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DESARROLLO DE MODELO AEROELASTICO PARA EL DISENO DE HELICES

En las hélices, que son dispositivos mecénicos que transforman el giro de un eje en una
fuerza de empuje, la interaccién mecanica-aerodinamica es de vital importancia, ya que des-
de principio del siglo XX, se sabe que estas se deforman al encontrarse en operacion. Siendo
realistas, seria correcto decir que toda maquina y/o dispositivo se deforma en condiciones de
operacion (que sean magnitudes relevantes o no, es otro asunto), sin embargo asumir que una
hélice es rigida es un error, ya que las fuerzas que actian sobre ella, son extremadamente
sensible a las deformaciones y velocidades de deformacion.

Entonces, para estudiar la hélice, se requiere estudiar su comportamiento mecanico y ae-
rodindmico, lo que se hace mediante la "Aeroelasticidad”. La aeroelasticidad es un rama de
la ingenieria mecénica que une el diseno mecénico y aerodindmico,en una sola formulacion
més completa y compleja.

Para estudiar una hélice, en particular la APC SP 10x6 de 10 pulgadas de diametro, se
propone un modelo aeroeléstico que considera la hélice como una viga unidimensional de 6
grados de libertad, que esta empotrada en un extremo y libre en el otro; que esta acoplada
a una fuerza aerodinamica modelada por la rutina QPROP.

Se valida el modelo de elementos finitos programado, al igual que el método de Runge-
Kutta de cuarto orden que se utiliz6. También se valida la rutina QPROP en la prediccion
de los coeficientes aerodinamicos. Los resultados son consistentes a lo esperado a 4000, 5000,
6000 y 6500 RPM. mas sin embargo, no fue posible resolver la ecuacion diferencial que re-
presenta al sistema acoplado, ya que la magnitud de las componentes de las matrices que
utiliza el método de Runge-Kutta son demasiado grandes, haciendo que las variaciones de
posicién tenga que ser muy pequenas y ademas, tenga que ser de magnitud similar al vector
modificado de fuerzas. Con estas condiciones, el paso de tiempo tiene que se extremadamen-
te pequeno, haciendo que Matlab no tenga los recursos suficientes para hacer un segundo de
simulacion

Finalmente se propone encontrar una posicién de equilibrio inicial entre la fuerza aerodi-
namica y la deformaciéon de la hélice, para que a partir de ahi las variaciones sean pequenas
y la fuerza externa se mantenga de una magnitud similar a la fuerza eléstica de la hélice.



Nada de esto habria sido posible sin amigos ni cerveza.
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Capitulo 1
Introducciéon, motivacion y objetivos

1.1. Introduccion

Existe una infinidad de razones para querer estudiar hélices, después de todo, se basa
en un principio relativamente simple, que permite al hombre, la capacidad de transformar
energia mecanica, en impulso aerodinamico, permitiendo asi la capacidad de vuelo.

Las hélices, de manera analoga a las alas, tienen una geometria que permite que al cam-
po de presiones que se forma al rededor de ellas permite un empuje, o fuerza ascendente lo
suficientemente grande, que permite a maquinas alcanzar grandes velocidades (cientos de kilo-
metros por hora en aviones a hélices) y levantar toneladas de peso a miles de metros del suelo.

Desde los inicios de la aviacién motorizadas (principios del siglo XX) se sabe que tanto las
hélices como a las alas se deforman de manera significativa al enfrentarse a sus condiciones
de operacion [I], haciendo que estas se tuerzan, flexionen, estiren y contraigan. En todas las
estructuras mecénicas existen estas deformaciones y esfuerzos en todos los sentidos... enton-
ces jPor qué es tan importante la deformacioén en estructuras aerodindmicas? La razon es
simple: La fuerza que aerodindmica que actiia sobre estos componentes, es muy dependiente
de su geometria, velocidad y posicion.

Hay casos, donde un mal diseno aeroelésticos (que es un diseno mecanico y aerodinami-
co) han sido catastroficos para estructuras de gran envergadura como el puente de Tacoma
Narrows, donde se encontr6 que su mal disefio provocd Flutter [2], que es un movimiento
continuo oscilatorio y divergente, provocado por la interaccion de las fuerzas internas de ri-
gidez, las fuerzas inerciales del puente y las fuerzas aerodinamicas del puente: Finalmente, el
puente no soporto estas oscilaciones y cayo.

Existen otro casos donde la aeroelasticidad presenta un rol importante, y es en el feno-
meno de divergencia. En este caso, la fuerza de empuje es mayor a la resistencia del material,
provocando una rapida fractura del ala o hélice. Este fenémeno ocurrié mucho a los inicios
de la aviacion, cuando se construian planeadores en la época de los hermanos Wright [3].
Muchos de esos planeadores fallaban debido a que el empuje era més fuerte de lo que la
construccion permitia. Este fenémeno se sigue repitiendo en la carrera anual de planeadores
FlugTag dirigida por RedBull. Donde gana el equipo que sea capaz impulsar a su planeador
y piloto la mayor distancia. Muchos de estos planeadores fallan por divergencia en sus alas,
las que se fracturan a pocos segundos de iniciar al despegue.

Lo importante de todo esto, es que es de suma importancia entender las fuerzas que actian
sobre un cuerpo aeroeléstico son sensibles a las deformaciones producidas por estas fuerzas.



1.2. Motivacion

Lo que motiva el presente trabajo de titulo, es presentar una nueva formulaciéon de un
problema aeroelastico, basado en el método de elementos finitos y QPROP, esto para crear
una herramienta que sea capaz de predecir coeficientes de rendimiento propios de la hélice,
en tiempos de procesamiento breves (pocos minutos).

Esto cobra importancia, ya que, al ser tiempos breves de calculo, el programa puede servir
como herramienta de diseno, antes de pasar a herramientas computacionales més precisas,
pero considerablemente méas lentas.

1.3. Objetivo General

Implementar numéricamente un modelo aeroeléstico que sirva como herramienta para el
disenio de hélices, acoplando el método de elementos finitos y el QPROP.

1.4. Objetivos Especificos

Los objetivos especificos son:

e Lograr simular con un método de elementos finitos unidimensional la parte mecanica de
una hélice. Esto suponiendo que se comporta como una viga empotrada en un extremo
y libre en el otro.

e Obtener las fuerzas aerodinamicas que actiian sobre una hélice mediante la rutina

QPROP.

e Programar el método de resolucion de Runge-Kutta de cuarto orden a paso constante
para ecuaciones diferenciales multivariables de segundo orden en el que se pueda variar
a voluntad el paso de tiempo.

e Acoplar las ecuaciones mecanicas y aerodinamicas para formar un modelo aeroelastico
de hélice para obtener los desplazamientos de esta.

e Obtener los coeficientes de empuje y potencia en funciéon del parametro de avance.

1.5. Alcances

El alcance de la memoria es el desarrollo de un modelo aeroelastico que sirva de manera
general para el disenio de hélices de drones, aviones y avionetas.

Se obtendran los coeficientes de empuje y potencia para la hélice APC SP 10x6 para 4000,
5000, 6000 y 6500 RPM, con un pardmetro de avance desde 0.1 a 0.8.



Capitulo 2

Antecedentes

En esta seccion, se explicara primeramente que es una hélice, sus aplicaciones, geometria
y condiciones de funcionamiento, luego los métodos mecanicos, aerodinamicos y numéricos
que se utilizaron para el modelamiento del problema.

