, estos modelos matematicos proporcionan
estimaciones aproximadas de las caracteristicas aerodinamicas de la hélice.

7.3 Tunel de viento

Un tanel de viento es un dispositivo que permite estudiar el comportamiento aerodinamico
de diferentes objetos en un entorno controlado. Estos objetos pueden ser hélices, alas de
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aviones, coches, drones y otros. Los tineles de viento se utilizan en la investigacion y
desarrollo de tecnologias relacionadas con la aerodinamica, como el estudio aerodindmico
de aviones [47]. Gracias a los avances tecnoldgicos, existen diferentes tipos de tlneles de
viento segun la velocidad del flujo de aire que se utiliza. Los tuneles de viento subsénicos
son los mas comunes y se utilizan para estudiar objetos que se mueven a velocidades
inferiores a la del sonido [48]. Los tuneles de viento supersonicos, en cambio, se utilizan para
estudiar objetos que se mueven a velocidades superiores a la del sonido. Esto es importante
ya que la aerodinamica de los objetos que se mueven a velocidades supersonicas es diferente
a la de los objetos que se mueven a velocidades subsénicas [49].

El objetivo de este trabajo de grado es construir un banco de pruebas para obtener datos reales
de la hélice, como el empuije, el torque, rpm, fuerza normal y factor P o momento de guifiada,
tanto en condiciones estaticas como dindmicas. Las pruebas dinamicas se llevaron a cabo en
el tinel de viento del laboratorio de aerodindmica de la Universidad Pontificia Bolivariana.
La seccidn de pruebas de este tinel de viento tiene las siguientes dimensiones: largo de 140
cm, ancho de 61 cm y alto de 41 cm (ver Figura 11). La velocidad méxima de disefio del
tlnel de viento es de 46 m/s, pero para este proyecto se usard una velocidad méxima de 20
m/s dentro de la seccion de pruebas.

Zonade Secciénde

Ventilador Silenciador
contraccion pruebas

Difusor

Seccion
de
entrada

Salida del
aire

Figura 11. Principales componentes del ttunel de viento de la UPB [50].

7.3.1 Funcionamiento del tunel de viento

En el tanel de viento, el aire es impulsado a través de un conducto de entrada que esta
constituido por una estructura cuya funcién es garantizar un comportamiento laminar del
flujo de aire. Sin embargo, cuando se requiere que el flujo de aire tenga un comportamiento
turbulento, se colocan obstaculos en la entrada del tunel de viento. Las propiedades
aerodindmicas, como la fuerza de sustentacion, la fuerza de arrastre y el momento del modelo
dentro de la seccion de pruebas, se registran a través de sensores de fuerza y momento.
Debido al reducido tamafio de la seccién de pruebas en la mayoria de los tineles de viento,
se emplean modelos a escala de aeronaves o hélices para estudiar su aerodinamica.
Posteriormente, se utiliza la teoria de analisis dimensional, teniendo en cuenta los
coeficientes aerodinamicos y los nimeros adimensionales como el nimero de Reynolds y el
numero de Mach, para predecir las caracteristicas aerodinamicas del modelo a escala real.

7.3.2 Clasificacion de los tineles de viento

Los tineles de viento pueden clasificarse en circuito cerrado y circuito abierto segun su
configuracion. La principal diferencia entre ambas es que en el tunel de circuito abierto (ver
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Figura 12a) el aire que pasa a través de seccion de pruebas y se desecha en la atmosfera,
mientras que en el tunel de viento de circuito cerrado (ver Figura 12b) el aire siempre es el
mismo y forma un circuito cerrado, por lo que no se desecha en la atmdsfera.

a) b)

Figura 12. Tuneles de viento, a) circuito abierto y b) de circuito cerrado [51].

8. PREDICCION TEORICA DEL RENDIMIENTO DE LA HELICE

El software desarrollado en este trabajo utiliza el conjunto de ecuaciones tedricas propuestas
en la seccion del marco tedrico para el método de elementos de pala (BET). Estas ecuaciones
dependen de diversos parametros que afectan el rendimiento de la hélice, por lo que es
esencial proporcionar estos datos al software para garantizar su correcto funcionamiento. Los
parametros a tener en cuenta incluyen los relacionados con la geometria y la condicion de
operacion de la hélice, asi como las condiciones de flujo de aire libre y las caracteristicas
aerodinamicas de la pala. A continuacion, se describen en detalle cada uno de estos
parametros.

8.1. Parametros geométricos

La definicidn precisa de la geometria de la hélice es crucial para el desarrollo de un software
que analice su rendimiento. Los parametros por determinar son el nimero de palas y el
diametro de la hélice, asi como la distribucion de la cuerda y el twist a lo largo de cada pala.
Los primeros dos parametros son escalares y no suelen presentar mayores dificultades para
su definicién. En cambio, la distribucion de la cuerda y el twist varia a lo largo de cada pala,
por lo que deben expresarse como funciones en términos del porcentaje de la pala. Para
garantizar una buena correlacién entre estas distribuciones y el porcentaje de ubicacion de
cada estacion en la pala, es necesario seleccionar un nimero adecuado de estaciones. De esta
forma, el nimero de estaciones a lo largo de la pala desempefia un papel importante en la
calidad de los resultados del andlisis.

La geometria completa de la hélice puede describirse considerando todos los parametros
mencionados anteriormente. Es importante mencionar que el angulo de twist se refiere al
angulo de paso aerodinamico de la cuerda, es decir, el angulo de la cuerda de la seccion
respecto al plano de rotacion de la hélice. A continuacidn, se muestra el procedimiento
utilizado para calcular el &ngulo de twist y la cuerda del perfil en cada seccion de la pala.
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8.1.1 Escaneo 3D de la hélice

El escaneo 3D de la hélice es una técnica muy valiosa porque permite obtener una
representacion precisa y detallada de su geometria. Esto permitié medir con precision la
cuerda y el angulo de twist en cada seccion de la pala. En este trabajo solo se escane6 una
pala, lo que resulto suficiente para obtener los parametros de interés. Sin embargo, el modelo
3D generado presentd algunas imperfecciones en el borde de fuga, como se puede ver en la
Figura 13. Por lo tanto, fue necesario realizar un proceso de correccion para mejorar la
geometria del modelo. Para ello, se utilizo el software de diseio CATIAV5, que permite
ajustar y corregir estos detalles de manera sencilla.

