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RESUMEN 
 

Los vehículos aéreos no tripulados (UAVs) se han convertido en una de las tecnologías 

más prometedoras en nuestros días debido a sus excelentes capacidades, versatilidad y 

funcionamiento flexible; sin embargo, su autonomía restringe su uso en aplicaciones de 

largo alcance. Justamente, la eficiencia de los sistemas de propulsión de UAVs sigue 

siendo baja a pesar de que la mayoría de sus componentes han evolucionado. 

Posiblemente, las dos razones principales de estos problemas son: que la densidad de 

energía en las baterías actualmente disponibles es baja, y que el sistema de propulsión no 

siempre tiene el dimensionamiento adecuado de acuerdo a las necesidades de la 

aplicación. Por lo tanto, aumentar el tiempo de vuelo de un UAV mediante la mejora de la 

eficiencia de los sistemas de propulsión sigue siendo un gran desafío. En este sentido, este 

trabajo tiene como objetivo el diseño e implementación de un Banco de Pruebas, basado 

en una estructura móvil, para ensayos de sistemas de propulsión y que facilite la obtención 

de medidas de empuje producidas por el par motor-hélice de un UAV. Además, se enfoca 

en el estudio del modelado del sistema de propulsión de un UAV de ala fija, y simulando un 

modelo matemático de sus componentes. A través, tanto del modelo como de la utilización 

del banco de pruebas, es posible evaluar de mejor manera la eficiencia de la conversión 

energética dentro de este tipo de sistemas, y por ende plantear posibilidades de mejora.  

 

PALABRAS CLAVE: Banco de Pruebas, Análisis de Eficiencia, UAVs, Par Motor-Hélice, 

Modelo y Simulación. 
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ABSTRACT 
 

Nowadays, Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) have become one of the most promising 

technologies due to their excellent capabilities, versatility, and flexible operation. However, 

the autonomy offered by these systems limits their use in long-range applications. 

Furthermore, the efficiency of UAV propulsion systems remains low even though most of 

its components have evolved. Possibly, the two main reasons for these issues are: the 

energy density of the available batteries is quite low, and the powertrain is not always sized 

appropriately for the application needs. Therefore, increasing UAV flight time by improving 

the efficiency of propulsion systems remains as a great challenge. In this sense, this work 

aims to design and implement a test-bench, based on a mobile structure, for testing 

propulsion systems. The test-bench is able to get and record thrust measurements 

produced by the motor-propeller set of a UAV. In addition, this project focuses on the study 

of the model of the propulsion system of a fixed-wing UAV and it simulates a mathematical 

model of its components. By the modelling and the test-bench use, it is possible to evaluate 

the efficiency of the energy conversion of propulsion systems, and then to suggest 

possibilities for improvement.  

 

KEYWORDS: Test-bench, Efficiency Analysis, UAVs, Motor-Propeller Set, Prototype, 

Modelling and Simulation. 
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1. INTRODUCCIÓN 
 

En la actualidad, el uso de vehículos aéreos no tripulados (UAVs por sus siglas en inglés), 

tales como cuadricópteros, hexacópteros y de ala fija, han aumentado exponencialmente, 

debido a sus amplias ventajas y aplicaciones en diferentes campos, sean estos 

investigativos, educativos, de entretenimiento, o de trabajo. El costo y la reducción de 

tamaño de los mismos los ha vuelto una excelente alternativa para aplicaciones civiles 

como monitoreo medioambiental, exploración de áreas de interés y manipulación de 

objetos [1]. Con este gran crecimiento y gracias a su flexibilidad, portabilidad y bajo costo, 

los vehículos aéreos no tripulados (UAV) se han empleado en diferentes campos que van 

desde la cartografía digital, utilizando conceptos de fotogrametría, hasta la entrega de 

paquetes y el monitoreo en tiempo real.  

 

Figura 1.1. Desglose estimado del consumo de energía en UAV basado en el tamaño y 

datos experimentales recopilados [2]. 

A medida que la gama de aplicaciones evoluciona, también aumenta la necesidad de 

plataformas aéreas más robustas y eficientes. Uno de los principales campos de interés en 

el diseño de UAV es la mejora del consumo de energía y la entrega de energía a bordo de 

la aeronave. En promedio, el 52% de los gastos de energía se concentra en su sistema de 

propulsión [2], mientras que el restante se destina a alimentar la aviónica y los sensores a 

bordo, véase la Figura 1.1. Además, el consumo de energía del UAV puede llegar a ser 

muy ineficiente si se tiene una combinación inadecuada de motor y hélice, o incluso si su 
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motor no funciona con una fuente de alimentación adecuada. En este sentido, es imperativo 

realizar una caracterización, evaluación y optimización adecuada del sistema de propulsión 

para reducir su consumo de energía y por ende aumentar la eficiencia del UAV. 

