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RESUMEN

El presente proyecto se encuentra enfocado en mejorar el sistema de empuje de un drone modelo
T4 mediante el disefio de una hélice optimizada y validada experimentalmente, para lo cual,
se analizé la resistencia aerodinamica inducida por la generacion de vértices en las puntas de
las hélices y de esta forma determinar el angulo de punta alar 6ptimo que permita reducir dicha
resistencia. El proceso inicia con la seleccién del perfil aerodindmico NACA 6609 basado en
los analisis aerodinamicos descritos en los reportes NACA No. 824 y NACA No. 460, éste
perfil se emplea para el disefio de la hélice APC 1555 sobre la cual se realizé un total de ocho
modificaciones diferentes en el angulo de punta alar también denominado “winglet”; posterior
al disefio se procede a la simulacion de cada hélice modificada mediante estudio de fluidos
computarizados en software ANSYS, los resultados por parte del CFD para las hélices con
angulos de 60 y 45 grados en la punta alar muestran una notable mejora con relacion a los otros
disefios, por tal motivo estas hélices se seleccionaron para la impresion en 3D con material
PLA. La validacién experimental se realizé a una altitud de 2600 m.s.n.m. mediante un banco
de prueba RCbenchmark modelo 1520, un motor GARTT ML4112 de 400 KV y una bateria de
grafeno de 14.8 VDC de cuatro celdas de 1300 mAh de capacidad. Los resultados obtenidos en
banco de pruebas para la hélice de 60 grados muestran un aumento promedio en la eficiencia
de 9,49%, y para la hélice de 45 grados muestran un aumento de 8,42% con respecto a la hélice

original.

Palabras clave: Drone, hélice, NACA, ANSYS, CFD, eficiencia, empuje, revoluciones.
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SUMMARY

The present project is focused on improving the thrust system of a T4 model drone through the
design of an optimized and experimentally validated propeller, for which, the aerodynamic
resistance induced by the generation of vortices in the tips of the propellers was analyzed and
thus determine the optimal wing tip angle that allows reducing such resistance. The process
begins with the selection of the NACA 6609 aerodynamic profile based on the aerodynamic
analyses described in the NACA No. 824 and NACA No. 824 reports. This profile is used for
the design of the APC 1555 propeller on which a total of eight different modifications were
made in the wing tip angle also called "winglet"; after the design, the simulation of each
modified propeller is carried out by means of the study of computerized fluids in ANSYS
software. The results by the CFD for the propellers with angles of 60 and 45 degrees in the wing
tip show a remarkable improvement in relation to the other designs, for this reason these
propellers were selected for 3D printing with PLA material. The experimental validation was
carried out at an altitude of 2600 m.a.s.l. using an RCbenchmark model 1520 test bench, a 400
KV GARTT ML4112 engine and a four-cell 14.8 VDC graphite battery with a capacity of 1300
mAh. The results obtained on the test bench for the 60 degree propeller show an average
increase in efficiency of 9.49%, and for the 45 degree propeller they show an increase of 8.42%

with respect to the original propeller.

Keywords: Drone, propeller, NACA, ANSYS, CFD, efficiency, thrust, revolutions.
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2. DISENO INVESTIGATIVO DE LA PROPUESTA TECNOLOGICA

2.1. Titulo de la propuesta tecnolégica
Disefio de hélices optimizadas para mejorar el sistema de empuje de un Drone modelo T4.
2.2. Tipo de propuesta alcance

Interdisciplinario: Permite trabajar desde diferentes areas de las Ciencias Tecnologicas,
pertenecientes a Ingenieria y Tecnologia Aeronauticas como teoria aerodinamica, hélices
rotatorias, sistemas de propulsién con el propésito de solventar problemas de eficiencia
energeética en drones.

Desarrollo: Busca la produccion de nuevos productos para el campo aeronautico,
especificamente en la fabricacion de hélices para drones con un nuevo modelo innovador a
través de la aplicacion sistematica de conocimientos técnicos y cientificos.

Integrador: Como estrategia didactica que consiste en un conjunto de actividades articuladas
entre si, con el propodsito de identificar, interpretar, argumentar y resolver el problema

planteado, y asi contribuir a formar una o varias competencias del perfil de egreso.
2.3. Area del conocimiento

De acuerdo a la Nomenclatura Internacional de UNESCO para los campos de Ciencia y

Tecnologia, el presente proyecto se sitla en:

33 Ciencias Tecnologicas
3301 Ingenieria y Tecnologia Aeronauticas
3301.01 Aerodindmica
3301.03 Teoria Aerodindmica
3301.15 Sistemas de Propulsion
3301.17 Hélices Rotatorias

2.4. Sinopsis de la propuesta tecnoldgica
Por la falta de independencia de vuelo que tienen los drones se plantea la variacion de la forma

de la hélice dandole un angulo de torsion en la seccidn de la punta de esta , tal como existe en
3



algunos tipos de alas, a estas curvaturas se le denomina “WINGLETS”. Los winglets tienen
como funcion eliminar el flujo turbulento que existe en las puntas de las alas por el paso del

aire, del mismo modo en la hélice se pretende ayudar a mejorar la eficiencia.

Para el disefio se realiz6 un bosquejo en un programa de disefio asistido por computador para
poder realizar todas las modificaciones que sean pertinentes ya sea en su dimension, longitud,
espesor, angulos y material de construccion, para buscar mejorar la eficiencia energética. Luego
se realiza un estudio de simulacion en ANSY'S en donde se manejaron variables como son el
movimiento de fluidos y variacion de velocidad, los datos obtenidos se analizan y se comparan
con los datos de la hélice original, con esto se optimiz6 el tiempo, costos y materiales, buscando
de esta manera una mayor generacion de empuje y reducciéon de vortices en las hélices

modificadas.

2.5. Objeto de estudio y campo de accion
2.5.1. Objeto de estudio

Hélices empleadas en drones modelo T4 son tecnologias relativamente nuevas y con grandes
aplicaciones, pero junto a todas sus ventajas tiene un problema muy significativo el cual es el
elevado consumo de energia debido a la geometria de la hélice al presentar turbulencias y

resistencia al avance como un factor importante.
2.5.2.  Campo de accién

El estudio de la hélices tanto en el analisis y comportamiento forma parte de un estudio de
campos como la Aerodindmica y la Teoria Aerodinamica, misma que se estudia el movimiento
de los gases sobre los cuerpos estacionario y el comportamiento de los cuerpos que se mueven
en el aire; una vez analizado estos apartados se inmiscuye en la modificacion de hélices

rotatorias empleadas en los sistemas de propulsion de drones.
2.6. Situacion problemicay problema
2.6.1. Situacion problémica

Los drones pese a tener un sin namero de ventajas cuentan con un problema que afecta de
manera muy importante su eficiencia como es su peso debido a los componentes que estan

colocados sobre él, lo cual provoca una reduccion en la autonomia de vuelo, esto se puede
4



solucionar de dos maneras la primera es aumentando la capacidad de la bateria los que
aumentaria el peso y resultaria contraproducente, o también se puede buscar una hélice mas
eficiente que ayude a mejorar el consumo energético y con esto incrementar la autonomia de

vuelo.[1]

Debido a la gran cantidad de efectos que actan en la hélice en su operacidn, se busca solucionar
el efecto de resistencia “scrubbing” que es la creacion de torbellino en la hélice que puede
incrementar la resistencia total del drone, como también el ruido excesivo provocado por el
movimiento de la hélices, este ruido es principalmente asociado con la produccion de empuje

y torque.
2.6.2. Problema

Hélices poco eficientes empleadas para sistemas de empuje de drones modelo T4, que reducen

la autonomia de vuelo.
2.7. Hipotesis

La variacion del &ngulo de deflexion de punta alar en las palas de la hélice de drones modelo
T4 mejorara el empuje, la eficiencia y autonomia de operacion disminuyendo el nivel de

turbulencias.
2.8. Objetivos
2.8.1. Objetivo general

Disefiar un prototipo de hélices optimizadas empleando software ANSYS para la mejora en el

sistema de empuje y la eficiencia de un drone modelo T4.
2.8.2. Obijetivo especificos

» Analizar las distintas fuentes bibliograficas, normas y articulos cientificos que sustenten la
investigacion del proyecto.

* Seleccionar la hélice para motores eléctricos “brushless”, y posterior variacion de angulo
de deflexion de punta alar, cumpliendo con las normas dadas para el disefio de hélices.

» Simular la hélice estandar y las hélices modificadas empleando el software ANSYS, para
la comparacion de los resultados de eficiencia obtenida entre las hélices simuladas y

posterior validacion experimental.



2.9. Descripcidn de las actividades y tareas propuestas con los objetivos establecidos

Tabla 2.1 Actividades y tareas propuestas

Objetivos

Tareas

Medio de
verificacion

Analizar las distintas
fuentes bibliogréficas,
normas y articulos
cientificos que sustenten
la investigacion del

proyecto.

Consulta en diferentes fuentes datos referentes

a las partes y componentes de las hélices.

Informe escrito.

Establecimiento de la normativa de disefio que
sustente el avance tedérico, tanto datos técnicos

y ecuaciones.

Informe escrito.

Revision de las caracteristicas de motores

eléctricos y hélices existentes para drones.

Informe escrito.

Seleccionar la hélice para
motores eléctricos
“brushless”, y posterior
variacion de angulo de
deflexion de punta alar,
cumpliendo con las
normas dadas para el

disefio de hélices.

Analisis y seleccion de hélices para drones

mediante cuadro comparativo.

Informe escrito.

Creacién un modelo CAD con normativa de la

hélice seleccionada.

Planos CAD de

la hélice.

Variacion de angulo de deflexion de punta alar
acorde normas en software CAD.

Planos CAD de
la hélice.

Simular la hélice
estandar y las hélices
modificadas empleando
el software ANSY'S, para
la comparacion de los
resultados de eficiencia
obtenida entre las hélices
simuladas y posterior

validacién experimental.

Simulacién de las hélices estandar y
modificadas en varios grados de torsion
mediante ANSYS.

Informe
ANSYS.

Andlisis de datos obtenidos en el simulador

por cada hélice.

Hoja de célculo.

Establecer el analisis de resultados y

conclusiones del proyecto.