Figura 13. Modelo 3D de una pala de la hélice 9X4

8.1.2 Extraccién de la geometria de la pala

El modelo 3D de la pala se importd a CatiaV5 con el objetivo de mejorar su geometria y
realizar posteriormente la medicién de la longitud de la cuerday el &ngulo de twist utilizando
las herramientas de medicidn disponibles en el software. Para ello, previamente se determind
que 141 estaciones a lo largo de la pala serian suficientes para obtener una funcion que
describa adecuadamente la variacion de la cuerda y el twist en funcion del porcentaje de
ubicacion de cada estacion (ver Figura 14).

Figura 14. Distribucion de estaciones a lo largo de la pala de una hélice 9X4

Las caracteristicas geométricas de las hélices Super Nylon 9X4 y 9X5 se presentan en las
figuras 15y 16:
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Figura 15. Distribucion de cuerda y twist para la hélice Super Nylon 9X4
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Figura 16. Distribucion de cuerda y twist para la hélice Super Nylon 9X5

8.2 Parametros de condiciones de operacion

En la seccion del marco tedrico, se demostré que el rendimiento de la hélice esta determinado
por las propiedades fisicas del aire. Por lo tanto, en el desarrollo del software se tuvo en
cuenta la densidad, la viscosidad dindmica, la temperatura, la velocidad del sonido, la
velocidad de avance de la aeronave y la velocidad de rotacién de la hélice. Es importante
mencionar que el software trabaja con magnitudes escalares de las velocidades, lo que facilita
su implementacion. Ademas, la densidad, la temperatura y la viscosidad dinamica dependen
de la fase de operacion de la aeronave y son necesarias para calcular los nimeros de Reynolds
y Mach, que a su vez determinan los coeficientes de sustentacion y arrastre.

8.3 Pardmetros aerodinamicos

Para analizar el rendimiento de una hélice, es necesario conocer no solo su geometria y las
condiciones en las que opera, Sino también sus caracteristicas aerodinamicas, como el
coeficiente de sustentacion y arrastre. Estos parametros dependen de los nimeros de
Reynolds y Mach, asi como del angulo de ataque y del perfil aerodinamico de la seccion. Sin
embargo, al calcular estos coeficientes se presentan dos problemas: como obtener las
caracteristicas aerodindmicas y como implementar un ciclo de rutina en MATLAB que
minimice el tiempo de célculo, ya que durante la determinacién del angulo inducido es
necesario conocer el coeficiente de sustentacion para diferentes angulos de ataque.
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Atendiendo a la primera dificultad, es evidente que para resolver las ecuaciones de BET se
requieren los coeficientes de sustentacion y arrastre. Estos pardmetros deben ser
proporcionados por el usuario al software de calculo, pero esto puede resultar complicado
debido a la variabilidad de la geometria del perfil y los nimeros de Reynolds y Mach a lo
largo de la pala de la hélice. Esto implica que el usuario deberia proporcionar estos
coeficientes tantas veces como estaciones haya a lo largo de la pala, lo que resulta poco viable
desde el punto de vista del tiempo que llevaria realizar este proceso. Para mejorar esta
situacion, se trabajo con un perfil representativo al 75% del radio la hélice, este fue
seleccionado teniendo en cuenta la variacion de la relacion de espesor del perfil a lo largo de
la pala, que se mantiene aproximadamente constante entre el 50% y el 80% del radio de la
hélice (ver Anexo B). Una vez superada esta dificultad, el siguiente paso es obtener los
coeficientes de sustentacion y arrastre. Esto puede hacerse de dos maneras: la primera es
mediante la implementacion de un modelo aerodinamico, ya que este tema ha sido
ampliamente estudiado y hay trabajos que desarrollan modelos tedricos para estimar estos
coeficientes en funcidn del angulo de ataque, como el propuesto por Warren Phillips [3]. Sin
embargo, estos modelos son aproximados. La segunda forma de obtener los coeficientes
aerodinamicos es mediante el uso del programa XFOIL, que es especializado en el analisis
de perfiles aerodinamicos en régimen subsonico y ofrece una mayor precision que los
modelos matematicos. Por lo tanto, en este trabajo se utilizara el programa XFOIL para
obtener la informacion aerodindmica deseada.

Para solucionar el segundo problema, se credé una base de datos de coeficientes de
sustentacion y arrastre para numeros de Reynolds y Mach al 75% de la pala. Esta base de
datos se genera antes de entrar en el ciclo de iteracion para obtener el angulo inducido, lo que
redujo significativamente el rendimiento del software en términos de tiempo computacional.

Figura 17. Entorno de XFOIL
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La base de datos de perfiles se genera en XFOIL, y este programa permite exportar los
calculos realizados como archivos de texto. Estos archivos se importan y se procesan en
MATLAB para obtener los datos necesarios para resolver las ecuaciones de BET. A
continuacion, se muestra el diagrama de flujo de preparacién de la base de datos:

Mach >
RESULTADOS
Revnolds > XFOIL —»  (archivos de > MATLAB
texto)
Perfil >

Figura 18. Flujo de preparacion de la base de datos

Las coordenadas del perfil aerodinamico al 75% del radio de la hélice se obtienen mediante
el uso de CATIA y una macro que permite exportarlas directamente a una hoja de Excel.
Estas coordenadas se procesan para asegurarse de que XFOIL pueda leerlas correctamente.
Luego, se suministran a XFOIL junto con otros parametros de entrada, y se lleva a cabo el
calculo teniendo en cuenta el efecto de la compresibilidad del flujo. Una vez finalizado el
proceso de calculo, se exportan los resultados en un archivo de texto que contiene la base de
datos de coeficientes de sustentacion y arrastre en funcion del angulo de ataque, incluyendo
el &ngulo de ataque de sustentacion nula. Estos datos se utilizaran posteriormente en la rutina
implementada en MATLAB.

8.4 Implementacion del programa de calculo (Software BET)

Se desarrollé un software en Matlab que permite calcular los coeficientes aerodinamicos de
una hélice, considerando su geometria, las condiciones de operacién y los parametros
aerodindmicos como entradas. La Figura 19 muestra un diagrama de bloques general que
ilustra la estructura y el flujo de datos dentro de la herramienta de célculo.
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Figura 19. Entradas y salidas en el cédigo implementado.

