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Resumen

En el estudio se analiza el comportamiento de la hélice de un UAV de pequeno tamano
para todo su rango de funcionamiento. El objetivo principal es la obtencién de los mapas
de funcionamiento de la pala en diferentes condiciones de vuelo, estudiando el vuelo en
avance axial, vuelo a punto fijo, y el efecto suelo. Los resultados de mecanica de fluidos
computacional serdn comparados con la Teoria de Elemento de Pala, que permite dismi-
nuir el coste computacional significativamente y puede, por tanto, ser utilizada en fases de
disenno. En particular, se realizaran comparaciones entre diferentes geometrias estudiando
como afecta la misma en el rango de funcionamiento de la hélice. Al mismo tiempo, se
analizan las diferencias en comportamiento para hélices con diferentes ntmeros de pa-
las. Las simulaciones requeridas seran realizadas mediante el uso del software comercial
SimCenter Star CCM+ de Siemens y un cédigo propio de Teoria de Elemento de Pala.

Palabras clave: rotor, pala, teoria de elemento de pala, mecanica de fluidos compu-
tacional, CFD, BEMT.

Resum

L’estudi tracta 1’anal-lisi del comportament d’una heélice de dron de xicotet tamany, per
a tot el rang de funcionament del dispositiu. L’objectiu és 'obtenci6é dels mapes de fun-
cionament de la pala en diferents condicions de vol, estudiant el vol en avang axial, vol a
punt fixe, i I'efecte sol. Els resultats de mecanica de fluids computacional seran comparats
amb la Teorfa d’Element de Pala, el que permet reduir el cost computacional significa-
tivament i pot, per tant, ser utilitzada en fases de disseny. En particular, es realitzara
comparacions entre diferents geometries estudiant com afecta la mateixa en el rang de
funcionament de I’hélice. Al mateix temps, s’analitzen les diferéncies de comportament
per a helices amb diferent nombre de pales. Les simulacions necessitades seran realitzades
mitjancant 1'as del software comercial SimCenter Star CCM+ de Siemens i un codi propi
de Teoria d’Element de Pala.

Paraules clau: rotor, pala, teoria d’element de pala, mecanica de fluids computacio-
nal, CFD, BEMT.

Abstract

The study analyses the behaviour of the propeller of a small-sized UAV for its entire
operating range. The main objective is to obtain the performance maps of the blade
in different flight conditions, studying axial flight, static flight, and ground effect. The
computational fluid mechanics results will be compared with the Blade Element Theory,
which allows the computational cost to be significantly reduced and can therefore be used
in design phases. In particular, comparisons will be made between different geometries,
analysing, at the same time, the differences in behaviour for propellers with different
numbers of blades. The required simulations will be carried out using the commercial
software SimCenter Star CCM+ from Siemens and a proprietary Blade Element Theory
code.

Key words: rotor, blade, blade element theory, computational fluid dynamics, CFD,
BEMT.
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Capitulo 1 — Introduccién.

1.1. Motivacion

Las aeronaves no tripuladas, Unmaned Aerial Vehicle (UAV), mas cominmente co-
nocidas como dron, son aeronaves que vuelan sin tripulacion, la cual puede ejercer su
funcion remotamente. Estas aeronaves han ganado importancia en los tltimos anos entre
el publico comun, siendo usadas generalmente como hobbie los conocidos como SUAV
Small Unmaned Aerial Vehicle. El niimero de UAVs diseniados y construidos ha aumen-
tado exponencialmente en la tltima década, tanto los usados por simple ocio como los
usados con caracter comercial y militar, debido al continuo desarrollo de esta tecnologia,
lo que ha conllevado una reducciéon de tamano y precio, lo que ha facilitado la adquisicion
de drones. Inicialmente los primeros drones fueron disenados para el sector militar, aun-
que actualmente tienen una gran variedad de aplicaciones, siendo herramientas de gran
funcionalidad. Ademas de la aplicacion militar [1], los drones son utilizados actualmente
para fines comerciales [2], de investigacion [3], con fines de mapeo geologico [4], en la
industria cinematogréfica [5], incluso utilizados por los estados para vigilancia fronteriza
con el fin de luchar contra la inmigracion ilegal [6] [7]. En los ultimos afios, ademas, se han
ido implementando en los cuerpos policiales de muchos paises para el control del trafico,
asi como usados como radares [8]. En la tltima década se ha empezado a utilizar también
en Africa para luchar contra la caza furtiva de ciertos mamiferos con el fin de evitar su
extincion [9] [10]. Entre los fines comerciales, destaca el crecimiento en el uso de drones
como método de entrega a domicilio de muchas companias como Amazon o Google [11],
debido a la menor contaminaciéon que generan respecto a los métodos convencionales de
transporte.

La gran ventaja de los UAVs y SUAVSs reside en su coste general, su facil transporte
(especialmente los SUAVs) ademas de poder volar en zonas pequenas o areas de dificil
acceso para demés herramientas. Pueden volar en zonas urbanas a bajas altitudes, dentro
de edificios, y, todo ello, con su principal ventaja, volar de forma remota, sin humanos a
bordo, de modo que en caso de fallo o accidente, nadie resultara danado.

Ademas, cabe destacar su capacidad de albergar gran cantidad de sensores en su
interior tal como acusticos, GPS ( Global Positioning System), sensores quimicos, térmicos,
altimetros, camaras de fotografia, etc. [1]. En la Figura 1.1.1 se pueden observar los drones
que puede llevar un drone comercial multirotor.

Baromatric

Pressura
{imt&nnal)

Py
Compass
LA 4 . (internal)

3-axiz Accel.

GPS Rile T [irharnal)

%, {intermal)

1km Low-Speed Fadio
(802.15.4)

Fromt Facing
Camara "

High-Speed Radio
(302.11) (intermal)
Thesmal Sansor

Down Facing Camara

{under)
Sonar Ranging

Figura 1.1.1.  Estructura de un dron comercial [2].
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1.2. Estado del arte

Hay que retroceder hasta 1849 cuando aparecio el primer vehiculo aéreo no tripulado.
Fue en julio de 1849 cuando el ejército austriaco puso en marcha hacia la ciudad de Venecia
casi doscientos globos aerostaticos no tripulados cargados con explosivos. Cada globo iba
cargado con hasta 14 kilogramos de explosivos. Por suerte para los venecianos, solo un
globo lleg6 al lugar, mientras que los otros se desviaron mucho del objetivo debido a la
gran dependencia que tenian del viento [12]. Los globos explotaban al llegar a la ciudad
gracias a un sistema con una bateria galvianica con un hilo de cobre aislado. Al accionar
dicho sistema, los globos se desinflaban y caian verticalmente, explotando seguidamente.

A pesar de que estos globos no concuerdan con la definicién actual de drone/UAV, si
que ajusta al concepto de plataforma aérea no tripulada con carga ttil, explosivos en este
caso. En la Figura 1.2.1 se puede observar una representacion de dicha batalla.

Figura 1.2.1. Representacion de la batalla en Venecia. Primera Guerra de independencia italiana
(1849) [12].

Anos maés tarde, en 1896, Samuel P. Langley desarrollé aeronaves a vapor no tripuladas,
que volaron exitosamente a lo largo del rio Potomac, en Washington DC. En 1898 durante
la Guerra Hispano - Americana, los militares de los Estados Unidos de América equiparon
una camara en una cometa, dando lugar a las primeras fotografias de reconocimiento aéreo.

Gracias a la invencion de Nikola Tesla a finales del Siglo XIX del mando a distancia
o radio control de un vehiculo, durante la Primera Guerra Mundial, en 1916, Archibald
M. Low disen6 el Ruston Proctor Aerial Target, controlado mediante radiofrecuencia AM
baja, equipado con explosivos [12]. Seguidamente, el 12 de setiembre del mismo arfio,
se construyo en Gran Bretana el Hewitt - Sperry Automatic Airplane, conocido como la
bomba volante, o el torpedo aéreo. Este vold en 1917 desde Gran Bretana hasta los Estados
Unidos de América, dejando ver ya el concepto de drone UAV. Debido a su objetivo inicial
de ser usado como torpedo aéreo, es considerado como uno de los precursores de los misiles
de crucero actuales [13]. Se puede observar en la Figura 1.2.2 dicho UAV.
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Figura 1.2.2.  TImagen del Hewitt - Sperry Automatic Airplane (1917) [12].

Durante el periodo entreguerras se diseni6 el Larynx, un misil crucero montado sobre
un monoplano que se lanzaba desde buques de guerra y era volado mediante radiocontrol.
Se prob6 durante 1927 y 1929 por el ejército britanico. Se siguieron disenando durante
este periodo aviones UAV que servian de blanco.

Durante la Segunda Guerra Mundial fue el periodo donde se empez6d a demostrar la
capacidad que tenian los UAVs en combate. Las fuerzas aliadas y las fuerzas alemanas
usaban los UAVs para entrenar a los artilleros y ayudar en las misiones aéreas.

La Alemania nazi disené una bomba voladora propulsada por un pulsorreactor cono-
cida como Fieseler Flugzeuhau Fi-103. Los misiles eran lanzados por una rampa a 750
kilometros por hora (Km/h), tenian un rango de 250 kilémetros y podian llevar bombas
de hasta 1000 kilogramos. En la Figura 1.2.3 se observa el diseno de dicho drone.

Figura 1.2.3.  Modelo de drone Fi-103 (1941) [13].

Este drone causé un gran dano al ejército aliado, lo que llevé a EEUU a desarrollar
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sus propios drones con el objetivo de destruir las zonas de lanzamiento de drones Fi-103.
Los americanos desarrollaron los TD2D-1 Katydid y los Curtiss KD2C, sus propios drones
pulsorreactores que tenian como objetivo contrarrestar la amenaza de los drones alemanes.
Se puede observar en la Figura 1.2.4 un ejemplo de un drone TD2D-1 Katydid.

Figura 1.2.4.  Modelo de drone TD2D-1 Katydid (1942) [13].

Durante la Guerra de Vietnam y la Guerra Fria fue el periodo cuando existi6 mayor
desarrollo de los UAVs. Se lanzaron muchos drones como los Lightning Bugs para el
reconocimiento del terreno durante méas de 34000 misiones de vigilancia.

Durante la década de los 80 se consolida la tecnologia UAV como fiable y con potencial
para rendir més que un avion tripulado, a partir de cuando el ejército americano empez6 a
investigar e invertir en la tecnologia junto con empresas privadas e Israel, buscando tecno-
logia mas eficiente econémicamente. A mitad de la década de los 90, el gobierno americano
inici6 el programa Predator, desarrollando el MQ-1 Predator, un UAV equipado con mi-
siles antitanques, y finalmente en 2007 el MQ-9 Reaper. Estos UAVs ya implementaban el
sistemna de posicionamiento global GPS, tienen un rango de hasta 450 millas y 16 horas
de video en tiempo real, son controlados via satélite. A continuacion, en la Figura 1.2.5a
y Figura 1.2.5b se muestran dichos drones.

iy ¢

3 7- - = 5

(a) General Atomics MQ-1 Pre- (b) General Atomics MQ-1 Pre-
dator en vuelo [13]. dator en vuelo [13].
Figura 1.2.5. Ejemplo de drones americanos de caracter militar.
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Tras todo este desarrollo tecnologico de los UAVs, en 2006, la Federal Aviation Ad-
ministration (FAA ) empez6 a dar permisos comerciales para vuelos de drones, y en ese
mismo ano se empezaron a volar drones para ayudas de rastreo en catastrofes naturales
y vigilancia fronteriza.

A partir de 2013, la empresa Amazon anuncié que empezaria a usar drones para el
reparto, a partir de eso, el uso comercial se ha visto afectado por muchas regulaciones,
mientras que el uso recreacional ha aumentado. La gran mayoria de los drones de uso no
comercial son cuadricopteros, es decir, drones con cuatro hélices para la propulsion [14].
Se trata de drones mucho mas baratos, rondando los 2000€ de méaximo, pero con una
tecnologia menos compleja que los drones de uso profesional. En 2015 se realiz6 el primer
vuelo con suministros médicos en EEUU, actualmente, se predice que el valor del mercado
médico de drones en EEUU llegue a los 947,6 millones de dolares en 2027 [14].

En cuanto al mercado global, se espera un crecimiento en la venta de drones, llegando
hasta los 2,3 millones de drones vendidos en 2023 [12].

Solo en Espana, se espera para 2050 una flota de drones de uso profesional de 53500
drones, con un volumen de negocio de 1520 millones de euros, creando 11500 puestos de
trabajo [15], como se puede observar en la Figura 1.2.6

EL FUTURO NEGOCIO DE LOS DRONES

W 2035

> > fi

m 2050 Europa Espafia
profesional ' . '
tomende
negocio anual 10.000 l 1220
Enmitones decuros. [ 12500 M 1520
Puestos de BN o0 B ono
trabqjo
Enunidades. DN o0 W ms00

Figura 1.2.6. Evolucion del mercado de drones de uso profesional en Espafia y Europa [15].

1.3. Clasificacion de drones segiin método de sustenta-
cién

= Ala fija: Este tipo de drones necesita una velocidad de incidencia inicial para po-
der obtener sustentacion en el aire, es decir, no son capaces de despegar de forma
auténoma, tienen que ser lanzados por una persona o por alguna lanzadera. Son
lo mas semejante a los aviones convencionales, ofreciendo una alta autonomia de
vuelo. Predomina en aviones de uso militar. Suelen ser propulsados mediante moto-
res de combustion o turbinas, aunque cada vez es més comun que tengan motores
eléctricos. En la Figura 1.2.5a y Figura 1.2.5b se pueden apreciar ejemplos de este
tipo de drones.

= Ala rotatoria: Son los drones més conocidos y utilizados civilmente, obtienen la
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sustentacion mediante hélices en los extremos de cada brazo, estas hélices son propul-
sadas por motores propios para cada una. Las hélices son las encargadas de generar
la propulsion y la sustentacion. Son muy estables en el vuelo, permitiendo el vuelo
en punto fijo, asi como no necesitar ser lanzados para sustentarse inicialmente. Es
decir, tienen capacidad VTOL ( Vertical Take-Off and Landing ). En la Figura 1.3.1
se observa un ejemplo de este tipo de drones.

Figura 1.3.1.  Drone de ala rotatoria [14].

1.4. Drones multirotor

1.4.1. Tricépteros

Estan compuestos por tres brazos que se encuentran en la parte central del dron, estan
compuestos por tres motores, tres variadores, un servomotor y tres hélices. Se consigue el
control de los drones mediante las revoluciones de los rotores.

Se controlan mediante las revoluciones de los motores. Para conseguir el vuelo deben
girar dos hélices en una direcciéon y otra en direcciéon contraria por norma general. Para
realizar giros, se variara la velocidad de giro de las hélices laterales, de modo que para
girar hacia un lado, se disminuye la velocidad de rotaciéon de la hélice del lado contrario.
Si se desea inclinar el dron, se debe aumentar o disminuir la rotacion de la hélice de cola,
avanzando o retrocediendo de esta forma. El servomotor del motor de cola permite girar
sobre el propio eje del dron.

Cabe destacar como ventajas la facil manejabilidad gracias al servomotor trasero, el
facil almacenaje y transporte, la ligerez, ademés de un amplio campo visual en la parte
frontal gracias a su diseno. Como argumentos en contra, no existe redundancia en caso de
fallo de algin motor, de modo que en caso de fallo, el dron perderé el control. El empuje es
menor que en otras configuraciones, es menos estable y menos potente, por lo que se debe
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girar siempre a altas revoluciones para volar. Se observa en la Figura 1.4.1 un ejemplo de
este dron.

> 4

Figura 1.4.1.  Ejemplo de tricoptero [14].

1.4.2. Cuadricopteros

Estan compuestos por cuatro brazos y cuatro motores que impulsan las cuatro hélices,
situados todos en el mismo plano. Se asciende o desciende regulando las revoluciones de las
hélices. Dos hélices giran en sentido horario, y otros dos en sentido antihorario, obteniendo
un equilibrio de fuerzas. Para realizar giros, se debe romper el equilibrio de fuerzas en las
hélices laterales, de modo que las velocidades de rotacion seréan distintas en estas hélices.
El control y estabilizacion de los drones se obtiene gracias a sistemas giroscopicos. Estos
drones pueden presentar estructuras en forma de H, con dos hélices delante girando en
sentidos contrarios, y dos hélices detras, girando también en sentidos opuestos, o también
en estructura en forma de X, con una separaciéon de 45° entre rotores, girando la hélice
delantera y trasera en sentido horario, y las hélices laterales en sentido antihorario.

Las ventajas que presentan los cuadricopteros son su rapida aceleracion,la sencillez
estructural, la capacidad de carga y el hecho de ser los que méas variaciones y desarrollo
tecnologico han recibido. Cabe destacar, como argumentos contrarios, que no existe re-
dundancia de motores, al igual que en los tricopteros. En la Figura 1.4.2 se muestra un
ejemplo de estos drones.

Figura 1.4.2.  Ejemplo de cuadricoptero [14].



Capitulo 1 — Introduccién.

1.4.3. Hexacopteros

Un hexacoptero es un multirotor formado por seis hélices, seis motores, seis brazos
y seis variadores. Todos los motores se encuentran en un mismo plano, al igual que las
hélices. Tres de las hélices giran en sentido horario, mientras los otros tres lo hacen en
sentido antihorario. Son los drones méas comunes de uso profesional, debido a la gran
estabilidad que tienen. Cabe destacar que estos drones si tienen redundancia de motores,
por lo que pueden realizar aterrizajes seguros con fallo de algiin motor. Se trata de drones
con gran estabilidad, con capacidad de llevar méas carga, aunque tienen un precio elevado
y requieren mas energia para la propulsion. En la Figura 1.4.3 se muestra un ejemplo de
estos drones.

Figura 1.4.3.  Ejemplo de hexacoptero [14].

1.4.4. Octocopteros

Drones formados por ocho motores, ocho hélices, ocho brazos y ocho variadores, en-
contrandose los motores en un mismo plano, al igual que las hélices. Son drones de gran
potencia, permitiendo un réapido ascenso del dron. Pueden volar con mayor carga ttil que
todos los anteriores, por lo que son drones utilizados comiinmente en el sector profesional,
pues pueden albergar caAmaras de alta resolucion, asi como mercancias pesadas. Basan su
principio de vuelo como los cuadricopteros, girando la mitad de las hélices en un sentido,
y la otra mitad en sentido contrario. En la Figura 1.4.4 se observa un ejemplo de estos
drones.

Figura 1.4.4.  Ejemplo de octacoptero [14].

1.4.5. Coaxiales

Las hélices coaxiales se caracterizan por presentar dos motores por brazo, independien-
temente del ntimero de hélices y brazos que presenten. Son capaces de aguantar mas peso,
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por lo que son utilizados profesionalmente. Generalmente son drones con tres o cuatro
brazos. En la Figura 1.4.5 se observa un ejemplo de este dron.

Figura 1.4.5.  Ejemplo de dron coaxial [14].

1.5. Drones multirotor: Motor y hélice

1.5.1. Motores

Un dron multirotor tiene tantos motores como hélices tenga. Estos motores son eléc-
tricos y de corriente continua. Estan compuestos por una parte moévil donde se sittian
los imanes permanentes, y una parte fija conocida como estator que estd compuesta por
bobinados de hilo conductor. La corriente continua pasa por los bobinados, adquiriendo
estos una polaridad variable que reaccionaré con el campo magnético producido por los
imanes del estator y producira el giro del motor.

Cabe destacar el parametro "kV", el cual es un factor que aparece junto al ntimero de
vueltas de bobinado del motor e indica el niimero de revoluciones por minuto a las que
puede girar el motor por cada Voltio que se le aplica al mismo.

Existen dos tipos de motores de dron, trifasicos y bifasicos.

» Motores trifasicos (brushless): Estos motores se caracterizan por no tener es-
cobillas para el cambio de polaridad. Son motores més costosos pero a la vez mas
potentes y precisos. El rango de velocidades de giro es mas extenso y, ademas, tie-
nen una muy buena duraciéon de bateria. Al no existir escobillas, colector ni delgas,
debe anadirse un variador que controle que la hélice gire independientemente de su
posicion. A pesar de ser mas costosos, son los més utilizados debido a su mayor vida
util. Se observa en la Figura 1.5.1 un ejemplo de motor de hélice de dron.

» Motores bifasicos (brushed): Estos motores estan compuestos por unas escobillas
de material conductor que transmite la electricidad a la bobina para crear un campo
magnético. A pesar de ser mas econémicos que los anteriores, son motores mas
pesados y que tienen menor vida ttil, ademas de generar mas calor que los anteriores.

10
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Figura 1.5.1.  Motor para hélices de dron [16].

1.5.2. Hélice

La hélice es el componente principal de un dron, es el encargado directo de generar
la fuerza de traccién y sustentacion del dron. Para un mismo motor, dependiendo del
tipo de hélice, se puede obtener mas o menos empuje. Existen hélices bipala y tripala,
aunque comunmente los méas usados son los bipala. Asi mismo, el diseno de la pala es
fundamental a la hora de elegir la misién, ya que se podra volar a altos ratios de avance o
bajos, buscando siempre la mejor eficiencia propulsiva posible. Asi mismo, el didmetro de
la hélice es un factor importante, pues a mayor diametro, mayor sera el empuje obtenido,
por lo que mas carga ttil se podra soportar, pero mayor potencia requerira la hélice.

Figura 1.5.2.  Hélice bipala [16].

El paso de la hélice también es un factor importante, el paso indica la distancia que
avanza la hélice a lo largo del eje de rotaciéon en una revolucion completa, es decir, indica
la capacidad de la hélice para mover aire y generar empuje. Asi pues, este proyecto se
centrara en este componente del dron, buscando mapas de funcionamiento de hélices asi
como posibles optimizaciones segtin la misiéon deseada. En la Figura 1.5.3 se muestra una
breve explicacion del paso de la hélice, y en la Figura 1.5.2 un ejemplo de hélice bipala.

11
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1.6.

Paso corto

\/ / \
% A 4

r 3 \ /
\ \/ / \ \
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aso largo e RN Ve g e
Paso corto Paso largo

Figura 1.5.3.  Paso de hélice de dron [16].

Ve

Objetivos

El objetivo principal de este proyecto radica en el estudio y obtenciéon de mapas de
funcionamiento de hélices de dron bipala y tripala mediante analisis computacional con
software CFD (Computational Fluid Dynamics) y Teoria de Elemento de pala. Para ello
se obtendran mapas de funcionamiento de una pala inicial aportada por el Instituto de
Motores Térmicos (CMT) y a partir de ella se estudian diferentes configuraciones que
optimicen la pala en diferentes puntos de diseno, dichas palas, se habran estudiado pre-
viamente mediante un coédigo Phyton de Teoria de Elemento de Pala. Para lograr dicho
objetivo, se establecen una serie de objetivos secundarios con los que se abordaré el obje-
tivo principal, dichos objetivos se exponen seguidamente.

Estudiar teéricamente los conceptos relativos a los diferentes puntos de funciona-
miento de la hélice, entre ellos se incluye el vuelo en punto fijo, el efecto suelo, y el
vuelo vertical. Analizar mediante una previa revision bibliogréfica las caracteristi-
cas de cada punto de funcionamiento, asi como su posible aplicacién al proyecto a
realizar.

Realizar un modelo CFD robusto, estudiando una sola pala de la hélice y realizando
estudios con planos simétricos e interfaces. Tras el diseno del caso, realizar un ma-
llado con la geometria inicial como un problema de flujo tridimensional y obtener
una malla robusta y fiable.

Resolver el caso base estacionario para la pala original y validar resultados con
comparaciones con resultados experimentales y resultados obtenidos teéricamente
mediante Teoria de Elemento de Pala.

Analizar resultados obtenidos y estudiar posibles optimizaciones para diferentes pun-
tos de diseno, disenando diferentes palas con software de diseno CAD, para poste-
riormente estudiarlas en CFD y obtener comparativas para diferentes disenos de

palas.

12
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» Comparar las diferentes palas y obtener conclusiones sobre los disenos y sus pun-
tos Optimos de funcionamiento, analizando cada pala y determinando cual es mas
6ptima segin la mision.
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2.1. Perfiles aerodinamicos

La teoria descrita previamente no considera los efectos de geometria de la pala asi como
el nimero de palas. Es por tanto interesante realizar la aproximacion del flujo alrededor de
palas esbeltas (radio de la hélice mucho mayor al ancho de las palas) a el flujo existente si
las palas fuesen de ancho infinitesimal. El perfil de una pala es aquel que se da al realizar
un corte en la misma con un plano a una r = cte, siendo la seccién casi plana, al ser las
palas esbeltas y no demasiado anchas. A la hora de la eleccién de un perfil aerodindmico,
se deben tener en cuenta los siguientes conceptos:

= Borde de ataque: Se trata del borde que se enfrenta primeramente al flujo de aire,
es redondeado y liso, su objetivo es permitir al perfil trabajar a alto rendimiento en
diferentes angulos de ataque hasta que cae inevitablemente en pérdida.