Informe escrito

Fuente: Equipo de trabajo




3. MARCO TEORICO

3.1. Introduccion y objetivo

En este capitulo se revisa algunos conceptos basicos acerca de los vehiculos aéreos no
tripulados, hélices, analisis fisicos, correccion de puntas de ala, tipos Yy sus principales
caracteristicas como parte fundamental de los mismos, también se indagara en las hélices

existentes con sus caracteristicas para su posterior seleccion y modificacion.
3.2. Descripcion del objeto de estudio

Las hélices son un dispositivo mecanico que en la actualidad impulsan aeronaves de gran
proporcion dentro de aviacion general, comercial, militar, etc., y en aeronaves de menor tamafio
como RPAs, familia a la que pertenecen los drones, en esta Ultima se presentan algunas
deficiencias dentro de la operacion, como un rapido consumo de bateria producto de un arrastre

provocado por la geometria de la hélice.
3.3. Aeronaves pilotadas remotamente RPA

En la actualidad, encontramos aeronaves y todo tipo de sistemas de vuelo en gran parte de los
aspectos de la vida moderna, no s6lo en &mbitos militares, sino también en aplicaciones civiles.
A partir de los ultimos 50 afios las aeronaves de ala fija y rotatoria han aportado como medio
de transporte de personas, mercancias, labores de reconocimiento y rescate, hasta llegar a ser
muy pequefios siendo controlados por radiofrecuencia o de forma autonomo con alto desarrollo

tecnoldgico como los UAVs (vehiculo aéreo no tripulado) o drone.
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Figura 3.1 Tipos de drones
Fuente: [2]



La principal desventaja de un multirotor UAV es el consumo energético, debido a que la
capacidad de almacenamiento de sus baterias es bajo, con respecto al tiempo de ejecucion de
las tareas, lo que conlleva a un consumo rapido y duracion minima, debido a diversos factores

como el peso y eficiencia de la hélice, etc.
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Figura 3.2 Clasificacién de UAVs
Fuente:[3]

En la figura 3.2 se observa una clasificacion de los UAVs tomando en cuenta la fisica de vuelo
empleada. Los drones de ala fija tienen la ventaja de un consumo de energia moderado, una
mecanica simple y un mayor sigilo en operacion, ya que pueden volar sin partes moviles y

planear, sin embargo, su movilidad no es demasiado buena [4].
3.3.1. Dronesy su desarrollo en Ecuador

En Ecuador estos dispositivos estan regulados por la Autoridad Aerondutica de Aviacion Civil
(DGAC ECUADOR), en la RDAC PARTE 101 GLOBOS FIJOS COMETAS, COHETES, Y
AERONAVES RADIOCONTROLADAS Y GLOBOS LIBRES NO TRIPULADOS, Subparte
C, numeral 101.23 Limites de operacion, en la que se indica que ninguna persona puede operar
una aeronave no tripulada de manera que pueda originar un peligro de colision con aeronaves;
tampoco dentro de los 9260 m (5 nm) de los limites de cualquier aeropuerto; y presente
cualquier altitud donde la visibilidad horizontal sea menor a 9260 m (5 nm); y dentro de un
radio de 457,20 m (1500 pies) de cualquier persona o propiedad que no este asociada con la

operacion, entre otros [5].



3.4. Componentes de un drone

La figura 3.5 se detalla los componentes de un drone y su ubicacion, para luego describir cada

uno de ellos.

CANOPY

BLADE (Propellers)
BRUSHLESS MOTOR
LANDING SKID

GPS ANTENNA S ) LED LIGHTS (FRONT)
CONTROL BOARD 10 LED LIGHTS (BACK)
LI-PO BATTERY

FRAME

BWIN R
0 N o n

App MOBILE DEVICE

Figura 3.3 Componentes del drone

Fuente: [6]
3.4.1. Esqueleto de drone multi-rotor

Es la estructura que le da forma, en ella se instalan y aseguran los demas sensores y elementos,
generalmente esta estructura esta fabricada con aleaciones metalicas para disminuir su peso,

aunque dependiendo del modelo se puede encontrar fabricado en plastico o fibras de vidrio.
3.4.2. Bateria de drones

Es la encargada de aportar la energia necesaria al sistema para su funcionamiento. Las baterias
mas usadas son las de litio (Lipo) puesto que ofrecen una mejor eficiencia en relacion a otros

tipos de baterias en capacidad, peso, volumen y tension [7].
3.4.3. Motor eléctrico sin escobillas

Los motores brushless son utilizados en las aeronaves no tripuladas, estos son de corriente
continua con polos salientes en el estator y un rotor en el que se sitda el devanado del inducido,

debido a las buenas caracteristicas de regulacion de velocidad [8] .
3.4.4. Radio receptor de mando

Es el responsable de recibir la sefial de radio enviada por el control remoto, mediante el cual el

usuario realiza el movimiento que desea y este lo transforma en una onda esférica que es
9



recibida por el radio receptor del multi-rotor transforméandola en datos que se envian al

controlador de vuelo, para que ejecute la instruccion.
3.4.5. Variadores de velocidad - ESC

El variador o ESC, por su denominacion en inglés Electronic Speed Controller, es un circuito
electrénico que sirve para controlar la velocidad de giro de los motores, asi como su direccion
y servir como freno dindmico para éstos. Estd compuesto por un circuito integrado que hace de

puente entre el controlador de la aeronave y los motores [9].
3.4.6. Hélices de drones

Las hélices son componentes mas importantes del UAV, ya que de ellas dependeré la fuerza de
empuje de cada uno de los sistemas propulsores, para un mismo motor seleccionado puede

variar su eficiencia en funcion de la hélice que se asocie [10].

Las hélices son caracterizadas por dos pardmetros que indican su comportamiento de vuelo.

e Lalongitud de las hélices, o distancia entre las puntas.

e Untamafio de hélice mayor genera un mayor empuje, por consiguiente se podra soportar
mas carga.

e El paso de la hélice, indica la distancia tedrica que la hélice avanzara a lo largo del eje
de rotacion en una revolucidén completa, es capacidad de la hélice para mover el aire y

generar empuje.

3.5. Tipos de hélices

Las helices se pueden clasificar en varios grupos en funcién del material con que estan

construidas, el nUmero de palas que tienen y principalmente como se ve a continuacion.

10



HELICES
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Ajustables De dos DISAVELES
en tierra posiciones posiciones

Seleccionables manualmente

Semi automatica

= AUtomatica

Figura 3.4 Tipos de hélices

Fuente: Los autores
3.5.1. Paso fijo

El paso fijo es Unico para todos los regimenes de vuelo y esta impuesto por el mejor criterio de
disefio y no es modificable ni en tierra ni en vuelo, ante esto, se restringe y limita su eficacia;
es asi que, una buena hélice para despegues o ascensos no es tan buena para velocidad de

crucero, y viceversa [11].

Figura 3.5 Hélices de paso fijo

Fuente: [12]
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3.5.2. Paso variable

Este tipo de hélice, obtiene su rendimiento 6ptimo durante las diferentes fases de vuelo, esto se
debe, por los mecanismos hidraulicos, eléctricos instalados que permiten al piloto ajustar el

paso de la hélice a cualquier momento [11].

Hub Clamp Hall

) Index Mark
T——1—— Blade Pin Siot

Pitch Cylinder

Hub Mount Haif

Figura 3.6 Hélices de paso variable

Fuente: [13]

El paso corto, implica menor angulo de ataque de la pala y por tanto menor resistencia inducida,
por lo que la hélice puede girar mas libre y rapidamente, permitiendo el mejor desarrollo de la
potencia del motor, esto le hace el paso idéneo para maniobras en las que se requiere maxima

potencia: despegue y ascenso, aunque no es un paso adecuado para régimen de crucero [14].

El paso largo, supone mayor angulo de ataque y por ello mayor resistencia inducida, lo que
conlleva menos R.P.M. en la hélice y peor desarrollo de la potencia del motor, pero a cambio
se mueve mayor cantidad de aire, con este paso, decrece el rendimiento en despegue y ascenso,

pero sin embargo se incrementa la eficiencia en régimen de crucero.
3.5.3. Elementos de una hélice
La figura 3.8 indica la ubicacién de cada uno de los elementos a continuacion descritos:

e Pala: Esel brazo que giray produce el movimiento impulsante, también existen hélices
de una sola pala, las hélices que mas a menudo se utilizan son aquellas que estan

formadas por dos palas o tres palas.

12



e Cubo: Es la parte central de la hélice en donde esta el agujero para la fijacion en el eje
del motor. Es también la base de fijacion de las palas.

e Bordes: La hélice es un ala, por lo tanto tiene borde de ataque (el de més curvatura) y
borde de salida.

¢ Radio: Se denomina radio de una hélice a la distancia entre el centro de la hélice y el
extremo de cada pala.

e Longitud o didmetroy paso: Una hélice 25x15 o 10x6, significa que es una hélice que
tiene 25 cm de didmetro y 15 cm de paso. La primera medida, los 25 cm., indican la
longitud de la hélice de punta a punta y la segunda, los 15 cm., indican lo que avanzaria

hacia delante la hélice, idealmente, en cada vuelta.

Evidentemente, mover las hélices tiene un costo: la energia que se consume, energia que el
motor tiene que ser capaz de producir. Se puede pensar que la mejor hélice para los motores es

la que tuviera mayor paso, porque con ella instalada avanzaria méas nuestro avion [15].

Hélice de madera

Diametro ‘

Figura 3.7 Elementos de una hélice

Fuente: [16]

3.6. Perfil aerodindmico

Un objeto plano colocado con inclinacién hacia arriba y colocado en una corriente de aire es
capaz de producir una fuerza de sustentacion. Un perfil aerodindmico no solo produce
sustentacion, sino que esta disefiado de tal forma que, colocado en una corriente de aire, sea
capaz de aprovechar al maximo las fuerzas que se originan en esta debido a los cambios de
velocidad y presién. Los perfiles aerodinamicos empleados en los RPA para trabajos aéreos

seran adecuados a velocidades subsonicas [10].
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Seguidamente, se definen algunos conceptos basicos en cuanto a la terminologia de las
diferentes partes que componen un perfil alar:

e Extrados: parte superior del perfil (cara de succion).

e Intradds: parte inferior del perfil (cara de presion).

o Borde de ataque: es el lugar del perfil que primero contactara con el fluido. Es también
el que distribuira la corriente, separandose en extradds e intrados.

e Borde de salida: es el lugar del perfil por donde sale el aire, y desde el que la corriente
deberia de volver a juntarse.

e Cuerdac: es la linea recta que une el borde de ataque y el borde de salida.

o Espesor h: es el grosor del perfil en un punto, es decir, la distancia entre el extrad6s y
el intrados.

e Anchura b: es la distancia perpendicular al perfil.

o Perfil asimétrico: es el perfil en el que el extrados es diferente al intrados.

o Perfil simétrico: es el perfil en el que el extrad6s y el intradds son iguales.

« Angulo de ataque: es el &ngulo que existe entre la cuerda del perfil y la direccion de la
corriente de aire.

e CP: coeficiente de presion.

e CL y CD: coeficientes de sustentacion (lift) y de arrastre (drag), caracteristicos de un

perfil para unas condiciones dadas.