Después de disefiar el diagrama de bloques, se implement6 el codigo utilizando las funciones
de la libreria de MATLAB para leer archivos de texto de XFOIL, para integrar
numéricamente las variables globales del rendimiento de la hélice y para visualizar datos en
graficos. Ademas, se crearon otras funciones personalizadas que no forman parte de la
libreria de MATLAB. Con la ayuda de estas herramientas y siguiendo la estructura
especificada a continuacion, se logré implementar el codigo de manera eficiente y obtener

los resultados esperados.
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Figura 20. Algoritmo de cdlculo de ecuaciones de BET

Las funciones desarrolladas en el programa son Atmosphere.m, KappaGoldstein.m,
FlowProperties.m, Coeficientes.m y Graficas.m. La funcion Atmosphere.m recibe como
entrada la altitud donde se esta llevando a cabo la prueba de la hélice y retorna como salida
la densidad, velocidad del sonido y viscosidad dindmica del fluido. Para calcular la densidad
y la velocidad del sonido, se utiliz el modelo de atmdsfera ISA y la viscosidad dindmica se
calcul6 con el modelo matematico de Sutherland. Estos datos se envian a la funcion
FlowProperties.m, que retorna los valores del nimero de Reynolds y Mach, que luego se
utilizan junto con otros pardmetros para ejecutar el software XFOIL. La funcion
KappaGoldstein.m se encarga de calcular el factor kappa de Goldstein y la distribucion de
circulacion a lo largo de una pala utilizando el modelo matematico disponible en el Anexo
A. Como se muestra en el diagrama, para calcular el angulo inducido, el codigo entra en un
ciclo de iteracion hasta que la diferencia entre el &ngulo inducido adivinado y calculado sea
menor a la tolerancia establecida. Una vez encontrado el &ngulo inducido, se calculan otros
parametros que dependen de esta variable y que son necesarios junto con parametros
geométricos, condiciones de operacion y parametros aerodinamicos para la funcion
Coeficientes.m, que retorna los valores de los coeficientes aerodindmicos de la hélice.
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Finalmente, la funcién Graficas.m retorna las gréficas organizadas donde se muestran los
coeficientes aerodinamicos de la hélice en funcidn de la relaciéon de avance.

9. DISENO DEL BANCO DE PRUEBAS

El disefio preliminar de banco de pruebas se realizd después de llevar a cabo una
investigacion de los trabajos existentes respecto a la construccion de banco de pruebas, los
cuales se pueden revisar en detalle en la seccion del estado de arte. La investigacion concluyo
que la mayoria de los bancos de prueba estan disefiados para ensayos en condiciones estaticas
y solo miden la fuerza de empuije, el torque y las RPM. Sin embargo, el banco de pruebas
disefiado y construido en este proyecto permitird obtener datos como la fuerza empuje,
torque, fuerza normal, momento de guifiada (factor-P) y RPM, ademas de ser utilizado tanto
en ensayos estaticos como dinamicos. Como se menciono en la seccién del marco teérico, la
fuerza normal y momento de guifiada se presentan siempre y cuando el eje de rotacion de la
hélice y la direccién de velocidad de flujo libre no estén alineados; por lo tanto, el banco de
pruebas cuenta con un mecanismo para cambiar el angulo de la fuerza de empuje, puesto que
no se puede modificar la direccién de flujo de aire dentro de la seccion de pruebas del tanel
de viento. Los detalles del disefio de banco de pruebas se describen a continuacion.

9.1 Dimensionamiento

Las dimensiones generales de banco de pruebas se establecieron teniendo en cuenta las
dimensiones de la seccion de pruebas del tinel de viento existente en el laboratorio de
aerodindmica de la UPB (ver Figura 21) y el mecanismo del cambio de &ngulo de la direccién
del empuje. A partir de estas consideraciones, se determind que el didmetro maximo de la
hélice adecuada para las pruebas dindmicas es de 305mm, ya que de lo contrario se puede
afectar la formacion de capa limite en las paredes del tinel de viento.

Figura 21. Dimensiones generales de la seccion de pruebas del tinel de viento
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9.2 Disefio asistido por computador

El disefio de banco de pruebas se realiz6 en CATIA. En la figura a continuacion, se muestra
el banco de pruebas y sus principales componentes, en los cuales se han coloreado en verde
los sensores de fuerza para diferenciarlos del resto de la estructura. Los sensores de fuerza
estan ubicados cuidadosamente para medir las diferentes variables aerodindmicas generadas
durante la operacion de la hélice.

Soporte fijo

o - Sensor de guifiada

Estructura central

Mecanismo para cambiar
el dngulo de empuje

Estructura principal

Sensor de empuje

Hélice Motor

Eléctrico

Bateria

ESC

Sensor de torque Marco

Sensor de fuerza normal

Figura 22. Vista isométrica de banco de pruebas y sus principales componentes

En el banco de pruebas, el motor eléctrico estd montado en una estructura que puede girar
libremente gracias a dos rodamientos. Estos rodamientos permiten que la estructura solo
tenga un grado de libertad y permiten que gire con poca friccion. Durante el funcionamiento
de la hélice, la estructura gira en sentido contrario a la velocidad angular debido al efecto de
torque, lo que hace que entre en contacto con el sensor de torque aplicando una fuerza que
es posteriormente registrada por este. La ubicacion horizontal del sensor esta determinada
principalmente por las limitaciones del espacio y la direccion de la linea de accion de la
fuerza generada por el torque.
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Para medir la fuerza normal se utilizaron dos sensores de carga apoyados en la base de la
estructura principal. Esto permite que los sensores no se deformen bajo el peso de la
estructura en la que estd montado el motor, evitando asi que registren este peso como la
fuerza normal. Ademas, se ha implementado en el codigo de Arduino la opcion TARE como
medida de precaucidn, en caso de que el peso de la estructura afecte los sensores de fuerza
normal. Nuevamente, la ubicacién y disposicion horizontal del sensor de fuerza normal se
debe a las limitaciones del espacio y a la direccion de la linea de accion de la fuerza normal.
La linea de accion de la fuerza de empuje coincide con el eje de rotacién de la hélice. Por lo
tanto, para medir adecuadamente la fuerza de empuje, teniendo en cuenta las limitaciones de
espacio dentro del banco de pruebas, se coloco el sensor en una disposicion vertical, donde
uno de sus extremos esta conectado mecanicamente a la estructura principal y el otro extremo
estd unido a la estructura que sostiene el motor. Ademas, para evitar deformaciones del sensor
debido al peso de la estructura que soporta el motor cuando se somete al banco de pruebas a
diferentes angulos de ataque, el sensor esta apoyado en la estructura principal, como se
muestra en la figura anterior.