= Borde de fuga: borde de salida del flujo, el objetivo es evitar que el flujo rodee el
perfil y genere recirculacion.

= Cuerda del perfil: linea recta de longitud ¢ que va desde el borde de ataque hasta
el borde de fuga.

» Linea de curvatura: linea equidistante entre intrados y extradés. La distancia
maxima entre esta linea y la cuerda se conoce como curvatura maxima del perfil,
Cmaz, €stando normalmente entre el 25 % y 50 % de la cuerda. Dicha curvatura suele ir
desde un valor nulo para perfiles simétricos, hasta valores de 15 % aproximadamente.

= Distribucion del espesor: distancia entre intradés y extradds, normalmente el
MAXIMO ,,4, se obtiene entre 20 % y 40 % de la cuerda. A mayor grosor del perfil,
mayor resistencia aerodinamica.

HE;:;JZH'I:;::I:HE Ordenada masima de la linaa dé curvalura media
I L f I 1

. Fosicion del esposor "

b-JI'I:"E Ija LA XD

alaque ¥ " Extradd Linea de curvatura media
(BAR, -

Radio da e

curvabura & Infradés o, Barde de

il borde Espesor maximo Cusrda salida

da alague [B.5.]
Figura 2.1.1.  Caracteristicas de un perfil aerodinamico [17].

El perfil aerodindmico genera dos fuerzas principalmente:

» Sustentacién, L (Lift en inglés): perpendicular al flujo incidente, se considera po-
sitiva si se dirige hacia el extrados.

» Resistencia, D (Drag en inglés): componente en la misma direcciéon y sentido del
flujo incidente.
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2.1.1. Sustentacion

La fuerza de sustentacion se da cuando el perfil forma un angulo de ataque con el flujo
sin perturbar, dicho dngulo de ataque se cuantifica desde la linea de sustentacion nula del
perfil. Cuando el perfil aerodindmico trabaja a bajos angulos de ataque, el flujo rodea el
perfil sin perturbaciones como un flujo laminar casi bidimensional, salvo en la capa limite
donde predominan los efectos viscosos. La sustentacion es generada por la diferencia de
presiones entre intrados y extrados, siendo el extradds una zona de depresion donde el
flujo es succionado, y el intradés una zona donde la presiéon es mayor que la atmosférica.

Una vez el angulo de ataque aumenta hasta los 15° aproximadamente, dependiendo
del perfil, se entra en pérdida debido al desprendimiento del flujo en el extradoés, donde el
flujo pasa a ser turbulento y se pierde el efecto de succiéon y por lo tanto depresion, por
lo que se pierde considerablemente la sustentaciéon mientras aumenta la resistencia.

2.1.2. Resistencia

La resistencia del perfil es debida a la distribucién de presiones sobre el mismo y princi-
palmente a los efectos viscosos en la capa limite, que generan un gradiente de velocidades
y anulan las velocidades en la superficie del perfil, lo que genera un esfuerzo de cortadura
en la capa limite.

2.1.3. Coeficientes adimensionales en un perfil aerodinamico

Seguidamente, se mostraran los coeficientes aerodinamicos de sustentacion, resistencia
y momento sobre la pala en la Ecuacion 2.1.1, asi mismo se mostrarda y explicara la
dependencia de estos perfiles sobre diferentes pardametros geométricos.

L tmaz Cmax
Cr= - CL(aa Re, Ma, ) ‘ )

%pVZS ‘ ‘

Cp =7 D _ Cp(a, Re, Ma, t”;”, C”;”) (2.1.1)
§pV25

Cy = 1 M = Cy(a, Re, Ma, tn;ax, Cm%)
ipVQS

Seguidamente se muestra la dependencia de dichos coeficientes con los parametros
mostrados.

» Angulo de ataque, a: el coeficiente de sustentacion tiene una alta dependencia
del angulo de ataque, creciendo linealmente con el angulo de ataque hasta el &ngulo
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de ataque de entrada en pérdida, sobre los 15°. El coeficiente de resistencia tiene
un comportamiento parabélico con forma de U, disparandose los valores cuando se
entra en pérdida. El coeficiente de momento muestra en comportamiento constante.

= Nimero de Reynolds, Re: Para altos nimeros de Reynolds, se muestra una
mayor influencia de las fuerzas inerciales que de las fuerzas viscosas, lo que resulta
en una mayor eficiencia aerodinamica.

= Nimero de Mach, Ma: No suele tener una gran influencia, ya que en rotores
pequenos se suele trabajar en régimen incompresible. No obstante, se pueden intro-
ducir correcciones para considerar su efecto.

] t c . . :
» Parametros geométricos, ——= ™. Perfiles de bajo espesor trabajan bien

en rangos de pequenos angulos de atacque, mientras que perfiles de gran espesor
indican una pala robusta, retrasan la entrada en pérdida, pero también generan
mayor resistencia. Las palas suelen tener disefios con espesores pequenos en punta
de pala, aumentando el espesor al acercarse a la raiz de la pala. La curvatura tiene
efecto sobre los coeficientes de sustentacion, aumentandolos para mayores angulos
de ataque.

2.2. Teoria de Cantidad de Movimiento

La Teoria de Cantidad de Movimiento (TCM )demuestra como la corriente del flujo
libre se ve acelerada a su paso por la hélice, siendo la cantidad de movimiento perdida por
la hélice, la ganada por la corriente, es decir, la hélice consume una potencia para acelerar
el flujo y consecuentemente generar una fuerza de traccion. La Teoria de Cantidad de
Movimiento aplica las leyes de conservacion de masa, momento, y energia en un volumen
de control determinado, para asi estudiar el comportamiento del flujo a su paso por la
hélice. La hélice genera una fuerza de traccién perpendicular a su plano debido a la
interaccion de las palas con la corriente incidente. Debido a la tercera Ley de Newton
de accién - reaccion, al acelerarse el flujo tras el disco de la hélice, se genera una fuerza
opuesta, la traccion [17]. Cabe destacar que durante algunos puntos de la teoria se hablara
de rotores en lugar de hélices, esto es debido a que gran parte de la revision bibliografica
estudia rotores de helicoptero, pero cuando se habla de drones, es méas correcto utilizar
el concepto de hélice como el conjunto de palas que genera la tracciéon, que hablar de
rotores. No obstante, el término rotores es aceptado para cualquier aeronave que tenga
capacidad de vuelo a punto fijo, como es el caso del proyecto. Para el estudio de la Teoria
de Cantidad de Movimiento se deben considerar las siguientes hipotesis:

= La hélice se modeliza como un disco actuador totalmente poroso, plano, del mismo
radio que la hélice que sustituye.

= La corriente de aire afectada por el disco actuador es modelizada como un tubo de
corriente de seccidon circular extendido desde aguas arriba, hasta aguas abajo.

= El perfil de velocidades y presiones en las secciones paralelas al plano de la hélice es
uniforme, de modo que existe una simetria azimutal a lo largo del tubo de corriente.
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= Se considera movimiento del fluido dentro del tubo de corriente unidimensional,
estacionario e incompresible, es decir, no hay velocidades radiales ni azimutales, y
el nimero de Reynolds es elevado, por lo que se desprecian los efectos viscosos.

= Se desprecian los efectos de rotacion de estela y las pérdidas en punta de pala.

= Presion aguas arriba y aguas abajo de la hélice igual a la presion atmosférica.

En la Figura 2.2.1 se muestra un esquema unidimensional del volumen de control
considerado para el estudio.

station 0
{far upstream}
I
thrust T
rotor disk I station 2
area A station 3
Vv
slipstream -"’///
V+w
station |
(far downstream)
Figura 2.2.1.  Volumen de control considerado en la Teoria de Cantidad de Movimiento [17].

Siendo el término slipstream la estela del volumen de control, V' la velocidad del
flujo libre aguas arriba de la hélice, v la velocidad inducida en el disco actuador (v;),
w la velocidad inducida aguas abajo de la hélice (v;2). Se puede aplicar el Teorema de
conservacion de la masa para el modelo TCM segtin la Ecuacion 2.2.1.

//p-cﬁ/-dE‘:o

—pVSO—I—p(V—f—UZQ)SQ:O
m=p-V-So=p-(V+uvg) - So=p-(V+4+uv)-5

(2.2.1)

Una vez obtenido el flujo mésico del volumen de control, aplicando el Teorema de
conservacion de la cantidad de movimiento para el modelo TCM, se obtiene la traccion
generada por el conjunto de palas, segtin la Ecuacion 2.2.2, siendo F, igual a la fuerza
que ejerce el fluido sobre la hélice (T).
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ﬁm://p.d3+//<p.v.d@>.v:ﬁA+//<p.v.d:q>.v:0

T=(—)//(p-V-cf)-\7+(p-x7.d*).\7:p.52.<V+Uiz)z_p,so,v2 (2.2.2)

T=m-(V+uvg)—m-V =1 vy

Siguiendo con las ecuaciones de conservacion, aplicando el Teorema de conservacion
de la energia para el modelo TCM, se obtiene la potencia consumida por la hélice para
acelerar el flujo segtun la Ecuaciéon 2.2.3.

P:%.m.[(v+yi2)2—v2]ZT'(V+Ui)

1
P=g e [(V4vg) = V7] =

N —

~—

:mUﬁ(V—f'Ul)

[gualando los dos tultimos términos de la Ecuacion 2.2.3 se puede obtener trivialmente
la velocidad inducida aguas abajo de la hélice, la cual es v, = 2uv;.

Considerando el vuelo en punto fijo, segiin el cual no existe velocidad del flujo aguas
arriba (V' = 0), a partir de la Ecuaciéon 2.2.2 se obtiene la velocidad inducida en la hélice
en vuelo a punto fijo (vy), considerando equilibrio de fuerzas, por lo que la traccion sera

igual al peso total (T"= myg).
[mg
0= 4] ——= 2.24
Vio 2pA ( )

Siendo A = wR? el area del disco poroso que sustituye la hélice. A partir de la Ecua-
cién 2.2.4 y considerando v;(V + v;) = v3), se puede obtener la velocidad inducida en la
hélice segin v;p y V' segtn la Ecuaciéon 2.2.5.

1% V\?
v; = —5 + (§> + UiQO (2.2.5)

Seguidamente, a partir de la Ecuacion 2.2.3 y la Ecuacion 2.2.5, se puede obtener la
potencia consumida por el rotor segiin la Ecuacion 2.2.6 en funciéon de las velocidades v;g

y V.

1% A%
P = T(V + Ui) =T 5 + (5) + 0220 (2'2'6)
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2.2.1. Vuelo a punto fijo

En esta seccion, se pretende obtener los parametros estudiados anteriormente para el
vuelo a punto fijo, cuyo volumen de control se aprecia en la Figura 2.2.2.

station 0
(far upstream)
thrust T
rotor disk ; ‘ station 2
area A ¥ station 3

v

slipstream /

l station |

W (far downstream)

Figura 2.2.2. Volumen de control para el vuelo a punto fijo considerado en la Teoria de Cantidad de
Movimiento [17].

Segiin lo observado, la velocidad aguas arriba es V' = 0. Aplicando el principio de
Bernoulli se puede obtener la presion ejercida por el flujo sobre la hélice, segun la Ecua-
cion 2.2.7.

1
T/A=ps—p2= EPU?Q (2.2.7)

Teniendo en cuenta las ecuaciones obtenidas anteriormente Ecuacion 2.2.1 y Ecua-
cioén 2.2.2 se obtiene que T = rmv = 2pAv?, obteniendo la velocidad inducida como ya se
ha demostrado en la Ecuacion 2.2.4. La potencia consumida por el rotor en vuelo a punto
fijo se muestra en la Ecuacion 2.2.8.

p—ro—1,/-L (2.2.8)

Para medir la eficiencia de la hélice en vuelo a punto fijo, se utiliza lo conocido como
Figura de Mérito (FM), es una medida de eficiencia que hace la relacion entre la potencia
ideal consumida por el rotor, y la potencia real. Se puede expresar la Figura de Mérito
segun la ecuacion Ecuacion 2.5.7.

: T\/T/2pA  C3*
pap = D _ TVTP2pA  Cr/V2 (2.2.9)
P P Cp
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Normalmente, los rotores suelen tener una figura de mérito rondando FFM = 0.74 a
0.78, siendo rotores ineficientes aquellos con una FM = 0.5. El rotor ideal es aquel que
tiene una FM unitaria, lo cual es practicamente de alcanzar debido a las pérdidas de
potencia no inducida asi como las pérdidas en punta de pala.

Para el proyecto se estudiara un rotor en vuelo ascendente y en punto fijo, siendo este
estado de trabajo conocido como normal working state [17], cuyo volumen de control se
muestra en la Figura 2.2.3

, | (

II". Lfn.l:cl T -"II "r_ﬁ“ f-_ﬁ\'
rotor \ | T ,'I M |
disk |TI.I"' | 1} jfl

] ]
|I Var |
| |

| V42

() climhb (b} horver, F=0
pormal working state

Figura 2.2.3. Volumen de control en normal working state considerado en la Teoria de Cantidad de
Movimiento [17].

Los demas estados de vuelo se dan en vuelo descendente y son conocidos como vortex

1
ring state cuando V =~ ——wv;9. Turbulent wake state representa la autorrotacién ideal
cuando V + v;g = 0. Windmill brake state cuando V' < —2uvy.

2.2.2. Efecto suelo

Muchos drones hacen trabajos de exploracion, deteccion, localizacion precisa, monito-
reo o medicion de desastres naturales [18|, todos estos trabajos cerca del suelo conllevan
que estos drones puedan estar expuestos al fenomeno de efecto suelo. El punto a favor
de los drones en este tipo de trabajos es que pueden trabajar cerca del suelo sin alterar
gravemente el mismo, de modo que no hay interacciéon fisica entre el entorno y el UAV.
Es por eso que esté creciendo el disenio de drones que trabajan aprovechandose del efecto
suelo y de una de sus caracteristicas principales: un mismo rotor necesita menos potencia
para generar la misma tracciéon. Cada vez mas drones se utilizan en la industria para

la inspecciéon y mantenimiento de plantas industriales, obtencién de objetos situadas en
areas de dificil acceso, etc [18].

Para este proyecto, se realizarda un estudio de efecto suelo sobre una sola hélice. La
proximidad del suelo al plano de la hélice en vuelo a punto fijo limita la estela producida
por la hélice y, por lo tanto, reduce la velocidad inducida en la hélice, lo que conlleva una
reduccion de la potencia requerida para un determinado empuje. De este modo, para una
potencia determinada, como ya se ha comentado, aumenta la tracciéon con el efecto suelo.
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El efecto suelo ha sido examinado durante anos tedricamente utilizando el método de
las imégenes, colocando una hélice en forma de espejo por debajo del plano del suelo,
de modo que la condicién de contorno de no flujo a través del suelo se satisface. En la
Figura 2.2.4 se muestra un esquema de la estela generada por la hélice durante el efecto
suelo.

Ay gy

&
r

N

Figura 2.2.4.  Volumen de control bajo el efecto suelo [18].

El efecto suelo es generalmente despreciable cuando la hélice estd a mas de un diame-
tro sobre el suelo (z/R > 2). Existen varios modelos para calcular teéricamente el efecto
suelo. Para este proyecto, se han comparado 3 modelos diferentes con el CFD, el modelo
de Cheeseman y Bennett (1955), el modelo de Hayden (1976) y el modelo de Schmaus,
Berry, Gross y Koliais (2012) [17]|. En el primer mencionado, se realiz6 un estudio basado
en el método de las imégenes y desarrollaron un modelo utilizando la TEP para incorporar
la influencia del empuje. Hayden hizo un estudio empirico y mas tarde una correlacion
de diferentes pruebas de vuelo para analizar el comportamiento del rotor con influencia
del suelo en vuelo estacionario. Schmaus, Berry, Gross, y Koliais hicieron un experimento
con un quadrotor propulsado por humanos, en el que se estudié el comportamiento de 4
palas diferentes [19], cabe destacar que dicho modelo es valido hasta z/R = 2, a partir de
cuyo valor, si se supera, existen indeterminaciones en el modelo, pues el estudio se realizo
hasta z/R = 2. Seguidamente, se muestran en la Figura 2.2.5 las curvas de los diferen-
tes modelos realizados para cuantificar el efecto suelo (Ecuacion 2.2.10, Ecuacion 2.2.11,
Ecuacion 2.2.12), siendo las siglas IGE (In Ground Effect) utilizadas para el efecto suelo,
y OGE (Out of Ground Effect) cuando no existe efecto suelo.

1 —1
TIG’E/TOG’E = {1 — (42’/—R)2} (2.2.10)
0.03794 %3
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Tioe/Tocr = [0.146 +2.000 (%) — 2068 (%)2 +0.932 (%)3 0.157 (%)4 o

(2.2.12)

Seguidamente, en la Figura 2.2.5 se muestra las tendencias que siguen dichos modelos.

1.4 -
] . —— Cheeseman y Bennett
- \ - --- Hayden
13 i ' --------Schmaus, Berry, Gross y Koliais
137 |
I ‘1
s 1
1.2+ ‘
“‘\._\__\ B 1
= 7 VY
S} - '\.\ \
=4
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Figura 2.2.5. Tendencias efecto suelo para diferentes modelos.

2.3. Teoria de Elemento de Pala

La Teoria de Elemento de Pala concibe la idea que el area barrida por la hélice es un
conjunto de areas anulares concéntricas, de modo que la acciéon de la pala es la suma de las
acciones independientes en cada uno de los anillos. La pala es dividida longitudinalmente
en elementos independientes entre si. Esta teoria tiene como objetivo analizar la variacion
radial de la carga a lo largo de las palas. Ademas, estéa teoria permite incorporar los efectos
de la geometria de la pala como pueden ser el numero de palas, el tipo de perfiles a lo
largo de la pala, la solidez, o la torsion. Asi pues, la TEP tiene como objetivo obtener
las distribuciones radiales de las fuerzas aerodinamicas a lo largo de la pala, integrandolo
posteriormente para obtener las fuerzas aerodinamicas globales. Se consideran fuerzas vis-
cosas despreciables, flujo estacionario e incompresible, efectos tridimiensionales obtenidos
mediante métodos semiempiricos, y no se tiene en cuenta la rotacion de la estela. En la
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Figura 2.3.1 se muestra la division en elementos realizada en la pala en el estudio TEP.
Seguidamente, en la Figura 2.3.2 se muestra una vista de secciéon de la pala donde se
aplica el estudio de TEP, con sus correspondientes fuerzas, dngulos y velocidades.

Figura 2.3.1.  Division de elementos en Teoria de Elementos de Pala [20].

Figura 2.3.2.  Seccion de elemento de pala [20].

Asi pues, observando el esquema, LSN hace referencia a la linea de sustentaciéon nula,
dL es el diferencial de sustentacion, dD el diferencial de resistencia de la seccion, dT el
diferencial de traccion generada en la seccion, « el dngulo de ataque en la secciéon, ¢ el
angulo de paso de la seccién, ¢ el angulo de incidencia de la corriente en la seccion. Up
es la suma de velocidad de la corriente y velocidad inducida, Uy la velocidad angular y
Ur la velocidad de incidencia en la seccion, la cual se puede representar como el moédulo
del sumatorio de las dos anteriores. A continuacién, se muestran las definiciones de los
parametros béasicos de la TEP en la Ecuacion 2.3.1.
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Up:V‘f—Ui
UT:QT

_ 2 2
Ur =/Up+ Uz (2.3.1)

a(r) = 6(r) + ¢(r)
¢(r) = arctan (%) — —arctan (V;{TUZ')

Las fuerzas de sustentacion y resistencia en el perfil, conocidos sus coeficientes aero-
dinamicos, se pueden expresar como la Ecuacion 2.3.2

1
dL = §pU]2{ccld7‘

1
dD = EpUéccddr (2.3.2)

dF, = dLcos ¢ — dD sin ¢
dF, = dLsin ¢ + dD cos ¢

Una vez calculadas las fuerzas aerodindmicas, se puede obtener la traccién generada
en la seccion, el par generado, y la potencia (Ecuacion 2.3.3).

dT = BdF,
dQ = BrdF, (2.3.3)
dP = QdQ = BQrdF,

Notese que la resistencia esta reduciendo el par y por lo tanto la potencia, mientras
que aumenta la traccion. Para obtener la traccion, potencia y par generados en la hélice,
se deberia integrar a lo largo de la pala, segin la Ecuacion 2.3.4.

R
T:B-/ dF,
0

Q=DB- /OR rdF, (2.3.4)

P:Q/ORdQ:(BQ)./OerFx
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2.4. Combinacién de TCM y TEP: BEM

En inglés, conocida la combinacién de TCM y TEP como Blade Element Momentum
Theory (BEM ). Es una técnica de modelizacion muy ligada a investigaciones actuales
de mecénica de fluidos computacional (CFD). La BEM tiene como objetivo obtener las
acciones aerodinamicas en una pala en funciéon de su comportamiento radial y hacerlo
coincidir con el comportamiento global obtenido mediante TCM, es decir, la teoria BEM
combina la Teoria de Cantidad de Momento y la Teoria de Elemento de Pala. El objetivo
prioritario de dicha combinacién es terminar con la suposicion que se realiza en la TCM
de que la velocidad inducida es uniforme en secciones paralelas al plano de la hélice. Asi
pues, combinando las ecuaciones obtenidas para la traccion, se obtiene la Ecuacion 2.4.1.

dT |ren = 2pv;(V 4+ v;)dS = 2pv;(V + v;)2mrdr
1
dT'|rpp = §Bp(Q7’)2ccld7“
dT|rcar = dT |rep (2.4.1)

Vi —l _ L+a_a + L_f_a_a 2_|_4a_0 xQ_L
QR 2 QR 8 QR 8 8 QR

Se observa que se obtiene una funcién para obtener la velocidad inducida en funcién de

v; Vv .
R = f (:p,a,a,@,ﬁ) Siendo z = /R

la distribucion radial, ¢ = a - « siendo a la pendiente de la curva del coeficiente de
sustentacion, y o la solidez de la pala, cuya obtenciéon se muestra en la Ecuacion 2.4.2.

diferentes pardmetros, geométricos y fisicos,

_Bc

== (2.4.2)

o

2.4.1. Influencia de la punta de pala

Cabe destacar que se debe analizar la influencia de la punta de pala debido a circula-
cion de flujo que pasa del intrados al extrados y factores tridimensionales. La influencia
del efecto de punta de pala se modelizan en la teoria combinada BEM mediante factores
de correccién con valores de 0 a 1, caracterizando la reduccion de fuerzas a lo largo de la
pala. El factor de correccién més utilizado es el conocido como Modelo de Prandtl, el cual
se limita a resolver la velocidad axial media del fluido comprendido entre estelas turbillo-
narias correspondientes a dos palas consecutivas. El factor de correccion de modificacion
radial de la ecuacién se muestra en la Ecuacion 2.4.3.

F(z) = %cos_l (exp {—%D (2.4.3)
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Siendo pues el factor de correcciéon una funcién dependiente de la geometria de la pala
y del angulo de incidencia en cada seccion de la misma. Asi pues, la funciéon de correcciéon
sigue la tendencia mostrada a continuacion en la Figura 2.4.1. Cabe destacar que se ha
realizado una aproximacion para el caso de vuelo J = 0.2, con una velocidad del flujo
aguas arriba de V' = 3.81 m/s, se ha despreciado el efecto de v;y para la representacion
de la figura, ya que se deberia realizar un proceso iterativo entre la misma y el factor de
correccion.

1
| [——2 Palas
4 |- - -3 Palas
0.75 -
- ]
& 0.5+
=~
0.25 -
O lllllllllllllllllllllllllllllllllllllllllllllllll

0O 01 02 03 04 05 06 0.7 08 09 1
r/R []

Figura 2.4.1. Funcién de correcciéon de Prandtl.

Este factor de correccion se debe aplicar en las ecuaciones de traccion y par obtenidas
por TCM o TEP para la obtencién de la distribucion radial de traccion y par considerando
los efectos de pérdida en punta de pala.