2.1. Diseno aeroelastico de hélices

El diseno de una hélice consiste basicamente en obtener las cantidades deseadas de torque,
empuje y eficiencia para un rango de revoluciones de giro de la hélice. El diseno, por otra
parte, que nos da las condiciones anteriores esta determinado por la geometria de la hélice;
esto es, que tan larga debe ser (radio), que tan ancha (cuerda) y que angulo de inclinacion
tendra en cada una de sus secciones a medida que se avanza por el radio. Una ultima parte
del diseno, consiste en determinar que perfil aerodinamico tendra cada seccién transversal de
la hélice. Dependiendo del perfil y las condiciones de operacién, sobre cada perfil actuaran
fuerzas de sustentacion (Lift) y arrastre (Drag), junto con un momento que acttia de manera
perpendicular a las fuerzas mencionadas.

Esto es solo parte del diseno, ya que considera solo las fuerzas aerodinamicas, sin tomar en
cuenta las propiedades mecanicas de la hélice, como su masa y rigidez, lo que naturalmente
trae consigo, fuerzas de inercia y fuerzas elasticas.

Con estas consideraciones adicionales, se entiende que el problema aumenta su grado de
complejidad. Uno de los casos mas sencillos de visualizar, es lo que ocurre solo con la fuerza de
Lift y la deflexion de la hélice. Si originalmente se tiene la hélice de manera que el viento genere
una fuerza de Lift, la hélice se flexionara en la misma direcciéon de la fuerza, sin embargo, al
alejarse de su posicion de equilibrio estatico, aparece una fuerza elastica de sentido contrario a
la fuerza aerodinamica [4]. Dependiendo del amortiguamiento del problema, es posible llegar
a un equilibrio o a un movimiento continuo de la hélice y con esto alterar continuamente
sus condiciones de operacion, dificultando las consideraciones de diseno y haciendo dificil un
pronostico real. Esta interaccion entre fuerzas elasticas, fuerzas de inercia (efectos de la masa)
y fuerzas aerodinamicas, es lo que se conoce como aeroelasticidad [5], y es una generalizacion
de los modelos mecénicos clésicos



2.2. Hélices

Una hélice es un dispositivo mecénico formado por un conjunto de alabes radiales conec-
tados a una maza central [I] [7]. En esta memoria, se trabajara con alabes solidarios a la
maza. Los alabes, que pueden ser 2 o més, se encuentras espaciados regularmente.

Cada alabe de la hélice tiene una geometria similar a la de una turbina de viento, esto es:
Perfiles aerodinamicos anchos en la raiz y mas angostos en la punta. Ademas, el largo de
cada perfil también va variando. Hélices de aviacion son mas largas en el centro y més cortas
en las puntas.

La forma tan peculiar de una hélice esta disenada, para que al girar a cierta velocidad, esta
genere empuje, es decir, cuando se aplica un torque para producir un giro en la hélice, se
espera que la hélice genere un empuje, que permita impulsar un cuerpo (como un dron o un
avion) [6].

En resumen, entonces, una hélice es un dispositivo mecanico, que transforma energia mecé-
nica (en forma de torque) en una fuerza aerodinamica la que, se espera, produzca un empuje.

Las partes y geometria de una hélice se ilustran en la figura y se describen a continua-
cion:

\ Seccion Alabe
i = Transversal
Angulo de pitch

Figura 2.1: Partes de una hélice, adaptado de http://www.angelesflying.com

e Maza: Componente rigido que transmite el movimiento de rotacién desde el eje a los
alabes.

e Alabe: Viga de forma aerodinamica que se encarga de transformar la velocidad de
rotacion en empuje.

e Seccion transversal: La seccion transversal de un alabe esta compuesta por perfiles
aerodinamicos que le permiten generar sustentaciéon, de manera similar al ala de un
avion.

e Angulo de pitch: Se refiere al angulo que se forma entre la horizontal y el perfil de la
seccion transversal



2.3. Modelo mecanico

Tal como se menciond, una hélice no puede ser considerada como un elemento rigido, ya
que se pierden interacciones valiosas y complejas; es por esto, que la hélice se la considera
como una viga elastica [8] [I0],[11] , de la cual, uno de sus extremos esta empotrado y el otro
libre. La viga tiene 6 grados de libertad: y "hacia afuera” de la hélice.  en la direccion de
la cuerda y positiva hacia el borde de salida. z en la direccion del espesor y en el sentido
ortogonal positivo a las coordenadas anteriores. Los otros 3 grados de libertad corresponden
al giro en cada unos de los ejes senalados.  y z dan cuenta de los angulos de deflexion
mientras que y es el &ngulo de torsion,

Para modelar la viga o "helice” se hara uso de una formulacion clasica [8] [9] de elementos
finitos, que se detalla a continuacion.

2.3.1. Elementos finitos

Cada elemento, es una representacion matematica de una parte de la viga, ademas, cada
elemento de la hélice, representa 12 grados de libertad, esto se debe a que hay 6 grados de
libertad al principio del elemento y otros 6 en su fin. Las ecuaciones que componen estos
12 grados de libertad se pueden reducir a matrices lineales que componen el sistema de
ecuaciones que rige al elemento. Cada parte de la hélice estard compuesta por una matriz de
compresion y expansion (coordenada y), dos matrices de deflexion (coordenadas  y z justo
con sus angulos respectivos) y una matriz de torsién (coordenada ¢, )

En resumen, no se entrard en detalles sobre la formulacion del modelo de elementos finitos,
pero si se mostrara como se construye y ensambla el set de matrices. Es necesario construir
matrices de masa y rigidez por cada elemento, segin una formula general, y luego reemplazar
las variables generales por variables locales.

Antes de dar forma a las matrices, se detallan las variables usadas:

e p : densidad.

e A : Area.

e m : Masa distribuida.

e | : Largo del elemento.

e [ : momento de inercia del elemento (masa).

e E : Modulo de Young del elemento.

e [, : segundo momento de area en la coordenada x del elemento.

e [, : segundo momento de area en la coordenada z del elemento.

e G : Modulo de corte.

e J : Constante de torsion.

e K : Matriz de rigidez.

e M : Matriz de masa.

e C : Matriz de amortiguamiento.

o [,op : Fuerza aerodinamica sobre una pala de la hélice.



La matriz de amortiguamiento C, se calcula como una ponderaciéon de entre el 5% y 10 %
de la matriz de rigidez K.