Para cambiar el &ngulo de ataque de la hélice, se utiliza un mecanismo que consta de una
rosca y un soporte de sujecion. Al girar este mecanismo en una u otra direccion, se puede
ajustar el angulo de ataque segun sea necesario. Para medir el valor del angulo, se utiliza un
dispositivo llamado "digital pitch gauge" de alta resolucion que registra cualquier cambio en
el &ngulo, por pequefio que sea. Como se menciond en la teoria, el funcionamiento de la
hélice bajo un angulo de ataque genera un momento de guifiada debido al empuje asimétrico
de la hélice. La direccion de este momento es hacia la derecha cuando se mira desde la parte
frontal del banco de pruebas con la hélice girando en sentido contrario a las manecillas del
reloj. Este efecto se registra mediante un sensor situado en la parte superior del banco de
pruebas o fuera de la seccién de pruebas del tinel de viento. La disposicion del sensor esta
determinada por la direccion del momento de guifiada y su ubicacion se debe a la facilidad
de disefio y manufactura de la pieza que lo soporta.

El banco de pruebas esté disefiado para funcionar en condiciones dinamicas en la seccion de
pruebas del tunel de viento, por lo que se le ha equipado con un carenado que protege sus
componentes, como la bateria, el controlador de velocidad electrénico (ESC), el circuito
eléctrico y otros. La figura a continuacién muestra la estructura final del banco de pruebas y
su ubicacion dentro de la seccidn del tunel de viento.
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a)

Figura 23. A) disefio final del banco de pruebas y b) Ubicacion del banco de pruebas dentro de la seccion de pruebas del
tunel de viento

9.3 Operacion

El banco de pruebas esta disefiado para evaluar el rendimiento de hélices bajo condiciones
estaticas y dindmicas a diferentes angulos de la fuerza de empuje. Como se muestra en la
Figura 24a, cuando se examina el rendimiento de la hélice en condiciones estaticas o
dinamicas con un angulo de ataque de la hélice igual a cero, se observa la generacion de
fuerza de empuje y torque. Sin embargo, en condiciones dinamicas con un angulo de ataque
diferente de cero (ver Figura 24b), ademaés de la fuerza de empuje y el torque, también se
producen la fuerza normal y el momento de guifiada.

Figura 24. Banco de pruebas, a) prueba estdtica y b) prueba dindmica

9.4 Seleccién de materiales

Para la fabricacion de elementos estructurales del banco de pruebas, se utiliz6 el acero A36.
La eleccién de este material se baso en el costo de la manufactura, los costos de la materia
primay las limitaciones de costos del proyecto. EI método de construccion seleccionado fue
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el proceso de mecanizado, debido a su menor costo, para dar forma y acabado superficial a
las piezas que componen el banco de pruebas. La unién mecanica de las piezas se llevo a
cabo mediante la soldadura. A continuacion, se presenta una tabla con las principales
propiedades mecanicas del acero A36.

Tabla 1. Propiedades mecadnicas del acero A36 [52]

Propiedades mecénicas Valor Unidad
Densidad 7.80 g/cc
Resistencia a tension 250 MPa
Modulo de elasticidad 200 GPa
Relacién de Poisson 0.26 —
Maédulo de cizalla 79.3 GPa

Se utilizé impresiéon 3D para fabricar el carenado y la estructura que lo une a la estructura
principal del banco de pruebas debido a su complejidad geométrica. Esto permitié una mayor
precision y rapidez en la fabricacion de estas piezas.

a) b)

Figura 25. Elemento de banco de pruebas, a) carenado y b) marco (frame)

10. COMPONENTES ELECTRICOS

Para medir el rendimiento de la hélice, se utilizaron diferentes componentes, como celdas de
carga, placas de desarrollo y buses. A continuacion, se presenta una descripcion detallada de
cada uno de estos elementos.

10.1 Motor eléctrico

El motor eléctrico que se utilizé para impulsar la hélice fue un modelo brushless D3536
1000KkV. La seleccién de este motor se baso en los datos predichos por la teoria del elemento
de la pala (BET) para una hélice de 12X6. A continuacion, se presenta el motor eléctrico
junto con sus especificaciones técnicas.
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e KV:1000KV
e Peso: 1029
® Diametro del eje: 5,0 mm

e Configuracion: 12N 14P

e Tamafio del 235 * 36 mm

e Conector: enchufe macho de 3,5 mm

e maxima tracciéon: 1160g
e potencia maxima: 432vatios
e Ecs: 50A

e Hélice: 11*5

Figura 26. Moto eléctrico tipo brushless [5]

10.2 Bateria y variador de velocidad

Para alimentar el motor eléctrico y el variador de velocidad, se utiliz6 una bateria de polimero
de iones de litio o LiPo de tres celdas con salida de 11.1 V, capacidad de 2200 mAh y tasa
de descarga de 25C. Esta bateria de pequefias dimensiones (105 X 33 X 24 mm) y peso
maximo de 188 g fue elegida debido a las condiciones de proteccion que ofrece el carenado
del banco de pruebas. El variador de velocidad se utilizé para realizar cambios de velocidad
en la rotacion de la hélice, necesarios para llevar a cabo pruebas dindmicas y estéticas. El
variador seleccionado tiene una capacidad de entrega de corriente continua de 60 A y un
tamafio y peso de 57 X 25 X 8 mmy 25 g, respectivamente. A continuacion, se muestra una
imagen de estos componentes.

Figura 27. Elementos eléctricos utilizados en la instrumentacion de banco de pruebas

10.3 Sensores de fuerza y modulos de carga HX711

Para medir el empuje, el torque, la fuerza normal y el momento de guifiada, el banco de
pruebas cuenta con cinco sensores de carga, cada uno con una capacidad de 10kg. Estos
sensores, también conocidos como celdas de carga, son transductores que convierten una
fuerza en una sefial eléctrica. La fuerza aplicada a la celda de carga deforma la galga
extensiométrica, que genera una sefial eléctrica que se puede relacionar con el valor de la
fuerza aplicada. Las galgas extensiométricas estdn unidas a elementos estructurales,
generalmente blogues de aluminio que se deforman cuando se aplica una fuerza y, a su vez,
deforman la galga extensiométrica [53].

Para facilitar la lectura de la sefial de las celdas de carga, se utilizé el médulo amplificador
HX711 como transmisor entre las celdas de carga y el microcontrolador Arduino nano. Este
modulo permite leer el peso en la celda de carga de manera sencilla y convierte la sefial
analoga en sefal digital, lo que reduce la complejidad del procesamiento de sefial y la hace
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mas tolerante al ruido y a las interferencias externas [54]. A continuacion, se presenta un
esquema de las conexiones entre la celda de carga y el modulo HX711:

Celda de Carga

Cable Rojo

Cable Negro

Cable Blanco

Cable Verde

Figura 28. Conexion entre el sensor de carga y el modulo HX711

10.4 Tarjeta de desarrollo para la adquisicion de datos

En este proyecto, se utilizo la tarjeta de desarrollo Arduino para organizar y visualizar los
datos recogidos. La placa de Arduino se programo6 mediante el entorno de desarrollo Arduino
IDE, donde se grabaron las instrucciones necesarias para el funcionamiento del sistema. En
concreto, se utilizo dos placas de Arduino nano y una pro mini.