2.4.2. Rotor de torsion ideal

Un rotor de torsion ideal es aquel que genera una distribuciéon de v; constante a lo largo
de la seccion paralela al plano del rotor. Estos rotores requieren una potencia inducida
minima para generar la traccion correspondiente [20]. Se caracteriza, por lo tanto, por
los siguientes parametros mostrados en la Ecuacion 2.4.4, siendo la ley de angulo de paso
hiperbdlica.
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v; = cte — xa(x)a(x)o(x) = cte
a(x) = cte
o(x) = cte

2.4.3. Rotor 6ptimo

(2.4.4)

(2.4.5)

Un rotor 6ptimo es también un rotor de torsion ideal, ademas de requerir una potencia
parasita minima. Se caracteriza por una ley de solidez hiperbélica y por lo tanto también
la cuerda a lo largo de la pala. La ley de angulo de paso también es hiperbélica. En un
rotor 6ptimo, la eficiencia aerodinamica serd maxima (¢;/cy maz)En la Ecuacion 2.4.6 se

muestran los parametros caracteristicos.

v; = cte = xa(x)a(x)o(z) = cte

a(x) = cte

a(x) = gy = cte

a0 (T) oy = cte = xo(v) = oy = o(z) = o
x

by Pt

Qopt = 0(x) + - — 0(x) = qopt — -

(2.4.6)

Los coeficientes aerodindmicos para un rotor 6ptimo se muestran seguidamente en la

Ecuaciéon 2.4.7.
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€ = At

Cqd = 50 + 51aopt + 52a(2)pt
1

CT = ZUtCZ

CQ = CQi + CQ() (2.4.7)
C

CQi =Cr TT
1

CQO == EUth

2.5. Parametros caracteristicos de la aerodinadmica ro-
tatoria

En este apartado, se procede a mostrar los parametros mas relevantes de la aerodi-
namica rotatoria, los cuales seréan vitales y de especial relevancia en este proyecto. Estos
parametros son la traccion, la potencia transmitida por el eje y el par generado en la pala,
asi como la eficiencia propulsiva de la hélice. Ademés, se debe enunciar también el ratio
de avance de la hélice.

= Nimero de Reynolds, Re: Nimero adimensional que marca la relaciéon entre
fuerzas inerciales y fuerzas viscosas. Altos nimeros de Reynolds indican predominio
de las fuerzas inerciales, bajos nimeros de Reynolds, predominio de las fuerzas
viscosas. Para la realizacion del proyecto, se ha utilizado un nimero de Reynolds
considerando como longitud caracteristica la cuerda en el 75% de longitud radial
de la pala, y como velocidad caracteristica la velocidad angular también en el 75 %
de longitud radial de la pala [21]. En la Ecuaciéon 2.5.1 se muestra la expresion de
dicho ntimero adimensional.

V- Q
Re — PV5%Crs5% _ PALT75 % CT5% (2_5_1)

ft ft

= Ratio de avance: Se trata de la relacion entre la velocidad del flujo sin pertur-
bar aguas arriba, y la velocidad y el producto del diametro de la hélice por las
revoluciones por segundo del mismo.
v

= 2.5.2
J rpsD ( o )

s Coeficiente de traccion: El coeficiente de traccion se obtiene como se muestra en
la Ecuacion 2.5.3.

29



Capitulo 2 — Fundamentos Teoricos.

T

= Coeficiente de par: El coeficiente de par se obtiene como se muestra en la Ecua-
cion 2.5.4.

Q

Co=—— 2.54
@ prps? D> ( )

= Coeficiente de par: El coeficiente de par se obtiene como se muestra en la Ecua-
cion 2.5.5.

P

_— 2.5.5
prps3 D? ( )

Cp =wCq = 2mrpsCqy =

» Eficiencia propulsiva: La eficiencia propulsiva viene dada como el ratio entre la

potencia efectiva y la potencia transmitida por el rotor, se muestra en la Ecua-
cion 2.5.6.

TV _Cul

=" 2.5.
D o (2.5.6)

n

= Figura de Mérito: Para condiciones de vuelo a punto fijo, la eficiencia propulsiva
es nula, por lo que se debe medir la eficiencia de la hélice en condiciones de vuelo
estatico, ya que es igualmente importante tener referencias en esta condiciéon de
vuelo. La Figura de Mérito mide el ratio entre la potencia ideal para el vuelo a
punto fijo y la potencia requerida para el mismo. En la Ecuacion 2.5.7 se observa
su expresion, siendo la potencia ideal obtenida mediante la Ecuacion 2.2.8.

P, T/T/2pA 32 1\/2
FM = —ideal _ /204 _ Cr"/V2 (2.5.7)
P P Cp

El rendimiento propulsivo de las hélices viene indicado generalmente por los parame-
tros mostrados anteriormente y por las cargas radiales de la pala. En cuanto al diseno de
las hélices, existen dos principalmente, los de angulo de paso constante, y los de velocidad
constante. En este proyecto se estudiaran los primeros, cuya ventaja principal reside en
que los parametros de rendimiento solo dependen de la velocidad del flujo sin perturbar, y
de la velocidad de rotacion de la hélice. La desventaja esta en que, al aumentar el ratio de
avance, aumenta también la velocidad de incidencia y por lo tanto el &ngulo de incidencia,
lo que reduce el dngulo de ataque, por lo que lleva a una reduccion de la tracciéon a altos
ratios de avance.
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3.1. Pala DA4052

La hélice elegida para el caso base del proyecto es el DA4052, ya que ha sido amplia-
mente estudiada en la literatura. Se trata de una pala generalmente disenada mediante im-
presion 3D, que fue primeramente utilizada por la Universidad Illinois Urbana-Champaign
(UIUC), de donde se pueden extraer todos los datos relacionados con su diseno [22]. Para
el caso base, se ha decidido estudiar una hélice bipala, por tener mas fuentes de valida-
cion, y ser més cominmente usados en drones . La pala estudiada tiene un didmetro de 9
pulgadas (0.2286 metros). A continuacion, se muestra una vista de planta (Figura 3.1.1)
y otra frontal (Figura 3.1.2) de la pala utilizada para los estudios del caso base.

Figura 3.1.1. Vista de planta de la pala DA4052.

Figura 3.1.2. Vista frontal de la pala DA4052.
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Seguidamente, se muestra la distribucion de la cuerda a lo largo de la pala (Figu-
ra 3.1.3a) y la distribuciéon de la torsion geométrica a lo largo de la pala (Figura 3.1.3b).

DA4052 Propeller DA4052 Propeller
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0 lllllllllllllllllll|l||||||||||||||||||I||||I||||I 0-lllllllll'llllIlllllllll'llllllllllllll'llllIllll'
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(a) Distribucién de cuerda a lo (b) N .DiStrﬂ;ucilén dedla 1torsic’1n
largo de la pala (DA4052). %gj:;%;;a a lo largo de la pala

Esta pala presenta torsién aerodinamica, pasando de un perfil SDA1045 a partir de
la posicion r/R = 0.45, cuya polar se observa en la Figura 3.1.4. A partir de /R =
0.75, el perfil es el SDA1075 (polar en Figura 3.1.5). En punta de pala, el perfil es el
SDA1100 (Figura 3.1.6) cabe destacar que dichas curvas polares han sido extraidas de la
Tesis Doctoral de Robert Deters, Doctor de la Universidad de Illinois Urbana-Champaign
(UTUC) [21].
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Figura 3.1.4.  Curva polar SDA1045 [21].
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Figura 3.1.5.  Curva polar SDA1075 [21].
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Figura 3.1.6. Curva polar SDA1100 [21].
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3.2. Optimizaciéon mediante Teoria de Elemento de Pa-
la (BET)

En este apartado se procede a disenar diferentes palas mediante cédigo de Teoria de
Elemento de Pala. El objetivo es obtener diferentes configuraciones de palas cuyo punto
o6ptimo de vuelo dependa de la mision de vuelo, ya sea para drones disenados para volar
generalmente a altos ratios de avance, o drones disenados para volar a bajos ratios de
avance. Los disefios se han hecho a partir de la revision bibliografica [23], [21], en los cuales
se muestran diferentes disenos de palas de angulo de paso fijo (Fized Pitch Propeller, FPP
). Cabe destacar que se han utilizado los mismos perfiles aerodinamicos que en la pala
original DA4052. Asi pues, se han realizado cuatro disenos diferentes, con el objetivo de
mostrar como afectaria variar inicamente el angulo de paso de las palas sin modificar la
cuerda, y también como afectaria modificar tanto el angulo de paso como la cuerda de las
palas.

El diseno se ha realizado a partir de un proceso iterativo con el codigo Python de
TEP en el cual, a partir de las polares de los perfiles utilizados, se ha buscado obtener
el angulo de ataque 6ptimo en cada seccion de la pala para diferentes ratios de avance
segtin la mision. En la Figura 3.2.1 se muestra un esquema de los diferentes disenos de
palas FPP segtun la mision.

More Efficient

Figura 3.2.1.  Esquema disefios de palas FPP segtin mision [23].

Asi pues, siguiendo el esquema mostrado en la Figura 3.2.1, se han realizado dos disenos
con cuerdas diferentes a las originales, para vuelos a bajos ratios de avance, se hacen
cuerdas més grandes, buscando mayor movilidad y agilidad del dron a bajas velocidades
(Caso 4). Para la pala del Caso 1, se busca una mayor eficiencia de la pala que le permita
volar a altos ratios de avance, por lo que se busca reducir el tamano de las cuerdas,
obteniendo palas menos anchas, que generardn menor traccion, pero también consumiran
menos potencia, por lo que permitiran vuelos a mayores ratios de avance.
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3.2.1. Caso 2 - Variacion del angulo de paso y cuerda para altas
velocidades

Para este primer caso de estudio, se desea disenar una pala para misiones a altos ratios
de avance, modificando la cuerda y la torsion geométrica de la pala. El objetivo reside
en conseguir una pala con mayor eficiencia propulsiva a altas velocidades del flujo libre
y un consumo de potencia reducido respecto a la pala anterior. Para ello, siguiendo la
bibliografia [23|, se busca un disefio con una cuerda mas pequenia a lo largo de toda la
pala, reduciendo asi la resistencia aerodinamica, aunque también conlleva una reduccién
de la traccion generada. Se busca un disefio que, a pesar de generar menor tracciéon a
bajos ratios de avance, genere la traccion deseada para su mision, incluso mayor tracciéon
que las palas anteriores, de modo que la eficiencia propulsiva también sea mayor.

En la Figura 3.2.3 y Figura 3.2.2 se muestra el frontal y la planta de la pala disenada.

Figura 3.2.2. Vista de planta de la pala FPP Caso 2.

Figura 3.2.3. Vista frontal de la pala FPP Caso 2.
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Siguiendo con el diseno de la pala, se muestra en la Figura 3.2.4a y Figura 3.2.4b la
distribuciéon de cuerda y torsiéon geométrica de la pala.
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l(;r)g o de ]l:);s;:f;u(c;ﬁ?lpdéazze;?a alo geométrica a lo largo de la pala (FPP
' Caso 2).

Se puede observar como se reduce a casi la mitad la cuerda a lo largo de la pala,
mientras se mantiene una distribuciéon de torsiéon geométrica con angulos elevados respecto
a la pala original DA4052. Se busca, al igual que en Caso 1, obtener una mayor eficiencia
propulsiva a altas Js manteniendo una tracciéon semejante a las palas anteriores.

Adicién dispositivo de punta alar

En este apartado, tras la revision bibliografica [24], se procede a modificar el diseno
de esta pala para anadir un dispositivo de punta alar, con el objetivo de analizar el efecto
que tiene este sobre los parametros de vuelo. Posteriormente se analizard como afecta
este dispositivo en el mapa de eficiencia, traccion y potencia. Para el diseno de esta pala,
se parte de la pala disenada para el Caso 2, y a partir de un r/R = 0.75 se empieza a
retrasar el perfil mediante un angulo de 45° respecto del borde de fuga. Ademas, en punta
de pala se reduce la cuerda de la secciéon con el objetivo de reducir el espesor de la pala.
Se aumenta el angulo de paso en 2°. El objetivo de todo esto es buscar una reduccion de la
resistencia generada en punta de pala, ademas de una modificaciéon en la distribucion de
presiones sobre la pala. Con esto, segun bibliografia [24], también se espera una reduccion
del ruido aerodinédmico de las palas, asi como una reducciéon en la vorticidad en punta de
pala. En la Figura 3.2.5 y Figura 3.2.6 se puede observar la planta y frontal de la pala
disenada.

Se puede apreciar en la vista frontal como hay una reducciéon en la superficie frontal
en punta de pala debido a la reduccién de la cuerda en esta secciéon. En la vista de
planta se aprecia claramente la modificacién realizada en punta de pala, con un curvado
pronunciado hacia detréds, y con una reducciéon de la superficie en punta de pala.
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Figura 3.2.5. Vista de planta de la pala FPP Caso 2 - Modificado.

Figura 3.2.6. Vista frontal de la pala FPP Caso 2 - Modificado.

3.2.2. Caso 3 - Variacion del angulo de paso y cuerda para bajas
velocidades

En este segundo caso se propone disenar una pala siguiendo la bibliografia [25|, con
el objetivo de obtener mejores eficiencias en vuelos a bajos ratios de avance. En la Figu-
ra 3.2.7 y Figura 3.2.8 se muestran la planta y frontal de la pala.

Figura 3.2.7. Vista de planta de la pala FPP Caso 3.

Figura 3.2.8. Vista frontal de la pala FPP Caso 3.

En la Figura 3.2.9a y Figura 3.2.9b se muestra la distribucién de cuerda y de torsion
geométrica de la pala.

Se ha modificado la distribucién de torsién geométrica respecto de la pala original con
el objetivo de aumentar la eficiencia propulsiva a bajas Js, por lo que se ha reducido la
torsion geométrica respecto de la pala original.
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Modificacién punta de pala

Para esta pala, se ha realizado una modificaciéon en el diseno en punta de pala, con el
objetivo de intentar reducir la pérdida de traccion, y aumentar la eficiencia propulsiva de
la pala. Se observa seguidamente una vista de planta y frontal de la pala.

Figura 3.2.10. Vista de planta de la pala FPP Caso 3 con modificacion de punta de pala.

Figura 3.2.11. Vista frontal de la pala FPP Caso 3 con modificacién en punta de pala.
Se ha aumentado la torsion geometrica en 2 grados en la zona de punta de pala,

buscando reducir el desprendimiento de flujo en la misma, para que la pérdida de traccién
sea menor.
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Capitulo 4 — Metodologia.

4.1. Dinamica de fluidos computacional

En este apartado se pretende desarrollar el estudio CFD, mostrando las ecuaciones que
se desea resolver por el software, la geometria estudiada, asi como también la configuracion
elegida para el estudio realizado, justificando las decisiones tomadas respecto al modelo de
turbulencia empleado, condiciones de contorno, solvers, herramientas para la simulacion
del movimiento, etc. Se mostraran resultados de los estudios de independencia realizados,
tanto de independencia de malla, como de independencia de dominio de célculo.

El estudio CFD es esencial en los estudios fluidodinamicos, ya que permite observar
caracteristicas del flujo que de forma experimental serian complicadas o costosas. Ademas,
no requieren instalaciones demasiado grandes como si podria ser el caso de algunos ensayos
experimentales. Una vez validado el caso de estudio, las condiciones se pueden variar con
facilidad, cosa que en ensayos experimentales puede requerir méas tiempo. Para obtener los
resultados esperados se debe hacer una eleccion correcta de los modelos, siguiendo siempre
un proceso de estudio correcto. El software CFD realiza simulaciones con el objetivo de
obtener el comportamiento del flujo mediante la resolucién de una serie de ecuaciones de
conservacion derivadas de modelos matematicos que permiten la resolucién numeérica de
los estudios. El estudio se lleva a cabo en todo el dominio de calculo deseado, siendo este
discretizado en un namero finito de celdas (mas comtnmente llamados elementos). Asi
pues, se resuelve numéricamente mediante el método de los volimenes finitos, de modo
que se convierte el sistema de ecuaciones continuas en un sistema de ecuaciones algebraicas
discretas.

4.1.1. Metodologia CFD

Se presenta a continuacion los pasos a seguir para llegar a obtener un caso base valido
y fiable a partir del cual llevar a cabo todos los estudios realizados durante el proyecto.
A continuacién, se muestra un cuadro resumen de los pasos a seguir en la construccion
de un estudio CFD (Figura 4.1.1). Gran parte de la revision literaria de la metodologia
CFD ha sido sacado de la guia teorica del Simcenter STAR-CCM+ [26].

Asi pues, en primer lugar se deben escoger los modelos fisicos adecuados para el pro-
blema, lo cual determinara claramente los resultados que se obtengan. Seguidamente, se
debe generar el dominio computacional teniendo en cuenta la geometria y el problema a
estudiar. Con ello, se debe hacer una discretizacion de dicho dominio en celdas, teniendo
en cuenta que el tamano de dichas celdas debe ser ajustado consecuentemente a cada
zona del dominio, de modo que cerca de las paredes del s6lido se debera reducir el tamano
de celdas ya que el flujo estara perturbado, y lejos de las paredes del sélido se podran
generar celdas de mayor tamano, pues la resoluciéon sera mas sencilla al no estar el flujo
perturbado. Asi pues, en zonas cercanas a paredes, se debe realizar refinamientos de malla
con los que se reduzca adecuadamente el tamano de celda.

Una vez hecho el mallado y aplicadas las condiciones de contorno y las condiciones
iniciales correspondientes al estudio, se procede al estudio de independencia de malla.
Este estudio consiste en la obtenciéon de una malla que cumpla un equilibrio entre coste
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Figura 4.1.1.  Estructura general de un estudio CFD [27].

computacional y fiabilidad de los resultados, es decir, se escogera una malla con un ntimero
de elementos que pueda ser soportado por la maquina, y ademés se obtengan resultados
con errores relativos respecto de la malla més fina asumibles. De este modo se empieza
estudiando una malla mas gruesa, para terminar con la malla mas fina, que estara limitada
por el coste computacional. Se tomaré como la solucién mas fiable la malla mas fina, con
la cual se compararén en este caso los resultados de coeficiente adimensional de traccion
(Cr), coeficiente adimensional de potencia (Cp) y eficiencia de la hélice. Tras el estudio
de independencia de malla, se procede con un estudio de independencia del dominio de
calculo, el cual consiste en la eleccion de la distancia aguas arriba y aguas abajo de la
geometria estudiada, de modo que se reduciré progresivamente hasta que el error obtenido
sea elevado respecto del dominio original, de modo que se escogeré el dominio més reducido
con el cual se obtengan resultados con un error relativo adecuado.

Tras los estudios de independencia, se procede a la validacion del caso, en el cual
se comparan los resultados obtenidos numéricamente, con resultados experimentales y/o
analiticos, en el caso de este proyecto, se ha validado con datos experimentales obtenidos
en la Tesis Doctoral del Dr. Robert Deters [21] y los datos analiticos se obtienen a partir
de la Teoria de Elemento de Pala (BET), con un cédigo Python de la Tesis Doctoral
de Andrés Cremades [28] y compartido por el Departamento de Maquinas y Motores
Térmicos (CMT).

Por ultimo, tras la validacion del caso, se procede a la realizacion de los diferentes
estudios programados, el post-proceso y la obtencion y estudio de los resultados obtenidos.

4.1.2. Ecuaciones de la dinamica de fluidos

El calculo numérico en CFD consiste, en este software, en la resolucion de las ecuaciones
de conservacion, ecuacion de estado y ecuaciones de transporte para la turbulencia. Asi
pues, la Ecuacion 4.1.1 muestra la ecuaciéon de conservacion de la masa (continuidad), la
Ecuacion 4.1.2 muestra las ecuaciones de conservacion de movimiento lineal (ecuaciones
de Navier-Stokes), la Ecuacion 4.1.3 muestra la ecuacion de conservacion de la energia.
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Se pueden observar todas las ecuaciones anteriormente mencionadas a continuacion.

op
E—FV(pu) =0 (4.1.1)
dpu
5L + V(pu x u) = Vo + fp (4.1.2)
De -

P . . . .,
s —: término acumulativo de la conservaciéon de la masa.

ot

» V- (pV: término convectivo de conservacion de la masa.

5V
= p—: término acumulativo de conservacion de la cantidad de movimiento.

ot

= pV'V - V: término convectivo de la conservacion de cantidad de movimiento.
» —Vp: término de presion de la conservacion de cantidad de movimiento.
» V- 7": término de difusion de conservacion de la cantidad de movimiento.

= pfnm: término fuente de la conservacion de cantidad de movimiento.

e , . . . ]
= p—: término acumulativo y convectivo de la conservacion de la energia.

Dt

= —pV. V: término de presion de la cantidad de energia.

¢,: funcion de disipacion de Rayleigh.

V - (kVT): ley de Fourier.

Q: término fuente.

Cabe destacar que la resolucién de las ecuaciones por parte del software se puede
realizar por modelos de flujo acoplado o segregado. Esto sera debidamente explicado
en las siguientes secciones, pero para este proyecto se ha escogido el Segregated solver,
ya que se trabajard a nimeros de Mach moderados. En este solver, las ecuaciones son
resueltas secuencialmente todas y luego actualiza los valores de una a otra. El Coupled
solver resuelve todas las ecuaciones a la vez menos las de los modelos adicionales, lo cual
es idoneo sobre todo para altos Mach. Cabe destacar que este solver suele conllevar un
mayor coste computacional.
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4.1.3. Modelos de turbulencia

Para este proyecto, se considera flujo turbulento, por lo cual, este presenta un estado de
movimiento del fluido con variaciones cadticas de las propiedades generadas por vortices
no estacionarios. La turbulencia es un estado donde el flujo es altamente no lineal, siendo
tridimensional y con vorticidad no nula. Ademaés, no posee trazabilidad, por lo que no
restablecera el estado previo a la turbulencia. En cuanto a las escalas de turbulencia,
las escalas grandes dependerédn de la geometria estudiada, mientras que las pequenas
dependeran de las propiedades viscosas del fluido [27].

En la Figura 4.1.2 se muestra una comparacion de las escalas de turbulencia y el
método de resolucion apropiado para cada tamano, mostrandose el espectro de la energia
cinética de turbulencia k£ en funcién del ntimero de onda.

F 3
k{x)
Mlodelado por el RANE

Calewlado por el DS

Calewladopor el LES _ Mlodelado por el LES

- C

L 4

Figura 4.1.2.  Escalas de turbulencia y su modelado [29].

Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS)

Los modelos RANS, propuestos primeramente en 1895, se basan en la promediaciéon de
las ecuaciones del fluido, de modo que todas las magnitudes se sustituyen por una descom-
posicion formada por la suma del valor medio y un valor fluctuacional. La descomposicion
de las variables se observa en la Ecuacion 4.1.4, donde ¢’ es el término fluctuacional, y ¢
el término promedio.

p=¢ +0¢ (4.1.4)
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Cabe destacar que estos modelos RANS incluyen un tensor adicional en las ecuaciones
de Navier-Stokes, el tensor de esfuerzos de Reynolds 7;;, observado en la Ecuacion 4.1.5.

T=—pl Wy VvV vuw (4.1.5)

Asi pues, en todos los modelos RANS, el problema reside en la dificultad para cerrar
el sistema de ecuaciones debido a la dificultad para modelar dicho tensor. El modo mas
comun se basa en la hipotesis de Boussineq, segtn la cual se puede modelar dicho tensor
como se muestra en la Ecuacion 4.1.6 y Ecuacion 4.1.7 [29].

2 _
Tij = (253 — §5ij(v L)) (4.1.6)
| 66, o0 =i
5= 5 ;= —1,2 4.1,
S5 =55, T o) % {0 iy PI=LAS (4.1.7)

El coeficiente de viscosidad dindmica se aplica considerando densidad promediada.

Actualmente, existen diferentes modelos RANS, entre los cuales se puede discernir
entre modelos de cero ecuaciones, modelos de una ecuaciéon, y modelos de dos ecuaciones
[29]. Los modelos méas usados son los conocidos como Eddy Viscosity Models (EVM) | los
cuales se caracterizan por modelar el tensor de Reynolds a partir de la definicién de la
viscosidad turbulenta. Estos modelos estudian las ecuaciones del flujo en su forma original,
cambiando tnicamente la viscosidad por una viscosidad efectiva, la cual es una suma de
la viscosidad del flujo en estado normal, mas la viscosidad turbulenta (pesr = g+ pr).

Los modelos RANS se caracterizan por modelar todas las escalas de turbulencia, mien-
tras que los modelos LES (Large Eddy Simulation) o DES (Detached Eddy Simulation)
resuelven directamente las escalas, lo cual resulta mas complejo. Existe también la Direct
Numerical Simulation (DNS), modelo el cual no emplea valores medios para la resolucion
de las ecuaciones de Navier-Stokes [29].

Gracias a la hipotesis de Boussineq se consigue modelar el tensor de Reynolds para
flujo medio, como se observa en la Ecuacion 4.1.8 y Ecuacion 4.1.9 [26].