Posicién de la
ordenada maxima

Ordenada maxima de la linea de curvatura media

Borde de Posici?:éc:(?:nzspesor
ataque Extradd Linea de curvatura media
(B.A?
L
Radio de - ] "
curvatura . Intrados
del borde Espesor maximo
de ataque

Figura 3.8 Partes de un perfil aerodindmico

Fuente: [17]

3.7. Fuerzas que actuan en vuelo en un RPA

Para entender los principios fisicos que actdan, existen cuatro fuerzas en el vuelo de una

aeronave que entran en analisis, la sustentacion, el peso, el empuje y la resistencia.
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Para que un RPA sea capaz de volar, el empuje debe igualar a la resistencia, y la sustentacion
debe igualar el peso. En este caso la aeronave se encontrara en una situacion de vuelo recto y
nivelado, por lo que todas sus fuerzas estarian en equilibrio. Si por cualquier razon, la
resistencia se incrementara, entonces la fuerza del empuje seria menor que la de resistencia
entonces desacelerara. Si el empuje se incrementa superando la fuerza de la resistencia entonces
acelerara. De igual modo, si la fuerza de la sustentacion fuera menor que la del peso del propio

aparato, entonces el RPA descendera y viceversa [10].

e

Sustentacién

Resistencia Empuje

Peso

—~———

Figura 3.9 Fuerzas que interactian en vuelo

Fuente: [10].

3.8. Perfiles aerodindmicos NACA
3.8.1. Espesor, linea mediay peralte

NACA define los perfiles aerodindmicos basados en una distribucion especifica de espesor y
linea media. La curvatura es definida como la distancia maxima entre la linea media y la linea
de cuerda. La curvatura afecta de manera significativa al flujo de aire descendente detras del
perfil y, por lo tanto, a la cantidad de sustentacion produce. La regla experimental expresa:
cuanto mayor sea la curvatura, mayor sera la sustentacion del perfil, también las excepciones

indican que la resistencia también es mayor [18].

De igual manera, hay un fenémeno de separacion asociado con el incremento en espesor que
incrementa la gradiente de presion adversa en el perfil alar, de este modo, se debe tomar en
cuenta hasta qué punto se puede incrementar el espesor del perfil, para incrementar el

coeficiente de sustentacion maximo y de igual forma minimizar la separacion de la capa limite.
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NACA Nomenclature

NACA 2421

15t Digit: Maximum camber is 2% of 2D airfoil
chord length, ¢ (or 3D wing mean chord length, ©).

2" Digit: Location of maximum camber is at
4/10ths (or 40%) of the chord line, from the LE.

31 & 4™ Digits: Maximum thickness is 21% of ¢

{or T).

Mean camber line

---------------------
LLLETY

chord line

Figura 3.10 Nomenclatura perfil alar NACA de 4 digitos
Fuente: [19]

3.8.2. Aplicaciones

Los perfiles aerodindmicos se utilizan ampliamente en aviacién general, siendo los mas
conocidos una familia de aviones Cessna. Las versiones abombadas se utilizan para las alas,
mientras que las simétricas se utilizan para el estabilizador horizontal y el vertical. Los perfiles
simétricos también se utilizan para los rotores de los helicdpteros, las antenas e incluso para

algunos aviones supersonicos y misiles [20].
3.8.3. Sistema de numeracion

Como se muestra en la Figura 3.10, el sistema de numeracion se basa en la geometria del perfil
aerodinamico. El primer digito indica la curvatura en porcentaje de la cuerda. El segundo digito
indica la distancia desde el borde de ataque hasta el valor maximo de la curvatura en décimas
de la cuerda. Los dos ultimos digitos indican el grosor del perfil en porcentaje de la cuerda. Por
lo tanto, el perfil NACA 4415 tiene un 4% de curvatura localizada en el 40% del acorde y es el
15% de espesor. Ademas, el NACA 0009 es un perfil simétrico como indican los primeros dos

digitos 00. El perfil aerodinamico tiene un 9% de grosor [20].

En la siguiente tabla se presentan las ventajas y desventajas de los perfiles aerodinamicos

NACA, asi también las aplicaciones dentro de la aviacion.
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Tabla 3.1 Ventajas y desventajas de los perfiles NACA

PERFIL VENTAJAS DESVENTAJAS APLICACIONES
e Buenas caracteristicas ante las e Aviacion general
pérdidas ¢ Bajo coeficiente de elevacion e Colas horizontales
4 e Pequefio centro de movimiento maxima Simétrico:
digitos de presion en un amplio rango e Arrastre relativamente alto o Aeronaves supersonicos
de velocidades e Alto momento de cabeceo o Palas de helicéptero
e La rugosidad tiene poco efecto o Aletas de misiles/cohetes
* Mayor coeficiente de . - o Aviacion general
5 sustentacion maxima e Mal comportamiento en pérdida. L
. . - o Aeronaves a piston,
digitos e Momento de cabeceo bajo o Arrastre relativamente alto - -
- : o Aviones de uso privado
o La rugosidad tiene poco efecto
16 - * Ev!ta IO? picos de baja presion . . L o Hélices de aeronaves
: e Baja resistencia a alta  Relativamente baja sustentacion 1
serie - o Heélices de barcos
velocidad
o Alto coeficiente de sustentacion
maxima o Alta resistencia fuera del rango -
e Baja resistencia sobre un Optimo de funcionamiento. * Aeronaves a PISton
. = . e Jets de negocios
6 — serie pequefio rango de condiciones ¢ Alto momento de cabeceo .
ot - - e Jets de entrenamiento
de operacién o Mal comportamiento en pérdida o Jots SUDErSONicos
e Optimizado para alta o Muy susceptible a la rugosidad P
velocidad
e Reduccion maxima del
coeficiente de sustentacion.
o Arrastre muy bajo sobre un e Elevado arrastre fuera del rango
. pequefio rango de condiciones Optimo de condiciones de
7 - serie de funcionamiento operacion. * Rara vez usados
e Momento de cabeceo bajo e Mal comportamiento en
pérdida
e Muy susceptible a la rugosidad
8 — serie No profundizado No profundizado Muy rara vez usados

Fuente: [20]

3.8.4. Aerodindmica y fuerzas actuantes sobre la pala

Las palas estan formadas por dos superficies unidas en su extremo final a un buje. Como puede

observarse en la Figura 3.11, las fuerzas que acttan son [21]:

e Empuje de la fuerza del viento sobre la pala de forma paralela a la direccion de avance

introduciendo un esfuerzo de flexion sobre la superficie.

e Fuerza centrifuga debida la rotacion de la propia pala y tiende a empujar la pala de su

punto central.

e Torsion que tiene lugar sobre la pala a consecuencia de las posibles fuerzas que puede

ejercer el viento y tiende a retorcer las palas contra un angulo de empuje menor.
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@ Esfuerzo de Nexidn

Los alabes tienden a flectar debido na
las fuerzas de cmpuje

@ Esfuerzo de traccidon

Los Alabes sufren un empuje enn Ia
zona del buje debido o la fwerzas
centrifiga

@ Esfierzo de torsion

Los alabes tiendden a retorcerse hacia
un angile de alabwe menor debido o las
fuerzas

Figura 3.11 Esfuerzos actuantes en las hélices

Fuente: [21]

3.9. Origenesy caracteristicas del ruido en una hélice
Fuentes de Ruido

e El motor
¢ Ruido aerodinamico

e Ruido de Hélice
3.9.1. Ruido rotacional de hélice

Este ruido es generado por el campo de presion oscilatorio que actta en el aire en un punto fijo
cercano al disco de la hélice. Este ruido estd principalmente asociado con la produccion de
empuje y torque. A altas velocidades de hélice, la medida de ruido puede también volverse
importante. EI nivel de ruido rotacional es maximo en el plano de rotacion y se incrementa con
el poder absorbido por la hélice, con el incremento del diametro de la hélice, con menos palas

y con el incremento en la velocidad en la punta [22].
3.9.2. Efecto del numero de palas en la potencia

El nimero de palas es fundamental para convertir la potencia del motor en potencia propulsora.
La sustitucion de las hélices es un hecho comun en la industria de la aviacion. A veces estos
cambios implican una hélice que tiene un numero diferente de palas que la hélice original. Por

ejemplo, si se considera una hélice de cuatro palas como un reemplazo de una de dos palas.
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Suponiendo que tal modificacion sélo implique un cambio en el nimero de palas, la adicion
aumentard el par necesario para hacer girar la nueva hélice en un factor de dos. Esto puede
verse, con la Teoria de los elementos de las palas, sin embargo, como esta hélice se monta en
el mismo motor, la potencia disponible por pala disminuira. Esto se manifestara en que el motor
no podra girar la hélice a las RPM originales. Si todo lo demas es igual (por ejemplo, el didmetro
de la hélice y la geometria de la forma de la pala son iguales) se generar4 menos empuje y el
rendimiento del avion se vera afectado. EI remedio es reducir el par generado por cada pala, ya
que esto permitira que la helice gire a unas RPM mas cercanas a las originales. La forma maés
facil de lograrlo es reducir el diametro de la hélice. Una ventaja de tal modificacion es que hay
menos ruido y peso de la hélice [20].

3.10. Tipos de fuerzas durante el vuelo

En la aerodindmica, las cuatro fuerzas principales que actdan en los aviones durante el vuelo
son: elevacidn, arrastre, empuje y peso. La resistencia es uno de los fendmenos mas criticos
entre todos y es la fuerza de oposicion del movimiento de avance de la aeronave. Podria
clasificarse brevemente en el arrastre parasito (no de sustentacion) y el arrastre inducido por el
levantamiento. En una aeronave de transporte civil, la resistencia por friccidn y la resistencia
inducida en conjunto contribuye en mas del 80% de la resistencia total, como se representa pero
las otras formas de arrastre no podian ser excluidas con seguridad.

DRAG

FORM DRAG WAVE DRAG

— SKIN FRICTION DRAG VORTEX DRAG

Figura 3.12 Resistencia aerodindmica y clasificacion

Fuente: [23]
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3.10.1. Alas finitas: pérdida de rendimiento
El mismo perfil (ala infinita) cuando se usa como ala esté sujeta a:

e Una pérdida de sustentacion: a medida que la pendiente de la curva de elevacién
cambia debido a la corriente descendente creada por los fuertes vortices de punta.
e Un aumento en el arrastre: arrastre inducido por el componente de elevacion en la

direccion del arrastre.

[

Finite Wing
Free Stream N
Vo N w
= \l y

| >
High Pressure air
Spills Over Wing Tips
Into Low Pressure Space
o Above Wing

Figura 3.13 Ala finita pérdida de rendimiento
Fuente: [24]

3.10.2. Pérdida de elevacion

Los vértices de las puntas introducen un componente vertical de velocidad que causa un
angulo de ataque inducido en relacion con el ala infinita. Esto hace que un angulo efectivo
del ataque sea correspondientemente mas bajo, generando asi un coeficiente de elevacion
mas bajo para la seccion. El vector de elevacion, por definicion, es normal a la velocidad
relativa. Esto provoca un componente de arrastre en la direccion de la secuencia libre. Esto

se llama resistencia inducida por la sustentacion o resistencia inducida [20].