Figura 29. Tarjetas de desarrollo Arduino, a) Arduino nano y b) Arduino pro mini

10.5 Diagrama del circuito eléctrico del banco de pruebas

El circuito eléctrico implementado para el funcionamiento del banco de pruebas en este
proyecto se visualiza en el siguiente diagrama de bloques. Este circuito esta compuesto por
diversos componentes, como fuentes de alimentacion, sensores de carga, moddulos
amplificadores HX711 y microcontroladores, que se conectan secuencialmente para permitir
el correcto funcionamiento del sistema. Los sensores de carga convierten las fuerzas
aplicadas en sefiales eléctricas, que son enviadas a los modulos amplificadores HX711, que
a su vez las convierten en sefiales digitales que son enviadas al microcontrolador Arduino
nano para su procesamiento y visualizacién en un computador.
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Figura 30. Diagrama de bloques del circuito eléctrico implementado en banco de pruebas.

El diagrama de bloque anterior muestra que para medir la fuerza normal se utiliz6 dos
sensores de carga, mientras que, para medir el empuje, el torque y el momento de guifiada se
utiliza un sensor para cada uno. Estos sensores se conectan a un médulo amplificador HX711
que aumenta la sefial eléctrica y la envia a un microcontrolador Arduino nano. Ademas, el
circuito incluye un probador de servos que permite cambiar manualmente la velocidad del
motor a través del controlador de velocidad electronica (ESC). Para monitorear la rotacion
del motor, se utilizd un sensor de obstaculos por infrarrojos que envia una sefial digital alta
al Arduino pro mini cuando detecta un obstaculo y una sefial digital baja en caso contrario.
Estos datos se procesaron para obtener el RPM de la hélice. También se incorpora un modulo
de prueba de voltaje para monitorear la bateria y garantizar su integridad. La Figura 30 detalla
las conexiones entre los dispositivos electronicos a través de cables eléctricos, y se utilizé
una placa de circuito universal de 9x15 cm para acoplar los médulos HX711 y las placas de
Arduino, esto con el objetivo de garantizar el correcto funcionamiento del sistema eléctrico.
Los cddigos implementados para el funcionamiento de cada Arduino se encuentran
disponibles en el Anexo C.
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Figura 31. Sistema eléctrico del banco de pruebas.

10.6 Calibracion de los sensores de carga

Antes de utilizar las celdas de carga, se llevé a cabo su calibracion. El proceso de calibracion
consistio en encontrar un factor de escala que sirviera como una constante de conversion para
transformar las lecturas de los sensores en valores con unidades de peso. Aunque todas las
celdas de carga tienen la misma capacidad, se realizé el proceso de calibracién para cada uno
de ellos debido a que el factor de escala puede variar en funcion de la forma en que se instala
cada uno.

Para calibrar una celda de carga, es necesario utilizar un objeto de peso conocido que se
encuentre cerca de la capacidad del sensor que se desea calibrar. De lo contrario, el factor de
escala no serd preciso y afectara significativamente las mediciones del sensor en cargas
pequefias. En este caso, se utiliz6 una pesa de 8 kg para calibrar los sensores de carga de 10
kg del banco de pruebas.
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Para obtener las lecturas del sensor, se utilizé un codigo en Arduino que incluye la funcion
de TARE (ver Anexo C). El proceso de calibracion se desarrollo de la siguiente manera: se
conectd la celda de carga al modulo amplificador HX711 y al Arduino, y luego se conecté al
computador para compilar el codigo en Arduino. Una vez que las lecturas del sensor se
mostraron en el monitor serial, se ejecutd la funcion de TARE y se coloco la pesa de 8 kg
sobre el sensor. Después de colocar la pesa, en el monitor serial se mostraron las lecturas del
peso, pero estos eran valores sin escalar. Por lo tanto, se tomé un valor de esta lectura 'y se
dividio por el peso conocido del objeto para encontrar el factor de escala, cuya formula es la
siguiente:

Lectura del sensor

Factor de escala =
Peso conocido del objeto

Una vez que se ha encontrado el factor de escala, se puede calcular el peso real de un objeto
dividiendo el valor de la lectura del sensor por el factor de escala. De esta manera, se obtiene
mediciones precisas del peso de cualquier carga que se cologue sobre el sensor, siempre y
cuando su peso sea menor a la capacidad méaxima del sensor. Cabe mencionar que la unidad
de la lectura del peso real dependera de la unidad del peso conocido del objeto que se utiliz6
para calcular el factor de escala. Por ejemplo, si se utiliz6 una pesa de 8 kg, la lectura del
peso real estara en kilogramos.

11. RESULTADOS

11.1 Factor kappa de Goldstein y factor de pérdida de punta de Prandtl

En el marco teorico, se obtuvieron las ecuaciones (13) y (20) que pueden resolverse
numéricamente utilizando el método de la secante para calcular los valores del angulo
inducido. Estas ecuaciones incluyen una constante conocida como el factor kappa de
Goldstein, representado por k. Sin embargo, debido a la complejidad de determinar esta
constante, a menudo se utiliza su aproximacion, conocida como el factor de pérdida de punta
de Prandtl. La Figura 32a muestra una comparacion grafica entre estas dos constantes para
una hélice de 9X4 y una relacion de avance de 0.3.

La Figura 32a ilustra como se comportan los dos factores, el factor de Prandtl y el factor
kappa de Goldstein, a lo largo de la pala. Estos factores tienen en cuenta aspectos geométricos
como el niumero de palas y el angulo de paso aerodindmico en la punta de la pala en el caso
del factor de Prandtl, y el diametro y las condiciones de operacion en el caso del factor kappa
de Goldstein. Se observa que el factor de Prandtl es menos preciso que el factor de Goldstein,
ya que el primero es solo una aproximacion. Por esta razon, se utilizo el factor de Goldstein
en la implementacion del codigo en MATLAB para obtener resultados mas precisos.