2
T =25 — g,ut(Vﬂ]) (4.1.8)

S= %(Vu + (Va+ (Va)T) (4.1.9)
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Entre los modelos FEddy Viscosity Models mas utilizados, se encuentran los siguientes:

» Spalart-Allmaras (s - a): Se trata de un modelo de una ecuacion, es decir, emplean
una ecuacion para obtener ;. Se modela dicha viscosidad a partir de la difusivi-

dad modificada (7), por lo que la ecuacion a resolver es la ecuaciéon de transporte
(Ecuacion 4.1.10):

% 1

El modelado de la viscosidad turbulenta queda en funcién de la densidad del fluido
y de una funcion de amortiguamiento (f,1) utilizada en modelos que resuelven la
capa viscosa y que imita la disminucién de la mezcla turbulenta cerca de las paredes
(Ecuacion 4.1.11).

e = pfoav (4.1.11)

Este modelo RANS es el que menor coste computacional conlleva, al solo resolver
una ecuacion adicional para el modelado de la viscosidad turbulenta. Este modelo
fue disenado principalmente para el estudio de aerodindmica externa, con flujos con
ligera separacion y capas limite adheridas, de modo que se obtienen buenos resul-
tados para dichos estudios. No obstante, este modelo obtiene resultados inexactos
en regiones de cizallamiento libre tipo chorro y flujos con recirculacion compleja y
fuerzas corporales como la flotabilidad [26].

» K - Epsilon (k —¢): Se trata de un modelo de dos ecuaciones, dos ecuaciones
de transporte, una para resolver la energia cinética turbulenta (k) y otra para la
resolucion de la velocidad de disipacion turbulenta (£), se pueden observar en la
Ecuacion 4.1.12 y Ecuacion 4.1.13.

o(pk) | O(pku;) 1 e Ok
ot or; ;[g_,ig] + 2 B Eij — pe (4.1.12)
i j b
5(0&7) 5(p€ul) 1y e c 2
= 5+ Crey 2By By — Coep- 4.1.13
(5t + 5331 xj[ag 537]] + 1 k :ut j j 2 p k ( )

Asi pues, se puede modelar la viscosidad turbulenta segiin la Ecuacion 4.1.14.

oy = pC#? (4.1.14)

Donde C), es un coeficiente de modelo. Este modelo de turbulencia no necesita
condiciones iniciales o limites. Se trata de un modelo 1util para flujos con regiones de
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cizallamiento libre con gradientes de presion relativamente pequenos. Es utilizado
también en flujos confinados con gran importancia del tensor de Reynolds. Aunque
este modelo funciona mal en flujos no confinados, flujos rotatorios y en circulacion
en geometrias no circulares.

» K - Omega (k —w): Se trata del otro modelo EVM de dos ecuaciones, también de
transporte. Una de las ecuaciones es de transporte de energia cinética turbulenta (k),
y otra para la disipacion turbulenta especifica (w). Ademaés, este modelo tiene una
variante Shear Stress Transport K - Omega SST, el cual incluye un término adicional
no conservativo en la ecuacion de transporte de disipacion turbulenta especifica el
cual induce a resoluciones de K - Epsilon lejos de paredes, y resoluciones K - Omega
cerca de paredes, lo cual optimiza estudios en flujos confinados. Se pueden observar
las ecuaciones de transporte a continuacion (Ecuacion 4.1.15 y Ecuacion 4.1.16).

———= + V(pku) = V|[(p + oxpe) VK] — pB * fae(wk — woko) + Pe + S, (4.1.15)

5(5ptk) + V(pwu) = V(1 + 0wpe) Vo] = pBfs(w® —wi) + P+ Su (4.1.16)

Resueltas las ecuaciones de transporte, la viscosidad turbulenta se puede modelar
segun la Ecuacion 4.1.17 [29].

= p— 4.1.1
Kt Pw ( 7)

Reynolds Stress Model (RSM)

Es el modelo méas completo, aunque no se puede considerar un EVM, ya que este
resuelve todos los componentes del tensor de esfuerzos de Reynolds. El modelo trata de
resolver las ecuaciones de transporte para las tensiones de Reynolds por ello, utilizando
siete ecuaciones de transporte, por lo que tiene un alto coste computacional, pero son
mejores para estudios donde la temperatura es un factor importante, y también en flujos
donde el transporte de términos como esfuerzos de Reynolds también son importantes, asi
como flujos anisotropicos, donde las caracteristicas varian significativamente dependiendo
de la direccion [29].

Large Eddy Simulations (LES)

Estos modelos se basan en un filtrado especial de las ecuaciones de gobierno de fluido,
de modo que se calculan numéricamente las escalas grandes, mientras que las escalas
pequenas son modeladas, reduciendo el coste computacional. Esto se debe al hecho de que
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los remolinos de gran escala son afectados directamente por las condiciones de frontera,
por lo que poseen mas informacién, mientras que la turbulencia de menor escala no posee
tanta informacion, por lo que no es tan certera. Se trata de un modelo con un alto coste
computacional.

Detached Eddy Simulation (DES)

Este modelo pretende combinar los modelos RANS y LES con el fin de obtener un
modelo optimizado, de modo que la turbulencia de gran escala es calculada directamente,
mientras que la turbulencia de pequena escala se modela con un promedio de Reynolds
en la capa limite [29].

Direct Numerical Simulation (DNS)

Este modelo trata de resolver numéricamente las ecuaciones de Navier-Stokes directa-
mente sin promedios ni modelados, por lo que los resultados obtenidos son mas exactos.
El problema principal de este método es su gran coste computacional, pues el tamano de
celdas debe ser lo suficientemente pequeno para resolver las escalas de turbulencia mas
pequenas [29)].

4.1.4. Flujo cercano a la pared: Wall y™

La turbulencia cerca de paredes se puede originar siempre que haya viscosidad en el
fluido. Cabe destacar que se considerara flujo turbulento aquel que tenga un ntmero de
Reynolds Re > 4000. Asi pues, cerca de la pared, se puede dividir el flujo turbulento
en cuatro regiones dependiendo de la distancia a la pared, como se puede observar en la
Figura 4.1.3.

Vires stream

free
stream

0.99 ""'fruu: stream

outer layer
5
28 F oo
3 = log layer |
B 0 DEESSE S = v e et e o 5
buffer layer i Inner layer
_________________ |
viscous sublayer [
wall

Figura 4.1.3.  Regiones del flujo turbulento en pared [26].

48



Capitulo 4 — Metodologia.

Como se puede observar, la capa limite se puede dividir en dos capas generales, la
capa interna (inner layer) y la capa externa o turbulenta (outer/turbulent layer). Dentro
de la capa interna, la capa mas fina y cercana a la pared es la subcapa viscosa (viscous
sublayer), en la cual los efectos viscosos son dominantes, de modo que el flujo es general-
mente laminar, y la velocidad media del fluido solo depende de la densidad del mismo, la
viscosidad, la distancia a la pared, y los esfuerzos cortantes. La siguiente subcapa es la
buffer layer, se trata de una capa de transiciéon en la cual existe una importancia de los
efectos viscosos a pesar de que el fluido es méas turbulento, por lo que no se puede detectar
una predominancia de unos efectos sobre los otros y viceversa. La siguiente subcapa, es la
subcapa logaritmica (log layer), en la cual los efectos viscosos pierden importancia, y los
efectos turbulentos son predominantes (el nimero de Reynolds aumenta, por lo que los
efectos inerciales predominan més sobre los viscosos). Finalmente, existe una ultima capa
turbulenta conocida como outer/turbulent layer en la cual hay una gran predominancia
de los efectos turbulentos respecto a los viscosos.

Como ya se ha explicado anteriormente, el flujo no tendra las mismas caracteristicas
en toda la capa limite, sino que dependiendo de la subcapa las caracteristicas serdn unas
u otras. Actualmente se realizan analisis dimensionales para proceder a la identificacion
de las variables determinantes. En la Figura 4.1.4 se observan los limites tedricos de cada
subcapa, en funcion de la variable y*, que representa la distancia adimensional a la pared,
y se puede obtener segin la Ecuacion 4.1.18.

£
0% 107 107 107 1
25 T T T T T T T T
30 .
15 |- .
IS | |
10 | .
L ] | log lawr | i
5 L ]
D L i i 1 i 1
167 1 10! 17 1

il -

viscous sublayer | bufferlayer | loglawregion
inner layer, | outer layer

Figura 4.1.4. Ley de la Pared: evolucién de la velocidad U™ segtin y* [30].

y* = % (4.1.18)
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La subcapa viscosa es probablemente la de menor espesor, pero tiene gran importancia
debido a los altos gradientes de velocidad presentes en ella. Cabe destacar que el flujo
es predominantemente laminar y por lo tanto los esfuerzos de cizalladura se deben a la
viscosidad. Ademaés, se debe tener en cuenta que la velocidad del fluido en esta subcapa

varia desde cero hasta casi la velocidad del flujo medio, por lo que se puede considerar

u  u
una variacion lineal. Asi pues, el gradiente de velocidad se mantiene constante (5— ~—).

De este modo, para esta subcapa, se puede obtener el perfil de velocidad adimensional
segun:

Esta subcapa esta presente de 0 < y™ < 5, donde se obtiene una buena correlacion
con los resultados experimentales.

En cuanto a la buffer layer, esta subcapa se debe evitar en todos los casos, pues no
existe correlaciéon para la obtenciéon del perfil de velocidad U™, esta capa esta presente
aproximadamente sobre 5 < y* < 30, por lo que al diseniar el caso y la capa limite del
problema, se debera evitar esta zona, pues los resultados resultaran inexactos. Por tltimo,
la subcapa logaritmica, presente para y* > 30 se debera modelar el perfil de velocidad
del fluido en la subcapa, segin la expresion [26]:

1
Ut = %ln (E'y™)
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4.1.5. Geometria y dominio

Una vez mostrado el diseno de la pala a estudiar en el proyecto, se procede a insertarla
en el software CFD, para seguidamente definir el dominio de calculo. El dominio utilizado
es un semicilindro para los estudios realizados para una hélice bipala, es decir, la mayor
parte del proyecto, aunque cabe destacar que para los estudios de tripala, se utiliza un
dominio en forma de cufa, con un angulo de 120 grados. A continuacién, se muestra
la pala estudiada (DA4052) durante los estudios de independencia de malla, dominio, y
validacion del caso en la Figura 4.1.5.

Figura 4.1.5. Vista frontal de la pala DA4052.

Tras insertar la pala disenada en el programa, se debe definir un dominio de célculo
adecuado, lo suficientemente grande para que los resultados no se vean afectados por el
mismo. No obstante, tampoco conviene definir un dominio extremadamente grande, pues
conllevara un mayor coste computacional. El dominio ha sido definido tras un estudio
de independencia de dominio que se muestra mas adelante en el Apartado 4.1.8. Este
dominio ha sido disenado basédndose en trabajos previos como el articulo realizado por
A.J. Torregrosa, A.Gil, P. Quintero y A. Tiseira, del CMT-Motores Térmicos [31], en el
cual se estudia un aerogenerador y posibles optimizaciones.

En la Tabla 4.1.1 se puede ver un resumen de las longitudes del dominio computacional.

Longitudes caracteristicas

Radio de la hélice [m] 0.1143
Distancia aguas arriba de la pala [m| 6 R
Distancia aguas abajo de la pala [m)] 12 R
Radio semicirculo de entrada |[m] 6 R
Radio semicirculo de salida [m] 6 R
Angulo ¢ dominio bipala [deg] 180
Angulo ¢ dominio tripala [deg] 120
Tabla 4.1.1. Longitudes caracteristicas del dominio computacional.
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En la Figura 4.1.6 se puede observar el dominio final, una vez realizada la indepen-
dencia de dominio, segtn el cual, se ha disenado con una distancia aguas arriba de la pala
de 6 veces el radio de la misma, y una distancia aguas abajo de 12 veces el radio. El radio
del semicirculo de entrada y salida del dominio es de 6 veces el radio de la pala. Cabe
destacar que la imagen no esté a escala. Es una representacion para el dominio en tripala,
con un angulo ¢ = 120°.

Figura 4.1.6. Dominio computacional para el caso de la hélice tripala, ¢ = 120°. Figura no a escala.

4.1.6. Configuracion de los casos

Seguidamente, se expone el set up escogido para el proyecto, teniendo en cuenta que
se estudian diferentes puntos de funcionamiento de diferentes hélices de drones, y con
la intencion de obtener resultados lo més préximos a la realidad posible. Los puntos de
funcionamiento se definen en funcién del ratio de avance en vuelo axial, es decir, en funciéon
de la velocidad de rotacion del rotor, y de la velocidad del flujo lejos de la hélice (Viy).
Teniendo en cuenta lo anterior, se escoge modelo fisico, solvers y condiciones de contorno
para los diferentes casos a estudiar.

Seleccion de modelos

= Flujo tridimensional: El caso a estudiar requiere un dominio 3D para estudiar
correctamente el comportamiento de la pala y el fluido alrededor de la misma.

= Flujo estacionario: Debido al alto coste computacional que conlleva un estudio
en régimen no estacionario, se decide estudiar un flujo estacionario, utilizando el
Moving Reference Frame (MRF) para la simulacion del movimiento de rotacion.
Se deberia realizar un estudio transitorio para obtener una soluciéon mas precisa del
movimiento de la hélice para compensar las fuerzas de inercia y de coriolis generadas
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en el mismo. A pesar de ello, este estudio no se realiza ya que en estudios previos se
ha demostrado que con el modelo estacionario utilizando MRF se obtienen resultados
promediados con el tiempo y cuyo error es asumible respecto al caso transitorio.

= Gas ideal: El fluido a estudiar alrededor de la pala es aire a nivel del mar en las
condiciones observadas en la Tabla 4.1.2.

Propiedades del aire

Temperatura K] 300
Presion [Pa] 101325
Densidad |kg/m?| 1,225

Viscosidad dinamica [Pa-s| 1,74-107°

Tabla 4.1.2. Propiedades del aire a nivel del mar.

= Flujo compresible: Se ha escogido realizar el estudio del caso en flujo compresible
debido a los efectos de compresibilidad que se obtienen en punta de pala para puntos
de funcionamiento en altos ratios de avance, y también para los estudios de vuelo
en punto fijo, ya que se obtienen condiciones en punta de pala con Mach > 0.3.

= Flujo turbulento: Se estudiara un fluido turbulento. Se resolveran las ecuaciones
pertenecientes al modelo RANS, utilizando el Modelo K-Omega SST con tratamien-
to de pared en funcion del y™.

» Solver: Se toma el Segregated Flow (Enfoque segregado) en lugar del posiblemente
méas comun Coupled Flow (Enfoque acoplado), puesto que este resuelve las ecuacio-
nes de transporte linealizadas de forma desacoplada tomando una tnica incognita
por ecuacion, mientras que el segundo resuelve todas las ecuaciones a la vez, por lo
que este induce a un mayor coste computacional. Teniendo en cuenta el solver selec-
cionado, se escoge la temperatura como variable fijada en la ecuacién de transporte
de la energia, por lo que se calculara la entalpia a partir de la temperatura.

Condiciones de contorno (BC)

Una vez definidas todas las partes del dominio, se deben aplicar una serie de restric-
ciones al fluido en los limites del dominio, es lo conocido como condiciones de contorno.
A continuacion, se detallan la condiciones de contorno establecidas. Cabe destacar que
durante la configuraciéon de las condiciones de contorno, se trabajaré con presiones relati-
vas, siendo la presion de referencia a nivel del mar p,.; = 101325Pa. En la Figura 4.1.7 se
muestra una representacion del dominio de estudio, la cual no esta a escala, para delimitar
las condiciones de contorno impuestas en las paredes.
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Inlet

Periodic

Farfield
Pared
Outlet

Figura 4.1.7. Representacion del dominio de calculo del caso. Imagen no a escala.

= Free stream Inlet: La condicién de entrada para la superficie transversal de en-
trada es la de free stream, en la cual se debe especificar la configuracion de dicha
condicion de contorno, las opciones elegidas para la configuracion son el niimero de
Mach, la presion total y la temperatura, se muestra la configuracion en la Tabla 4.1.3.
En la Figura 4.1.7 se observa la superficie de entrada del dominio computacional
mostrada con una tonalidad roja.

Condiciones fisicas Valor fisico
Direccion del flujo masico Normal a la superficie de entrada
Mach de entrada Depende del punto de diseno
Presion total [Pa] 0
Temperatura estatica [K| 300
Intensidad turbulenta 1 %
Ratio de viscosidad turbulenta 10

Tabla 4.1.3. Configuracion Free stream Inlet.

s Free stream Qutlet: Las condiciones de salida del dominio, al tratarse de un
estudio de flujo compresible, seran las mismas que las condiciones de entrada, como
se observa en la Tabla 4.1.4. En la Figura 4.1.7 se puede observar la superficie de
salida del dominio computacional, mostrada de color azul.
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Condiciones fisicas Valor fisico
Direccion del flujo masico Normal a la superficie de entrada
Mach de entrada Depende del punto de diseno
Presion total |Pa] 0
Temperatura estética [K| 300
Intensidad turbulenta 1 %
Ratio de viscosidad turbulenta 10

Tabla 4.1.4. Configuracion Free stream Outlet.

s Wall: Condicion empleada para definir superficies solidas. Se seleccionan como pa-
redes las superficies de la pala y del encastre, con condiciéon de no deslizamiento
(no-slip wall), segtn la cual, la velocidad tangencial justo en la superficie es nula,
lo que genera un esfuerzo cortante y la capa limite. En la Figura 4.1.7 se observan
las superficies de la pala y del encastre marcadas de color amarillo, en las cuales se
aplica la condiciéon de pared sin deslizamiento.

» Symmetry Plane: La condiciéon de simetria tiene como objetivo principal la re-
duccion del dominio, y con ello, del coste computacional. Se puede utilizar con la
funcién de pared plana con condicién de deslizamiento, segin la cual, la velocidad
en esta zona es extrapolada de las celdas contiguas a la superficie. En la Figura 4.1.7
se observa el farfield con una tonalidad verdosa, donde también se aplica una con-
dicién de simetria, con deslizamiento, de modo que no se aplique capa limite sobre
la superficie.

» Interfaces: Se ha creado una interface entre los limites de las paredes del symmetry
plane Periodic-a y Periodic-b, la cual se trata de una interfaz interna que une dos
regiones dentro del mismo continuo fisico. Asi pues, se trata de una interface de
periodicidad rotacional y translacional, lo cual facilita el calculo del proyecto, al
realizar el calculo sobre la mitad de la hélice, y por tanto, la mitad del dominio
real (hélice completa, bipala o tripala), reduciendo el coste computacional. En la
Figura 4.1.7 se puede apreciar con un tono rojo oscuro la pared Periodic-a, mientras
que la pared Periodic-b, situada justamente al lado, se ha transparentado para
mostrar la pala.

4.1.7. Simulacién del movimiento

Para facilitar el calculo del caso, se estudia un flujo no estacionario, por lo que se debera
utilizar la herramienta Moving Reference Frame (MRF). Al tratarse de un movimiento
rotacional uniforme, se utiliza la herramienta frame motion, con lo que se le impone dicha
velocidad de rotacion al sistema de referencia deseado. La herramienta se basa en la adicién
de un término de cantidad de movimiento en las ecuaciones de transporte, el cual es el f,
observado en la ecuacién de conservacion de cantidad de momento (Ecuacion 4.1.2). En
la Ecuacion 4.1.19 se observa como se define dicho término.
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f=—— XF4+E XD XT (4.1.19)

Donde & es la velocidad angular implementada en el dominio, y 7 es el vector posicion
de un punto del fluido.

4.1.8. Mallado y Estudios de independencia

Los estudios de independencia son una parte fundamental dentro de la elaboracion de
un caso CFD. Estos consisten en simular el mismo caso variando diferentes parametros
segun el tipo de independencia que se desee obtener. En el trabajo, se realizan dos estudios
de independencia, independencia de malla e independencia de dominio de calculo.

» Estudio de Capa limite: Primeramente, se debe realizar un estudio para el diseno
de la capa limite, por lo que se se estudiard un caso en el punto de diseno maés
desfavorable, para obtener el valor del y*, e ir ajustando el espesor de la capa
limite, hasta obtener el valor de y* deseado. En el caso de este proyecto, se han
determinado como valores deseados, aquellos que tengan un y* < 5 (Figura 4.1.4),
de modo que la capa limite esté dentro de la subcapa viscosa, por lo que no se
deberia modelar el perfil de velocidad del fluido.

» Independencia de malla: Se variara el valor del tamano base de celda y se realiza
un estudio en estacionario hasta que la solucion para los diferentes casos (con el
parametro tamafio base modificado) tenga un error relativo aceptable. En este caso,
se ha considerado un error relativo aceptable que sea menor del 1 %.

» Independencia de dominio de calculo: Debido al estudio de aerodinamica ex-
terna realizado, esta independencia consistira en reducir el dominio de célculo aguas
arriba y aguas abajo con el objetivo de determinar hasta cuanto se puede reducir el
dominio sin perturbar el flujo, obteniendo unos errores relativos aceptables.

Mallado

Para resolver el estudio CFD, el dominio se divide en un niimero de celdas en los que se
resuelven las ecuaciones ya explicadas. Este conjunto de celdas es conocido como malla.
Una malla con mayor ntimero de celdas se consigue reduciendo el tamano base de las
mismas, obteniendo una malla mas fina, con lo que se consiguen resultados mas acordes
a la realidad, a costa de un aumento en el coste computacional. Cabe destacar que una
malla gruesa requerird mayor niimero de iteraciones para converger, aunque menor coste
computacional, por lo que el mallado es crucial para obtener una relacién equilibrada
entre coste computacional y exactitud de los resultados.

Primeramente se procedera a detallar el proceso de mallado, en el cual se han realizado
diversos refinamientos de la malla en zonas cercanas a la pala, con el objetivo de obtener
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unos resultados méas precisos, por ello mismo, primeramente se muestran los parametros
principales del caso base en la Tabla 4.1.5.

Tipo de malla No estructurada
Tipo de elemento Poliédricos
Ratio de crecimiento volumétrico 1,2
Ratio de crecimiento en superficie 1,3
Base size |m] R = 0,1143
Target Surface Sice - Relative to base | %] 100
Minimum Surface Size - Relative to base | %] 0,005

Tabla 4.1.5. Parametros base del mallado.

Cabe destacar que se ha optado por elementos poliédricos porque con ellos se consigue
una reducciéon significante del nimero de celdas respecto a los tetraédricos. El tamano
base (Base Size) es el parametro a determinar en el estudio de independencia. Para el
caso primero, la malla mas gruesa, como se observa en la Tabla 4.1.5, se escoge el tamano
del radio de la pala. Los ratios de crecimiento elegidos son lo suficientemente bajos para
que la transicion de tamanos entre elementos contiguos no sea demasiado brusca.

= Refinamiento lejos de la pala: Para el primer refinamiento, se ha realizado un
control volumétrico donde se ha reducido el tamano de celda en un volumen cilindri-
co de radio 3 veces el radio de la pala, y longitud total 12 veces el radio de la pala.
Se reduce el tamano de celda a un 20 % del tamano base inicial. En la Figura 4.1.8
se puede observar el dominio de dicho refinamiento.

efinement_1

Figura 4.1.8. Refinamiento de control volumétrico lejos de la pala.

= Refinamiento cerca de la pala: Se ha realizado un segundo refinamiento de
control volumétrico cerca de las paredes, reduciendo el tamano de la celda base en
un volumen cilindrico de radio 1,5 veces el radio de la pala, y longitud total 3 veces
la pala. El tamano de celda se ha visto reducido a un 5% del tamano base inicial.
En la Figura 4.1.9 se puede observar el dominio de dicho refinamiento.
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finement_2

Figura 4.1.9. Refinamiento de control volumétrico cerca de la pala.

= Refinamiento en la superficie de la pala: Por tltimo, se ha realizado un re-
finamiento de control superficial sobre la superficie de la pala, con el objetivo de
obtener los resultados mas precisos en esta zona de mayor complejidad geométrica,
y no perder precision especialmente en las zonas de borde de ataque y borde de
fuga. En este refinamiento, se ha fijado un tamano base objetivo en la superficie
de un 1% el tamano base inicial, y se ha fijado como el tamano minimo de celda
en la superficie de un 0.025 % el tamano base inicial. En la Figura 4.1.10 se puede
observar el dominio de dicho refinamiento.

Figura 4.1.10. Refinamiento de control superficial en la pala.