3.11. Tipos de resistencia aerodinamica

La resistencia es la fuerza que se opone al movimiento del RPA en el aire. La resistencia total
es la suma de: la resistencia inducida y la resistencia parasita. La resistencia total esta asociada
con la velocidad. La velocidad que tericamente produce la resistencia total mas baja determina
la velocidad de mejor rango de ascenso, el minimo rango de descenso para la auto-rotacién y la
méaxima velocidad de mejor autonomia. La siguiente figura muestra un cuadro de las

diferentes resistencias en funcion de la velocidad [25].
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Figura 3.14 Resistencia y velocidad

Fuente: [25].

La resistencia al avance es provocada por el perfil por la friccién con el aire. Esta no cambia
significativamente con la variacién del angulo de ataque, pero se incrementa moderadamente

con el aumento de la velocidad.

La resistencia inducida es el resultado de la produccion de sustentacion. Altos angulos de
ataque, que producen mas sustentacion, producen alta resistencia inducida. En las alas rotativas,
al aumentar la velocidad de translacion, la resistencia inducida disminuye. La resistencia

inducida es una de las fuerzas aerodinamicas opuestas a la sustentacion.

La resistencia parasita es producida por todos aquellos componentes no generadores de

sustentacion.

e Lacurva"A" en el diagrama muestra la resistencia paréasita, que es muy baja a bajas
velocidades y aumenta con la velocidad.
e La curva "B" muestra la resistencia inducida que decrece con la velocidad. En
estacionario esta resistencia es muy alta.
e La curva "C" es la resistencia del perfil o de forma aumentando muy poco con el
aumento de la velocidad.
e Lacurva"D" muestra la resistencia total que es la suma de las otra tres.
La desviacién del flujo hacia abajo y los vértices que son arrastrados por la estela del ala,
aumentan la resistencia al avance, pues continuamente estan entregando energia a la corriente
de aire [26].

21



3.12. Reduccion de la resistencia mediante Winglets

Los winglets reducen los vortices de las puntas de las alas, formados por la diferencia entre
la presion en la superficie superior del ala de un avion y la de la superficie inferior. La alta
presion en la superficie inferior crea un flujo de aire natural que llega hasta la punta del ala
y se enrolla hacia arriba a su alrededor. Cuando el flujo alrededor de las puntas de las alas
fluye detras del avion, se forma un vortice. Estos tornados representan una pérdida de energia
y son lo suficientemente fuertes como para voltear aeronaves [27].

Figura 3.15 Winglet para ala fija
Fuente: [27]

Los coeficientes de elevacion de la seccidn para los estilos de ala mas eficientes se mantienen
altos a lo largo de la punta. Esto significa que la punta del ala sera la primera parte del ala
en detenerse en angulos de ataque mas altos. Si la envergadura de la punta del ala es
sustancial, este efecto perjudicial en la estabilidad del balanceo del ala en el punto muerto.
Esto seria menos preocupante para una punta de ala de relativamente de corta envergadura,
ya que esta sujeta a la formacién de un vortice de borde de ataque, similar al ala delta. Sin

embargo, puede plantear problemas para una punta de ala rastrillada de gran envergadura.
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Figura 3.16 Coeficiente de sustentacion

Fuente: [20]
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3.13. Revision de trabajos precedentes

Erdem Yilmaz, Junling Hu en el articulo cientifico que presenta “CFD Study of Quadcopter
Aerodynamics at Static Thrust Conditions”, evidencia un estudio analisis numerico para el
proyecto rendimiento aerodindmico de dos disefios de hélices en el condicion de empuje
estatico. El primer disefio se basa en la pala de la hélice de un drone DJI Spark original y la
segunda afaden una aleta “winglet” al primer disefio, en el cual emplea SOLIDWORKS para
la computacion analisis de dindmica de fluidos (CFD). La hélice genera un 21% mas de empuje

que la hélice sin aletas [28].

Figura 3.17 Anélisis CFD de una hélice

Fuente: [28].

En el articulo “Experimental Investigation of Micro Air Vehicle Scale Helicopter Rotor” se
centra en comprender y optimizar el rendimiento del rotor de un helicptero a escala MAV que
opera con un namero de Reynolds de punta de pala de unos 30.000. Los parametros del rotor
que han variado durante las mediciones del rendimiento incluyen el perfil aerodindmico de las
palas, la cuerda de las palas, el nimero de palas, la torsion de las palas, la conicidad de la forma
plana y las aletas de punta, adicional como resultado se muestra que las Las palas del rotor con
pequetias aletas “winglets” (altura de 6% del radio del rotor) en la punta mejoraron ligeramente
la eficiencia del vuelo. Para estas microaletas, la orientacion (hacia arriba o hacia abajo) tuvo
un efecto minimo en la eficiencia y los estudios de campo de flujo realizados en la punta de las

palas demostraron claramente el papel de las aletas en la difusion del vértice de la punta [29].
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4. METODOLOGIA

Dentro de los estudios explicativos ejecutados, se ha buscado el porqué de los hechos,
estableciendo relaciones de causa y efecto, viabilizado por el empleo del método hipotético
deductivo, partiendo de una serie de observaciones realizadas y experimentadas de un caso
particular para plantear un problema relacionado a la eficiencia de hélices para drones, para lo
cual se lleva un proceso de induccion que permite trasladar el problema a una teoria, de tal
forma, que se pueda plantear una hipétesis que represente una mejora, que a través de un
razonamiento deductivo se permita validar la hipétesis. La modalidad de campo se presenta al

emplear el banco de pruebas para verificar los parametros obtenidos.
4.1. Seleccion de objeto de estudios
4.1.1. Seleccion de motor y hélice de drone

Para este estudio se ha empleado un motor eléctrico Graft ML4112 400KV utilizado en el drone
T4, segun los datos obtenidos en la ficha técnica del motor eléctrico sin escobillas Graft posee

las siguientes caracteristicas:

e Motor KV: 400 RPM/V.
e Corriente continua maxima: 22 A.

e Potencia continua maxima: 530 W.

e Peso: 151 ¢g.

e Celda de baterias: 3S-6S.

e Didmetro del motor: 1.85in.
e Didmetro del eje: 0.125in.

Las helices recomendadas por el fabricante del motor GART y fueron sometidas a comparacion,

como se observaen la Tabla 4.1y Tabla 4.2.
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Tabla 4.1 Tabla de comparacién de hélices

HELICES APC 1555 APC 1238 APC 1447
LONGITUD 15in. 12 in. 14 in.
PASO 55in 3.8in 4.7in
NUMERO DE PALAS 2 2 2

MATERIAL Fibra de carbono | Fibra de carbono | Fibra de carbono
PESO 34q. 29g. 38 4.
ROTACION Cw/CCW Cw/CCw cw/ccw

Fuente: Los autores

La tabla 4.2 muestra una ponderacion especifica a cada caracteristica investigada donde 1 es el
menor valor ponderado y 4 es el mayor, la suma total de cada uno de los criterios de seleccién
es 100%.

Tabla 4.2 Tabla de ponderacion de hélices APC

APC 1555 APC 1238 APC 1447

w P Z Z Z Z 2
oz ~ Q O O O O Qo
o€ by O 3) 3) 3) 3 3
=0 e < o < < < < < o <

x o o O o O S [0 oY o
W A TR w T w T w
| i L o) £ o) £ )
E 12 512 |83 |38

© O e O e O T
LONGITUD 0,2 4 0,8 2 0,4 3 0,6
PASO 0,2 4 0,8 2 0,4 3 0,6
NUMERO DE PALAS 0,15 2 0,3 2 0,3 2 0,45
MATERIAL 0,15 3 0,45 3 0,45 3 0,45
PESO 0,2 2 0,4 3 0,6 2 0,4
ROTACION 0,1 2 0,2 2 0,2 2 0,2
TOTAL 1 2,95 2,35 2,70

Fuente: Los autores

4.1.2. Caracteristicas de las hélices estandar

Al analizar las tres opciones, se selecciond la hélice APC 1555, ya que es la mejor ponderada
y esta constituida por los mejores criterios requeridos para el desarrollo de este proyecto. A
continuacion se presentan de forma detallada cada item:
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e Material premium:

Hecho de tela de fibra de carbono de primera calidad. Es ligero, fuerte, buena resistencia y

rigidez. Perfecto para aplicaciones Quadcopter Multicopter.
e Balanceado:

Presenta vibracion minima y se ajusta a mano para minimizar la diferencia de peso en cada

par de precision para obtener el mejor rendimiento.
e Rendimiento:

Rendimiento estable y preciso para aplicaciones de multiples rotores con motores sin

escobillas de bajo KV.
e Aplicaciones:

En drones de grado profesional donde el rendimiento y la respuesta precisa son la maxima
prioridad, tales como cinematografia, seguridad, agricultura, topografia y mapeo,

investigacion y rescate, mineria, monitoreo de trafico y mas.
4.2. Metodologia de calculo

4.2.1. NACA perfiles aerodinamicos de 4 digitos

Los perfiles de cuatro digitos de la NACA fueron producto de Eastman N. Jacobs y sus colegas
del Tunel de Viento de Densidad Variable de la NACA, quienes alrededor de 1929 demostraron
que las caracteristicas de un perfil aerodindmico dependen en gran medida de su espesor y linea
media. Esto permitié describir los perfiles de viento utilizando una formulacién matematica y
un sistema de designacion gue refleja las propiedades geométricas del perfil de viento. Estos

perfiles aerodinamicos tienen designaciones como 2412, 3308, 0 4415, entre otros.
4.2.2. Método de disefio del perfil aerodinamico

La geometria del perfil aerodinamico puede ser determinada computando los valores X y Y de

acuerdo al procedimiento que sigue, el algoritmo se basa en el informe NACA reportes No. 824

SUMMARY AIRFOIL DATA y No. 460 THE CHARACTERISTICS OF 78 RELATED AIRFOIL

SECTIONS FORM TESTS IN THE VARIABLE-DENSITY WIND Y esta configurado para el analisis
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utilizando una hoja de célculo para determinar las ordenadas de las superficies superior e
inferior. Estas se giran con respecto a la pendiente de la linea media, asi, el valor x del punto de
la superficie superior no es el mismo que el del punto de la superficie inferior. Esto requiere la
evaluacion de la pendiente de la linea media y la rotacion con respecto al punto (X, y) como se

muestra en la Figura 4.1

‘ ChOrd = 1 )
il
i M@‘l@w mean-ineé
...................... _____‘.,, o
k Y Chordline
'
= — —