La Figura 32b muestra el cambio en la circulacion a lo largo de la pala de una hélice. Aunque
el modelo de Goldstein es mas preciso que el de Prandtl, también tiene sus desventajas, como
ignorar las caracteristicas geométricas de la pala. Sin embargo, nos permite tener una idea
general acerca del comportamiento del fluido alrededor de la pala de una hélice en funcion
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de la velocidad de avance. Esta figura también muestra que la circulacién de Goldstein varia
a lo largo de una pala debido a la variacion en la velocidad y direccion del flujo de aire, y
que la circulacion es més intensa alrededor del 70% de la pala de la hélice. Por lo tanto,
trabajar con una seccion aerodinamica en ese porcentaje de la pala puede dar resultados
razonables en cuanto al rendimiento de la hélice.

Segun se observa en la Figura 32b, las dos graficas de circulacion sugieren que la pala genera
sustentacion cerca de la raiz. Sin embargo, esto no es correcto ya que esa parte de la hélice
estd cubierta por el spinner y, por lo tanto, no genera sustentacion. Algunos trabajos han
abordado el tema de mejorar el modelo de circulacion de Goldstein teniendo en cuenta los
detalles geométricos y la capacidad de carga de la hélice, como los realizados por [55], [56],
[57].

Factor de Goldstein y Prandt! . Distribucién de la circulacién

pl wl2awV ?

p— Goldsre:nb
031 |=—— Prandtl

0.1 02 03 04 05 06 07 08 09 1 0 0.1 0.2 03 04 05 06 0.7 08 09

a) b)

Figura 32. Grdfico de comparacion entre los factores y la circulacion en los modelos de Goldstein y Prandtl.

En las pruebas experimentales, se utilizo dos hélices Super Nylon de diferentes dimensiones:
9X4 y 9X5. Los detalles geométricos de estas hélices se encuentran en el anexo B. Las
siguientes imagenes muestran las pruebas estaticas y dindmicas realizadas en la seccion de
pruebas tunel de viento del laboratorio.
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Figura 33. Banco de pruebas montado en el tunel de viento subsdnico de la UPB.

Las pruebas estaticas se llevaron a cabo en la seccion de pruebas del tinel de viento del
laboratorio, con una velocidad de aire igual a cero y bajo condiciones atmosféricas similares
a las de la ciudad de Medellin. Durante la prueba estatica, se registraron datos de empuje,
torque y rpm de la hélice, que luego fueron procesados para obtener valores de los
coeficientes de empuje, torque y potencia. Para asegurar que los sensores de carga funcionen
correctamente, se compararon los datos experimentales obtenidos con los resultados
empiricos existentes [58], [59], [60], [61].

11.2 Pruebas estéticas

Las pruebas estaticas se realizaron para las dos hélices mencionadas, variando el nimero de
revoluciones de cada una. La siguiente figura muestra la curva del coeficiente de empuje para
cada hélice en funcion del nimero de revoluciones. Los resultados de estas pruebas nos
permiten evaluar el rendimiento de las hélices en condiciones estaticas a diferentes
velocidades de giro, lo que es importante para su uso en aplicaciones aeronduticas.
Asimismo, estos resultados sirven de base para comparar con los resultados obtenidos en las
pruebas dindmicas, en las que se evalla el rendimiento de las hélices en condiciones similares
al vuelo real y, de esta manera, analizar el comportamiento de la hélice en diferentes
condiciones.
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Figura 34. Coeficiente de empuje estdtico para las hélices 9X4 y 9X5.

La Figura 34 muestra, de manera comparativa, las curvas de coeficiente de empuje para
diferentes valores de rpm. En esta figura, se puede observar que los datos estimados mediante
la teoria del elemento de pala (BET) se aproximan bastante a los datos experimentales, lo
que indica que esta teoria puede ser utilizada en el estudio numérico del rendimiento de las
hélices sin perder precision en los resultados. Sin embargo, al comparar los valores
experimentales obtenidos en el banco de pruebas del presente proyecto con los datos
experimentales existentes, se observa que, para valores bajos de rpm, existe una diferencia
significativa entre ambos conjuntos de datos. Una de las posibles causas de esta diferencia
podria ser la ubicacion del sensor de empuje dentro del banco de pruebas, ya que es posible
que esté sometido a cargas externas que afecten la medicion de la fuerza de empuje. Ademas,
se puede notar que la curva de los datos experimentales obtenidos tiende a oscilar, lo que
podria deberse a la vibracién del motor a altos valores de rpm, ya que el sensor de empuje
estd mecanicamente acoplado al soporte del motor.
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Figura 35. Coeficiente de potencia para las hélices 9X4 y 9X5.
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En la Figura 35, se puede observar que los valores de coeficiente de potencia predichos por
BET se encuentran bastante alejados de los datos experimentales para el caso de la hélice
Super Nylon 9X4. Esto podria deberse a la simplificacion que se realiza en el modelo
matematico utilizado. Por otro lado, los datos experimentales obtenidos con el banco de
pruebas del presente proyecto y los datos existentes se aproximan bastante entre si. También
se puede observar que los valores de coeficiente de potencia son mas precisos que los valores
del coeficiente de empuje, esto demuestra que el mecanismo de medicion de torque es
adecuado.

11.3 Pruebas dinamicas

Las pruebas dindmicas se realizaron dentro de la seccion de pruebas del tinel de viento para
diferentes valores de rotacion de las hélices. El rango de velocidad de aire establecido para
llevar a cabo estas pruebas fue entre 2 y 20m/s, con el objetivo de simular diferentes
condiciones de vuelo. Los resultados obtenidos en estas pruebas permiten evaluar el
rendimiento de las hélices en condiciones dinamicas y compararlos con los resultados
obtenidos en las pruebas estaticas. De esta manera, se puede analizar como se comporta la
hélice en diferentes situaciones y tomar decisiones para su optimizacién y mejora en el
disefio.
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Figura 36. Coeficiente de empuje dindmico para hélice 9X4 y 9X5.
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Figura 37. Coeficiente de potencia para para hélices 9X4 y 9X5.

A partir de las Figuras 36 y 37, se puede notar que los valores experimentales obtenidos con
el banco de pruebas se encuentran bastante alejados de los datos empiricos existentes y de
los datos predichos por la teoria del elemento de pala. Como se menciond anteriormente,
estos errores podrian estar causados por la vibracion del motor y otros componentes del banco
de pruebas cuando se realizan ensayos en altas velocidades del aire. Sin embargo, se puede
observar la relacion entre los coeficientes aerodinamicos de la hélice y la relacion de avance,
la cual depende principalmente de las condiciones de operacion de la hélice y es directamente
proporcional a su velocidad de avance. A medida que aumenta la relacién de avance, el
coeficiente de empuje y potencia disminuyen hasta llegar a ser igual a cero para un valor
particular de la relacion de avance; por lo tanto, el empuje y la potencia tienden a disminuir
al aumentar la relacion de avance.