Asi pues, en la Tabla 4.1.6 se muestra una tabla resumen de los parametros caracte-
risticos de cada refinamiento.
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Zona Tipo de control % base % base minimo
Lejos de pala Volumétrico 20 -
Cerca de pala Volumétrico ) -
Superficie de pala Superficial 1 0,025
Tabla 4.1.6. Tipos de refinamiento de malla segtn zonas

Capa limite

Se ha diseniado una capa limite de 0,20 mm de espesor, con seis capas y un ratio de
crecimiento de 1,5. Con dichos parametros de obtiene un valor de y™ menor que 5 en
todas las paredes del dominio, de modo que se modela la subcapa viscosa y se obtinen
resultados en la pala de mayor exactitud. En la Tabla 4.1.7 se muestran los parametros
basicos de la configuracion de la capa limite. En la Figura 4.1.11 se observa el la capa
limite en la pala.

Espesor total de la capa limite [m| 0,0002
Ntmero de Prisms Layers 6

Ratio de crecimiento 1.5

Tabla 4.1.7. Parametros de la capa limite.

Figura 4.1.11. Capa limite en paredes de la pala.

En la Figura 4.1.12 se puede observar un histograma del ™ para el caso con condiciones
més adversas, con un ratio de avance de J = 0 y una velocidad de giro de 5000 rpm.

Se puede observar como se obtienen valores de y™ menores que 5 en la gran mayoria
del area de la pala, por lo que se puede corroborar que se trabajaréa en la subcapa viscosa.
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Figura 4.1.12.  Wall y™ para el caso base J = 0.
Independencia de malla

Una vez disenado el mallado y la capa limite, se procede a realizar el estudio de inde-
pendencia de malla, imponiendo una reducciéon del tamano base de celda con el objetivo
de obtener cada vez aproximadamente el doble de ntiimero de celdas. Se ha realizado un
estudio para la obtenciéon de los coeficientes de traccion y de potencia para un Reynolds
de 60500, es decir, una velocidad de giro del rotor de 5000 rpm. Se ha realizado el estudio
para todo el mapa de funcionamiento, desde un ratio de avance de J = 0, a un ratio de
avance de J = 0.75. En la Tabla 4.1.8 se muestra un resumen de las diferentes mallas
realizadas y sus parametros de tamano de celda.

Malla  Tamano de elemento base [m] N2 Elementos

Malla 0 0.1143 7.01-10°
Malla 1 0.05715 1.45 - 10°
Malla 2 0.04041 2.52 - 108
Malla 3 0.02858 5.26 - 10°
Tabla 4.1.8. Datos de las mallas estudiadas durante la independencia de malla.

En la Figura 4.1.13a, Figura 4.1.13b y Figura 4.1.13c se observan las curvas de fun-
cionamiento de la pala para las diferentes mallas estudiadas.

Se puede observar como la Malla 0 tiene errores mayores del 1% en casi toda la curva
de funcionamiento tanto para la tracciéon como la potencia. En cuanto a la Malla 1 y la
Malla 2, se aprecia como ambas obtienen resultados con errores semejantes, se supera el

60



Capitulo 4 — Metodologia.
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Figura 4.1.13. Mapas de funcionamiento para las distintas mallas. Independencia de malla.

error del 1% significativamente para el caso de vuelo a punto fijo, donde existen efectos
de compresibilidad y el calculo numérico tiene mayores dificultades para converger. Asi
pues, teniendo en cuenta la poca diferencia entre la Malla 1 y la Malla 2 respecto de la
Malla 3, se decide que la Malla 1 presenta independencia respecto de la Malla 3, ya que
la mayoria de sus resultados tienen errores menores del 1%, y el coste computacional es
menor que en la Malla 2, por lo que se decide apostar por esta y no por la Malla 2.

Cabe destacar que, el tamano de los elementos elegido para el estudio determina
la precision de los resultados, pero se debe tener en cuenta el coste computacional del
estudio, teniendo en cuenta que, a menor tamano, mayor niimero de elementos por lo que
mayor seré el coste computacional. Asi pues, se debe hacer un balance entre precision y
coste computacional, asumiendo un error relativo aceptable con el fin de reducir el coste
computacional adaptandose a las prestaciones del terminal. Asi pues, se decide trabajar
con la Malla 1 de 1,45 millones de elementos debido al infimo error que presenta respecto
de la malla més fina de 5.26 Millones de elementos.
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Independencia de dominio

En este apartado se determinan las longitudes aguas arriba y aguas abajo de la pala,
con el objetivo de determinar la longitud 6ptima del dominio la cual reduzca el ntimero
de celdas sin conllevar un error relativo mayor del 1 %. Ademas, también se modificara el
radio de entrada y salida del dominio computacional. Los resultados obtenidos de errores
relativos, respecto de la malla original cuyo dominio computacional es mayor, para las
diferentes longitudes estudiadas vienen mostrados a continuaciéon en la Tabla 4.1.9.

Longitud del dominio de calculo: 24R 18R 12R
Radio secciones entrada y salida del dominio: 8R 6R 4,5R
Cross | %] 0,04623 0,04665 0,046878
Cp.oss | 7] 0,04077 0,04098 0,04135
Error relativo en Cp | %] - 0,9062 1,38
Error relativo en Cp | %] - 0,5295 1,43
Tabla 4.1.9. Errores relativos del estudio de independencia de dominio.

Se puede observar que para el dominio de 12 radios de longitud, se obtienen errores
levemente por encima del 1%, por lo que se decide trabajar con la malla de 18 radios de
longitud de dominio de célculo.
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5.1. Introducciéon

En esta seccion, se procede a mostrar los resultados obtenidos en los diferentes estu-
dios realizados. Primeramente se mostraran los resultados para la hélice bipala de la pala
original DA4052, con ello se realizara la validacion de los resultados obtenidos en CFD
comparando con diferentes estudios de la bibliografia, tanto experimentales como teoricos
([21], [32]). Tras mostrar la validacion de los resultados y analizar la hélice bipala, se pro-
cede a analizar la influencia del ntimero de Reynolds, donde se analiza la misma pala para
diferentes velocidades de giro el rotor, analizando la influencia que tiene dicha velocidad
en los mapas de funcionamiento de la pala. Tras ello, se analizaré la influencia del nimero
de palas en la hélice, comparando los mapas de funcionamiento de hélices bipala y tripala
y analizando el efecto del niimero de palas en la generaciéon de empuje. Seguidamente, se
analizara el vuelo en efecto suelo para la pala original, analizando la estela generada por
la hélice durante la operacién, asi como el efecto de esta en la generacion de empuje.

Una vez realizados los diferentes estudios sobre la pala original DA4052, se procede a
analizar las diferentes palas diseniadas, mostrando mapas de funcionamiento y teniendo
en cuenta las misiones para las que se han disenado. Durante el analisis, se mostrara
la distribucion de traccion generada por la pala en diferentes puntos de funcionamiento,
analizando puntos de entrada en pérdida, puntos de méxima eficiencia, y el vuelo a punto
fijo. Finalmente, se realiza una comparativa entre las diferentes geometrias estudiadas.

Por tltimo, se hara un analisis sobre la modificaciéon de los disenos en punta de pala
de algunas de las palas estudiadas, estudiando el efecto que tiene esta zona en las curvas
de funcionamiento, intentando evitar la pérdida en punta de palas.

5.2. Validacion de resultados

En esta seccion se procede a mostrar los resultados obtenidos sobre la pala DA40542,
mostrando los mapas de funcionamiento a una determinada velocidad de giro, para poste-
riormente mostrar la distribuciéon de traccion sobre la pala, analizando diferentes contornos
de presion y velocidad de las secciones de la pala para diferentes ratios de vuelo. Poste-
riormente de mostrar el analisis sobre la pala, se realiza una validacion de los resultados
obtenidos en CFD comparandolos con estudios analiticos y experimentales.

5.2.1. Validaciéon del estudio

Primeramente, se procede a comparar los resultados obtenidos con CFD con resulta-
dos analiticos realizados mediante codigo Python de Teoria de Elemento de Pala ([32])
y resultados experimentales ([21]). El primer estudio mencionado, se trata de un codigo
Python donde se resuelven las fuerzas actuando sobre una pala teniendo en cuenta su
geometria. El codigo estudia la geometria secciéon por seccion, realizando una posterior
integral para obtener las fuerzas totales sobre la pala, sin tener en cuenta efectos tridi-
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mensionales. En cuanto al estudio experimental, se trata de una Tésis Doctoral en la cual
se estudian diferentes geometrias en un tunel de viento.

Seguidamente, se mostraran los mapas de funcionamiento obtenidos en los diferentes
estudios con el objetivo de comparar tendencias y resultados.
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Figura 5.2.1. Mapas de funcionamiento de la hélice bipala DA4052 (CFD).

Como se puede observar en las graficas anteriores, tanto para el coeficiente de traccion
(Figura 5.2.1a), como para el de potencia y la eficiencia propulsiva (Figura 5.2.1b y
Figura 5.2.1c), el estudio de CFD en flujo compresible (analizado anteriormente) es el que
proporciona unos resultados més cercanos al estudio experimental del Dr. Robert Deters
[21]. Los resultados obtenidos en ambos casos son préacticamente iguales. En cuanto al
estudio en flujo incompresible, se realiz6 dicho estudio con el fin de comparar con el
estudio en flujo compresible y determinar qué caso era el mas apropiado.

El caso incompresible presenta resultados que siguen las mismas tendencias y cuya
diferencia también es minima. No obstante, para bajos ratios de avance, se observa como
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los resultados si que difieren un poco del caso compresible y del experimental. Durante
la simulacion del caso se ha mostrado mas inestable y con mas dificultad para converger
que el caso compresible, sobre todo a bajas Js como se ha mencionado. Esto podria
deberse a posibles efectos compresibles sobre todo en punta de pala, asi como efectos
tridimensionales al lo largo de la misma.

En cuanto a las curvas analiticas de BET, se aprecia que son, en general, las que méas
difieren de los demas casos, a pesar de seguir las mismas tendencias. Cabe destacar que, el
codigo de BET, segtun la misma teorfa, no tiene en cuenta efectos tridimensionales sobre
la pala. Este codigo realiza una integracion de los resultados bidimensionales obtenidos
en cada seccion de la pala, ya que la Teoria de Elemento de Pala se centra en la resolucion
de las fuerzas que acttian sobre un perfil bidimensional.

A continuacién, se muestran contornos de presion sobre la pala en el intradds y extra-
dos, asi como lineas de corriente sobre la pala para representar el esfuerzo cortante, con
el objetivo de determinar si existen efectos tridimensionales sobre la pala que pudiesen
provocar la variacion de resultados respecto de la BET. Cabe destacar que el coeficiente
de presion se ha aplicado segtn la Ecuacion 5.2.1.

Cy = b = Ll o PP (5.2.1)
1/2p‘/local 1/2p(v + (erocal) ) 1/2p(V2 —+ (Q, /x2 + y2)2

Pressure_Coefficient
-3.28 -1.14 1
[

Figura 5.2.2. Contorno de coeficiente de presion en extradds e intrados para J=0. Lineas de corriente
de esfuerzo cortante.

En la Figura 5.2.2 se puede apreciar el contorno de presion adimensional sobre la
pala en vuelo a punto fijo, asi como stream lines de esfuerzo cortante sobre la superficie.
Se puede observar como en el extrados existe una gran depresion en el primer tercio de
cuerda aproximadamente de todas las secciones, lo que hace que se trate de una zona de
aceleracion del flujo. Se obtienen maximos de presion en el borde de ataque de la pala,
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Pressure_Coefficient
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Figura 5.2.3. Contorno de coeficiente de presion en extrados e intrados para J=0.58. Lineas de
corriente de esfuerzo cortante.
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Figura 5.2.4. Contorno de coeficiente de presion en extrados e intrados para J=0.75. Lineas de
corriente de esfuerzo cortante.

coincidiendo con el punto de remanso de los perfiles. No obstante, Se puede observar
como las lineas de corriente en el extrados tienen efectos altamente tridimensionales,
desplazandose radialmente a lo largo de la pala, mientras que en el intradés tienen un
comportamiento mas bidimensional, desplazandose a lo largo de los perfiles.

Este comportamiento tridimensional, ademas de indicar un claro desprendimiento del
flujo en el extradds como ya se ha analizado anteriormente en los contornos de velocidad
en secciones de la pala, puede corroborar las diferencias de resultados entre el estudio
CFD y el estudio analitico de BET, en el cual se ha observado que los resultados a bajos
ratios de avance no son exactos. Se puede observar como las lineas de corriente en el
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extrados avanzan radialmente, sobre todo a partir de un cuarto - tercio de cuerda, donde
inicia el desprendimiento de flujo. En punta de pala, no obstante, estas lineas de corriente
estan casi en el mismo borde de ataque, lo que corrobora el claro desprendimiento del
flujo mostrado durante el analisis de contornos de velocidad en punta de pala.

Para el caso de J = 0.58 y J = 0.75 (Figura 5.2.3 y Figura 5.2.4), aunque también
se observa un comportamiento tridimensional en el extradés, es mas leve que en el vuelo
a punto fijo. Para el vuelo en méxima eficiencia, se puede apreciar una zona de des-
prendimiento de flujo sobre r/R = 0.9 hasta punta de pala. El desprendimiento ocurre
practicamente a mitad de cuerda, como ya se habia apreciado en el analisis del perfil a
esta velocidad. La distribuciéon de presiones sobre la pala ya no es tan diferenciada como
en el vuelo a punto fijo, aunque si hay una clara depresion en la mitad de cuerda del
extradods, no es tan grande como en el vuelo a punto fijo. En el intradés, mientras tanto,
sigue habiendo una distribucién de presion equlibrada, aunque si que existe una zona con
un tono mas azul cerca del borde de ataque, lo que indica una clara bajada del angulo de
ataque respecto del vuelo a punto fijo.

Respecto a la pala en vuelo a J = 0.75, sigue la misma tendencia que en J = 0.58, las
lineas de corriente, aunque siguen mostrando efectos tridimensionales, son mas leves que
en el primer caso, de ahi que los resultados obtenidos en BET sean mas cercanos al CFD
en J = 0.58 y J = 0.75. Se puede observar una zona méas amarillenta en el borde de ataque
del extrados, estando ahi el punto de remanso. Ademas, el tono azulenco de de intrados
y extrados cerca del borde de ataque, deja entrever un angulo de ataque practicamente
nulo, como ya se habia analizado anteriormente en los perfiles. Al igual que para J = 0.58,
se aprecia un leve desprendimieno de flujo desde r/R = 0.9, aunque en este caso, ocurre
maés cerca del borde de fuga.

5.2.2. Analisis de los mapas de funcionamiento obtenidos en CFD

En este apartado se procede a mostrar el estudio CFD realizado sobre la hélice bipala
con geometria DA4052. Se mostraran primero los mapas de funcionamiento, para proseguir
con un analisis de puntos criticos de funcionamiento tales como el vuelo a punto fijo, vuelo
en maxima eficiencia propulsiva o vuelos a altos ratios de avance con caida de la eficiencia
propulsiva. Se pretende mostrar primeramente el mapa de funcionamiento de dicha hélice
para una velocidad de giro de 5000 revoluciones por minuto, con un nimero de Reynolds
de Re = 65000. En la Figura 5.2.5 se observa el mapa de funcionamiento.

Como se puede observar, las curvas de los coeficientes de traccién y potencia tienen
tendencia a decrecer con el ratio de avance, mientras que la eficiencia propulsiva crece
hasta un maximo cercano a n = 0.65 en J = 0.58, a partir de dicho punto, la eficiencia
empieza a decrecer, coincidiendo ademas con una brusca caida del coeficiente de traccion,
el cual pasa a tener valores menores que el coeficiente de potencia. Esta pérdida de traccion
puede ser debida a una entrada en pérdida en secciones de la pala. En cuanto a los puntos
de bajo ratio de avance, destacar la méxima traccién y potencia consumida para el vuelo
a punto fijo. El hecho de esta tendencia decreciente en las curvas es debido a la reduccion
del dngulo de ataque en los perfiles a medida que se aumenta el ratio de avance. Como es
sabido, el d4ngulo de ataque de un perfil en rotacion es la resta del dngulo de paso menos
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Figura 5.2.5. Mapa de funcionamiento de la hélice bipala DA4052 (CFD).

el angulo de incidencia del flujo, de este modo, a medida que aumenta la velocidad de
incidencia, aumenta el &ngulo de incidencia y por lo tanto disminuye el angulo de ataque.

Analizando el mapa de funcionamiento de la pala (Figura 5.2.5), se aprecia como, a
pesar de ser el vuelo a punto fijo el que mayor coeficiente de traccion tiene, también es
el que mayor coeficiente de potencia tiene, siendo su eficiencia en hover relativamente
baja, con una Figura de Mérito F'M = 0.49. Esto se debe a su alto numero de ataque,
el cual, a pesar de generar mucha traccién, también genera mucha resistencia y, por lo
tanto, mayor consumo de potencia. A altos ratios de avance, los angulos de incidencia son
muy elevados, provocando que los angulos de ataque en algunas secciones puedan llegar
a ser hasta negativos, generando una entrada en pérdida y una consecuente caida de la
eficiencia.

Cabe destacar que, segtn la teoria, a medida que aumenta el ratio de avance, crece el
angulo de incidencia en todas secciones de la pala, del mismo modo que cuanto més cerca
de punta de pala sea la seccién, se reduce el &ngulo de incidencia, en la Figura 5.2.6a y
Figura 5.2.6b se muestra la incidencia estimada sobre cada perfil segiin sea el ratio de
avance, asi como el dngulo de ataque. Ambos estimados mediante la Teoria de Elemento
de Pala. Se aprecia como, a altas Js, los angulos de ataque en la pala son infimos, lo que
conlleva una generacion de traccion muy pequena, como se veré en el siguiente apartado
donde se analiza la generacion de traccion en perfiles. Del mismo modo, a bajas Js, el
angulo de ataque es muy elevado, lo que conlleva mayor tracciéon, pero también mayor
consumo de potencia.
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5.2.3. Distribucién de traccién en perfiles

Una vez estudiado el mapa de funcionamiento de la pala, se procede a analizar la
distribuciéon de traccion generada por las diferentes secciones de la pala, con el objetivo
de determinar el comportamiento de estas en los puntos criticos detectados: vuelo a punto
fijo (J = 0), vuelo en méxima eficiencia propulsiva (J = 0.58) y vuelo en pérdida de
eficiencia (J = 0.75). Cabe destacar que se ha adimensionalizado con la cuerda en cada
seccion de la pala y la velocidad de incidencia en cada caso particular. En la Figura 5.2.7b
y Figura 5.2.7a se muestra la distribucion de traccion y coeficiente de tracciéon en la pala
para los diferentes puntos criticos mencionados.

La grafica sigue la tendencia de la Figura 5.2.5, obteniendo mayor coeficiente de trac-
cion para J = 0, y la menor traccion en J = 0.75. Para las curvas de maxima eficiencia y
pérdida de eficiencia, se observa una distribucién del coeficiente practicamente constante
desde r/R = 0.4 hasta r/R = 0.975, a partir de donde hay un desplome en el coeficiente
debido a la pérdida en punta de pala. En el caso de vuelo a punto fijo se observa una distri-
bucion del coeficiente de traccion més variada, aunque, como se analizard posteriormente,
la pala estd sometida a mayor angulo de ataque que en los casos anteriores en todas las
secciones, de ahi su mayor coeficiente de traccion. Hay un primer pico para r/R = 0.4,
bajando levemente para volver a subir desde r/R = 0.5 hasta r/R = 0.9, a partir de
donde el coeficiente vuelve a caer debido a la pérdida en punta de pala. No obstante, los
coeficientes sirven para proporcionar una idea de la sustentacion generada en cada perfil,
pues cada coeficiente se ha adimensionalizado con la cuerda de cada seccién en particular.

En la grafica de distribucion de traccion (Figura 5.2.7a) se puede apreciar como la
tendencia de las curvas es la misma para los tres casos distintos, creciendo la tracciéon
hasta /R = 0.8, a partir de donde decrece levemente hasta /R = 0.9, donde ya hay una
caida mas brusca. El punto de /R = 0.8, a pesar de no ser el punto de mayor cuerda de
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Figura 5.2.7. Distribuciones en perfil para la pala FPP Caso 2.

la pala, si que tiene un édngulo de incidencia moderado, lo que puede llevar a un angulo
de ataque 6ptimo para la operacion, sobre todo en el caso de J = 0.58, ya que se trata de
un punto 6ptimo de compromiso entre potencia y traccion, es decir, los angulos de ataque
para este ratio de avance son para la mayoria de secciones los angulos 6ptimos mostrados
en las polares del Capitulo 3, no se obtiene la maxima sustentacion, pero tampoco generan
mucha resistencia.

Del mismo modo, para el caso de J = 0.75, la tracciéon generada a lo largo del perfil
es muy reducida, debido a los altos angulos de incidencia en los perfiles de la pala, lo
que conlleva unos dngulos de ataque muy pequenos que, siguiendo las polares, generaran
poca sustentacion, pero también poca resistencia, de ahi la reduccion del coeficiente de
potencia.

Seguidamente, se muestran contornos de velocidad relativa adimensional en la pala
para diferentes secciones, comparando entre los diferentes ratios de avance. Cabe destacar
que la adimensionalizacion de la velocidad se ha realizado segin la Ecuacion 5.2.2.

‘/:rel M"el

VVZE+QrE \/V2 + (Q\/m)z

(5.2.2)

En las figuras anteriores (Figura 5.2.8) se muestran los contornos de velocidad sobre
el perfil en /R = 0.45, de los cuales se puede deducir que, el perfil en J=0, como ya
se habia comentado, esta expuesto a un gran angulo de ataque, el cual, haciendo uso
de la polar mostrada en el Capitulo 3, y de la estimaciéon de dngulo de incidencia de la
Figura 5.2.6a, se puede asumir un angulo de ataque superior a 10°. Se puede apreciar
como el punto de remanso del flujo estd practicamente en el inicio del intradés, lo que
genera una zona de deceleracion del flujo en el primer tercio de cuerda en el intradoés. Este
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Non Dimensional Velocity: Magnitude
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Figura 5.2.8. Contornos de velocidad para J=0, J=0.35, J=0.58, J=0.75 en r/R=0.45.

perfil, esta en entrada en pérdida a partir de mitad de cuerda aproximadamente, donde se
puede observar una gran deceleracion del flujo debido a la recirculacion del mismo en esta
zona del extradds. La traccion generada es elevada, como se ha mostrado en los graficos
anteriores, no obstante, este perfil también genera mucha resistencia al avance, lo que
conlleva un aumento en el consumo de potencia.

En cuanto al perfil en ratio de avance de maxima eficiencia, J = 0.58, se observa como
esta sometido a un menor angulo de ataque que en el caso anterior. Teniendo en cuenta el
angulo de incidencia estimado y la torsion en esta zona, se puede aproximar un angulo de
ataque de 7 grados, el cual, siguiendo las curvas polares, a pesar de no generar la maxima
sustentacion, tiene un coeficiente de resistencia muy pequenio. Se puede observar en el
contorno como, a pesar de ser la distribucion de velocidades muy semejante, existe una
zona de aceleracion en la primera mitad del extradés que es en gran parte la que genera
la traccion del perfil.

Para el dltimo caso de estudio en vuelo a J=0.75, se estima una incidencia de unos 25
grados, lo que conlleva un angulo de ataque practicamente nulo. Esto, a pesar de generar
una resistencia infima, también conlleva un coeficiente de sustentaciéon practicamente nulo.
Es por ello la infima tracciéon generada por el perfil a esta velocidad. Se puede apreciar
este fenomeno en el contorno de velocidades: se puede apreciar como el punto de remanso
generado por el flujo esta situado practicamente en el mismo borde de ataque del perfil, lo
que conlleva que las lineas de corriente formadas en intradods y extrados sean practicamente
de misma velocidad. En este caso se aprecia un contorno levemente mas rojizo en extrados

72



Capitulo 5 — Resultados.

hasta mayor distancia de cuerda, pero se aprecia también este mismo contorno rojizo en
el intrados.

Se muestran a continuacion las curvas de distribucion del coeficiente de presiéon sobre
el perfil para los distintos casos de vuelo analizados (Figura 5.2.9) con el objetivo de
corroborar lo que se aprecia en los perfiles en cuanto a entradas en pérdida y generacion
de traccion se refiere.
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Figura 5.2.9. Distribucion del coeficiente de presion a lo largo del perfil r/R = 0.45 para distintos
casos.