Compresion y expansion

De manera general, se tiene que la matriz de maza del elemento axial se compone de la
siguiente manera:

m:l m:l
mt.2 m2.]
M = |:n‘15~l i } (2.1)
ool %2
Y la matriz de rigidez como sigue:
I EA ETA 1 (2.2)
e Be |
De esta manera, el sistema axial queda:
Y1 hn Y1 Y1
M =-K -C + F,, 2.3
[3/2} {92} [yz] prop LJQ] (2:3)

Deflexion

En este caso es de suma importancia notar que si la viga se deflecta en la direccién x,
habra una variacion en el angulo ¢, y por lo tanto, el segundo momento de area que se utiliza
es el I., ocurre de manera analoga cuando la deflexion es en el eje z. Para el caso de una
viga que se deflecta:

156 221 5A —13l

prA-l 417131 =317
420 156 —221 (2.4)
* 412
12 6l —-12 6l
E-1,. 412 —6l 202
K = 00 9 —6l (2.5)
* 412

luego, el sistema se expresa como:



%1/2’1 .Tl/Zl $1/Zl .ﬁL’l/Zl

M 1/%1 = _K 1/x1 - C 1/%1 +F7"o 1/%1 2.6
$2/Z2 $2/2’2 $2/Z2 prop $2/Z2 ( )
P22/ T2 Pza/ w0 Pza/ T2 Pza/ w2

Torsién

Finalmente, el dltimo modo de movimiento, corresponde a la torsion, la que tiene directa
incidencia sobre el angulo de ataque de la hélice, y por consiguiente, con la fuerza aerodiné-
mica.

w1 o
e {_11 _11] (2.8)

Con esto, las ecuaciones que describen la torsiéon de la hélice quedan modeladas por el
sistema:

~

N R N R o
M{%j - K[%j CL@J”M"M (29)

Matriz general del elemento

La gran ventaja de formar el sistema de ecuaciones como matrices, es que son tutiles for-
mando sistemas mas complejos, ya que lo inico que hay que hacer, es mantener el contenido
de las matrices dentro de una misma posiciéon relativa. Dicho de otra forma, la parte de la
matriz que corresponde a la coordenada x, siempre esta en la posicion relativa que corres-
ponde a esa misma coordenada dentro de la matriz general del elemento.

La forma de ordenar las matrices sera en el siguiente orden de coordenadas:

T1, Y1, 21, ¢x17 ¢y17 ¢z17 T2, Y2, 22, gb:ma ¢y27 ¢Z2
Por ejemplo, si se toma la coordenada ¢, que corresponde a la quinta y onceava coordena-

¢t |1 -

=1 1
posiciones (5,5), (5,11), (11,5) y (11,11). Con esto ya explicado, se procede a dar forma a las
matrices generales de un elemento cualquiera:

da, la matriz de rigidez (o masa) quedaria dentro de la matriz general en la



B Al Al Al Al
1565 0 0 0 0 2205 5A% 00 0 0 —13ed
2m 0 0 0 0 0o 1= 0 0 0 0
Al Al Al Al
15662 22215? 0 0 0 0 5AZT/)% 13[22% 0 0
A0 0 0 0 —13le5 =328 0 0
/3 0 0 0 0 0 I/6 0
42eAl qgreAl 0 0 0 —3022dl
M = 420 42| 420 2.1
1562 0 0 0 0 —22128 (2.10)
2zt 0 0 0 0
Al Al

156£2¢ 421;70 0 0
e 0 0
/3 0

Al

[+ A5

(12510 0 0 0 eZ —1221 ¢ 0 0 0 61Z7
1240 0 0 0 0o -1£4 0 0 0 0
l l

1221 612l 0 0 0 0 128 @il 0 0
AP0 0 0 0 —6% 225 0 0
1920 0 0 0 0o —19 0

AP -6l 0 0 0 0 2%

= 3 13 3

k 124 0 0 0 0 —615 (2.11)

124 0 0 0 0
125 —6lZL 0 0
AREL 0 0
€20

L * 412%

Resultando, finalmente, el sistema mecanico que describe un elemento, con 12 grados de
libertad:

[ 1 i [ 1 1 [ 33 1 1
(A hn Y1
21 21 21
o8 G, Gz,
¢y1 ¢y1 ¢yl

M| | ==k |92 = || 4+ Fueno (2.12)
T2 X2 T2
Y2 Y2 Y2
Z9 Z9 Z9

G (O Py

Py, Dyo Dy,

_¢22_ _¢22_ _¢22_

Ensamblaje de n elementos

Cuando se tiene mas de un elemento, hay que considerar que cada elemento tiene dos
nodos, donde el segundo nodo del primer elemento, coincide con el primer nodo del segundo



elemento, por consiguiente, sus ecuaciones de movimiento se suman, y se suman los respec-
tivos elementos de las matrices, tal como se muestra en el siguiente ejemplo:

Kj1,1 Kj1,2
Kj2,1 Kj2,2 + Kj+11,1 Kj1,2
Kj+12,1 Kj+12,2 + Kj+2171 Kj+21,2 (213)
Kj+22,1 Kj+22,2 + Km,l Kn1,2
an,l Kn2,2

Esto se debe realizar también con la matriz de masa y con la fuerza que actua sobre la
hélice. Es importante notar que por cada elemento que se sume, hay 6 grados de libertad
que se agregan al sistema. Ejemplificado: si se tiene un elemento, habran 2 nodos, y por lo
tanto 12 grados de libertad (6 por cada elemento). Al agregar un elemento més, un nodo
se superpone con el anterior, agregando 6 grados més de libertad, de esta forma, por cada
elemento que tenga el sistema, se agregan 6 grados de libertad (maés los 6 grados de libertad
del primer elemento). De esta forma, el numero de grados de libertad (DOF):

#DOF = 6 - #elementos + 6 (2.14)

Condiciones de borde: Empotramiento

Como condicion de borde, se asume que la "raiz” de la hélice es solidaria a la maza, y
esta es rigida. De manera, que los primeros 6 grados de libertad (correspondientes al primer
nodo) estéan fijos. De esta manera, se eliminan las 6 primeras ecuaciones, lo que corresponde a
eliminar las primeras 6 filas de cada matriz y vector del problema, haciendo que las matrices
queden cuadradas. De esta forma, el nimero de grados de libertad (y tamano del sistema
cuadrado) resulta:

#DOF = 6 - #elementos (2.15)



2.4. Modelo aerodinamico

En esta seccion se explican las ecuaciones aerodinamicas que rigen el comportamiento de
una hélice, pasando por aerodinamica de perfiles, ecuaciones especificas para la sustentacion
y potencia de una hélice y algunas correcciones implementadas en los perfiles aerodindmicos
utilizados.

La aerodinamica es una rama de la mecénica de fluidos que estudia la dindmica y cine-
matica de cuerpos en movimiento relativo con un gas.
Un ejemplo cotidiano ocurre cuando, al ir viajando en automoévil, uno saca la mano por la
ventanilla. Dependiendo de la velocidad del automovil y de la posiciéon de la mano, esta puede
experimentar fuerzas hacia arriba o hacia abajo, incluso un momento que haga que la mano
rote. Siempre se puede encontrar una posicion tal que la mano no experimente fuerzas que la
hagan subir, bajar o rotar; sin embargo, siempre existird una fuerza de arrastre, que empuja
la mano en sentido paralelo a la velocidad del viento.
Todo esto se debe a como actta la presion sobre un cuerpo sumergido en un fluido en movi-
miento. La suma de estas presiones (integradas sobre el la superficie) da como resultado la
fuerza neta sobre el cuerpo, que determina el Lift y Drag [12].
Comunmente, se evaliia la presion sobre el cuerpo mediante el coeficiente de presion:

_ P-Py
oo

Cp (2.16)
Donde:

e P: presion local.

e P : Presion del flujo libre.

® (., : Presion dinamica del flujo libre.