Figura 4.1 Determinacion de coordenadas para NACA 4 digitos

Fuente: [10]

e Paso 1: Valores preliminares

Decidir el perfil aerodinamico, para este caso es el NACA 6609.
Se extrae los datos:
C =0.06 Corresponde camber maximo al 6%
Xcamper = 0.6 La ubicacion del camber es al 60%

t=0.09 El espesor es de 9% del camber
e Paso 2: Resolucion del perfil aerodinamico

Decidir cuantos valores x (y por lo tanto los valores y) a incluir en el anlisis. Aqui, se

Ilamara N a ese valor (por ejemplo, N = 100 por 100 puntos).

e Paso 3: Preparar la tabla

Tabular las coordenadas x a lo largo de la cuerda unitaria usando el esquema de coseno
aplicando las siguientes ecuaciones:

90° T
AQ = N-1 040 = 2(N-1)

(4.1)

Donde:
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AQ: Corte uniforme por angulo para el circulo unitario

N: Numero de puntos o intervalos

Figura 4.2 Esquema angular de perfil

Fuente: [10]

Estos valores deben ir de 0 a 1, donde x = O para representar el borde de ataque y x = 1 el borde

de salida.
e Paso 4: Calcular el espesor

Calcular el espesor de las superficies superior e inferior del perfil aerodinamico para cada valor

X, desde:
+y, = 5t(0.29690/x — 0.12600x — 0.35160x2 + 0.28430x3 — 0.10150x*)  (4.2)
Donde:

ty,;: Espesor superior o inferior desde la linea media
X: Valor del punto de la superficie superior y del punto de la superficie inferior (no
son iguales).

e Paso 5: Calcular el y -valor para la linea media

El siguiente paso implica el célculo del y valor de la linea media para cada x, que se llamo y,.
Esto depende sobre si x es mas grande 0 mas pequefia que la ubicacion de la curvatura y esta
dada por:

Si X < Xcqmper €NtONCES:

=C (2Xcamber—Xx)% (43)

2
Xcamber

Ye
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Si X > X.qmper €NtONCES:

Y, = C (1-2xcamber)+2XcamberX—x2
c — 2 2
(1 xcamber)

Donde:

Ve Valor de la linea media para x
e Paso 6: Calcular la pendiente de la linea media

Calcular la pendiente de la linea media en el punto:

Si X < X.qmper €NtONCES:

%: 2C (1_ x )

Xcamber
Si X > X.amper €NtONCES:

dyc — 2C(Xcamber —X)
dx (1-Xcamber)?

e Paso 7: Calcular el angulo de rotacion

Calcular el &ngulo de rotacion de la ordena, aplicando la siguiente ecuacion:

— tan-1 %)
6 = tan (dx

e Paso 8: Calcular las ordenadas superiores e inferiores

Calcular las ordenadas de la superficie superior e inferior de la siguiente manera:

Xy =X —Y:Sin@
X, =X+ y,sinf
Yu = Ye +yecosb
YL = Ye —Yecosb

Donde:
U (upper): Corresponde a los superiores
L (lower): Los inferiores.

4.2.3. Meétodo de célculo de los parametros del motor

(4.4)

(4.5)

(4.6)

4.7

(4.8)
(4.9)

(4.10)
(4.11)

En base a los datos del fabricante se realizan los siguientes célculos: potencia mecéanica, se

define como la rapidez con que se realiza un trabajo. Se mide en watts (W).

Pm=1-v
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Donde:

Pm: Es la potencia mecénica; (watts)
T Es el par; (N.m)
v: La velocidad; (rad/s)

Potencia eléctrica, es la proporcién por unidad de tiempo, con la cual la energia eléctrica es

transferida por un circuito eléctrico.

Pe=V-1I (4.13)
Donde:
Pe: Es la potencia eléctrica; (watts)
V. Es el Voltaje; (Volts)
I La intensidad; (Amps)

La eficiencia del motor eléctrico es la relacion entre la potencia de salida (mecénica) y la

potencia de entrada (eléctrica).
N = ’;—’: 100% (4.14)

Donde:

N Eficiencia del motor; (en %)
4.2.4. Célculo de parametros de la hélice

Para extraer datos Utiles de la hélice, debe medir los siguientes parametros:

e Velocidad (RPM)
e Esfuerzo de torsion
e Empuje

La potencia de la hélice se calcula de igual forma que la del motor:

Pm=t1-v (4.15)
Donde:
Pm: Es la potencia mecénica; (watts)
T Es el par; (N.m)
V! La velocidad; (rad/s)
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La eficiencia de la hélice es:

Ny =— (4.16)
Donde:
Np: Eficiencia de la hélice; (g/vatios)
E: Empuje; (gramos)
Pm: Es la potencia mecénica; (watts)

4.2.5. Rendimiento del sistema general

El rendimiento general del sistema depende de una combinacion equilibrada de motor y
hélice. Su sistema serd muy ineficiente si estas dos partes no coinciden bien juntas. Debido

a gque estas dos partes tienen un enlace comun (el eje), la eficiencia general del sistema se

calcula como:
s =2 (4.17)
Donde:
Ns: Eficiencia del sistema; (g/watts)
Mp: Eficiencia de la hélice; (g/watts)
N Eficiencia del motor; (en %)

Donde la eficiencia del sistema es en gramos por watt de energia eléctrica. Cambiar el motor,
la hélice o incluso cambiar a otro ESC contribuira a cambiar la eficiencia calculada del

sistema.

La eficiencia es la relacion de la salida dividida por la entrada. Aqui, las hélices convierten

la energia mecénica en empuje.

=5 = (4.18)
Donde:
E: Empuje; (gramos)
Pm: Es la potencia mecénica; (watts)
T Es el par; (N.m)
w: Velocidad angular; (rad/s)
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4.3. Instrumentos de investigacion
4.3.1. ANSYS

La simulacion en ingenieria es importante y necesaria porque permite al disefiador probar
cuantas veces sea necesario el producto, y poderlo optimizar, reemplazando los costosos
prototipos fisicos y testando con andlisis numéricos avanzados, esto serd posible siempre y
cuando la herramienta o software ofrezca estas facilidades. Desde la introduccion del primer
software de simulacion de ANSYS, la puesta en préctica de la simulacion ha aumentado

enormemente entre ingenieros de todo el mundo en todas las industrias y disciplinas [30].

Platform

ANSYS Workbench

Figura 4.3 Esquema de trabajo ANSYS
Fuente: [30].

4.3.2. Soporte de empuje RCBenchmark de la serie 1520
La serie 1520 es un soporte de empuje simple y asequible con una interfaz USB y un potente

software para control automatizado y registro de datos. Esta herramienta esta clasificada para

motores y hélices que generan empujes de hasta 5 kgf (11 Ibf) [31].

Esta herramienta es perfecta si necesita datos de empuje frente a RPM, la serie 1520 tiene
muchos accesorios disponibles para ampliar su funcionalidad. Los datos técnicos del soporte

de empuje de la serie 1520 estan especificados en la hoja de datos en el Anexo I.
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Figura 4.4 Banco de prueba serie 1520
Fuente: [31]

4.3.3. Impresora Creality CR10S5

Una impresora 3D es una maquina capaz de realizar réplicas de disefios en 3D, creando piezas
0 magquetas volumétricas a partir de un disefio hecho por ordenador. ComUnmente se ha
utilizado en el prefabricado de piezas o componentes, en sectores como la arquitectura y el
disefio industrial. La Creality CR-10 S5 es la impresora 3D mas grande de Creality con un
volumen de construccion de 500 x 500 x 500 mm, presenta un mecanismo de doble tornillo de
avance, asi como rieles de cama doble para un movimiento suave de sus partes de los ejes Y y
Z[32].

Figura 4.5 Impresora Creality CR10S5

Fuente: [32].
4.3.4. Norma de disefo

El disefio de una superficie de sustentacion generalmente comienza con la definicion de las
caracteristicas deseadas o requeridas. Estos pueden ser un cierto rango de coeficientes de

elevacion, numeros de Reynolds o Mach, donde el perfil aerodinamico deberia rendir mejor,
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caracteristicas de pérdida, coeficiente de momento, espesor, baja resistencia, alta elevacion,
cavitacion, insensibilidad con respecto al polvo y la suciedad. , facil de construir (fondo plano)
o cualquier combinacién de tales requisitos. Cuando se hayan escrito estos requisitos, el
siguiente paso seria mirar al alrededor, lo que esta disponible. Si hay una superficie de
sustentacion disponible, que se adapta perfectamente a las condiciones deseadas, a menudo no
existe una superficie de sustentacion existente, que cumpla con todos los requisitos, o el
disefiador cree que puede disefiar algo nuevo con un rendimiento mejorado. A partir de este

punto, cada disefiador tiene su propio camino y sus herramientas preferidas para proceder.

Usar un perfil inicial y un tanel de viento para continuar es un estilo de prueba y error para
encontrar una mejor forma del perfil. Este segundo método a menudo se usa en combinacién
con un cédigo de optimizacion numérico: una computadora intenta cientos o incluso miles de
modificaciones diferentes de la forma del perfil hasta que no puede encontrar mas mejoras. Las
referencias en las que se ha basado este estudio son NACA reportes No. 824 SUMMARY
AIRFOIL DATAY No. 460 THE CHARACTERISTICS OF 78 RELATED AIRFOIL SECTIONS FORM
TESTS IN THE VARIABLE-DENSITY WIND [33] y [34] .

4.3.5. Material de impresién PLA

El acido polilactico (PLA) es un termoplastico biodegradable, hecho a base de recursos
renovables como el almiddn de maiz o la cafia de azUcar. Aparte de usarse en la impresion 3D,
se puede ver principalmente en implantes médicos, envases de alimentos y vajillas desechables.

El principal beneficio que presenta el filamento PLA es que es facil de extruir.

Tabla 4.3 Comparacion de PLA'y ABC

Material PLA ABS
Temperatura de impresion 180-230 °C 210-250 °C
Temperatura de la cama caliente 20-60 °C 80-110 °C
Obstruye el cabezal A veces Nunca
Adherencia de la primera capa Problemas menores Problemas menores
Humo Poco a nada Nefasto e intenso

Fuente: Los autores

Después de revisar las caracteristicas de los materiales PLA Y ABS que estan descritas en la

tabla 4.3 se muestra el PLA tienes mejores caracteristicas para la impresion de hélices en 3D
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4.4. Simulacion de hélices

Paso 1: Variacion de geometria de la hélice original generada segin planos del fabricante
mediante el programa SpaceClaim un programa CAD de la casa ANSYS, en este software se

edito la forma del angulo de punta alar en donde se centra el presente estudio.