En la Figura 5.2.9 se puede apreciar la distribucion de presiones sobre el perfil, des-
tacando que en el eje X se parte de izquierda a derecha, del borde de ataque al borde
de fuga. A simple viste, se aprecia como el vuelo en estatico tiene una clara distribucion
entre extrados e intradods, siendo los valores de extradds los que estdn en depresion. Se
aprecia como en borde de ataque se hay picos de hasta C, = —2.5, cayendo a lo largo
del extrados, hasta valores por debajo de -0.5 desde mitad de cuerda, donde se ha visto
que hay desprendimiento del flujo. Gran parte de la tracciéon es generada en la primera
mitad de cuerda, antes del desprendimiento de flujo analizado en los contornos anteriores
(Figura 5.2.8).

En cuanto a los perfiles en J = 0.58 y J = 0.75, las curvas siguen la misma tendencia,
teniendo todos los puntos tras el borde de ataque en zonas de depresion, lo que hace indicar
un angulo de ataque muy pequeno, como se habia analizado en sus respectivos contornos.
El perfil, aunque no esta en pérdida como el caso estatico, genera menor traccion debido
a estar en zonas de depresion tanto extrados como intrados.

Seguidamente, se realizard un mismo anélisis sobre el perfil en /R = 0.75 para los
distintos ratios de avance.

Empezando por el primer caso de vuelo a punto fijo (Figura 5.2.10), aunque también
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Figura 5.2.10. Contornos de velocidad para J=0, J=0.35, J=0.58, J=0.75 en r/R=0.75.

se observa un desprendimiento del flujo en el extradoés, lo que genera una recirculacion del
flujo en la zona. El desprendimiento ocurre més cerca del borde de fuga que en el perfil
anterior. Esto es debido a que, como se observa, el perfil esta sometido a un menor angulo
de ataque debido también a la menor torsiéon de esta seccién. El punto de remanso se
encuentra también en el inicio del intradds, aunque no genera la misma deceleraciéon que
el primer perfil, lo que corrobora este menor angulo de ataque. Se puede estimar un angulo
de ataque de unos 10 grados. A pesar de seguir generando mucha resistencia debido al
desprendimiento de flujo, este perfil genera mayor traccion que el anterior.

En cuanto al contorno de velocidad para un ratio de avance J = 0.58, se aprecia como
el punto de remanso estd mas cerca del borde de ataque. Teniendo en cuenta la torsion
en esta seccion, se puede estimar un angulo de ataque muy pequeno, sobre los 4 grados,
lo que provoca que el perfil tenga una distribucion de velocidades muy semejante al perfil
en r/R = 0.45, con una aceleracion considerable del flujo hasta mitad de cuerda en el
extrados y una distribucion de velocidades en intradés constante. Es por ello que, a pesar
de no generar mucha traccion, este perfil tampoco genera demasiada resistencia.

Siguiendo con el perfil en velocidad de J = 0.75, se aprecia como el punto de remanso se
desplaza levemente hacia el extradés, retrasando la aceleracion del flujo en este, mientras
que en el intrados el flujo se acelera levemente, al igual que en la seccion anterior. Segin
lo mostrado en la Figura 5.2.7a, la distribuciéon de traccion en esta pala es muy constante
a lo largo de la misma. Se aprecia como, en este caso, el angulo de ataque del perfil es
también practicamente nulo, de modo que la generacién de sustentacion es minima.
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Se muestran a continuacion las distribuciones de presion a lo largo del perfil (Figu-
ra 5.2.11).
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Figura 5.2.11. Distribucién del coeficiente de presion a lo largo del perfil r/R = 0.75 para distintos
casos (CFD).

Como se aprecia en la grafica anterior, las tendencias de los perfiles son semejantes al
perfil en r/R = 0.75, se aprecia como en vuelo estatico sigue existiendo una clara zona
de generacion de traccion, mientras que en intradés se acercan los valores a coeficientes
casi nulos. Al igual que en el anterior perfil, a partir de mitad de cuerda, debido al
desprendimiento del flujo, las presiones empiezan a crecer.

Respecto a los dos perfiles en avance axial, las tendencias son iguales, teniendo dngulos
de ataque practicamente nulos, incluso negativos en J = 0.75, donde se aprecia como hay
zonas sobre el centroide -0.006 donde el intradés tiene menor presion. Existe, pues, como
se ha demostrado en los contornos de velocidad también, aceleracion del flujo en intrados
y extrados.

Finalmente, se procede a analizar el perfil en /R = 0.95, donde, segin se ha visto en
la Figura 5.2.7a, hay una brusca caida de traccion.

Como se puede observar en la Figura 5.2.12, en vuelo a punto fijo, este perfil esta
totalmente en pérdida. Se puede observar como el flujo esta totalmente desprendido en
el extradods, generando una gran zona de recirculacion del flujo, lo cual conlleva una gran
pérdida de sustentacion en el perfil como se ha demostrado. El perfil estd sometido en
este punto a un angulo de ataque superior a 14 grados, lo cual conlleva una entrada en
pérdida inmediata, y una reduccién en la sustentacion generada, mientras que aumenta
la resistencia generada.

En cuanto al perfil para J = 0.58, se aprecia como sigue sometido a un angulo de
ataque 6ptimo, a pesar de empezar a observarse un desprendimiento de flujo en el borde
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Non Dimensional Velocity: Magnitude
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Figura 5.2.12. Contornos de velocidad para J=0, J=0.35, J=0.58, J=0.75 en r/R=0.95.

de fuga. Este desprendimiento genera la caida en traccion generada, aunque esta caida no
es tan brusca como en el vuelo a punto fijo.

Por dltimo, para el vuelo a J = 0.75, se obtiene un perfil muy semejante al anterior,
con un punto de remanso cerca al borde de ataque. Hay un leve desprendimiento del flujo
en borde de fuga. El angulo de ataque en esta seccién es practicamente nulo, de ahi la
poca traccion generada. No obstante, al igual que para el vuelo en méxima eficiencia, el
perfil no entra en pérdida y la caida de traccién no es tan brusca como en el vuelo a punto
fijo. Se procede a mostrar los contornos de presion sobre el perfil.

En la grafica de distribucion de presion (Figura 5.2.13) se aprecia como en el vuelo
estatico se continua generando traccion, aunque si se puede apreciar una zona de entrada
en pérdida en el borde de fuga, donde el flujo en el intrados se acelera levemente.

En cuanto a las distribuciones en vuelo de avance axial, siguiendo la tendencia de los
perfiles anteriores, el angulo de ataque es infimo, acelerando el flujo tanto en extrados
como en intradoés. Para el caso de J = 0.75 incluso se aprecia como a partir del centroide
en -0.003 hay mas depresion en intradoés que en extrados, lo que hace entrever una pérdida
de traccion.

76



Capitulo 5 — Resultados.

DA4052
1 —
: gt-:j%oo o 7/R=095J=0
0.5 @ °, o 7/R=0095J=0.58
. & °o r/R=0.95J =0.75
] % °© o o o
0 20 %g ° ° 8 8 8 8 0. g.comms
E n o 00 o o o 9 > g 6 © 6 W §
L ] o% oooooooooooogo
g -0.5— o] o © o o ©
& 3 o © 00000 © ° o©
5] [e]
3
© -1 foYe) o
© ] 690000 o 4
= o
@ 1.5 ;S
o ] e
s-‘ —
o 3 4
-2 e
- o
2.5
'3_IIII|IIIIIIIII|IIII|IIII|IIII|IIII|III||||I||IIII|
-5 -4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4 5
Centroid [x] %103

Figura 5.2.13. Distribucion del coeficiente de presion a lo largo del perfil r/R = 0.95 para distintos
casos (CFD).

5.3. Influencia del nimero de Reynolds

En este apartado se procede a analizar la influencia del nimero de Reynolds en los
resultados de coeficiente de traccion, potencia, eficiencia propulsiva, asi como en resultados
dimensionales de traccion y potencia. Cuando se habla de la influencia del Reynolds, se
pretende analizar como afecta la velocidad de giro del rotor en los resultados, pues el
Reynolds se modeliza teniendo en cuenta la velocidad de rotaciéon del rotor. A mayor
velocidad de rotacion del rotor, mayor es el nimero de Reynolds.

5.3.1. Vuelo en avance axial

Se pretende estudiar la influencia del Reynolds en vuelo de avance axial y también
especificamente en vuelo a punto fijo, analizando para qué velocidad de giro del rotor
se obtendria una mayor eficiencia en Hover. Sin més dilacién, se muestran los mapas de
funcionamiento para diferentes velocidades de giro en avance axial.
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Figura 5.3.1.

Mapas de funcionamiento para diferentes Reynolds.
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Figura 5.3.2.  Eficiencia propulsiva (7)) para diferentes Reynolds (CFD).

Como se puede observar en las graficas anteriores, la influencia de la velocidad de giro
en los coeficientes adimensionales es practicamente nula. Existe una pequena diferencia en
el coeficiente de traccion para bajas Js, aunque es despreciable. En cuanto a la eficiencia
propulsiva (Figura 5.3.2), a bajos ratios de avance la diferencia es inexistente, no obstan-
te, a partir de una J = 0.35 aproximadamente, debido a las pequenas diferencias entre
coeficientes, el caso de Re = 65000 despunta, siendo el de menor eficiencia el de Re =
26000, aunque cabe destacar que todos los casos siguen la misma tendencia, obteniendo
los maximos para mismo ratio de avance, J = 0.58. Cabe destacar que, cuanto mayor
es la velocidad de giro, menor es el angulo de incidencia sobre el perfil, lo que da lugar
a un mayor angulo de ataque que deberia conllevar un aumento de traccién generada,
teniendo en cuenta que, el mismo perfil, a mayor velocidad de giro, mayor es la velocidad
de incidencia sobre el mismo.

Seguidamente, se procede a mostrar los mapas de funcionamiento dimensionales de la
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pala. En la Figura 5.3.4a se muestra la traccion generada y en la Figura 5.3.4b la potencia
consumida por el rotor.
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Figura 5.3.3. Mapas de funcionamiento para diferentes Reynolds.

Se observa, segtn era de esperar siguiendo la Ecuaciéon 2.5.3 y Ecuacién 2.5.5 para la
obtencion de la traccion y potencia en un rotor, hay una clara dependencia en la velocidad
de giro. En el caso de la tracciéon, hay una dependencia cuadratica, mientras que en la
potencia, la dependencia es ciibica. De ahi que, mientras que la traccion cae rapidamente
en todos los casos, la potencia no tiene una caida brusca hasta una velocidad de J = 0.5.
Ademas, debido a la misma dependencia, a mayor velocidad de giro, mayor es la diferencia
de traccion y potencia consumida entre dicho caso y el caso siguiente con menor velocidad
de giro. Por ejemplo, la hélice con una velocidad de giro de 5000 rpm genera un 55.5 %
aproximadamente mas de tracciéon que la hélice con 4000 rpm, aunque también consume
un 96.2% mas de potencia. Sin embargo, entre la hélice a 4000 rpm y la de 3000 rpm
el aumento de traccion es del 44.4 %, mientras que el consumo de potencia es un 125 %
mayor.

De este modo, se puede deducir que, a pesar de la independencia del ntmero de
Reynolds en los coeficientes adimensionales, si que existe dependencia en la generacion de
traccion y consumo de potencia. La eleccion dependera de la mision del UAV: para una
mayor autonomia con poca carga de pago, se girara a menor rpm, mientras que si lo que
se busca es un vuelo corto con mayor carga de pago, se optara por una velocidad de giro
mayor.
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Analisis de generacion de traccion en perfiles de la pala

En este apartado se busca analizar el efecto que tiene la velocidad de giro del rotor en
la generacion de traccion en los perfiles a lo largo de la pala. Para ello, se analizara la pala
en el caso de ratio de avance de J = 0.58, con velocidades de giro de 5000 rpm y 3000 rpm.
Se espera obtener diferencias considerables, teniendo en cuenta la Figura 5.3.4a, donde se
muestra una traccion practicamente tres veces mas, mientras que el consumo de potencia
también es 3 veces mayor.
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ra diferentes Reynolds en J = 0.58 rado en perfiles para diferentes Rey-
(CFD). nolds en J = 0.58 (CFD).
Figura 5.3.4. Comparativa de distribuciones entre diferentes Reynolds.

Se puede apreciar como, segin se habia visto, la hélice a 5000 rpm genera mayor trac-
cion a lo largo de todo el perfil, excepto en punta de pala donde hay pérdidas importantes.
Para ambos casos las curvas siguen tendencias muy similares, aunque para el caso de 3000
rpm se aprecia un coeficiente de traccion y una traccion a lo largo de la pala mintuscula,
lo que podria indicar un dngulo de ataque infimo.

Seguidamente, se compararan dos contornos de velocidad relativa para el perfil en
r/R = 0.45, de modo que se pueda analizar la incidencia del flujo y el dngulo de ataque.
Se realizara con un mismo rango de velocidades, para poder comparar asf la influencia de
la velocidad de giro.

Como se puede apreciar en los contornos anteriores, ademés de destacar que el perfil
en 5000 rpm (Figura 5.3.5) esta sometido a mayores velocidades, se puede apreciar como
en el caso de 3000 rpm, el &ngulo de ataque es practicamente nulo debido al gran angulo
de incidencia del flujo, de ahi la poca traccién generada en esta zona. Se puede apreciar
como el punto de remanso esté cerca de la zona del extrados, con lo cual, como se observa,
la distribuciones de velocidad en intardés y extradds son muy semejantes.
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Figura 5.3.5. Contorno de velocidad para J=0.58 en r/R=0.45, 3000 rpm Re = 39000 y 5000 rpm
Re = 65000.
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Figura 5.3.6. Contorno de velocidad para J=0.58 en r/R=0.75, 3000 rpm Re = 39000 y 5000 rpm
Re = 65000.

En cuanto al caso de 5000 rpm (Figura 5.3.5), se aprecia como el dngulo de ataque al
que esta sometido la pala es mayor que en el anterior caso. El perfil tiene un angulo de
incidencia mas pequeno, dejando un angulo de ataque mayor, como se observa, el punto de
remanso estd més abajo que en el caso anterior, més cerca del intrados que del extrados.
No obstante, el &ngulo de ataque sigue siendo pequeno, generando una leve aceleracion en
el intradds que conlleva el aumento de traccion respecto al caso de 3000 rpm. al contrario
que para 3000 rpm, este perfil no tiene desprendimiento de flujo, mientras que para 3000
rpm si que hay, sobretodo cerca del borde de fuga.

Se analiza también a continuacion el perfil en /R = 0.75, mostrando unas velocida-
des mayores que para el caso anterior debido a la componente radial de la velocidad de
rotacion.

Siguiendo la tendencia de las figuras anteriores, para el caso de 3000 rpm, la Figu-
ra 5.3.6, el punto de remanso se sitiia al inicio del extradés debido a un casi nulo dngulo de
ataque, casi de valor negativo, al igual que para r/R = 0.45. Esto lleva a una generacion
de traccién muy pequena y practicamente igual que para r/R = 0.45.

Para el caso de 5000 rpm (Figura 5.3.6), se sigue la misma tendencia. Hay un aumento
de generacion de traccion debido a la mayor velocidad de giro y con ello un mayor angulo
de ataque, al ser mas pequeno el dngulo de incidencia. El punto de remanso en este caso
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se situia practicamente en el mismo borde de ataque, de lo que se deduce un angulo de
ataque también pequeno. No hay desprendimiento del flujo, al contrario que para 3000
rpm, donde si se aprecia un desprendimiento en borde de fuga.

5.3.2. Vuelo a punto fijo

En esta seccion se pretende incidir en el analisis de la influencia del nimero de Rey-
nolds, especialmente en vuelo a punto fijo. Se debe tener en cuenta, como ya se ha dicho,
que a mayor velocidad de giro, menor es el &ngulo de incidencia y, por lo tanto, mayor el
angulo de ataque. Esto, como se ha analizado anteriormente, puede llevar a una mayor
traccion, pero también a un aumento de potencia, lo que conlleva una posible reduccion
de la eficiencia en vuelo a punto fijo, la Figura de Mérito. Se muestra a continuaciéon
la curva de coeficiente de traccion y potencia en hover, la curva de traccion y potencia
dimensionales en hover, y la Figura de Mérito en funciéon de la velocidad de giro.
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Figura 5.3.7. Comparativa de distribuciones entre diferentes Reynolds para vuelo a punto fijo.

En la Figura 5.3.7a se ha realizado una validacion de resultados en vuelo a punto
fijo, comparando, al igual que en la anterior validacién, con un anélisis experimental y
otro tedrico. Se puede apreciar como los resultados presentan poca diferencia entre ellos.
En cuanto a los resultados numéricos, se aprecia como los coeficientes son practicamente
constantes, lo que corrobora lo ya analizado en el vuelo en avance axial. Observando
la Figura 5.3.7b, se aprecia como la evolucion de la traccion y la potencia sigue mismas
tendencias, a mayor velocidad de giro, mayor es la tracciéon generada, asi como la potencia
consumida. Analizando la evolucion de la Figura de Mérito se aprecia como esta tiene una
ligera evolucion positiva hasta 5000 rpm, donde cae levemente hasta las 6000 rpm. Esta
leve caida de eficiencia se debe al gran aumento de potencia del 80 %, mientras que la
traccion generada aumenta solo un 42.85%. Es de esperar este resultado, pues a altas
rpm, el crecimiento ciibico de la potencia empieza a dispararse respecto del crecimiento
cuadratico de la misma.
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Figura 5.3.8. Evolucién de la Figura de Mérito segtn el Reynolds (CFD).
Analisis de generacion de tracciéon en perfiles de la pala

En este apartado se pretende mostrar la distribuciéon de traccion generada a lo largo
de la pala para los dos casos analizados.
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Figura 5.3.9. Comparativa de distribuciones entre diferentes Reynolds para vuelo a punto fijo.

Se puede apreciar como las curvas siguen las mismas tendencias y, ademas, la pala a
5000 rpm genera mayor traccion a lo largo de ella, debido al mayor angulo de ataque, como
ya se ha mencionado anteriormente. A continuacién, se muestran contornos de velocidad
absoluta para el perfil en r/R = 0.75 para los diferentes Reynolds, con el fin de analizar
el angulo de ataque en cada caso.

Estos contornos de velocidad sobre el perfil siguen las tendencias ya descritas ante-
riormente. En el caso de vuelo a 3000 rpm (Figura 5.3.10), se puede observar como el
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Velocity in Rotating: Magnitude (m/s)
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Figura 5.3.10. Contorno de velocidad para J=0 en r/R=0.75, 3000 rpm Re = 39000 y 5000 rpm Re
= 65000.

angulo de ataque es también muy pequeno, casi negativo, pues el punto de remanso reside
practicamente en el inicio del extradés. Esto conlleva una distribucion de velocidades muy
parecidas en intrados y extradods, como se puede apreciar en los contornos amarillentos.
En cambio, la pala en 5000 rpm (Figura 5.3.10 presenta un mayor angulo de ataque, de-
bido a la baja incidencia del flujo. Se aprecia en el contorno como el dngulo de ataque, a
pesar de tampoco ser muy elevado, tiene el punto de remanso situado justo en el mismo
borde de ataque, lo que conlleva una mejor distribucion de las velocidades en intrados y
extrados, generando una mayor traccion.

5.4. Influencia del ntiimero de palas

Una vez analizada la influencia del nimero de Reynolds en el comportamiento de las
hélices, el siguiente paso para elegir la configuraciéon de una hélice seria determinar el
numero de palas. En primera instancia, se podria decir que la eleccion dependeré de la
mision del UAV. Si se busca un UAV que soporte mayor carga de pago, a expensas de
un mayor consumo de potencia, se optara por hélices tripala, mientras que si el objetivo
es lograr UAVs ligeros con mayor autonomia de vuelo y mayor eficiencia, se optara por
hélices bipala.

5.4.1. Vuelo en avance axial

Primeramente, se analizara la diferencia entre hélices en vuelo en avance axial. En las
siguientes curvas, donde se muestran mapas de funcionamiento, se expone lo mencionado
anteriormente.

Segun se muestra en la Figura 5.4.1a y la Figura 5.4.1b, la hélice tripala, como ya se
habia comentado, tiene un coeficiente de traccion y potencia mayores a lo largo de todo
el mapa de funcionamiento, reduciéndose la diferencia a mayores ratios de avance. Como
ya se ha analizado anteriormente, a altos ratios de avance, los dngulos de incidencia son
muy grandes, dejando unos éngulos de ataque infimos a lo largo de la pala, de ahi la poca
traccion generada en ambas hélices.
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Figura 5.4.1. Comparativa de mapas de funcionamiento para hélice bipala y tripala.
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Figura 5.4.2. Eficiencia propulsiva (7)) para hélices bipala y tripala (CFD).

En cuanto a la eficiencia, mostrada en la Figura 5.4.2, se puede apreciar como las
tendencias son iguales, no obstante, se aprecia como la hélice bipala es més eficiente a lo
largo de toda la curva. Esto puede deberse a que, a pesar de que ambos coeficientes son
mayores para la hélice bipala, la diferencia entre coeficientes de potencia es mayor que
la diferencia entre coeficientes de traccion, lo que conlleva una mejor relacién traccion
- potencia en la hélice bipala. Sin ir mas lejos, para vuelo en J = 0.2, esta relacion es
de Cr/Cp = 1.79 en hélice bipala, y en hélice tripala Cr/Cp = 1.72. Analizando la
generaciéon de tracciéon y potencia por pala se puede apreciar lo mencionado.

Como se puede apreciar en las tendencias anteriores, la generacion de traccion por pala
(Figura 5.4.3a) es mayor para la bipala que para la tripala, estas diferencias de generacion
decrecen a mayores ratios de avance. En cuanto al consumo de potencia (Figura 5.4.3b,
se observa que la diferencia es menor, es decir, el consumo por pala en bipala y tripala es
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(a) Comparacién de generacion (b) Comparacién del consumo
del coeficiente de traccién por pala de potencia adimensional por pala
(CFD). (CFD).
Figura 5.4.3. Comparacion de coeficientes por palas.

practicamente el mismo. Lo que conlleva un mayor consumo de potencia a expensas de
generar un porcentaje menor de tracciéon respecto al porcentaje de consumo entre bipala

y tripala.
Analizando las curvas dimensionales de traccién y potencia se pueden apreciar dichas
diferencias.
DA4052 DA4052
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(a) Generacion de traccion en hé- (b) Consumo de potencia en hé-
lice bipala y tripala (CFD). lice bipala y tripala (CFD).
Figura 5.4.4. Comparacion de traccion y potencia en bipala y tripala.

Como se puede observar en las curvas, en vuelo a punto fijo mientras que el ratio de
Traccion - Potencia en tripala es de T/ P = 0.096 N/W |, para la hélice bipala es ligeramente
superior, T/P = 0.1077N/W . Esto se cumple a lo largo de todo el mapa de funcionamien-
to, pues, como se observa, las curvas siguen las mismas tendencias en todos los casos. De
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este modo, se corrobora lo analizado, la hélice bipala, tiene un mayor ratio generaciéon -
consumo, lo que conlleva una mayor eficiencia propulsiva. En la Figura 5.4.5 se observa lo
mencionado, observando como el ratio generaciéon - consumo a menores ratios de avance,
mayor es la diferencia, reduciéndose a altas Js.

DA4052

—e—2 Palas
—=— 3 Palas

O LI LN AL WL UL INLANL AL LANLINL N R LR LR LR |
01 02 03 04 05 06 07 08
J

o

Figura 5.4.5. Ratio Traccion - Potencia en hélice bipala y tripala.

5.4.2. Vuelo a punto fijo

Tras el analisis realizado en vuelo en avance axial, se analiza el vuelo a punto fijo para
diferentes velocidades de giro del rotor. Analizando los coeficientes de las hélices, y la
eficiencia en vuelo a punto fijo.

DA4052
0.18 DA4052
0.8 7
‘.,A———“—_“’_*A 1 —e—2 Palas
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- 0.12 87
s ]
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Q [rpm] Q [rpm]
(a) Coeficiente de traccion y po-

(b) Comparativa de Figura de

tencia en vuelo a punto fijo en hélice Mérito en hélice bipala y tripala.

bipala y tripala (CEFD).

Figura 5.4.6. Comparativa de distribuciones para hélices bipala y tripala.

Se puede apreciar como, teniendo en cuenta la independencia de Reynolds ya analizada
en apartados anteriores, le hélice tripala tiene una Figura de Mérito (Figura 5.4.6b) lige-
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ramente superior en todos los casos. Lo que corrobora lo mencionado. Las hélices tripala
tienen mejor comportamiento a bajas velocidades o en estético, perdiendo efecto para
altas velocidades, donde sus coeficientes son muy semejantes a las hélices bipala.

En cuanto a la generacion de traccion por pala y consumo por pala, se muestran en
las graficas Figura 5.4.7a y Figura 5.4.7b.
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0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
Q [rpm] Q [rpm]
(a) Coeficiente de traccién por (b) Coeficiente de potencia por
pala en vuelo a punto fijo en hélice pala en vuelo a punto fijo en hélice
bipala y tripala (CFD). bipala y tripala (CFD).
Figura 5.4.7. Comparativa de distribuciones por pala para hélices bipala y tripala en hover.