Figura 2.2: Perfil aerodindmico sumergido en un flujo. Adaptado de http://www.wikipedia.com

En la figura se muestra un perfil sumergido en un flujo, donde a la izquierda, esta el
flujo el libre (poo , Goo) que se usa como flujo de referencia. El movimiento de relativo entre
el cuerpo y flujo naturalmente creara cambios de presion, los que se ejemplifican en la figura
2.3 teniendo el campo de presion sobre el perfil, junto con las condiciones del flujo libre,
quedan determinados entonces, los coeficientes de presion.
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Figura 2.3: Campo de presion sobre un perfil en un flujo

Teniendo la distribucién de coeficientes de presion sobre el cuerpo, es posible determinar
los coeficientes de Lift y Drag (que son la forma adimensional de las fuerzas respectivas). La
demostracion no seré incluida en esta memoria, sin embargo, se puede encontrar en [12] cap.
1

2.4.1. AerodinAmica de perfiles

El concepto fundamental de un perfil aerodindmico, es aumentar la relacion Lift/Drag,
donde esta razon depende de la geometria de cada perfil, la velocidad de operacion (Re) y el
angulo de ataque [13].

A pesar de que la velocidad sea variable, la geometria de la secciéon y el angulo geométrico son
considerado, clasicamente, constante. En la imagen se esquematizan las partes de un per-
fil aerodinamico, de manera, que sea posible comprender su importancia en partes posteriores.

Borde superior Espesor

Borde de salida Borde de ataque

-------------------- A

w
combadura  Borde inferior

Linea de cuerda

Figura 2.4: Geometria de un perfil aerodinamico

El borde de ataque es la parte del perfil que enfrenta el flujo de aire, mientras que el
borde se salida, es por donde el flujo abandona el perfil. Lo anterior no es completamente
cierto, ya que, a altos angulos de ataque, puede que el flujo enfrente otras partes del perfil
y/o se desprenda antes de tocar el borde de salida, ademés, no se sabe con precision cual
es el verdadero angulo de ataque del sistema. Teorias como el BEMT y QPROP intentan
predecir el dngulo de ataque real. La combadura del perfil es que tan curvo es este, y segtin
la aplicaciéon o velocidad que se necesite, se seleccionan perfiles con combaduras y espesores
dados. La cuerda determina principalmente el tamano del perfil.
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Como se explico, las fuerzas aerodinamicas son generadas por presiones (que se miden con
los coeficientes de presion), mas los coeficientes de presion, varian significativamente segun el
angulo de ataque [12] [I4]. El lugar donde se concentra la reaccion a las presiones, se conoce
como centro de presion. En este punto no habria momentos generados por las presiones.
Sin embargo, por convencion, las fuerzas aerodinamicas se miden a un cuarto del largo de
cuerda, partiendo desde el borde de ataque, tal como se muestra en la figura 2.5 Como se
dijo, el los coeficientes de presion son dependientes del angulo de ataque, entonces, el centro
de presion es dependiente del angulo de ataque; de manera, que si las fuerzas se miden en el
centro aerodinamico, este no coincidira siempre con el centro de presiones, haciendo que se
genere un momento en el centro aerodinamico, por consiguiente, en el centro aerodinamico
hay 3 magnitudes que tienen que ser medidas; el Lift, Drag y Momento (M). Este momento
se considera positivo en la direcciéon que aumente el angulo de ataque.

Figura 2.5: Fuerzas medidas desde el centro aerodinamico C,,.

existen diversos métodos para para calcular los coeficientes de Lift, Drag y Momento (C},Cq
y Cyr), tales como el método de los paneles, XFoil, volimenes de control y experimentos en
tuneles de viento y laboratorio, siendo los més usados, XFoil y los datos experimentales. Tal
como se muestra en las figuras [2.6] [2.7] [2.8] los coeficientes estan en funcion del angulo de
ataque. Es destacable, que en el caso del grafico C; vs a cuando el dngulo se aleja mucho de
la posicion de equilibrio (Cj(ap) = 0), el coeficiente de Lift baja abruptamente (en modulo).
Este fenébmeno se conoce como stall y es un desprendimiento de la capa limite, haciendo que
la presion neta hacia arriba baje, y no haya suficiente sustentacion.

De estos coeficientes, y las condiciones del flujo, se obtiene directamente las fuerzas aero-
dindmicas [15]. Todas ellas son directamente proporcionales al cuadrado de la velocidad del
flujo, a la densidad del aire y la superficie que enfrenta el viento.

1
L:§p-V2-Cl-c-l (2.17)
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D:§p-V2-Cd-c-z (2.18)
1 2
M:§p-V-C’M-S-l (2.19)
Donde:
e [: Lift.
e D: Drag.

e M: Momento.
C: Coeficiente de Lift.
Cy: Coeficiente de Drag.

C)r: Coeficiente de Momento.

p: Densidad del aire.
V': Velocidad del flujo.

c: Largo de la cuerda.

S: Superficie transversal del perfil.

[: Largo del elemento de hélice.

2.4.2. Blade Element Momentum Theory

Como se menciond anteriormente, es dificil conocer el dngulo real con el que incide el
viento sobre cada perfil de la hélice, ya que no es un fenémeno netamente geométrico. Como
primer paso, es necesario diferenciar los conceptos de: dngulo geométrico, dngulo del viento
y angulo real (o, o, ¥ o respectivamente). En la figura se esquematiza.

Figura 2.9: Definicion de angulo del viento, angulo real y dngulo geométrico.

De la figura se entiende que el angulo real estaria dado por:

A = Qg — Qy (2.20)
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Sin embargo se dijo, que era dificil saber con exactitud el angulo real, por lo que, siendo el
angulo geométrico "rigido”, lo que tiene que cambiar es el angulo del viento, y con ello, las
componentes del viento. Entonces, lo que se busca, es determinar las componentes del flujo

de viento y con ello, el angulo del viento.

El Blade Element Momentum Theory, abreviado como BEMT o BEM, busca equiparar
la cantidad de momentum que el viento gana al pasar por un rotor aerodinamico, con la
cantidad de momentum que pierde el rotor al impulsar el viento [16] [17] [18]. En la figura
si el viento viene desde la derecha (V'), pasado por la hélice, donde tiene una velocidad
V1 y se aleja (suficientemente lejos de la hélice) con una velocidad V3. La velocidad del flujo
se ve modificada por el movimiento de la hélice, el cual se ve reflejado por los coeficientes de
induccion. Usando las ecuaciones de Bernoulli y conservacion de momentum lineal y angular,
se puede demostrar que las ecuaciones que rigen la variacion del movimiento del viento son:

Vo // Vi i \ _.V
I P s
7 I\\/éf‘\ /
|

VW

/

\\\I/ s
\\//I .|‘

Figura 2.10: Diagrama para formulacion del BEMT. [16]

AT = ;p‘/fC(Cl cos(a.) — Cysin(a,.))B - dr (2.21)

AQ = lprc(C’l sin(a,.) + Cq cos(a,))B - r - dr

2
V, =/V2+ V2 (2.23)

(2.22)

a, = a, — arctan(V,/V;) (2.24)
AT = pdn V*(1 +a)a - dr (2.25)
(2.26)

AQ = pAnr®*V (1 +a)b-w - dr

Donde:



e AT: Cambio de empuje.
AQ: Cambio de torque.
p: Densidad del aire.

Vi: Velocidad en la hélice.

e B: Namero de aspas.

e a: Coeficiente de induccion axial.

e b: Coeficiente de induccion radial.