Figura 4.6 Disefio en SpaceClaim

Fuente: Los autores

Paso 2: Aplicacion en ANSYS con el disefio original ya cambiado a su nueva forma se procedio
a realizar un estudio de fluido con Fluid Flow (fluent) en ANSYS Workbench siguiendo el

esquema de trabajo descrito a continuacion.
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Figura 4.7 Interfaz Ansys Workbench (fluid)

Fuente: Los autores

a) Geometry: En esta casilla se importd el disefio de la hélice original o con nueva geometria

segun el caso y se crean las condiciones geometricas para realizar el estudio CFD en el
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programa DesingModeler, se cred un cilindro para generar el movimiento de la hélice y un

cubo para hacer de tunel de viento en este estudio como se muestra en la Figura 4.8.
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Figura 4.8 Disefio de geometrias ANSY'S
Fuente: [35].

b) Mesh: En esta seccion se cred todos los puntos de célculo en los diferentes cuerpos creados
en la casilla Geometry, en esta seccion se utilizo el programa Meshing para generar el
mallado en el cuerpo y se nombra las entradas y salidas del aire.
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Fuente: Los autores

c) Setup: En lafigura 4.10 se muestra como se colocaron todas las condiciones que van a tener

las simulaciones tales como movimiento, material, tipo de célculo, presién, velocidad,
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turbulencia para realizar estos cambios se utiliza el programa Fluent Lancher para poder
generar todos los calculos.
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Figura 4.10 Configuracion de condiciones

Fuente: Los autores

d) Solution: En esta seccion se realiza todos los calculos en la computadora segun todas las
condiciones establecidas previamente dependiendo de estas los calculos serdn mas o menos

prolongados en la computadora.

—t Fomen Wb o e
22 s v & B Coara | Oueme Mot L e O e [ERPEPPNNE
Cus  Ouiy  Newen | s | Descen Sackor b e e LT 0 e

e P Wes AWhedu | MBean. A Saghe Do A o -—

ot of Ve a4

Figura 4.11 Célculos en ANSYS

Fuente: Los autores

e) Results: Es la parte final del analisis donde se visualiza el comportamiento del fluido en
las variables que se escogié anteriormente en el casillero Setup tal como presion,

turbulencia, velocidad como se muestra en la figura 4.13, se puede visualizar de diferentes
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formas los resultados como son en forma de vectores, en contorno, lineas. Cada uno de los
pasos para realizar en esta simulacion se pueden observar en el Anexo I1.
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Figura 4.12 Resultados en ANSY'S

Fuente: Los autores

Paso 3: El analisis estructural es un proceso similar al anterior se carga la geometria se da
condiciones de simulacién como velocidad del viento y material, se define las formas para el

movimiento del fluido y posteriormente se muestra los resultados como en la Figura 4.13.
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Figura 4.13 Analisis estructural hélice
Fuente: Los autores

45. Prueba de las hélices

Se procede armar el banco de prueba como se muestra en el manual realizando todas las
conexiones tanto a la placa como al ESC conectado de manera sistemética y siguiendo un orden

I6gico como se muestra en el diagrama del manual, luego se realiza la instalacion del motor, las
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hélices y por ultimo la bateria, asegurandose que esté correctamente armados, luego se conecto
el banco de pruebas a la computadora que tiene el software de analisis RCbenchmark ya
instalado para ayudar a controlar y visualizar las variaciones al ESC para el aumento o
reduccion de las RPM, el voltaje y corriente mostrando graficos en tiempo real de empuje,
eficiencia y revoluciones. El proceso de prueba de las hélices se pueden observar en el video
del Anexo II.
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Connected!
Series 1580, firmware v1.6
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Current: 0.00 A

Elec. Power: 0 W 0.1+ Torque
Thrust: -0.002 kgf 0.000166 N-m
Torque: 0.000 N'm -0.24
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24100 24150 24200 24250 24300 2.
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: 04+

Figura 4.14 Plataforma Rcbenchmark

Fuente: Los autores
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5. ANALISIS Y DISCUSION DE RESULTADOS

5.1. Anadlisis de generacion de hélices

Se presentan los resultados obtenidos a través del disefio, simulaciones y prueba de las hélices,
en el cual se aprecia los resultados obtenidos en procesos como turbulencias presion y velocidad

que pasan en la hélice en funcion de cada geometria que fue variada.
e Generacion del perfil

Para realizar los calculos de forma rapida se ocupd Excel, es un programa informatico
desarrollado y distribuido por Microsoft Corp., y se ha realizado los siguientes pasos:

Colocar los datos en los recuadro de color azul, referente al perfil NACA de cuatro digitos.

Tabla 5.1 Tabla de datos de perfil NACA 6609

NACA 6 6 0 9
EXTRAER DATOS
CUERDA 1 longitud de la cuerda
t 0,09 espesor
XCAMBER 0,6 localizacion max camber
C 0,06 max camber
PC 0,6 localizacion de max camber, normalizado

Fuente: Los autores

Las formulas ingresadas en EXCEL corresponden a las enunciadas en los pasos 1-8 de la

seccidn 4.2.2, los resultados de cada intervalo de entre 100, se puede consultar en el Anexo I11.

Tabla 5.2 Tabla Excel de perfil

VARIABLE FORMULA
X Ingresado el intervalo deseado N=100
Y =$K$10/0,2*$K$9*(0,2969*RAIZ(A9/$K$9)-0,126*(A9/$K$9)-
0,3516*(A9/$K$9)"2+0,2843*(A9/$K$9)"3-0,1015*(A9/$K$9)"4)
Ve =SI((A9>=$K$13);($K$12*($K$9-A9)/((1-$K$11)"2)*(1+A9/$K$9-
2*$K$11));($K$12*A9/($K$1112)*(2*$K$11-A9/$K$9)))
0 =ATAN((C10-C9)/(A10-A9))
Yu =C9+B9*COS(D9)
YL =C9-B9*COS(D9)
Xy =A9-B9*SENO(D9)
Xy, =A9+B9*SENO(D9)

Fuente: Los autores
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El resultado se puede evidenciar en el siguiente gréafico:

NACA 6609
0,15
0,1
0,05
0
T O 1 O 1 O 1 O 1 O 1 O =+ O 1 O 4 O —+d O
_0,05 HHNNMM##LHLHKDKDI\I\OOOOG\G\S
Y superior Y inferior

Figura 5.1 Perfil 6609

Fuente: Los autores

5.2. Resultados de simulacion

En las pruebas realizadas en la simulacion de las hélices se obtuvo los resultados esperados, es
decir la capacidad de la hélice para la cual fue disefiada mejora, las variables con mayor cambio
fueron, presion y velocidad del aire, mientras otros como las turbulencias variaron en menor

magnitud, de esta manera se pudo mejorar la eficiencia de la hélice.

Los resultados obtenidos se pueden observar en la tabla 5.3, todas las simulaciones se realizaron
a 14,7 PSI de presion atmosférica y 22°C. Debido al tipo de calculo por el método Swiling
Strength realizado por el software el tamafio del vortice generado estos aumenta inversamente
al umbral utilizada para hacer crecer la region del vortice a partir de la turbulencia de fondo,

por lo tanto entre mas se acerque el valor a cero mayor sea el nimero de turbulencias existentes.

Tabla 5.3 Datos de simulaciones

Hélice Presion (Pa) Velocidad (m/s) | Turbulencia /s | n(rev/min)

Original Min -261989 | Min. 0 2914,54 20000
Max 212360 Max. 765,422

. Min -293784 Min. 0

30 Max 180542 Max. 766,099 235127 20000

450 Min -297785 Min. 0 2653 83 20000
Max 196451 Max. 771,73
Min -326362 Min. 0

60° 2739,37 20000
Max 191096 Max. 791,599
Min -275161 Min. 0

90° 2436,52 20000
Max 186168 Max. 771,504
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) Min -17027 Min. 0
30° inversa 89,3171 20000
Max 27080 Max. 369,059

30° prolongada | Min -142684 | Min. 0
Max 36714 Max. 518,141

Min -76490,4 ([Min.0
45° prolongada 1912,449 20000
Max 35751 Max. 451.638

Min -103808 ([Min.0
60° prolongada 1532,31 20000
Max 35819,1 |Max.478.614

Fuente: Los autores

2220,9 20000

En la Tabla 5.4 se puede ver las simulaciones de fluidos de la hélice original, esto servira
como punto de partida para entender el comportamiento de las variables bajo los pardmetros de
simulacion ya establecidos mostrando una presion con un valor Minimo de -261989 Pa y
Maéaximo 212360 Pa, una velocidad del aire de 0 hasta 765.422 m/s y turbulencias de 2915,54/s,
tomado estos datos como referencia se puede comprar y verificar que las hélices que han
mejorado significativamente son las de 45° y 60° en el &ngulo de punta alar, las cuales presentan
mejores datos en velocidades y presiones manteniendo las turbulencias con una variacion
minima estos datos pueden ser verificados en las simulaciones de las Tablas 5.5 y 5.6. Las
demas simulaciones correspondientes a las otras hélices modificadas se encuentran en el Anexo
V.
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Tabla 5.4 Simulacion hélice original

Hélice original

—

Variable Simulacién Valores

Turbulencias 2914, 54/s

Presion Min -261989 Pa
Max 212360 Pa
Velocidad Min 0 m/s

Max 765.422 m/s

Fuente: Los autores
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Tabla 5.5 Simulacién hélice a 45°

Hélice a 45°

Variable

Simulacién

Turbulencias

Valores

Presion

2653,83/s

Velocidad

Min -297785 Pa
Max 196451 Pa

Min 0 m/s
Max 771.73 m/s

Fuente: Los autores
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Tabla 5.6 Simulacién hélice a 60°

Hélice a 60°
E——— s
Variable Simulacién Valores
Turbulencias 2739,37/s

Presion Min -326362 Pa
Max 191096 Pa
Velocidad Min 0 m/s
Max 791.599 m/s

Fuente: Los autores
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En laFigura5.2 se puede ver la relacion existente entre presion y distancia en la hélice original
este grafico se le denomina coeficiente de presion (Cp) y es un indicativo de la capacidad de
sustentacion en los perfiles aerodinamicos por lo que se realizara un analisis de los diferentes

casos de las hélices.
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Figura 5.2 Coeficiente de presion hélice original

Fuente: Los autores

La Figura 5.2 se pudo entender el comportamiento del perfil aerodindmico de la hélice original,
el comportamiento que presenta el fluido se muestra que hay una reduccion en la presién hasta
que llega al area de la hélice donde comienza a estabilizar sus valores a medida que recorre el
perfil de la hélice.
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Figura 5.3 Presion vs velocidad hélice original

Fuente: Los autores

La Figura 5.3 muestra la relacion de presidn vs velocidad de la hélice original donde se muestra

como varia la presion segun la velocidad del aire en la superficie aerodindmica de la hélice.
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Figura 5.4 Cp hélices a 45°