Al igual que lo mencionado en vuelo en avance axial, se observa como la generacion
de traccion por pala es mayor en la bipala, aproximadamente un 20 % mayor, mientras
que el consumo de potencia tiene unas diferencias menores, aproximadamente del 8 %. Es
decir, igual que en el vuelo en avance axial, la hélice bipala tiene un mayor ratio traccion
- potencia, a pesar de ello, la eficiencia en vuelo hover sigue siendo mayor para hélice
tripala.
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5.5. Operacion en efecto suelo

Una vez analizado el vuelo en avance axial y en punto fijo, es interesante analizar la
operacion de la hélice bipala y tripala con la geometria original DA4052. Tras la revision
teorica realizada anteriormente en el Capitulo 2, se ha mostrado como cuando la hélice
esta bajo el efecto suelo la estela generada aguas abajo se ve afectada por la proximidad
al suelo. Al estar la estela tan cerca del suelo, existe un aumento de presion en el flujo

aguas abajo, lo cual conlleva un aumento de la traccién generada respecto a la misma
operacion sin efecto suelo.

Para este estudio, se han analizado misiones de vuelo a punto fijo a diferentes alturas
sobre el suelo, desde una altura de medio radio de la hélice al suelo, hasta una altura de
cuatro veces el radio de la hélice.

En la Figura 5.5.3 se observa el ratio entre traccion en efecto suelo y traccion sin efecto
suelo para hélice bipala y tripala con una velocidad de rotacion de 5000 rpm, comparando
los resultados obtenidos con los modelos tedricos [18][19](33].

1.4
] . —— Cheeseman y Bennett
1 '1 ---- Hayden
s —e— 2 Palas DA4052 (CFD)
N ' —=— 3 Palas DA4052 (CFD)

—
N
|

CTicr/CTogE |

(D L B L B B L L B

0 05 1 1.5 2 25 3 35 4
z/R [-]
Figura 5.5.1. Evolucion de la traccion en efecto suelo.

Seguidamente, se muestra en la Figura 5.5.2 la estela generada por el rotor aguas abajo
para diferentes alturas sobre el suelo.

Como se puede apreciar en las figuras anteriores (Figura 5.5.2), a medida que se
aumenta la altura sobre el suelo, la estela generada aguas abajo se asemeja mas al vuelo
en condiciones a punto fijo fuera de efecto suelo (OGE). Las velocidades méximas se
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Velocity: Magnitude (mls)

0 17.5 35
| |
Figura 5.5.2. Contornos de velocidad en efecto suelo para diferentes alturas sobre el suelo.

obtienen en el extradoés de la pala, mientras que aguas abajo hay una velocidad inducida
de, aproximadamente, igual valor para los cuatro casos. Con esto, se puede llegar a la
conclusion de que el efecto suelo no genera un aumento de velocidad inducida ni velocidad
en paredes de la pala, el efecto suelo genera una perturbacion en la estela generada por
el rotor, de modo que esta se estira radialmente hacia fuera una vez choca la estela con
el suelo, desplazando el chorro hacia el exterior.

Se puede observar como, al igual que en la teorfa [33], el chorro generado por la pala,
a medida que se aumenta la altura sobre el suelo, se estira radialmente como ya se ha
dicho y choca contra la pared mas lejos del centro del rotor. Esto es debido a un vértice
de recirculacion generado cerca de la pared y del eje de rotacion. Como se puede observar
en las lineas de corriente, a medida que se aumenta la distancia al suelo, dicho vortice es
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més grande, provocando la deflexion de la estela [33]. Debido a este fendmeno, se genera
una ligera pérdida de presion aguas abajo a medida que se aleja del suelo, lo que lleva a
un menor efecto suelo.

En la Figura 5.5.3 se observa el ratio entre traccion en efecto suelo y traccion sin efecto
suelo para hélice bipala y tripala con una velocidad de rotacion de 5000 rpm, comparando
los resultados obtenidos con los modelos teoricos [18][19][33].
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z/R -]

Figura 5.5.3. Evolucion de la traccion en efecto suelo.

Se puede observar como ambas hélices siguen la tendencia de los modelos teoricos,
aunque no alcancen los picos tedricos de hasta un 36 % de aumento de traccién. Las dos
hélices estudiadas tienen un aumento maximo de traccion para z/R = 0.5 de casi un 20 %,
a partir de ahi, a medida que se aleja del suelo, siguiendo lo mostrado en los perfiles de
velocidad anteriores, el efecto suelo pierde poder, siendo casi nulo para z/R = 4. Para
este caso, como se observa en la Figura 5.5.2, el vortice de recirculaciéon es menor que en
el caso de z/R = 2 (Figura 5.5.2) lo que deberia conllevar un aumento de efecto suelo, no
obstante, se aprecia que el chorro llega al suelo a menor velocidad que en z/R = 2, por
lo que el efecto suelo no tiene casi poder.
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5.6.

Analisis de distintas geometrias

Seguidamente, se realiza un analisis de las distintas geometrias estudiadas, con el fin
de mostrar como mediante la Teoria de Elemento de Pala se pueden disenar distintas
geometrias segiin la mision de vuelo del dron, para poder alargar el vuelo del mismo

a mayores ratios de avance, o para generar

mayor tracciéon a bajos ratios de avance.

Se procederéd a analizar los mapas de funcionamiento de las palas, analizando diferentes

puntos de vuelo y céomo se distribuye la tracc

Cabe destacar que los estudios realizados

ion sobre las palas.

sobre las palas FPP Caso 1 y FPP Caso 4

no se mostrardn debido a la redundancia en los resultados con las otras dos palas que se

analizaran.

5.6.1. FPP Caso 2

Se procede a mostrar los mapas de funcionamiento de la primera pala analizada, en

la cual se busca alargar el rango de vuelo del

dron, a expensas de un mayor consumo de

potencia a bajos ratios de avance, en los cuales se comparan los resultados obtenidos con

CFD y los obtenidos en BET.

FPP Caso 2
0.08
—a—CFD
—e—BET
0.06
-
~ 0.04
Q
0.02
0 T T T T 1
0 0.25 0.5 0.75 1 1.25
J ]

(a) Mapa de funcionamiento de
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Figura 5.6.1.

Como se puede apreciar en las curvas de
ra 5.6.1b), aunque las palas siguen la misma
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Cr. Pala FPP Caso 2 (CFD).
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Mapa de funcionamiento de

Mapas de funcionamiento. Pala FPP Caso 2.

traccion y potencia (Figura 5.6.6b y Figu-
tendencia a altos ratios de avance, a bajos

ratios de avance los resultados tedricos sufren una caida respecto a los de CFD, desde el
vuelo estéatico hasta J = 0.6 aproximadamente. Esto podria deberse al gran angulo de ata-
que al que estarian sometidos los perfiles en estos rangos de vuelo, lo cual podria conllevar

una entrada en pérdida de los mismos. En lo

s resultados de BET, al no tener en cuenta

efectos tridimensionales, puede que se esté produciendo esta caida de traccion y potencia,
debido a una entrada en pérdida que deberia modelizarse para tener en cuenta posibles

efectos tridimensionales segtin la bibliografia,
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Figura 5.6.2.  Eficiencia propulsiva (7). Pala FPP Caso 2 (CFD).

Modelling [34], es decir, debido generalmente a efectos tridimensionales, la BET entra en
pérdida a altos angulos de ataque, mientras que en el calculo CFD hay un retraso en la
entrada en pérdida.

En cuanto a la eficiencia propulsiva (Figura 5.6.2), se aprecia como se consigue el
méaximo a velocidades de avance inimaginables para la pala original, concretamente a una
velocidad de J = 0.85, donde la pala original ya no llegaba al vuelo, ademas, hay un
aumento en la eficiencia proupulsiva maxima, pues se alcanza un valor maximo superior
a 0.70, mientras que en la pala original no llegaba a 0.65. Esto se debe al mayor angulo
de paso de la geometria, lo que, a pesar de consumir mucha potencia a bajas Js, consigue
alargar el rango de funcionamiento. Se muestran a continuacién contornos de coeficiente
de presion sobre la pala en extrados e intrados para dos puntos criticos, el vuelo estatico y
el vuelo en maxima eficiencia. Se pretende analizar la presencia de efectos tridimensionales
que justificaran esa pérdida de traccion en BET.

Pressure_Coefficient
-5.11 -2.06 1

Figura 5.6.3. Contorno de coeficiente de presion en extradds e intrados para J=0. Lineas de corriente
de esfuerzo cortante. Pala FPP Caso 2 (CFD).
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Pressure_Coefficient
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Figura 5.6.4. Contorno de coeficiente de presion en extradoés e intrados para J=0.85. Lineas de
corriente de esfuerzo cortante. Pala FPP Caso 2 (CFD).
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Figura 5.6.5. Contorno de coeficiente de presion en extrados e intrados para J=1.1. Lineas de
corriente de esfuerzo cortante. Pala FPP Caso 2 (CFD).

Como se puede apreciar, en los tres casos los efectos tridimensionales en extradds son
considerables, pues las lineas de corriente del esfuerzo cortante siguen una trayectoria
radial hacia punta de pala, desplegandose de su perfil, no como en el intradés, donde
siguen una tendencia a no separarse del perfil. En el caso del vuelo estético (Figura 5.6.3),
se puede apreciar una clara depresion en el inicio del extradés. Ademés, se puede apreciar
desprendimiento del flujo a lo largo de toda la pala en el inicio del extradés, donde se
pueden apreciar como las lineas de corriente se iinen"formando una linea que se desplaza
hacia punta de pala.

Para el caso de vuelo en maxima eficiencia (Figura 5.6.4), se aprecian también efectos
tridimensionales, asi como desprendimiento del flujo en extradés. No obstante, este des-
prendimiento de flujo aparece un poco mas lejos del borde de ataque. Comparando con
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el caso anterior, el flujo se desprendia muy pronto, sobretodo en la primera mitad de la
pala, donde se deberia generar més traccion. Para el vuelo en maxima eficiencia, no existe
tal desprendimiento tan cerca del eje.

Finalmente, analizando la pala en vuelo a J = 1.1, se aprecia como las tendencias
siguen el comportamiento de la pala en maxima eficiencia, los efectos tridimensionales
siguen siendo altos. No obstante, el desprendimiento de flujo ocurre més lejos radialmente,
y también sobre el perfil. Este desprendimiento ocurre pasando mitad de pala y a mitad
de cuerda aproximadamente, lo que hace indicar un menor angulo de ataque sobre la
pala. Seguidamente, para incidir mas en la generacién de traccion, se presentan curvas de
traccion a lo largo de la pala para vuelo a punto fijo y vuelo en maxima eficiencia.

Analisis de generacion de tracciéon en perfiles de la pala

A continuacion, se analizara la distribucion de traccion en la pala en dos casos de
vuelo, vuelo en estatico, y vuelo a maxima eficiencia.

DA4052 FPP Caso 2
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Distribucién de traccion a lo (b) Distribucion del coeficiente

de traccion a lo largo de r/R genera-
do en perfiles para la pala FPP Caso
2enJ =0y J=0.8.

Figura 5.6.6. Distribuciones en perfil para la pala FPP Caso 2.

Como se puede apreciar en la Figura 5.6.6a y Figura 5.6.6b, las curvas siguen tenden-
cias algo distintas. Para el caso de vuelo a punto fijo, la sustentacion es elevada hasta
r/R = 0.7, donde cae bruscamente. Esta caida esponténea de la traccion puede deberse
a un fuerte desprendimiento del flujo en el perfil de la pala. El caso de vuelo en maxima
eficiencia, sigue una tendencia creciente, hasta casi punta de pala, donde hay una caida
debido a pérdidas en la zona generadas por desprendimientos del flujo. Como se puede
apreciar, la generacion de sustentacion en estatico era superior durante gran parte de la
pala. No obstante, tal es el nivel de desprendimiento del flujo, que en r/R = 0.7, cae
hasta una generacion igual que el caso de J = 0.85, conllevando una pérdida de traccion
considerable. Se analiza en los siguientes contornos el perfil en r/R = 0.75 para ambos
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Non Dimensional Velocity: Magnitude
0 1.12 2.25

Figura 5.6.7. Contorno de velocidad para J=0y J = 0.85 en r/R=0.45. Pala FPP Caso 2.

casos de vuelo, con el fin de analizar y corroborar la posible entrada en pérdida de la pala
en vuelo en estatico.

Se muestra a continuacion contornos de velocidad adimensional en los perfiles, de modo
que se pueda analizar mejor qué es lo que ocurre, sobretodo, en el caso de vuelo a punto
fijo.

En la Figura 5.6.7 se observa el contorno de velocidad adimensional para vuelo a punto
fijo. Como se aprecia, el dngulo de ataque es muy elevado, lo que conlleva un punto de
remanso en el mismo intradds y por consiguiente, un desprendimiento de flujo en extrados
muy cerca del mismo punto de ataque. Ya se puede apreciar que la pala esta sometida
a angulos de ataque muy grande y que, a medida que se acerque a punta de pala, con
mayores angulos de ataque, mas probable la entrada en pérdida.

En cuanto al contorno en maxima eficiencia (Figura 5.6.7), se aprecia como el angulo
de ataque al que esta sometido el perfil es mucho menor, situandose el punto de remanso
més cerca del borde de ataque, no como en el caso anterior, donde se podia apreciar el
punto de remanso en el mismo intradds. Como se aprecia, hay una clara aceleracion del
flujo en el extradés, y no se visualiza desprendimiento del flujo hasta el borde de fuga,
estando pues el perfil sometido a un dngulo de ataque 6ptimo. Se procede a mostrar ahora
la distribucion de coeficiente de presion sobre el perfil en la Figura 5.6.8.

Se puede observar como el perfil en J = 0 tiene una gran zona de depresion al principio
del extradods, no obstante, a mitad de cuerda la presion es mas grande. En cuanto al perfil
en maxima eficiencia, la distribuciéon es més equilibrada a lo largo del perfil, sin existir
grandes zonas de depresion, lo cual corrobora lo mostrado en el contorno de velocidad:
una ligera aceleracion en el primer tercio del extradoés y luego una distribucion muy
equilibrado. Comparando, se aprecia claramente como el perfil en J = 0 genera la mayor
parte de la traccion en este primer tercio de cuerda.
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Figura 5.6.8.  Distribucion del coeficiente de presion a lo largo del perfil r/R = 0.45. Pala FPP Caso
2.

Se continua mostrando el perfil en r/R = 0.75 para analizar la brusca caida de traccion
en J =0 observada en la Figura 5.6.6a.

Se aprecia en la Figura 5.6.9 el contorno de velocidad para vuelo a punto fijo. Como
ya se habia mostrado en la Figura 5.6.3, el desprendimiento del flujo en el perfil es total.
Estando el perfil totalmente en pérdida debido al gran angulo de ataque al que esta some-
tido. Se aprecia en el extrad6s una gran zona de recirculaciéon del flujo, en la que hay una
aceleracion de flujo en el extradds. Esta zona puede deberse a efectos tridimensionales en
la pala, los efectos tridimensionales a bajas Js se ha demostrado en la Figura 5.6.3.Ademas
de generar una gran estela de flujo en recirculacion tras el borde de fuga. Esto corrobora
la brusca caida de traccion en la pala que se habia mostrado. En esta zona, teniendo en

N NN

Non Dimensional Velocity: Magnitude
0 0.735 1.47
EE——

Figura 5.6.9. Contorno de velocidad para J=0y J = 0.85 en r/R=0.75. Pala FPP Caso 2.
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cuenta que el angulo de incidencia es pequeno, el angulo de ataque puede estimarse mayor
de 20 grados.

El perfil en vuelo a maxima eficiencia, no obstante, tiene el punto de remanso mas
cerca del borde de ataque, estando el perfil a un bastante menor angulo de ataque respecto
al vuelo en punto fijo. Se puede apreciar un ligero desprendimiento de flujo a mitad de
cuerda.

Para corroborar la entrada en pérdida visualizada en punto fijo, se muestran las curvas
de distribucion de presion sobre el perfil (Figura 5.6.10).
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Figura 5.6.10.  Distribucion del coeficiente de presion a lo largo del perfil r/R = 0.75. Pala FPP Caso
2.

Se puede apreciar como para el vuelo en estéatico, la generacion de traccién es muy
pequena, siguiendo las curvas la misma tendencia que el vuelo en maxima eficiencia, de
ahi que la generacion de traccion sobre el perfil sea muy similar. Mientras que el perfil en
J = 0.85 esta sometido a bajos angulos de ataque y de ahi la menor sustentacion, el perfil
en J = 0 genera poca sustentacion debido a que esta totalmente en pérdida.

5.6.2. FPP Caso 3

Tras analizar una pala optimizada para el vuelo a altos ratios de avance, alargando
el rango de funcionamiento, se decide disenar una pala optimizada para el vuelo a bajos
ratios de avance, haciendo un disefio con angulos de paso més bajos, con el fin de obtener
angulos de ataque méas 6ptimos sobre todo en vuelo a punto fijo, donde ya se ha apreciado
en las dos palas anteriores que, a pesar de obtener mucha traccion, estan sometidas a
angulos de ataque muy elevados, que provocan un consumo de potencia también elevado.
El objetivo, por tanto, es obtener una pala con un mejor ratio tracciéon - potencia en
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vuelo a punto fijo. Se muestran en las Figura 5.6.11a, Figura 5.6.11b y Figura 5.6.12 los
mapas de funcionamiento de dicha pala, comparando los resultados CED con los resultados
obtenidos mediante la Teoria de Elemento de Pala.
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Figura 5.6.11.
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Figura 5.6.12.
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Eficiencia propulsiva (7). Pala FPP Caso 3.

Como se puede apreciar en los mapas de funcionamiento, el rango de funcionamiento de
la hélice se reduce considerablemente respecto a los dos disenios estudiados previamente.
Esto, al volar a bajas Js, conlleva una reducciéon en la eficiencia propulsiva maxima,
aunque sigue siendo un pico maximo de casi 0.6, lo que es considerablemente alto para
el punto de vuelo en el que se obtiene J = 0.35. En cuanto al ratio entre coeficiente de
traccion y de potencia en vuelo a punto fijo, este es de Cr/Cp = 2.51, mientras que en la
pala original es de C7/Cp = 2.01, y en la pala FPP Caso 2 de Cr/Cp = 0.98. De modo
que, este diseno, con un angulo de paso menor, consigue un mejor ratio tracciéon potencia
que los dos anteriores. En cuanto a los resultados obtenidos mediante BET, se aprecia que
para este caso son muy parecidos a los de CFD, lo que deja entrever una menor presencia
de efectos tridimensionales, ademas de no existir el fenémeno de retraso de entrada en
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pérdida del BET [34] que si aparece en la pala FPP Caso 2. Se muestran a continuacion
los contornos de presion sobre la pala y lineas de corriente del esfuerzo cortante sobre la
misma para J = 0 (Figura 5.6.13), J = 0.35 (Figura 5.6.14) y J = 0.5 (Figura 5.6.15).

Pressure_Coefficient
-2.49 -0.745 1
I

Figura 5.6.13. Contorno de coeficiente de presion en extrados e intrados para J=0. Lineas de corriente
de esfuerzo cortante. Pala FPP Caso 3.

Pressure Coefficient
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[

Figura 5.6.14. Contorno de coeficiente de presion en extrados e intradds para J=0.35. Lineas de
corriente de esfuerzo cortante. Pala FPP Caso 3.

Se puede apreciar en los contornos que, a pesar de si existir efectos tridimensionales
sobre la pala, para el caso de J = 0, los efectos tridimensionales aparecen a partir del
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Pressure_Coefficient
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Figura 5.6.15. Contorno de coeficiente de presion en extradoés e intradés para J=0.5. Lineas de
corriente de esfuerzo cortante. Pala FPP Caso 3.

cuarto de cuerda en toda la pala, uniéndose todas las lineas de corriente y estirdndose
hacia punta de pala, lo que deja entrever un posible desprendimiento de flujo. No obstante,
para los siguientes casos, los efectos tridimensionales se reducen, en vuelo a maxima
eficiencia, apareciendo a partir de mitad de cuerda, donde también se puede apreciar
un desprendimiento del flujo. Para el dltimo caso, J = 0.5, ademés de no apreciarse
desprendimiento de flujo en ningin punto de la pala, los efectos tridimensionales son
muy moderados, reduciéndose cuando se acerca a punta de pala. De todo ello, se puede
asumir que, los efectos tridimensionales aparecen a altos angulos de ataque, donde son
mas visibles. A medida que el angulo de ataque se reduce, el flujo tiende a recorrer el perfil
y no estirarse a lo largo de la pala, por lo que estos efectos tridimensionales se reducen.

Tras analizar el comportamiento del flujo sobre la pala, se procede a mostrar como
estos efectos tridimensionales afectan a la generacion de traccion a lo largo de la misma.

Analisis de generaciéon de tracciéon en perfiles de la pala

Como se ha dicho, tras el analisis del comportamiento del flujo sobre la pala, se mues-
tra la distribucion del coeficiente de traccion (Figura 5.6.16b), asi como de la traccion
generada a lo largo de la pala (Figura 5.6.16a).

Como se puede apreciar, las curvas siguen tendencias muy parecidas. El coeficiente
de traccion decrece levemente a lo largo de la pala, aunque se observa una leve subida
en vuelo estatico cerca de punta de pala. Esto hace indicar un angulo de ataque muy
semejante en todos los perfiles de la pala. No obstante, como en las demés palas, hay una
clara pérdida de traccion en punta de pala. En cuanto a la tracciéon generada por perfil,
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Figura 5.6.16. Distribuciones en perfil para la pala FPP Caso 3.

hay una subida para ambos casos hasta r/R = 0.8, donde empieza a caer la traccion
debido a posibles efectos tridimensionales y de recirculaciéon en punta de pala, como ya se
ha mencionado previamente.

Se procede a mostrar a continuaciéon los contornos de velocidad adimensional en el
perfil r/R = 0.45, para vuelo a punto fijo y vuelo en méaxima eficiencia propulsiva, J =
0.35.

Non Dimensional Velocity: Magnitude
0 0.765 1.53
B

Figura 5.6.17. Contorno de velocidad para J=0y J = 0.35 en r/R=0.45. Pala FPP Caso 3.

Se puede apreciar en la Figura 5.6.17 que, tanto en vuelo estatico como en vuelo a
maxima eficiencia, el perfil estd sometido a un angulo de ataque 6ptimo, no existiendo un
desprendimiento de flujo considerable en ningtn caso. Se aprecia como el caso de vuelo
estatico estd sometido a un mayor dngulo de ataque, pues hay una mayor aceleracion en
inicio de extrados.

Se procede a mostrar la distribuciéon de presion sobre el perfil para los dos puntos de
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vuelo estudiados.
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Figura 5.6.18.  Distribucion del coeficiente de presion a lo largo del perfil r/R = 0.45. Pala FPP Caso
3.

Como se puede apreciar en la Figura 5.6.18, ambos puntos de vuelo siguen una misma
tendencia, aunque, no obstante, se corrobora que en vuelo estatico estd sometido a mayor
angulo de ataque. La zona de depresion en el primer tercio de cuerda del extrados es
bastante méas apreciable que en el caso de méxima eficiencia, mientras que en el intrados
el flujo también estd mas decelerado, lo que conlleva una mayor diferencia de presiones
en intrados y extradds que para el caso en maxima eficiencia, donde, como se aprecia, en
el intradés hay una zona donde el flujo se acelera levemente.

Se procede a analizar ahora el perfil en r/R = 0.75, donde se esperan unos angulos de
ataque menores.

\ e

Non Dimensional Velocity: Magnitude
0 0.745 1.49
N

Figura 5.6.19. Contorno de velocidad para J=0y J = 0.35 en r/R=0.75. Pala FPP Caso 3.
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Como se puede apreciar en la Figura 5.6.19, en ambos puntos de vuelo, el dngulo de
ataque es Optimo, pues no se aprecia desprendimiento de flujo a lo largo del perfil. No
obstante, como era de esperar, el caso de punto fijo esta sometido a mayor angulo de
ataque, generando asi mayor traccion.

Seguidamente, se muestra la distribucion de presiones sobre el perfil para los diferentes
casos analizados.
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Figura 5.6.20. Distribucion del coeficiente de presion a lo largo del perfil r/R = 0.75. Pala FPP Caso
3.