Con estas 6 ecuaciones (de la ecuaciones a [2.26)), se forma un sistema no lineal de

ecuaciones. Se tiene dos ecuaciones de torque y dos ecuaciones de empuje, a la diferencia de
las dos ecuaciones de torque se las llama R y a la diferencia de las dos ecuaciones de empuje
se las llama Rp. Estos son los residuos de empuje y torque.
Para resolver el sistema se parte con una suposicion inicial de los coeficientes de induccion
axial y radial, con esos coeficientes se calcula el triangulo de velocidad de la hélice. Con las
velocidades de la hélice determinadas, se calculan el torque y empuje, y luego Rg y Rr. Se
realiza un proceso iterativo hasta encontrar el par Rg y Ry que més se acerquen a cero, es
decir, minimizar los residuos.

2.4.3. QPROP

El QPROP es una variacion del BEMT desarrollado por Mark Drella [I8], profesor de
aeronautica del MIT que se basa en determinar el Lift a partir de la circulacion I' de la
hélice. De la figura se ve que la velocidad total se compone de una velocidad axial W, y
una velocidad tangencial W;. La velocidad axial es la suma de la velocidad del viento mas la
velocidad inducida axial similarmente, la velocidad tangencial es la suma de la velocidad de
rotacion més la velocidad inducida tangencial:

W, =V, + v, (2.27)

Wy = wr — vy (2.28)

W=/ W2+ W? (2.29)

Del teorema de Helmholtz [12] [14], se puede relacionar la velocidad inducida tangencial
promedio se relaciona con la circulacion de la siguiente forma:

BT
4rr

(2.30)

ﬁt:

También , la velocidad promedio se relaciona con la velocidad radial, como funcién de la

razéon de avance A, y del radio.
4\, R\?
0y = v - By [ 1 — 2.31
(A \/ +(7TBT’2) (2.31)
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Quedando entonces:
BT 1

£ 4ar 2
FyJ1+ (%57)

Donde F es el factor de Prandtl, que da cuenta de las perdidas en las puntas de los alabes.

(%

(2.32)

2
F = Zarccose™ (2.33)
T
B ry 1
f=5 (%)% (2:34)
r W,
A = 5— 2.35
R, (2.35)

Por otro lado, por el teorema de Kutta-Joukowski [12] [14], relaciona la circulacion local con
la sustentacion.

1
I'= §W cCeq (2.36)

De manera, que resultan 2 ecuaciones para la circulacion y [2.36, sin embargo, por la
dificultad que presenta integrar directamente por la circulaciéon I', se integra una variable
artificial ¢, que deriva del cambio de variable que se muestra en la figura [2.11]

Figura 2.11: Cambio de variable para 1. [18]

Con este cambio de variables, el sistema de ecuaciones queda:

U, =V (2.37)
U = wr (2.38)
U=4/U2+U? (2.39)
1 1
W, (v) = §Ua + §U sin (2.40)
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Wi(y) = %Ut + %U cos
va(¥)) = Wa = U,
v () = U — W,
a,(¢) = a, — arctan W, /W,

W(@M =V Wz + Wt2

Lo que deja finalmente, el residuo de la circulacién

Para resolver esta ecuacion, se busca el valor de ¥ que minimice el residuo.
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2.5. Algoritmos de resoluciéon

Hay 2 problemas numéricos que resolver a priori en la memoria: La resolucién que busca
la variable 1) que minimiza el residuo de la ecuacién y la ecuacion diferencial no lineal
de segundo orden que representa el aeroelastico mecanico como tal.

2.5.1. Algoritmo del QPROP: Barrido

Las variables que definen el residuo de la circulaciéon son funciones continuas y derivables,
que hacen que se puedan utilizar algoritmos de resoluciéon como el de Newton Rhapson, sin
embargo, el coeficiente de sustentacion, a pesar de una funcién continua, no es derivable, y
cambia abruptamente sus valores para ciertos dngulos de ataque,como cuando ocurre stall,
por ejemplo. Es por esto, que se utiliza un barrido de paso pequeno, por sobre todo i en el
intervalo [—, 7]

2.5.2. Sistema aeroelastico: Runge-Kutta de cuarto orden

El sistema aeroelastico, que modela una hélice flexible, cuyas fuerzas aerodinamicas (Fjop)
son las responsables de que el sistema no sea estatico se modela por el siguiente sistema de
ecuaciones diferenciales no lineales de segundo orden [19] [20]:

-

[m] Z(t) = Fprop(t) — [c] 2(t) — [K] Z(t) (2.47)

Que puede ser escrito de la siguiente forma:

E(t) = [m] ™ (Fprop(t) — (1) — [K]Z(1)) (2.48)

Si se toma un vector Y que tome los desplazamientos y velocidades:

Y = E] (2.49)
Su derivada queda:
- [7] - L ] 2.50
3 = ez - (250
La ecuacion [2.50] se reordena para obtener:
= Lot i) [+ [t
R e L 231
Quedando: _
Y = f(Y,1) (2.52)



Donde:

f(Y,t) =[AlY + F* (2.53)
_ [0 1]
4= [—[m]‘l[k:] [m]—l[c]] (2.54)
= 6’ )
= [[m‘l] Fpmp] (2.55)

Teniendo el sistema escrito de esta forma, el método de Runge-Kutta de cuarto orden
(RK4) se escribe:

— — 1 — — — —
Y;+1 - K + E[Kl + 2K2 + 2K3 + K4] (256)
Donde: o
R, = hf(Y,,t) (2.57)
Cy = hf(Yi + 05K, t; + 0,5h) (2.58)
(s = hf(Y; +0,5K5, t; + 0,5h) (2.59)
Ki=h ~<}_}1 + K, tiv1) (2.60)
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Capitulo 3
Metodologia

Esta metodologia consiste en una serie de pasos logicos que se desarrollan en su totalidad
en Matlab. Se importan las bases de datos y se las ordena segiin su geometria, rpms e indices
de rendimiento. También se carga la informacion de los perfiles aerodindmicos que componen
la hélice (¢, cq, ¢m)-

Se programa el método de elementos finitos con geometria aproximada para las propiedades
de area, Luego se programa el método aerodindmico QPROP y se desarrolla una expresion
para la fuerza aerodinamica. Teniendo el sistema de elementos finitos y la fuerza mecanica,
se ensambla el sistema, de manera que se resuelvan simultdaneamente. Al resolver el sistema,
se calcula el empuje y potencia de la hélice para distintas revoluciones de funcionamiento.
Con el objetivo de comparar las predicciones del modelo con los datos experimentales de las
hélices, es necesario seguir los siguientes pasos:

3.1. Bases de datos

Se cargan los datos geométricos y aerodindmicos de las hélices y se ordenan como se
muestra en la figura [3.1]

r 3 i r
RFM1000 I l RPM2000 I l RPM3000 I

Geometria

Radio

Cuerda C

Pitch ¢

I

Figura 3.1: Estructura de datos de la hélice

Donde J, C, y C; son la representacion adimensional de la velocidad, la potencia, y el
empuje de la hélice.
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3.2. Elementos finitos

Se programan las matrices de elementos finitos tal como se vio en la seccién 2.3.1] Para
esto, es necesario agregar las propiedades mecénicas reales:

e n: Numero de elementos.

¢: Cuerda.

A: Area de cada perfil

p: Densidad.
e m: Masa de cada elemento.
J: Modulo de torsion.

E: Modulo de Young.
v: Coeficiente de Poisson.
G: Modulo de cizalladura.

I: Momento de inercia.