Fuente: Los autores

En el Cp de la hélice de 45° que se muestra en la Figura 5.4 se puede observar un
comportamiento diferente al de la hélice original debido a la variacion de la geometria de la
misma, en este hélice la presion aumenta a medida que el aire recorre el perfil aerodindmico de
la hélice asta comenzar a estabilizarse después de pasar el perfil aerodinamico al contrario de

lo mostrado en la Figura 5.2 que representa en Cp de la hélice original.
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Figura 5.5 Presion vs velocidad hélice a 45°

Fuente: Los autores

La en la Figura 5.5 se puede observar un grafico similar al de la hélice original pero este tiene
un comportamiento contrario el cual aumenta los valores de presion antes de estabilizarse
acorde con la velocidad.
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Figura 5.6 Cp hélices a 60°

Fuente: Los autores

La Figura 5.6 muestra un comportamiento similar a la hélice modificada 45° lo que permite ver

que no existe un gran cambio en cuanto a la geometria y el movimiento de aire al pasar por el

perfil aerodinamico de la hélice.
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Figura 5.7 Presion vs velocidad hélices a 60°

Fuente: Los autores

En la hélice variada a 60° se observa un aumento paulatino de la presion mientras aumenta la

velocidad en el perfil aerodindmico de la hélice muy similar al visto en la hélice a 45° esto

confirma que estas dos hélices tienen comportamiento muy similares y esto ayudara a mantener

un buen equilibrio y buenos valores en las variables que se estan estudiando.
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5.2.1. Andlisis de deformaciones y cargas
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Figura 5.8 Simulacion estructural hélice original

Fuente: Los autores

Si bien la simulacion estructural de la hélice no es en lo que esta centrado este trabajo siempre
es un proceso necesario para cualquier tipo de estudio y en la Figura 5.8 se puede observar los
valores de la deformacion maxima y minima que se muestran en la hélice con geometria

original, los datos obtenidos en las simulaciones estructurales se encuentran en la Tabla 5.7.

Tabla 5.7 Datos analisis estructural

HELICE DEF?S#"A'?_C(EJ:) CARGAS (Pa) ME n(rev/min)
YOUNG(Pa)
ORIGINAL 4,2388 mg‘xéjgéggiggg 1,1e+009 20000
45° 5,2298 ,\'\A"&'IQ ;;&%2‘:%%88 1,1e+009 20000
60° 4,8822 ,\'\A"&'IQ él,%%%i:%%ss 1,1e+009 20000

Fuente: Los autores

En la figura 5.9 se puede observar el aumento en la deformacion de la hélices en las
simulaciones segun las revoluciones estas graficas muestran un aumento en la deformacion de
la hélices modificadas de hasta 10,4% en la hélice de 45° y un aumento del 5,34% en la hélice
variada a 60° esto con referencia a los datos de la hélice original. En los datos de cargas se
visualiza que los valores se mantienes casi constantes en las diferentes hélices mostrando una

variacion aproximada de -5,3% y 3,8% con respecto a la hélice original.
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RPM vs Deformacion
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Figura 5.9 Deformacion en funcién de nameros de revoluciones

Fuente: Los autores
5.3. Resultados experimentales

En el presente apartado se presentan los resultados entregados por el banco de pruebas
RCBenchmark 1520 con software version GUI 1.1.8., las hélices fueron sometidas a ajustes de
velocidad controlada por medio de ESC desde 1200 a 1400 ps, en 9 intervalos para cada hélice.
A la hélice original se la denomina “0°”, la hélice modificada con un angulo de flexion de punta
alar de 60 grados con respecto al plano horizontal se la ha denominado “60°” y la hélice
modificada a 45 grados como “45°”. Las hélices experimentales tanto originales como
modificadas estan impresas en material PLA, mediante impresora 3D, las imagenes se pueden

apreciar en el Anexo V.

Tabla 5.8 Datos de banco de prueba empuje

Seflal ESC (us) | 0° Empuje (gf) | 60° Empuje (gf) | 45° Empuje (gf)
1200 2,698 2,781 4,538
1210 4,824 4,946 4,893
1240 18,300 19,446 19,907
1270 34,079 39,981 36,019
1300 56,860 62,577 59,739
1330 81,080 82,195 84,299
1360 92,004 96,993 98,958
1390 112,300 115,045 119,057
1400 114,794 121,320 118,822

Fuente: Los autores
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La Tabla 5.8 muestra los datos obtenidos en el banco de prueba para el empuje dado gramos
que genera cada hélice, de acuerdo a la velocidad otorgada por el ESC en pulsos.

Empuje vs ESC

120,000 / -

/—””’—'

100,000
80,000
60,000
40,000

Empuje (gramos)

20,000

0,000

1200 1220 1240 1260 1280 1300

ESC (ps)

1320 1340 1360 1380 1400

—@—60° Thrust (gf) 45° Thrust (gf) 0O° Thrust (gf)

Figura 5.10 Empuje vs ESC
Fuente: Los autores

En la figura 5.10 se puede observar el comportamiento de empuje, con respecto a la hélice de
0°, existe una mejora promedio de 6,02% para la hélice modificada de 60° y un promedio de
12,24% para la hélice modificada de 45°.

Tabla 5.9 Datos de banco de prueba velocidad

Sefal ESC 60° Velocidad eléctrica 45° Velocidad eléctrica 0° Velocidad eléctrica
(1) del motor del motor del motor
(RPM) (RPM) (RPM)
1200 423 424 421
1210 566 557 554
1240 1140 1123 1105
1270 1651 1631 1602
1300 2119 2076 2063
1330 2429 2407 2361
1360 2702 2654 2622
1390 2900 2881 2829
1400 2957 2942 2889

Fuente: Los autores

La tabla 5.9 muestra los datos obtenidos en el RCBenchmark de RPM para cada hélice, de

acuerdo a la velocidad electrdnica controlada por el ESC en pulsos.
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RPM vs ESC
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Figura 5.11 RPM vs ESC

Fuente: Los autores

En laFigura5.11 se puede observar la velocidad rotacional desarrollada, con respecto a la hélice
de 0° existe una mejora promedio de 2,49% para la hélice modificada de 60° y un promedio de
1,35% para la hélice modificada de 45°.

Tabla 5.10 Datos de banco de prueba eficiencia

Sefial ESC (us) 60° Eficiencia 45° Eficiencia 0° Eficiencia
general(gf/W) general(gf/W) general(gf/W)
1200 0,826 0,848 0,731
1210 1,289 1,256 0,921
1240 2,937 2,842 2,646
1270 4,068 3,739 3,854
1300 4,438 4,321 4,233
1330 4,641 4,795 4,410
1360 4,660 4,667 4,485
1390 4,567 4,650 4,567
1400 4,623 4,639 4,531

Fuente: Los autores

La Tabla 5.10 muestra los datos obtenidos mediante el banco de prueba, relacionados a la
eficiencia para cada helice dado en gramos de fuerza por cada watt, de acuerdo a la velocidad

electronica controlada el ESC en pulsos.
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Eficiencia vs ESC
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Figura 5.12 Eficiencia vs ESC

Fuente: Los autores

En la figura obtenida se puede observar la eficiencia alcanzada, con respecto a la hélice de 0°,
existe una mejora promedio de 9,49% para la hélice modificada de 60° y un promedio de 8,42%

para la hélice modificada de 45°.
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6. PRESUPUESTO Y ANALISIS DE IMPACTOS

6.1. Presupuesto para el desarrollo del proyecto

Para el presente proyecto se han empleados los materiales y herramientas descritos a

continuacidn en las siguientes tablas en las cuales consta la cantidad y el costo de cada uno de

ellas asi como el costo de produccion

Tabla 6.1 Costos primarios

N° DESCRIPCION CANTIDAD |[V.UNITARIO | VTOTAL
1 Motor Brushless Gartt ML4112 400 kV 1 120 120
2 | Impresion de hélices 3 20 60
3 | ESC’s Arris 30A 1 30 30
5 | Cables y conectorescen 5 10 50
6 | Bateria Grafeno 1 100 100
7 | Banco de prueba RCBenchmark de la 1 300 300

serie 1520
8 | Costo de disefio y desarrollo | --—--- 1000 1000
TOTAL 1660
Fuente: Los autores
Tabla 6.2 Costos secundarios
N° DESCRIPCION CANTIDAD V. UNITARIO VALOR TOTAL
1 Transporte - - 50.0
2 Alimentacion - - 50.0
3 Anillado 4 6.0 24.0
4 Empastado 2 15.0 35.0
TOTAL 159.0
Fuente: Los autores
Tabla 6.3 Costos totales
N° DESCRIPCION Valor/USD
1 Costos Primarios 1660.0
2 Costos Secundarios 159.0
TOTAL 1849.0

Los costos mostrados en las tablas son valores iniciales del proyecto el cual puede variar si se

desea comenzar una produccién para su comercializacién al cual se sumaran costo de mano de

Fuente: Los autores

obra de disefio produccion entre otros como se muestra en el Anexo VI.

54




6.2. Andlisis de impacto
6.2.1. Impacto préactico

Las hélices al ser parte fundamental del sistema de empuje de los drones tienen un papel
primordial, por esta razon los disefios propuesto en este proyecto pueden utilizarse para
aumentar el tiempo de vuelo del dron ya que muestran una mejor eficiencia en hasta un 9,46%
con respecto al disefio original. Lo que implica una gran ventaja con los disefios ya existente en
los diferentes mercados y aporta conocimientos significativos de un gran valor comerciar por

su buen desempefio.
6.2.2. Impacto tecnoldgico

Para el disefio de las hélice se tomd en cuenta conceptos acerca de aerodinamica y de perfiles
NACA para poder cambiar y mejorar el disefio de una hélice de manera satisfactoria, mostrando
un mejor desempefio aumentando las revoluciones en 2,46% vy el empuje hasta en 12,24%
dependiendo del modelo de hélice que se utilice como se demostrd en este proyecto y de esta

manera ayudar al desarrollo campo aeronautico.
6.2.3. Impacto Ambiental

Los drones al ser tecnologias relativamente nuevas estan remplazando a otras como son los
helicopteros u otros tipos de aeronaves ya que su consumo energético es mucho menor y mucho
mas barato. Ademas el ruido producido por las hélices en este disefio se encuentra en una media
de 83 decibeles como se puede ver en el Anexo VII que es un valor aceptable para estos tipos
de aeronaves Yy esta por debajo de los 85 db recomendados por la ANLs (Acceptable Noise
Levels). Al variar el disefio de una hélice se a logra mejorar el sistema de propulsion de un
Drone lo que implica una mejor eficiencia eléctrica (9,42%) reduciendo el consumo de energia
de la misma, de esta manera se puede alargar la vida Gtil de los componentes y reduciendo la

produccién de desechos que dafian al medio ambiente.
6.2.4. Impacto de conocimiento

Giraldo K. menciona que el conocimiento, es el valor de descubrir cosas nuevas, de aprender

lo que necesitas saber, por este motivo los procesos realizados en este proyecto ayudan a un

mejor entendimiento de los conceptos utilizados en el disefio de superficies aerodinamicas

mostrando que se puede realizar avances importantes en diferentes ambitos con un costo
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relativamente reducido alrededor de 1000 ddlares por conceptos de disefio y mano de obra

como se muestra en el presupuesto.
6.2.5. Impacto Econdémico

El impacto econdmico de este proyecto muestra la inversion y el valor de cada uno de impactos
que esto tendrd como se muestra en el analisis de gastos, aunque para la produccion de estos
dispositivos se debe tomar cuenta que otros conceptos como los que se ha utilizado en las tablas

del Anexo VI, para de este modo poder mostrar un impacto econémico mas realista.