 

En la Escuela Politécnica Nacional, el grupo de investigación multidisciplinario ATA 

(Aeronáutica y Termofluidos Aplicado) se ha dedicado en los últimos años al desarrollo de 

aeronaves no tripuladas de tipo ala fija para el monitoreo de recursos naturales como 

humedales y volcanes altoandinos. En general, este tipo de aplicaciones constituyen 

ambientes sumamente demandantes para los UAVs pues la altura de operación, las bajas 

temperaturas y los fuertes vientos reducen considerablemente el tiempo de vuelo de las 

aeronaves. Para superar el desafío de diseñar UAVs más eficientes energéticamente, 

dentro del grupo ATA se han considerado múltiples enfoques para optimizar el consumo de 

energía a bordo, que van desde el diseño de fuselajes optimizados para este tipo de 

operaciones [3], hasta la inclusión de sistemas alternativos de energía en vuelo como 

paneles solares o sistemas RAT (Ram Air Turbine). Otros autores han propuesto nuevos 

conceptos aerodinámicos como la transformación de las alas [4], propulsión distribuida [5] 

y estrategias de control avanzadas [6]. Sin embargo, todas estas nuevas estrategias 

requieren un sistema de propulsión adecuado y diseñado de acuerdo con las necesidades 

de cada configuración específica del UAV. Varios investigadores han demostrado la 

importancia de las pruebas en tierra y los ensayos empleando Banco de Pruebas para 

verificar el correcto funcionamiento de un vehículo aéreo. Han considerado características 

como su estrategia de control [7], resistencia mecánica [8], maniobrabilidad [9] y 

rendimiento [10].  

 

En particular, la eficiencia total del sistema de propulsión es crucial para evaluar el 

rendimiento de una plataforma aérea. Por lo tanto, una gran cantidad de investigación se 

centra en la construcción de motores ligeros y sin escobillas de alta potencia, el desarrollo 

de nuevos materiales y formas para hélices más eficientes energéticamente [11], y nuevas 

estrategias de control para los controladores de velocidad del motor (ESC por sus siglas en 

inglés Electronic Speed Controllers) [12]. Todas estas nuevas tecnologías deben ser 

evaluadas en la fase de diseño del UAV; sin embargo, el acceso a los datos de rendimiento 

completos es en general limitado o se dan para pruebas en condiciones ideales. Por lo 

tanto, es difícil encontrar datos de rendimiento disponibles para diferentes entornos, a 

diferentes altitudes o condiciones de temperatura. 
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Para hacer frente a estos inconvenientes, un Banco de Pruebas es una herramienta 

adecuada para probar componentes de un UAV, para diferentes combinaciones y en 

condiciones distintas. Bancos de Pruebas comerciales están disponibles en el mercado, 

estos ofrecen diferentes características para evaluar el rendimiento de un sistema de 

propulsión determinado y sus precios oscilan entre 100 y 800 USD [13] [14]. Los más 

asequibles son una buena opción para la evaluación inicial, pero generalmente no 

proporcionan una interfaz de usuario para el almacenamiento de datos y no ofrecen 

capacidades de programación para que se pueda repetir una prueba predefinida. En 

contraste, las opciones más sofisticadas vienen con un software complementario para 

guardar y trazar datos e incluso para programar una prueba específica. Además, ofrecen 

capacidades ampliables, por ejemplo, se pueden agregar sensores para la medición de 

torque o de vibraciones; sin embargo, su precio puede ser restrictivo.  

 

Estos antecedentes han motivado que el presente trabajo se enfoque en desarrollar un 

Banco de Pruebas adecuado para evaluar los sistemas de propulsión eléctrica de los UAVs 

empleados por el Grupo de Investigación ATA, teniendo en cuenta las variables eléctricas 

y mecánicas asociadas a su rendimiento y eficiencia. Además, se ve la necesidad de 

caracterizar el sistema de propulsión eléctrico a través de un modelo que permitan evaluar 

adecuadamente los diseños propuestos previo a su implementación, tomando en cuenta 

parámetros eléctricos de los elementos que forman parte del sistema de propulsión como 

son: el motor eléctrico y su respectivo controlador de velocidad (ESC). A través de estos 

modelos será posible evaluar de una mejor manera la eficiencia de la conversión energética 

dentro de este tipo de sistemas, así como plantear posibilidades de mejora. Este modelo 

se evalúa posteriormente mediante el Banco de Pruebas del sistema de propulsión, 

equipado con la instrumentación que ayudará a medir factores directos de eficiencia.  