I: Largo de cada elemento.

vol: Volumen de cada elemento.

I,/z: Segundo momento de area en X y z

3.3. QPROP y fuerza aerodinamica

Se programa el método aerodinamico QPROP tal como se expone en la seccion y se
da una expresion para la fuerza aerodinamica (ec. [3.1)).

Faero -

Donde d,,, es la distancia vectorial entre el centro aerodindmico y el centro de masa.

3.4. Ensamblaje

[ D cos ay, + Lsin oy, |
0,5mw?r;
L cos oy, — D cos oy,
0
Qe % [F(1), F(3)]
0
D cos a,, + L sin oy,
0,5mw?r,
Lcosay, — D cos ay,
0
dum X [F(7), F(9)]

0

El ensamblaje es montar el sistema de ecuaciones de manera que pueda ser resuelto con
el algoritmo de Runge-Kutta. Se ensambla la fuerza aerodinamica de la misma forma que se
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ensamblan las matrices. Las 6 primeras componentes de la fuerza aerodinamica corresponden
al primer nodo del elemento, y las tltimas 6 al segundo nodo. De esta forma, cuando los nodos
se repiten, las ecuaciones correspondientes a cada nodo se superponen. También es necesario
recordar que como la hélice esta empotrada, las primeras 6 componentes de la fuerza que
actiia sobre la hélice de anulan. Teniendo la fuerza, se procede como se indic6 en la seccién

2.5.2

3.5. Potencia y Empuje

Como se vio en la seccion [3.1} para cada revolucion de giro hay 3 variables: j, C, vy
C; que son el parametro de avance, el coeficiente de potencia y el coeficiente de empuje

respectivamente [I] [I§].
v

I=5 (3:2)
Quw

6= 2 (33)
T

Cy = W (3.4)

Donde:

e V: Velocidad avance.

e n: Revoluciones por segundo.
e D: Diametro de la hélice.

e Q: Torque.

e T: Empuje.

e w: Velocidad de giro en rad/s.

Los coeficientes de potencia y empuje se trafican en funciéon del pardmetro de avance. De
manera indirecta, estos graficos indican como varia la potencia y empuje en funcion de la
velocidad de avance de la hélice. Se calculan estos coeficientes con el modelo aeroeléstico y
se los compara los de la base de datos.
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Capitulo 4

Implementaciéon

En la presente seccion se describe el la estructura que sigue el programa desarrollado en
Matlab, de manera que se entienda el orden logico en el que se trabajo.
no se mostrara el codigo ni se adjuntara en el presente trabajo de titulo mas se explicara con
lujo de detalle el procedimiento realizado.

Primero se carga la base de datos para la hélice apcsp 10x6, la cual contiene detalles de su
geometria y coeficientes de potencia y empuje para distintas condiciones de operaciéon (como
se explico en la seccion . Posteriormente se cargan los perfiles que componen la geometria
de la hélice, que son los perfiles: DU40 A17, DU35 A17, DU30 A17, DU25 A17, DU21 A17
y NACAG64. los cuales se distribuyen a lo largo de la hélice segun la referencia [21].

Los perfiles importados incluyen una correccion [21] que determina los coeficientes aerodina-
mico desde -180° a +180°. Esto evita que el QPROP falle debido un angulo del viento mayor
a los ~ 10°. También, a partir de [21] se calculan los espesores (t) de cada perfil, ya que son
una fraccion fija del largo de la cuerda de cada perfil. Se establece el nimero de palas que
tiene la hélice, que en este caso son 2 y se da el radio de la hélice que es de 5 pulgadas.

Se fija el nimero de elementos, que en este caso es 30, lo que es de suma importancia, ya que
determina el tamano del sistema (6 -n) y como se van a distribuir los perfiles aerodindmicos
sobre el radio. El archivo que contiene la geometria de la hélice esta divido en 18 partes, por
lo que los datos se interpolan linealmente para llegar a 30.

Se calculan las propiedades de area como si cada perfil fuera una elipse:

=55 (6 () s

Sus propiedades mecanicas son las del poliestireno:

e =34 GPa

e v — (0.287
E

* G =1

o p=1045Kg/m?
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Se calcula la masa de cada elemento como el producto entre el volumen de cada elemento
y la densidad del poliestireno.
Para las condiciones de operacion, se utilizan las revoluciones a 4000, 5000, 6000 y 6500 RPM
y se fija el parametro de avance desde 0.1 a 0.8.

La funcion que se encarga de crear las matrices de elementos finitos recibe los datos de las
propiedades mecanicas para formarlas. Si son 30 elementos, se forman 30 matrices de masa
y rigidez. Al estar ya formadas las 30 matrices, estas se acoplan. Para acoplarlas se toma
una matriz vacia de (6nx6n) elementos. los primeros 12x12 espacios se llenan con la primera
matriz, luego para agregar la segunda matriz, se parte desde el punto (7,7) y se suma la
segunda matriz lo que ya habia en esa posicion (que es una parte de la primera matriz y
ceros de la matriz original). Para la tercera matriz se parte desde el punto (13,13) y se repite
el procedimiento hasta haber llegado a las n matrices.

Finalmente, se crea la matriz de amortiguamiento como una ponderacion del 0,1 de la matriz
de rigidez. Todas estas matrices son de la forma Sparse, lo que significa que solo se ocupa
memoria en los elementos que no son ceros. La forma de estas matrices, se muestran en la

figura [4.1]

Elementos en la matriz de masa 0 Elementos en la matriz de rigidez 0 Elementos en la matriz de amertiguamiento

0 50 100 150 0 50 100 150
nz = 880 nz = 880 nz = 880

Figura 4.1: Forma de las matrices de masa, rigidez y amortiguamiento.

La fuerza que acttia sobre la hélice se calcula siguiendo la metodologia de la secciones y
.4 Se usa una funcion para obtener la fuerza aerodinamica por cada elemento, esta funciéon
utiliza la rutina del QPROP, la que entrega como salida, los coeficientes aerodinamicos y el
triangulo real de velocidades, de lo que se obtiene directamente el angulo real del viento, y
por consiguiente, el angulo real de ataque. Se utiliza entonces la ecuacion [3.1], donde las fuer-
zas de Lift, Drag y Momento se calculan de las ecuaciones 2.17], [2.18] y 2.19] respectivamente.
Se itera la funcion desde 1 a n para obtener la fuerza sobre cada elemento, y se ensambla la
fuerza en consistencia con los nodos repetidos.

Teniendo los elementos basicos del sistema de ecuaciones, se procede a dar forma a las
marices para que el problema puedo ser resuelto por el método de Runge-Kutta. Que no es
nada més que bajarle el orden al sistema diferencial.

Se forman la matriz A y la fuerza modificada F™:
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N 1)
A‘[—[mrwk] [mrl[c]] (45)

F* = { o . ] (4.6)
Quedando de la forma (figura [4.2):

Matriz Adel sistema RK Vector F* del sistema RK
T T ‘ T T T 0

50 1 50

100

150

200

250

300

350

nz = 18180

Figura 4.2: Matriz A y vector F* que forman el sistema de Runge-Kutta

Las condiciones iniciales que entran al sistema, dado que es un sistema de segundo orden,
es la velocidad inicial de los nodos y la posicion inicial de estos. Con esto, ya es posible
resolver el sistema para una velocidad de avance y giro dada.