11.3.1 Influencia de Gamma (y) y suposicién de normalidad de Goldstein

El software de BET se ejecuto a diferentes angulos de gamma para evaluar la suposicion de
normalidad de Goldstein. Los resultados teéricos predichos por la simulacion se compararon
con los datos experimentales para observar graficamente si la condicién de normalidad se
aproxima a la realidad.
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Figura 38. Suposicion de la normalidad de Goldstein.

En la Figura 38 se observa que, a menores valores de gamma, los coeficientes predichos por
la teoria disminuyen. Ademas, se puede ver que la curva para un gamma de 90° se acerca
mas a los resultados experimentales, por lo tanto, la hip6tesis de normalidad puede asumirse
como valida en el modelamiento matematico para el analisis del rendimiento de hélices.

11.3.2 Influencia del angulo de ataque de la hélice

Se hicieron pruebas experimentales para evaluar la influencia de la inclinacion de disco de la
hélice en sus coeficientes aerodindmicos. Estas pruebas se realizaron para la hélice Super
Nylon 9x5 variando la velocidad del tunel de viento, manteniendo una velocidad de rotacion
constante de 5000 RPM y cambiando el angulo de inclinacién de la hélice desde 0 hasta los
15°. Las mismas condiciones de operacion se ingresaron como parametros de entrada al
software de célculo implementado con el fin de obtener datos tedricos del rendimiento de la
hélice a estas condiciones. Los resultados obtenidos se muestran a continuacion en las
Figuras 39 y 40:
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Figura 39. Coeficiente de empuje y potencia a diferentes dngulos de ataque.
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Figura 40. Coeficiente de fuerza normal y momento de guifiada a diferentes dngulos de ataque

La Figura 39 muestra que los coeficientes de empuje y potencia disminuyen a medida que
aumenta la relacion de avance, pero se incrementan cuando se aumenta el angulo de
inclinacion de la hélice. Los resultados obtenidos mediante el software de BET predicen el
comportamiento de los datos experimentales, aunque los valores tedricos son menores en
comparacidn con los datos experimentales debido a las posibles fuentes de error mencionadas
anteriormente.

La Figura 40 muestra que tanto el coeficiente de la fuerza normal como el coeficiente de
momento de guifiada aumentan con el aumento de la velocidad del aire del tunel de viento y
del angulo de inclinacion de la hélice. EI modelo de BET proporciona estimaciones que
reflejan el comportamiento de la hélice durante las pruebas, pero estos valores suelen ser
menores que los obtenidos experimentalmente. En general, se puede ver que el modelo de
BET desarrollado en este trabajo permite predecir el comportamiento del fenémeno fisico,
pero sus estimaciones suelen ser menores que los datos reales.

12. CONCLUSIONES

e Con los resultados obtenidos se vio que asumir gamma a 90° presenta buenas
aproximaciones. Por ello, la hipétesis de condicién de normalidad de Goldstein se
puede asumir sin afectar de manera significativa la precision de los resultados.

e Los efectos del factor P y la fuerza normal son insignificantes cuando el angulo de
inclinacion de la hélice es menor a 15°. Por lo tanto, la tendencia de giro hacia la
izquierda que se produce en aeronaves pequefias y aeromodelos puede deberse al
efecto del propwash, en el que la componente circunferencial de la estela impacta
directamente en el estabilizador vertical.

e Los resultados de la prediccion mostraron una buena correlacion con los datos
experimentales y con la base de datos proporcionada por el grupo de aerodinamica de
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la Universidad de Illinois. Por lo tanto, se concluye que la teoria de BET es juega un
papel importante en el desarrollo de modelos de simulacién para hélices.

Las simplificaciones propuestas por Phillips ofrecen ventajas en términos de calculo,
ya que el software basado en su modelo matematico no requiere altos requerimientos
de CPU y proporciona buenos resultados para la estimacion del comportamiento de
una hélice en angulos de inclinacion bajos. Por lo tanto, estas simplificaciones pueden
utilizarse de manera efectiva en el disefio preliminar de sistemas propulsivos
eléctricos.

La aproximacion de pérdida de punta de Prandtl proporciona resultados muy cercanos
a la teoria desarrollada para el factor kappa de Goldstein, por lo que se recomienda
utilizar esta aproximacion en aplicaciones en las que se tengan limitaciones de CPU.

13. TRABAJOS FUTUROS

En futuros trabajos se pretende mejorar el disefio de este prototipo, en particular en
lo que respecta al mecanismo de cambio de angulo de inclinacion de la hélice. Se
buscara reducir el tamafio del banco de pruebas mediante un andlisis estructural méas
detallado. Ademas, se exploraran nuevos materiales y procesos de fabricacion con el
objetivo de reducir los costos y el peso del disefio.

Por otro lado, se optimizard el sistema de adquisicién de datos mediante la
personalizacion de una tarjeta de desarrollo para obtener un sistema compacto y
fiable. Ademas, se planea que los datos se transfieran directamente desde el prototipo
a través de comunicaciones inaldmbricas entre el microcontrolador y los dispositivos
de visualizacidn, en los cuales se implementaran interfaces interactivas.

Se llevaran a cabo pruebas para evaluar como las variables geométricas y
operacionales de una hélice influyen en su rendimiento. Ademas, se probaran angulos
de inclinacion mayores para analizar el comportamiento de la hélice en esas
condiciones de operacion.

Finalmente, se planea ampliar las capacidades de medicién del prototipo para incluir
la medicién y el analisis de variables como vibraciones y ruido.
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ANEXQOS
Anexo A. Ecuaciones matematicas

1. Ecuaciones para el calculo del factor kappa de Goldstein:
Los célculos del factor kappa de Goldstein se implementaron en Matlab mediante el uso de
las siguientes ecuaciones [36], [62]:

1+ u? plo
= u?  2nwl,
Tlv(vﬂ) Z z a L,(vw)
27TWV (Zm + 1)2 s ™I, (o)

m=0

Dondev =p (m + %) I,, es la funcion modificada de Bessel de primer tipo; T ,, es la funcion

de Goldstein y, w es la velocidad de la superficie helicoidal. Para calcular los coeficientes
a,, se resuelve el siguiente sistema de ecuaciones lineales.
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En la ecuacion anterior, K,, es la funcion modificada de Bessel se segundo tipo y el apostrofe
indica la derivada de la funcién correspondiente.