La Figura 5.6.20 sigue las mismas tendencias que en el perfil en r/R = 0.45, el perfil
en el caso de vuelo estatico, genera una mayor tracciéon sobretodo en el primer tercio de
cuerda, debido al mayor angulo de ataque. Ademas, el intradés no tiene ningtin punto de
aceleracion del flujo, lo que conlleva una mayor diferencia de presiones entre intrados y
extrados. En el caso de vuelo a méxima eficiencia, aunque tampoco se aprecia ninguna
zona de desprendimiento de flujo, si que se aprecia aceleracion del flujo en intrados, lo
que deja entrever un angulo de ataque menor, el cual no permite generar toda la traccion
deseada.

5.7. Adicién de elementos de punta de pala

Tras el analisis de las geometrias anteriores, se observa como la distribucion de trac-
cion en la pala sufre grandes caidas en punta de pala, debido a efectos de recirculacion,
desprendimiento, y tridimensionales entre otros. En este apartado se procede a realizar
un estudio de las palas FPP Caso 1 y FPP Caso 2 con modificacion del diseno en punta
de pala. Siguiendo la bibliografia [24], se han realizado diferentes disenos de punta de pala
con el fin de aumentar la eficiencia y retrasar el desprendimiento de flujo en la misma.
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5.7.1. FPP Caso 2

Para el anélisis de la influencia de la punta de pala, se realizara una breve comparativa
de los contornos de presion en pala y de las lineas de corriente de esfuerzo cortante sobre la
pala. Se buscaré analizar la adherencia del flujo al perfil en punta de pala. Primeramente,
se muestra la curva de eficiencia para las dos palas en la Figura 5.7.1.

0.8-:
0.7

—e— PP Caso 2
—a— FPP Caso 2 Mod

T T T T I T T T T I T T T T I T T T T I T T T 1i_|
0 0.25 0.5 0.75 1 1.25

J -]

Figura 5.7.1. Comparativa de la eficiencia propulsiva para pala con o sin modifiacién en punta alar
(CFD). Pala FPP Caso 2.

Se puede apreciar como aparentemente, la pala con modificacién mejora levemente
la eficiencia propulsiva a bajas Js, esto puede ser debido a la adherencia del flujo en
punta de pala, lo que conllevaria una mayor traccién generada en la zona. Se ha estudiado
anteriormente que, esta pala a bajos ratios de avance esta sometida a dngulos de ataque
muy elevados, conllevando una clara entrada en pérdida en perfiles cerca de punta de
pala, como se ha observado en la Figura 5.6.9. Se muestran a continuacion los contornos
de coeficiente de presion para punto de maxima eficiencia, J = 0.85, y vuelo a punto fijo.

Como se puede apreciar en las Figura 5.7.2 y Figura 5.7.3, el comportamiento del flujo
a lo largo de la pala para ambos puntos de vuelo es practicamente igual para los casos con
y sin modificacién. No obstante, para el caso con modificaciéon se puede apreciar como
hay una adherencia del flujo en punta de pala, pues las lineas de corriente siguen una
tendencia de ascendencia vertical en el extradoés, recorriendo la secciéon de punta de pala.

Para el caso de vuelo en méxima eficiencia (Figura 5.7.3), esta readherencia del flujo
se puede apreciar desde r/R = 0.9. Estas readherencias del flujo en punta de pala, sobre
todo para bajas Js, conlleva una mayor tracciéon en la zona, aumentando la eficiencia de
la hélice, como ya se ha mostrado.
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FPP Caso 2 FPP Caso 2 MOD
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Figura 5.7.2. Contorno de coeficiente de presion en extradods e intrados para J=0. Lineas de corriente
de esfuerzo cortante. Comparacion modificacion de punta alar pala FPP Caso 2.
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Figura 5.7.3. Contorno de coeficiente de presién en extradds e intrados para J=0.85. Lineas de
corriente de esfuerzo cortante. Comparacion modificaciéon de punta alar pala FPP Caso 2.

5.7.2. FPP Caso 3

Para este caso, se hace también un breve anélisis de la influencia de la punta de pala,
con un diseno diferente al mostrado anteriormente. Primeramente, se muestra una compa-
rativa de las eficiencias obtenidas por la pala con y sin la modificacién en la Figura 5.7.4.

Se puede apreciar como, para ambas palas siguen la misma tendencia. No obstante,
para el punto de maxima eficiencia, J = 0.35, la pala con modificacién alcanza ligera-
mente una mayor eficiencia, al igual que para J = 0.35. Este aumento podria deberse a
un retraso del desprendimiento del flujo en punta de pala, lo que conllevaria un mejor
comportamiento del flujo en el perfil y, un ligero aumento de traccion.

En la Figura 5.7.5 y Figura 5.7.6 se puede apreciar el contorno de coeficiente de presion
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Figura 5.7.4. Comparativa de la eficiencia propulsiva para pala con o sin modifiaciéon en punta alar

(CFD). Pala FPP Caso 3.

sobre la pala, asi como las lineas de corriente del esfuerzo cortante.

FPP Caso 3 FPP Caso 3 MOD
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Figura 5.7.5. Contorno de coeficiente de presion en extradods e intradds para J=0. Lineas de corriente
de esfuerzo cortante. Comparacion modificacion de punta alar pala FPP Caso 3.

Como se puede apreciar, tanto para el caso de vuelo a punto fijo (Figura 5.7.5) como
el caso de vuelo a maxima eficiencia (Figura 5.7.6), en punta de pala, a pesar de que
sigue existiendo desprendimiento, este ocurre mas alejado del borde de ataque, lo que
conlleva una menor resistencia en la zona. Para el caso de vuelo a maxima eficiencia, el
desprendimiento ocurre casi en el borde de fuga para la pala modificada, al igual que en
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FPP Caso 3 FPP Caso 3 MQOD
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Figura 5.7.6. Contorno de coeficiente de presion en extrados e intrados para J=0.35. Lineas de
corriente de esfuerzo cortante. Comparacion modificaciéon de punta alar pala FPP Caso 3.

vuelo a punto fijo, donde se aprecia el retraso en el desprendimiento de flujo. Esto puede
conllevar la disminucién de pérdida de traccion en la zona, y el aumento de eficiencia que
se ha visto.
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6.1. Conclusiones generales

En esta secciéon se procede a realizar una sintesis completa del proyecto realizado,
aunando las conclusiones a las que se llega en el Trabajo de Fin de Grado.

En primer lugar, en cuanto a los resultados obtenidos para la pala original DA4052,
se han obtenido unas curvas con un error relativamente pequeno respecto a los anélisis
experimentales de la bibliografia, corroborando que el modelo CFD disenado es robusto y
fiable. En cuanto a los resultados obtenidos mediante la Teoria de Elemento de Pala, estos
son precisos a altos ratios de avance, aumentando el error a bajas Js. No obstante, se trata
de un error considerablemente aceptable. Estos errores se ha comprobado que podrian
deberse a efectos tridimensionales sobre la pala, por lo que se deben tener en cuenta a
la hora del diseno de la pala. También se ha hecho un analisis de flujo incompresible el
cual ha mostrado mayor inestabilidad debido a efectos de compresibilidad generalmente
en punta de pala y a bajas velocidades de avance.

Tras el anélisis inicial sobre la hélice bipala, se ha realizado un analisis de la influencia
del numero de Reynolds, o lo que es lo mismo, de la velocidad de rotaciéon del rotor.
Se ha comprobado que los coeficientes de traccién y potencia son independientes del
Reynolds. No obstante, las fuerzas de traccién y la potencia si que muestran una clara
dependencia, aumentando ambas a mayor Reynolds, la pala tiene unas velocidades de
incidencia mayores, lo que conlleva angulos de ataque mas éptimos. Analizando el vuelo
a punto fijo, se ha comprobado como la independencia de Reynolds sigue mostrando
mismo comportamiento: coeficientes adimensionales independientes, fuerzas y potencia
dependientes.

Una vez analizado el comportamiento de la hélice para diferentes velocidades de giro, se
ha realizado un anélisis de la influencia del ntmero de palas en la hélice, comparando una
bipala con tripala. Se han mostrado los mapas de funcionamiento, observando una mayor
eficiencia de la hélice bipala, asi como una mejor relaciéon tracciéon generada - potencia
consumida. La hélice tripala, no obstante, obtenia una mayor eficiencia en vuelo a punto
fijo, lo que daba a concluir que, para misiones a bajas velocidades donde se premiaba
la estabilidad, las hélices tripala eran mas indicadas, mientras que para misiones a altas
velocidades, la hélice tripala era mas adecuada.

Seguidamente, tras analizar el nimero de palas adecuado y la velocidad de rotacion
6ptima para el rotor, se han analizado diferentes geometrias diseniadas previamente me-
diante la Teorfa de Elemento de Pala. Se han realizado dos estudios diferentes, el primero
con el objetivo de alargar el rango de funcionamiento de la hélice, y un segundo para
obtener mayores eficiencias en vuelo a punto fijo. El primero, se ha observado como las
curvas obtenidas mediante TEP y las curvas CFD a altas velocidades seguian mismas
tendencias. No obstante, el modelo TEP a bajas velocidades tenia una gran pérdida de
traccion debido a efectos tridimensionales sobre la pala, por lo que es necesario modelar
el retraso en entrada en pérdida en la Teoria de Elemento de Pala para tener en cuenta
estos efectos. Para el caso de vuelo a bajas velocidades, las curvas obtenidas con TEP
y las CFD eran casi calcadas, lo que deja entrever un mejor comportamiento del cédigo
teorico cuando el perfil no estéa en pérdida. Ademas, se ha obtenido una mayor eficiencia
en punto fijo que en las dos palas previas, por lo que se ha cumplido el objetivo.
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Finalmente, tras analizar la distribucion de tracciéon sobre las palas, se ha mostrado
una clara pérdida de tracciéon en punta de pala para todos los casos, debido a efectos
tridimensionales, asi como desprendimiento de flujo y recirculaciéon. Estos fenémenos con-
llevan una pérdida de eficiencia propulsiva en la hélice, se han realizado modificaciones
en punta alar para las dos hélices anteriores, con el fin de evitar el desprendimiento en
punta de pala y retrasar la entrada en pérdida en la zona. Tras analizar los casos con y sin
modificaciéon, se ha observado un leve aumento de la eficiencia en los rangos de méxima
eficiencia de la pala, ademas de visualizar un retraso en el desprendimiento del flujo en
punta de pala.

De este modo, se ha podido analizar la hélice para un comportamiento 6ptimo de la
misma, analizando la velocidad de giro de la misma, el nimero de palas, la geometria de
la hélice, asi como posibles modificaciones para intentar evitar grandes efectos de punta
de pala.

6.2. Estudios futuros

En cuanto a los estudios futuros a realizar, estos son los siguientes propuestos:

» Estudio del modelo en régimen transitorio, con el fin de determinar como afectaria el
giro del rotor en el tiempo, teniendo en cuenta efectos de vorticidad, estela generada
por el flujo, etc.

= Estudio del modelo CFD para la hélice completa, analizando la influencia de las
condiciones de contorno, especialmente de las condiciones de periodicidad, en el
resultado. Se deberia realizar un nuevo volimen de control cilindrico, y los consi-
guientes estudios de independencia.

= Realizar un estudio de la influencia del vuelo cerca de techos y paredes laterales.
Al igual que para el efecto suelo, resulta interesante analizar un vuelo comtn como
puede ser el vuelo cerca de paredes, analizando la influencia en el comportamiento
del rotor.

= Analizar mas detenidamente la influencia de la punta de pala, determinando la
importancia de los efectos tridimensionales, los vortices de recirculacion, y la estela
que generan a su paso en rotacion.
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7.1. Pliego de condiciones

En este apartado se presentaran las condiciones de trabajo en las que se ha realizado
el proyecto, donde se ha buscado la maxima productividad posible teniendo en cuenta
la salud y evitar posibles riesgos. Asi pues, se presenta la normativa a seguir para la
realizacion del proyecto segiun el Real Decreto 488/1997 del 14 de abril que trata las
disposiciones minimas de seguridad y salud relativas al trabajo con equipos que incluyen
pantallas de visualizacion, cumpliendo asi la Ley 31/1995 del 8 de noviembre de prevencion
de Riesgos Laborales [35]. Esta Ley define las garantias y seguridades, siento el articulo 6
de la Ley el que detalla los aspectos mas técnicos.

7.1.1. Condiciones del puesto de trabajo

Para practicamente todo el trabajo realizado para el proyecto ha sido empleado un
ordenador personal, teniendo en cuenta las disposiciones minimas de seguridad y de sa-
lud para la utilizacién de este tipo de equipos. Se deben tener en cuenta posibles riesgos
diferentes durante la realizacion del trabajo, como pueden ser de seguridad, higiene indus-
trial o ergonomia. En cuanto a la seguridad, se deben tener en cuenta posibles contactos
eléctricos, caidas o peligros con el traslado del equipo. En cuanto a la higiene industrial,
se deben vigilar las condiciones de iluminacién, de temperatura o ruido entre otras y, por
altimo, en cuanto a la ergonomia, vigilar la postura de trabajo, la posible fatiga visual,
mental o fisica.

Se debe asegurar el trabajo en un lugar con una iluminacién correcta, evitando la
posible fatiga visual. En cuanto a la red eléctrica, las conexiones poseen las medidas de
seguridad adecuadas para no caer en posibles accidentes de red que danasen gravemente
el equipo informatico o el propio trabajador.

Para evitar una fatiga mental y fisica, se han controlado las horas de trabajo, impo-
niendo un horario de trabajo para las jornadas diarias, y semanales, imponiendo con una
cierta flexibilidad objetivos a cumplir semanalmente.

En cuanto a la ergonomia, para asegurar una condiciéon 6ptima de trabajo para el
proyecto, se deben tener en cuenta diferentes aspectos, se regulard la luminosidad del
equipo, la nitidez del texto y la posicion de la pantalla con el objetivo de no forzar la
vista en exceso. El teclado debe facilitar la comodidad del usuario para una correcta
redaccion. En cuanto a la mesa, es importante que esté a una altura adecuada y sea lo
suficientemente grande para trabajar con comodidad y espacio, con un soporte estable y
regulado para no forzar la postura al trabajar. El asiento debe ser ajustable de altura, y
reclinable, facilitando el movimiento al trabajador.

En cuanto al entorno de trabajo en si, se debe asegurar una iluminaciéon adecuada y
que mantenga un equilibrio con la pantalla del equipo. Se deben evitar reflejos o destellos
que incomoden la vista. El entorno de trabajo debe estar correctamente ventilado y acon-
dicionado, manteniendo una temperatura ideal que no perturbe o fatigue al trabajador.
Finalmente, para evitar distracciones, el entorno debe mantener unos niveles de ruido
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aceptables, teniendo en cuenta el ruido que genera el equipo de trabajo.

7.1.2. Condiciones técnicas

En cuanto a las condiciones técnicas del trabajo, se debe detallar tanto el hardware
como el software utilizado durante el proyecto. Asi pues, en la Tabla 7.1.1 se presentan
los componentes del equipo de trabajo, mientras que en la Tabla 7.1.2 se muestran los
programas utilizados para la realizacion del proyecto.

Hardware
Fabricante Asus
Modelo ZenBook Pro 15 UX550GDX _UX580GD
Procesador Intel(R) Core(TM) i7-8750H CPU @ 2.20GHz (12 CPUs)
Memoria RAM 16 Gb RAM
Almacenamiento 512 Gb SSD
Tarjeta Grafica integrada Intel(R) UHD Graphics 630 + NVIDIA GeForce GTX 1050 4Gb dedicados
Pantalla 15.6", 1920x1080 (32bit)(60Hz)
Monitor externo (2% pantalla) HP 22w Display 1920x1080 (32bit)(60Hz)
Sistema operativo Windows 11 de 64 bits
Raton Microsoft Wireless 3050 Desktop
Teclado externo Microsoft Wireless 3050 Desktop

Tabla 7.1.1. Hardware empleado durante el desarrollo del proyecto.

Software
Star CCM-+ Calculo de los mapas de funcionamiento de las diferentes palas.
Matlab Postproceso de los mapas de funcionamiento de las palas mediante CFD.
ETEX Redaccion de la memoria y de la presentacion del proyecto.
Autodesk Inventor Professional 2023 Diseno de las palas mediante CAD.
Microsoft Excel Recopilacion de datos obtenidos de los calculos CFD.

Tabla 7.1.2. Software empleado durante el desarrollo del proyecto.

7.2. Presupuesto

En esta seccion se procede a calcular el valor econémico del proyecto, desglosado en
diferentes apartados. Se detallara el coste de hardware, software, y del personal analista.
Posteriormente a este anélisis, se hara un resumen global, anadiendo el impuesto de valor
anadido (IVA).

114



Capitulo 7 — Pliego de condiciones y presupuesto.

7.2.1. Coste del personal

La mano de obra para dicho proyecto esta constituida por el autor del trabajo, el tutor
y el doctorando. En cuanto a las horas de mano de obra empleadas por el autor, se debe
tener en cuenta el estudio previo al trabajo, el diseno conceptual del proyecto, el disenio de
las diferentes geometrias estudiadas, el analisis CFD, el posterior analisis de resultados,
la redaccion de la memoria y su correccion. En cuanto a las horas empleadas por tutor y
doctorando, se tienen en cuenta las horas dedicadas a ayuda al autor, incluyendo tutorias,
reuniones, correccion del proyecto, etc. Cabe destacar que se ha considerado el sueldo del
autor como un becario del propio departamento. En la Tabla 7.2.1 se muestra el resumen
del coste del personal, incluyendo las horas de trabajo, precio por hora de cada uno, y el
total, teniendo en cuenta la tabla de retibuciones de la empresa [36].

Horas [h] Sueldo [€/h] Subtotal [€]

Ingeniero técnico Aeronautico 600 13.70 8220.00
Ingeniero Aeronautico: Investigador predoctoral 60 18.28 1096.80
Ingeniero Aeronautico senior 40 30.82 1232.80

Total 10549.60 €

Tabla 7.2.1. Coste de mano de obra.

Cabe destacar que, las 600 horas de trabajo del autor se pueden desglosar segun:

= Estudio previo: 20 horas.

= Diseno conceptual del proyecto: 40 horas.
= Diseno de las geometrias: 40 horas.

= Analisis CFD: 300 horas.

= Analisis de resultados: 140 horas.

= Redacciéon de la memoria: 80 horas.

El presupuesto de mano de obra total es, por tanto, de DIEZ MIL QUINIENTOS
CUARENTA Y NUEVE EUROS CON SESENTA CENTIMOS (10549.60 €).
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7.2.2. Coste de equipo informatico

El equipo informético utilizado para la realizacion del proyecto es un ordenador portatil
con un precio de 1500 €, a este precio, se le debe atribuir un coste de amortizacion lineal
segun el articulo 12.1.a de la Ley del Impuesto de Sociedades a partir del 1 de enero de
2015 [37]. El coste de amortizacion del equipo informético se obtiene segtn la expresion:

CA = COefamortizacion : PTeCiOequipomformatico : 2fuso

Teniendo en cuenta un coeficiente de amortizacion lineal para equipos de procesos de
informacion del 0.25, v que el tiempo de uso del ordenador durante el proyecto ha sido

continuo, siendo el tiempo de realizacion del proyecto de 7 meses, se obtiene el siguiente
coste (Tabla 7.2.2):

Adquisicion [€] Coef. Amortizacion Subtotal [€]

Ordenador Portatil 1500 0.25 218.75

Total 218.75 €

Tabla 7.2.2. Coste del equipo informético.

Por tanto, el coste de amortizacion del equipo informético durante el proyecto es de
DOSCIENTOS DIECIOCHO EUROS CON SETENTA Y CINCO CENTI-
MOS (218.75 €).

7.2.3. Coste de licencias

En cuanto a las licencias utilizadas, cabe destacar que la universidad proporciona todas
las licencias utilizadas durante el proyecto gratuitamente gracias a diferentes convenios
que tiene con las empresas desarrolladoras de los softwares, ain asi, se va a estimar el
precio que tendria el uso de dichas licencias. Primeramente cabe destacar que el uso anual
por horas se asume de 4000 horas, el coste anual de una licencia de Star CCM+ es de 20000
€, teniendo por tanto un coste de 5 €/h. Las licencias de dicho programa son de tipo
PoD (Power on Demand), es decir, contienen un nimero determinado de horas anuales,
una vez se habra un caso para su preproceso, simulacién o postproceso, se cuentan las
horas, hasta cerrar el caso. Se pueden usar hasta 20 licencias en serie simultaneamente.
En cuanto al software de programacion Matlab, tiene un coste anual de 800 €, 0.2 €/h.
El software utilizado para la redaccion de la memoria (KTEX) es de cardcter gratuito, el
software de diseno CAD Autodesk Inventor Professional 2023 tiene un coste de 2886 €por
una licencia anual, 0.7215 € /h, y por tltimo, una licencia de Microsoft Office anual tiene
un coste de 69 €, 0.017 €/h. En la Tabla 7.2.3 se muestra el coste de licencias.
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Horas |[h| Coste [€/h] Subtotal [€]

Star CCM+ 600 5 3000
Matlab 100 0.2 20
ETEX 80 0 0
Microsoft Excel 60 0.0175 1.05
Autodesk Inventor Professional 2023 40 0.7215 28.86

Total 3049.91 €

Tabla 7.2.3. Coste de licencias.

Asi pues, el coste de licencias utilizadas durante la realizacion del proyecto es de TRES
MIL CUARENTA Y NUEVE EUROS CON NOVENTA Y UN CENTIMOS
(3049.91 €).

7.2.4. Coste total del proyecto

Finalmente, sumando los costes totales desglosados en los apartados anteriores, se
procede a obtener el coste total de la realizacion del proyecto, en el cual se incluye el IVA.
En la Tabla 7.2.4 se observa el presupuesto final del proyecto.

Concepto Coste [€]
Coste de mano de obra 10549.60
Coste de amortizacion del equipo informéatico 218.75
Coste de licencias 3049.91
Subtotal 13818.26
IVA (21%) 2901.84
Total 16720.10 €

Tabla 7.2.4. Coste total del proyecto.

De este modo, el presupuesto total para la realizacion del proyecto es de DIEZ Y SEIS
MIL SIETECIENTOS VEINTE EUROS CON DIEZ CENTIMOS (16720.10
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8.1. Geometria de las palas estudiadas

En este anexo se procede a mostrar la geometria utilizada en las diferentes palas
estudiadas, mostrando en tablas la distribuciéon de cuerdas y angulo de paso a lo largo de
la pala.

8.1.1. DA4052

En la siguiente tabla se muestran los datos geométricos de dicha pala (Tabla 8.1.1).

r/R c/R Torsion (deg)

0.20 0.07 38.796
0.25 0.25 38.796
0.3 0.35254593 38.796
0.35 0.35254593 33.752
0.4 0.35254593 30.822
0.45 0.35254593 27.891
0.5 0.31792651 25.634
0.55 0.28329834 23.378
0.6 0.25584427 21.752
0.65 0.22838145 20.127
0.7 0.20419073 18.893
0.75 0.18 17.66
0.8 0.15578303 16.877
0.85 0.13155731 16.094
0.9 0.1015923 15.42
0.95 0.0716098 14.75

1 0.04162992 14.078

Tabla 8.1.1. Datos geométricos DA4052 [22].
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8.1.2. Caso 2 - FPP

Seguidamente, se muestran los datos geométricos de la segunda pala disenada mediante
TEP en la Tabla 8.1.2.

r/R c/R Torsion (deg)

0.20 0.07 46.5
0.25 0.1875 48
0.3 0.21152756 48
0.35 0.21152756 44
0.4 0.21152756 41
0.45 0.21152756 38
0.5 0.15896325 36
0.55 0.14164917 34
0.6 0.12792213 32
0.65 0.10277165 30
0.7 0.09188583 28
0.75 0.081 27
0.8 0.07010236 26
0.85 0.05920079 25
0.9 0.05045188 24.5
0.95 0.04170297 23
1 0.03295407 21

Tabla 8.1.2. Datos geométricos para el Caso 2 - FPP.
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8.1.3. Caso 3 - FPP

Seguidamente, se muestran los datos geométricos de la tercera pala disenada mediante
TEP en la Tabla 8.1.3.

r/R ¢/R Torsion (deg)
0.20 0.07 46.5
0.25 0.25 38

0.3 0.35254593 34
0.35 0.35254593 32
0.4 0.35254593 30
0.45 0.35254593 28
0.5 0.31792651 28
0.55 0.28329834 26
0.6 0.25584427 25
0.65 0.22838145 24
0.7 0.20419073 23
0.75 0.18 22
0.8 0.15578303 20.5
0.85 0.13155731 19.5
0.9 0.1015923 19
0.95 0.0716098  17.5
1 0.04162992 14

Tabla 8.1.3. Datos geométricos para el Caso 3 - FPP.
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