Lo que se hace ahora, es seleccionar una velocidad de rotacion (n) y establecer que j vaya
desde 0.1 a 0.8. De esta forma, se calculan las velocidades de avance segin la ecuacion [3.2] y

por lo tanto:
V =jnD (4.7)

Se ejecuta el programa para cada revolucion de giro seleccionada, y con las coordenadas
finales obtenidas Y se calcula la fuerza sobre la hélice, con estas fuerzas se obtiene el empuje
y torque, lo que permite calcular con coeficientes deseados (ecs. y en funcion de j, el
parametro de avance.

Se repite el procedimiento para cada velocidad de giro deseada.
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Capitulo 5
Resultados y Analisis

Los resultados parten con una validacion del modelo de elementos finitos con el método
de Runge-Kutta. Para esto, se analizan los modos de flexion, compresion y torsion de una
viga de propiedades unitarias. El método se compara con respecto a los resultados teéricos y
el algoritmo de resolucion se compara con respecto a la funcion Ode45 de Matlab [20].

5.1. Elementos finitos y algoritmo RK4

Ya que el método de Runge-Kutta fue programado para resolver, precisamente una ecua-
cion diferencial mecanica, es practico validar el método de elementos finitos y el algoritmo
de resolucion en forma conjunta.

Los elementos finitos seran validados comparando los resultados con los valores teéricos, uti-
lizando una viga de propiedades mecanicas unitarias.

El método de Runge-Kutta sera validado comparando los resultados obtenidos por el método
RK4 y Ode/5. El método Ode/5 también es un algoritmo de Runge-Kutta, pero a diferencia
del anterior, este es de paso variable.

5.1.1. Compresiéon y expansion

Teoéricamente, la compresion o expansion de una viga esta dada por si la siguiente relacion:

_ FLg

AL——EA

(5.1)
Donde:

e AL: Cambio en el largo de la viga.
e | fuerza de compresion o expansion.
e [: largo inicial de la viga.
e E: Modulo de Young de la viga.
e A: Area de la seccion transversal de la viga
Todas estas variables (para fines de validacion) son definidas como 1.
Las matrices de masa y rigidez también son definidas con variables unitarias. Hay que notar,

que a pesar de que las propiedades sean unitarias, en la ecuacion las matrices no son
unitarias.

—

(1] & = Fuponsin — [¢] & — [k] (5.2)
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En la figura [5.1] se muestra la comparacion entre la ecuaciéon anterior resuelta con el
método de Runge-Kutta programado (RK4) y el modelo teérico. También se compara el
método RK4 contra el método Ode45 de Matlab en la figura [5.2] Se ve que practicamente,
para 30 elementos, no existe diferencia entre los elementos finitos y el resultado teorico, y
ademas, que el algoritmo de resolucion funciona de manera correcta.

Expansion con propiedades unitarias

o o o o
@ -~ o) L=}
T T T T
1 I 1 1

Deformacion [m]
o
%) ]

04 ]|
03 ]
02 : ]|
— Elementos finitos
% .. .
01+ Prediccion teorica
0 1 ! 1 1 L | | )

0 014 02 03 04 05 08 07 08 09 1
posicion a lo largo de [a viga [m]

Figura 5.1: Validacion modelo de expansion vs modelo teoérico

5.1.2. Deflexiéon

La deflexion se prueba de manera similar (con propiedades unitarias). En este caso se
aplica una fuerza unitaria al extremo de la viga en direccién perpendicular al eje de esta.
Esta deflexion queda descrita por:

B Fa?
~ 6EL,,

y (3Lo — ) (5.3)

Donde:

e x: Distancia desde el borde empotrado.
e v: Deflexion.
e [,/.: Segundo momento de area en X o z.

La validacién con respecto al modelo tedrico se muestra en la figura y la validacién
con respecto a la rutina Ode45 se muestra en la figura [5.4]
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Expansion con propiedades unitarias

09r 1

o o o
h ~{ ©
T T T
L 1 L

Defoermacion [m]
o
o

04 r 1
03r 1
02 §
—RK4
X
01k ODE45 ]
0 1 ! I 1 I I I I

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
posicidn a lo largo de la viga [m]

Figura 5.2: Validacion de expansion método RK4 vs Ode4)

Siendo que la deflexion también es originada por momentos flectores, es necesario compro-
bar las deformaciones al aplicar un momento unitario a la viga. La ecuacién representa
la deflexion a lo largo de la viga originada por un momento unitario en su extremo. Se con-
tinua con la misma tendencia al no notarse diferencias entre los métodos seleccionados ni el
algoritmo de resoluciéon utilizado.

Ma?
2ET
Donde M es el momento aplicado. Las validaciones se muestran en las figuras [5.5] y [5.6]

y = (5.4)

5.1.3. Torsion

De manera analoga, se prueba la torsiéon aplicada en el extremo libre con propiedades
unitarias, cuya ecuacion esta descrita por:

_Tas

[
JG

(5.5)

Donde:
e T: Torque.

e J: Constante de Torsion.
e G: Modulo de corte.
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Deflexion con propiedades unitarias

0.35 T T

03

025

0.2

015

Deflexién [m]

01Ff

0.05 |- —— Elementos finites |
X Prediccién teorica

0 Il 1 1 1 1 1 L 1
0 0.1 0.2 03 04 0.5 06 07 0.8 0.9 1

Posicion a lo largo de la viga [m]

Figura 5.3: Validaciéon modelo de deflexién vs modelo teérico

En las figuras y se comparan los resultados. Al igual que en los casos anteriores,
el método de elementos finitos es lo suficientemente preciso, y no hay diferencia entre los
algoritmos de resolucion.

En general se acepta que el modelo mecénico seleccionado y el algoritmo de resoluciéon pro-
puesto, son adecuados para resolver este sistema (mientras la fuerza sea constante).
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Deflexion con propiedades unitarias
T T T T T T T
——RK4 |
X  Cded5

0.35 T T

03

0.25

o
N
T

Deflexién [m]

015

01

0.05

0 1 L L 1 1 | 1 L
0 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Posicion a lo largo de la viga [m]

Figura 5.4: Validacion de deflexion método RK4 vs Odedb

5.2. Coeficientes aerodinamicos

Ahora se comparan, a modo de validacion, los coeficientes aerodinamicos obtenidos por el
QPROP con los disponibles en la base de datos para la hélice APC SP 10x6.

En las figuras desde [5.9] hasta se observa que el QPROP tiene bajo error cuadratico
medio, y que representa de forma aproximada el comportamiento real de la curva. Es desta-
cable notar, que estos resultados son obtenidos en una fraccion de segundo, lo que hace que
esta rutina sea bastante valiosa como herramienta de diseno.

A pesar de tener bajo error, se puede observar que por lo general, el QPROP desciende de
manera mas brusca a lo esperado, lo que puede deberse a una mayor sensibilidad al calcular
el angulo de ataque real. Ya que si se calcula una angulo de ataque mayor o menor, es po-
sible entrar en una zona de menor sustentacion, lo que originaria perdidas al no operar en
un punto 6ptimo de Lift. Este fendmeno también podria explicar lo que ocurre en la parte
inicial de las figuras [5.10} [5.13] v [5.14] donde el QPROP predice una mayor magnitud
de los coeficientes de empuje y potencia. Bajo este comportamiento se podria pensar que el
QPROP predice un angulo de ataque mayor al real, haciendo que a bajas velocidades este
angulo llegue antes al angulo de méaxima sustentacion y a altas velocidades llegue antes a la
caida de sustentacion.