El costo unitario de cada hélice modificada tiene un valor aproximado 35 doélares como se
muestra en el Anexo VI debido a los gastos de produccién, disefio mano de obra y el uso de
los equipos, pero es mucho menor en comparacion con al valor de las hélices que existe en el
mercado que tienen un costo de hasta 103 dolares debido a los aranceles de importacion

transporte e impuestos como se muestra en el Anexo VIII.
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7. CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

7.1. CONCLUSIONES

Desde la perspectiva aerodinamica, los “winglets” reducirian la resistencia inducida a pesar de
aumentar la resistencia parasita. Optimizando el tamafio de los “winglets” se evit6 el aumento
dréstico de la resistencia por friccion, reduciendo asi la resistencia de la hélice en un porcentaje

considerable.

El empuje de las hélices modificadas, han sido medidas en gramos fuerza (gF) mediante el
banco de prueba RCbenchmark 1520; con respecto a la hélice de 0°, presentan una mejora
promedio de 6,02% para la hélice con angulo de punta alar de 60° y un promedio de 12,24%

para la hélice con angulo de punta alar de 45°.

La velocidad de las hélices modificadas, han sido medidas en revoluciones por minuto (RPM)
empleando el banco de prueba RChenchmark 1520; con respecto a la hélice de 0°, presentan
una mejora promedio de 2,49% para la hélice con angulo de punta alar de 60° y un promedio

de 1,35% para la hélice con angulo de punta alar de 45°.

La eficiencia alcanzada por las hélices modificadas, han sido medidas en gramos fuerza por
cada watt consumido (gF/w), mediante el banco de prueba RCbenchmark 1520; con respecto a
la hélice de 0°, presentan una mejora promedio de 9,49% para la hélice modificada de 60° y un

promedio de 8,42% para la hélice modificada de 45°.

Se observa que el "winglet" ha extendido el area de alta presion en la superficie superior de la
pala de la hélice y el area de baja presion en la superficie inferior. Por lo tanto, se obtiene a
2600 metros sobre el nivel del mar un empuje mayor de 121,32 gF para la hélice modificada en
60 grados el angulo de punta alar, mismos que en simulacién se observa un flujo de vortice mas

intenso debajo de la pala de la hélice en comparacidn con la pala original sin aleta.
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7.2. RECOMENDACIONES

Se recomienda realizar un estudio mas profundo y exhaustivo con otro tipo de equipo como un
tunel de viento que dara datos del comportamiento del flujo de aire en zonas cercanas a la raiz
de la pala con el fin de comprobar de manera definitiva la mejora en el disefio de las hélices

probadas.

Se recomienda previo al inicio de cualquier proyecto ver la factibilidad de la idea mediante la
lectura de textos cientificos y publicaciones de diferentes fuentes para consolidar un mejor
resultado. Como paso final de cualquier proyecto de investigacion se realiza una validacion de
resultados mediante un experimento por esta razon es recomendable utilizar otros materiales y

condiciones para diferentes pruebas de los equipos.

El material PLA a altas revoluciones genera una curva en la base del motor, por ende se
recomienda emplear fibra de carbono o material de fabricacidon para hélices profesionales al
momento de ejecutar los vuelos reales aplicados a diversas funciones y evitar posibles pérdidas

eléctricas tempranamente.
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ANEXO | FICHA TECNICA BANCO DE PRUEBAS
RCben ""'l-",[::jf‘_:: v1.3 2018-01-10

Series 1520 thrust stand datasheet

Typical use
& Inrumner and outrunner brushless
motor characterization (0-30A])
Propeller characterzation
Servo testimg and comtrol
Battery endurance testing

Features list

# [irect measurementis LISB interface
o Thrust ESC manual contral
o Vaoltage Three serso conirol ports

Autormatic control
Powerful scripting
Crutput data o S5V files
Real-time sensor plots

o Current
o Rotations per minute
& Derived measurements
o Ohwerall efficiency (VW)

Technical specifications

Table 1: Design specifications of the RCbenchmark motor testing tood.

Specification Min_ [LETS Tolerance Linit

Thirust -5 5 0.5% kigf
Voltage a a5 0.5% W
Cument a 40 1% &
Angular spesd® a 180k - eRPM

"Electrical RPM, divide by the number of motor poles
to obiain true mechanical RPM.

Sampling rate depends on your computer (up o ~50Hz) and is lower for the load cell (~8Hz)

Software features list

& Real time graphs &= Automated test

& Manual motor control o Ramps

& Manual servo combrol o Steps

e Calibration wizard o Measure Kv

& Safety cutoffs based on any o Measure the number of poles

measured data o And more. .

& C5W export & User scripts with documentation

Copyright Tylo Robobics Inc. 20152019 page 16

InfaEacoenchmark. com



ANEXO 11 VIDEOS DEMOSTRATIVOS

LINK DE SIMULACION

https://drive.google.com/file/d/12FRN52CcBaN3AQ8Y -6t Tcxs8Fi5bns0g/view?usp=sharing

LINK DE PRUEBA EN BANCO

https://drive.google.com/file/d/1CKmt7dewHrgzG3VOrw5BM7 5T95Au5W5/view



https://drive.google.com/file/d/12FRN52CcBaN3AQ8Y-6tTcxs8Fi5bns0q/view?usp=sharing
https://drive.google.com/file/d/1CKmt7dewHrqzG3VQrw5BM7_5T95Au5W5/view

ANEXO 111 HOJA DE CALCULO EXCEL
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ANEXO IV PLANOS Y SIMULACIONES DE HELICES
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HELICE A 90°

S

Variable Simulacion Valores

Turbulencias 2436,52/s

Presion Min -275161 Pa
Max 186168 Pa
Velocidad Min 0 m/s

Max 771.504 m/s




HELICE A 30°

——
Variable Simulacion Valores
Turbulencias 2351,27/s

Presion Min -293784 Pa
Max 180542 Pa
Velocidad Min 0 m/s

Max 766.099 m/s




HELICE A 30° INVERSA

T

Variable Simulacion Valores

Turbulencias 89,3171/s
Presion Min -17027 Pa
Max 27080,7Pa

Velocidad Min 0 m/s

Max 369,059 m/s




HELICE 30° PROLONGADA

r_—-‘“—[_%

Variable

Simulacion

Turbulencias

Valores

Presion

2220,9/s

Velocidad

Min -142684 Pa
Max 36714 Pa

Min 0 m/s
Max 518,141 m/s




HELICE 45° PROLONGADA

Variable Simulacion Valores

Turbulencias 1912,44.9/s

Presion Min -76490.4 Pa
Max 35751 Pa
Velocidad Min 0 m/s

Max 451.638 m/s




HELICE 60°

’_‘r““:ﬂ

Variable Simulacion Valores

Turbulencias 1532,31/s

Presion Min -10380,8 Pa
Max 35819,1 Pa
Velocidad Min 0 m/s

Max 478.614 m/s




ANEXO V

HELICES IMPRESAS EN PLA

HELICES

IMAGEN

Hélice original

Hélice modificada
con un angulo de
flexion de punta alar
de 45 grados

Hélice modificada con
un angulo de flexion
de punta alar de 60
grados

Hélices impresas en
material PLA




ANEXO VI COSTO DE MANUFACTURA

Determinacion del Costo de Produccion

PROD Hélice JI
UCTO 2020 COSTO FIJO UNITARIO $0,95
CANTI COSTO VARIABLE
DAD 200 UNITARIO $18,10
COSTO TOTAL
UNITARIO $ 19,05

Liste los costos asociados a la produccion

Impresion Material $ 2.500,00
40 Horas Internet $20,00
40 Horas Conocimiento $1.000,00
40 Horas Mano de obra $ 100,00
160 Horas Alquiler local $100,00
Mantenimiento
4 Horas maquina $ 50,00
Proporcién % Gasto Teléfono $ 20,00
160 Horas Servicios bésico $20,00
Total $ 190,00 $ 3.620,00

Determinacion de otros costos

Hélice JI

PRODUCTO COSTO TOTAL OTROS

2020
COSTO TOTAL
200 UNITARIO OTROS $4,63

$ 925,00
CANTIDAD



Liste los costos asociados a la comercializacion Liste los costos asociados a la administracion
del producto

DISTRIBUCION ADMINISTRACION

Distribucion de

producto $ 100,00 Salario contador $ 400,00
Salario area
comercializacion $ 400,00 Material de oficina $20,00
Otros gastos asociados $5,00
$ 505,00 $420,00

Determinacion de precio de venta

Especifique la utilidad o margen deseado y el % de IVA COSTO UNITARIO DE $1905
PRODUCCION '

% Utilidad COSTO UNITARIO $4.63
deseada 30% "OTROS" '

IVA 14% COSTO TOTAL $ 23,68

UTILIDAD $7,10

PRECIO DE VENTASIN IVA  $30,78

PRECIO DE VENTA CON
IVA



ANEXO VII MEDICION DE RUIDO

DECIBEL X - DBA SONOMETRO

"Decibel X" es una de las pocas aplicaciones de medicién del ruido/sonido del mercado que
ofrece mediciones pres calibrados y altamente fiables.

TABLA DE RESULTADOS DE RUIDO PRODUCIDO POR LAS HELICES
HELICE | PROMEDIO DE RUIDOS (DB) IMAGEN
Original 83 4

45° 84

60° 84

3:37 p. . dorninOREEESENG, 2020




ANEXO VilI

COSTO DE IMPORTACION

La figura corresponde a la tienda virtual AMAZON en la cual se muestra que el costo

aproximado de esta hélice es de 103,53 dolares.

X

2 pares de propulsor de fibra de

Us$ 17.50
carbono Serie T 1255 CW/CCW para DJI G

+US5 8 )Y
F550 Tarot FY550 (ta
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ANEXO IX LICENCIA ANSYS

About ANSYS Waerkbench B
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