Las funciones de Goldstein son un conjunto de ecuaciones matematicas que se utilizan en el
estudio del movimiento de las hélices en funcidn del nimero de palas que posean. Si la hélice
tiene un namero par de palas, se utiliza la primera ecuacion de Goldstein, mientras que, si
tiene un nimero impar de palas, se utiliza la segunda ecuacion.
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Otra forma de calcular los valores de la funcion de Goldstein es mediante la siguiente
ecuacion asintdtica. Esta ecuacion se utiliza para aproximar los valores de la funcion en
situaciones en las que no es posible o no es conveniente calcularlos con las ecuaciones
presentadas anteriormente.

TS (x) W2, (x)
Ty (x) = To() + =5+ + —— 5
2
TO(X) = UZ + xz
v? , d21,(x) dr,(x)
Traz(X) = 2 +x2\F T dx? +x dx

1. Ecuaciones de la hélice para flujos oblicuos al disco de la hélice

Fuerza de empuje
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2. Parametros adimensionales utilizadas en el analisis del rendimiento de las

hélices

Parametros adimensionales

T
Coeficiente de empuje Cr=—"73 .\
p(zz) D
. = Q
Coeficiente de torque T T DN
p(z) D
Coeficiente de Cp = ZﬂQz 0Cp = ch3
potencia p(%) D5 p(%) D5
. N
Coeficiente de fuerza Cy = >
normal p(zﬂ) D4
T
.. n
Coeficiente de C, = >
‘s w
guifiada p(ﬁ) D5
Eficiencia de _CJ
propulsién T Cp
., 21tV
Relacion de avance = nD
w
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Anexo B. Geometria de las hélices
a) Caracteristicas geomeétricas de la hélice Super Nylon 9X4
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Anexo C. Cddigos en entorno Arduino
1. Codigo para la calibracion de la celda de carga

Este cddigo incluye la biblioteca "HX711.h" que contiene funciones para trabajar con una
balanza que utiliza el chip HX711:
I
#include "HX711.h" // Incluye HX711 para interactuar con la celda de carga
HX711 balanza; // Crea una instancia de la clase HX711 llamada balanza
void setup() {
Serial.begin(9600);
balanza.begin(A4, A5); // Inicializa la balanza en los pines de entrada A4 y A5
Serial.print("Lectura del valor del ADC:t");
Serial.printin(balanza.read());
Serial.printIn("No ponga ningun objeto sobre la balanza™);
Serial.printIn("Destarando...");
balanza.set_scale ();
balanza.tare(20); // Establece el peso actual de la balanza como tara
/I después de promediar 20 muestras
Serial.printIn("Cologue un peso conocido:");
¥
void loop() { // La funcion se ejecuta continuamente en un bucle infinito
Serial.print("Valor de lectura: t");
Serial.printin(balanza.get_value(10),0); // Imprime la lectura de la celda
/I de carga como un ndmero entero después promediar 10 muestras
delay(100);

}
1

1. Codigo Arduino 1 (slave)
1
#include "HX711.h" // Incluye la libreria HX711
//Crea dos instancias de la clase HX711, una para cada amplificador
HX711 balanza 1,
HX711 balanza_2;
float pesoCalibrado = 5; //peso conocido en kilogramos
float valorLectura_1;
float valorLectura 2;
float escala_1 =1,
float escala_2 =1,
void setup() {
Serial.begin(9600);
Il inicializa los amplificadores
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balanza_1.begin(A2, A3);

balanza_2.begin(A4, A5);

delay(1000);

balanza_1.set_scale(223009);

balanza 2.set_scale(207806);

balanza_1.tare(20); //El peso actual es considerado Tara.
balanza_2.tare(20);

delay(1000);

}

void loop() {
// Realiza la lectura y saca el promedio de 20 muestras (suma las dos celdas)
Serial.printin( ((balanza_1.get_units(20)) + (balanza_2.get_units(20))), 3 );

1

1. Codigo Arduino 2 (principal)

1

#include "HX711.h"

#include <SoftwareSerial.h>

SoftwareSerial mySerial(2, 10); // RX, TX

SoftwareSerial tachometer(7, 11); // RX, TX

String data;

HX711 balanza_3;

HX711 balanza_4;

HX711 balanza_5;

float pesoCalibrado = 8; //peso conocido en kilogramos

String rpm;

String readString;

char data_rpm;

void setup() {
Serial.begin(57600);
mySerial.begin(57600);
tachometer.begin(9600);
pinMode(10, INPUT);
balanza_3.begin(A2, A3);
balanza_4.begin(A4, A5);
balanza_5.begin(A0, Al);
Serial.printin("BANCO DE PRUEBAS INICIANDO...");
Serial.printIn(balanza_3.read());
Serial.printin(balanza_4.read());
Serial.printIn(balanza_5.read());
Serial.printin("No ponga ningun objeto sobre la balanza™);
delay(1000);
Serial.printIn("Iniciando...");
balanza_3.set_scale(204614);
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balanza_4.set_scale(215044);
balanza_5.set_scale(201412);
balanza_3.tare(20);
balanza_4.tare(20);
balanza_5.tare(20);
delay(1000);
Serial.printin("Preparado para iniciar:");
}
void loop() {
int pwm_value = pulseln(10, HIGH, 150000);
int pwm_p = map(pwm_value, 885, 2110, 0, 100);
int rpm_value = -0.0032*pow(pwm_value,2) + 16.845*pwm_value - 12400;

Serial.printIn(" ---=--=-==mmmmrmm e ");
Serial.print("PWM: ");
Serial.print(pwm_value);
Serial.printIn(* ms");
Serial.print("PWM: ");
Serial.print(pwm_p);
Serial.printIn("%");
Serial.print("RPM: ™);
while (tachometer.available() > 0){
rpm = tachometer.readStringUntil(\n');
¥
Serial.print(rpm);
Serial.printin(* RPM");
if (Serial.available()>0){
data=Serial.readStringUntil('/");
Serial.print("Peso balanza 1: ");
Serial.printin(data);
//Serial.printin(" kg NORMAL");
¥
Serial.print("Peso balanza 3: ");
Serial.print(balanza_3.get_units(20),3);
Serial.printin(" kg TORQUE");
Serial.print("Peso balanza 4: ");
Serial.print(-balanza_4.get_units(20),3);
Serial.printin(* kg EMPUJE");
Serial.print("Peso balanza 5: ");
Serial.print(balanza_5.get_units(20),3);
Serial.printin(" kg YAW");
Serial.printn(*" ---------=-=-==-mm - ");

¥
I
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Anexo D. Planos Banco de pruebas
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