Sin embargo, este fenémeno también podria ser explicado por perdidas mayores a altas velo-
cidades, o por algiun fenémeno aeroeléstico que la rutina (al no estar diseiada para eso) no
sea capaz de detectar.
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06 Momento flector con propiedades unitarias

—RK4
X  Oded5

05

o o
w RS
T T

Deflexion [m]

o
N
T

01

U L L L 1 1 L L L
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Posicicon a lo largo de la viga [m]

Figura 5.5: Validacion modelo de momento flector vs modelo teérico

En las figuras desde hasta se observa que el QPROP tiene bajo error cuadratico
medio, y que representa de forma aproximada el comportamiento real de la curva. Es desta-
cable notar, que estos resultados son obtenidos en una fracciéon de segundo, lo que hace que
esta rutina sea bastante valiosa como herramienta de diseno.

A pesar de tener bajo error, se puede observar que por lo general, el QPROP desciende de
manera mas brusca a lo esperado, lo que puede deberse a una mayor sensibilidad al calcular
el angulo de ataque real. Ya que si se calcula una dngulo de ataque mayor o menor, es po-
sible entrar en una zona de menor sustentacion, lo que originaria perdidas al no operar en
un punto 6ptimo de Lift. Este fenomeno también podria explicar lo que ocurre en la parte
inicial de las figuras [5.10 [5.13] y [5.14] donde el QPROP predice una mayor magnitud
de los coeficientes de empuje y potencia. Bajo este comportamiento se podria pensar que el
QPROP predice un angulo de ataque mayor al real, haciendo que a bajas velocidades este
angulo llegue antes al angulo de maxima sustentacion y a altas velocidades llegue antes a la
caida de sustentacion.

Sin embargo, este fenémeno también podria ser explicado por perdidas mayores a altas velo-
cidades, o por algin fenémeno aeroeléstico que la rutina (al no estar disenada para eso) no
sea capaz de detectar.

5.3. Acople aeroelastico

El problema que se encuentra aca, esta ligado al tamano de los elementos de las matrices,
ya que el producto entre la matriz A y el vector inicial de desplazamientos, es de un gran orden
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06 Momento flector con propiedades unitarias
Elementos finitos
X Prediccidn teorica
05
04

Deflexiéon [m]
o
L=V

o
[a%]
T

0 | Il 1 1 1 Il 1 L
0 0.1 0.2 0.3 04 05 0.6 0.7 08 09 1

Posicicon a lo largo de la viga [m]

Figura 5.6: Validacion de momento flector método RK4 vs Ode4b

de magnitud, 10?® aproximadamente, el cual, al sumarse con el vector de fuerza modificado,
de orden de magnitud 10%, pero se sentido contrario, resulta en un vector de aproximada-
mente un orden de magnitud de 10'®, lo que segiin las ecuaciones de la seccion necesita
un paso temporal h muy pequeno, haciendo poco practica la simulacién, e imposibilitando
(restricciones de Matlab) la simulacion de tiempos razonables, incluso un segundo.

Como soluciéon propuesta a este problema, se puede buscar una posicién de equilibrio inicial
donde la expresion 5.6 se cumpla:

[A]Y + F* ~ 0 (5.6)
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Angulo de torsion [rad]

Angulo de torsion [rad]

] Torsion con propiedades unitarias

— Elementos finitos
X Prediccidn tearica

0 1 L L I 1 1 1 1 L

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
Posicion a lo largo de la viga [m]

Figura 5.7: Validaciéon modelo de torsiéon vs modelo tedrico

Torsion con propiedades unitarias

1 T .

RK4
01 X  Oded5

0 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 0.1 0.2 0.3 04 05 06 0.7 0.8 0.9

Posicion a lo largo de la viga [m]

Figura 5.8: Validacion de torsion método RK4 vs Ode4b
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Coeficiente de empuje Cl

p

Coeficiente de potencia C

Coeficiente de empuje a 4000RPM error= 0.00012935

012
— ——QPROP
01k Xy ';‘\\ *  Base de datos
0.08
0.06
0.04
0.02
0 -
_002 | | | | | | |
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
Paramatro de avance |
Figura 5.9: Coeficiente de empuje a 4000 RPM
0.06 Coeficiente de potencia a 4000RPM error= 3.3262e-05
—— QPROP
X} x XX R % Base de datos
><\'\
0.05
0.04
0.03
0.02
0.01
O 1 1 | 1 1 | ]
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

Paramatro de avance |

Figura 5.10: Coeficiente de potencia a 4000 RPM
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Coeficiente de empuje Cl

p

Coeficiente de potencia C

Coeficiente de empuje a 5000RPM error= 0.00033177
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Figura 5.11: Coeficiente de empuje a 5000 RPM
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Figura 5.12: Coeficiente de potencia a 5000 RPM
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Coeficiente de empuje a 6000RPM error= 2.4629e-05
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Figura 5.14: Coeficiente de potencia a 6000 RPM
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Coeficiente de empuje Cl
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Coeficiente de potencia C

Coeficiente de empuje a 6500RPM error= 0.00022638
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Figura 5.15: Coeficiente de empuje a 6500 RPM
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Figura 5.16: Coeficiente de potencia a 6500 RPM
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Conclusiones

Se plantearon varios problemas a lo largo de la memoria, lograndose resolver la mayoria
de estos, de lo cual se pueden obtener las siguientes conclusiones:

Se logra programar satisfactoriamente un método de Runge-Kutta de cuarto orden a
paso constante capaz de resolver un problema de segiin orden de elementos finitos.
Ademés se logran validar el método comparandolo con la rutina Ode45 de Matlab, la
cual es un método de Runge-Kutta de paso adaptativo.

Se obtienen las fuerzas aerodinamicas sobre la hélice APC SP 10x6 suponiendo que
esta es rigida. Estas fuerzas se obtienen mediante la rutina QPROP programada.

Dado que la funcién del residuo del QPROP es no derivable, no es posible utilizar el
método de newton para encontrar el minimo; sin embargo, un barrido de espaciado
1073 es lo suficientemente preciso.

El método de elementos finitos implementado es consistente con la teoria de elasticidad
lineal, y es capaz de representar unidimensionalmente una hélice.

Se logran acoplar las ecuaciones mecanicas y aerodinamicas para ser resueltas dentro
del mismo paso de tiempo por el método RK4.

Se pueden obtener los coeficientes de empuje y potencia para la hélice con la ruti-
na QPROP para las revoluciones de giro y los pardmetros de avance propuestos, sin
embargo, no fue posible obtener estos coeficientes con el modelo aeroelastico acoplado.

El modelo aeroeléstico queda desarrollado con una metodologia clara de resoluciéon
cuyas partes mecanica y aerodinamica estan validadas, sin embargo, falta encontrar
una posiciéon inicial que de estabilidad al método.

Se encuentra que si se reduce el paso de tiempo entre una etapa y otra, los despla-
zamientos son cada ves menores. Sin embargo, naturalmente al disminuir el paso de
tiempo, aumenta la velocidad; y al ser la fuerza aerodinamica dependiente de la posi-
cion (o desplazamiento) y la velocidad, con que se logre disminuir una de estas dos, no
es suficiente para asegurar convergencia.
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