 

Dentro de este marco, se prueban dos configuraciones del sistema de propulsión variando 

el tamaño de las hélices y de los modelos de motor, mientras se mantiene constante el 

número de celdas del suministro de energía (es decir, el paquete de baterías). En particular, 

el sistema se prueba utilizando los componentes del sistema de propulsión de un UAV 

Skywalker X8 de ala fija para dos configuraciones diferentes de los conjuntos motor-hélice. 

Los montajes se evalúan dentro de las condiciones ambientales en el laboratorio de UAVs 

de la Facultad de Ingeniería Mecánica de la Escuela Politécnica Nacional. Los resultados 

de la prueba se asocian posteriormente con el modelo de rendimiento de un UAV de ala 
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fija para estimar la tasa de resistencia para cada combinación del par motor-hélice, la cual 

describe el tiempo total que un vehículo aéreo no tripulado puede permanecer en vuelo. 

Para una aeronave eléctrica de ala fija, esto está directamente relacionado con la capacidad 

de la batería y la cantidad de corriente que produce el motor para mantener la aeronave en 

el aire. Además, las curvas de eficiencia se trazan para cada par junto con las medidas de 

velocidad y potencia. Por esto, este trabajo de titulación constituye una herramienta 

asociada al diseño de UAVs de gran eficiencia y desempeño. 

 

1.1 OBJETIVOS 

El objetivo general de este Proyecto Técnico es:  

• Implementar un Banco de Pruebas para el sistema de propulsión de un UAV de ala 

fija, enfocado a la realización de ensayos de consumo de energía.  

 
Los objetivos específicos del Proyecto Técnico son: 

• Realizar la revisión bibliográfica del principio de funcionamiento de un UAV de ala 

fija, de los componentes de su sistema de propulsión y de modelos matemáticos de 

los mismos.  

• Diseñar e implementar el sistema electrónico para medición, monitoreo y 

visualización de las variables relacionadas con el estudio del consumo de energía 

del sistema de propulsión de un UAV de ala fija e integrarlo a la estructura mecánica 

inicial readecuada.  

• Implementar una interfaz de usuario local (pantalla) incluida en el Banco de Pruebas 

y en MATLAB donde se puedan visualizar las variables asociadas al sistema de 

propulsión.  

• Simular el sistema de propulsión eléctrico en base a modelos matemáticos de sus 

diferentes componentes y validar el mismo a partir de las pruebas sin carga.  

• Realizar pruebas con carga y sin carga del Banco de Pruebas, que permitirán 

conocer el comportamiento del consumo energético del sistema de propulsión.  
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1.2 ALCANCE 

• Se realiza una revisión bibliográfica del principio de funcionamiento de un UAV de 

tipo ala fija, enfocado principalmente en el Skywalker X8, así como de cada uno de 

los elementos que conforman su sistema de propulsión como son: batería, motor 

brushless, controlador electrónico de velocidad (ESC) y hélice  

• Se estudia propuestas de modelos matemáticos de los elementos mencionados y 

se escogerán los modelos más adecuados a fin de ajustarlos al UAV de ala fija.  

• Se implementa un Banco de Pruebas del sistema de propulsión de un UAV de ala, 

para lo cual se cuenta con una estructura mecánica inicial que incluye una celda de 

carga; sin embargo, está no cuenta con la electrónica necesaria para la medición 

de las variables de importancia como son voltaje, corriente, velocidad del motor y 

velocidad de viento.  

• Se modifica la estructura inicial y se diseña e integra la electrónica necesaria para 

la medición de factores directos relacionados con la eficiencia del par motor-hélice, 

como lo son voltaje, corriente, el empuje generado por la hélice, la velocidad del 

motor y la velocidad del viento.  

• Se implementa una interfaz de usuario local (pantalla) incluida en el Banco de 

Pruebas que facilite la visualización de las mediciones realizadas.  

• Para el Banco de Pruebas, adicionalmente, se implementa la señal de entrada al 

ESC que permita regular la velocidad del motor y se utiliza una tarjeta de desarrollo 

para adquisición de datos, los cuales serán almacenados y procesados para 

desplegar información de relevancia para el usuario.  

• Se implementa en el software MATLAB los modelos matemáticos elegidos tanto de 

la batería, ESC y par motor-hélice, los cuales permitan simular el sistema de 

propulsión. Los parámetros eléctricos y mecánicos de los motores son obtenidos 

mediante pruebas experimentales realizadas en laboratorio.  

• Se realiza la validación del modelo matemático del sistema de propulsión simulado 

mediante las pruebas sin carga (sin influencia de viento sobre la hélice) empleando 

diferentes hélices.  

• Se diseña e implementa una interfaz en el software MATLAB donde se podrán 

visualizar las variables asociadas al sistema de propulsión; mientras que, para el 
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modelo simulado, a más de visualizar las variables del sistema, se determina y 

despliega el tiempo estimado de autonomía de la batería.  

• Se realizan pruebas con carga y sin carga del Banco de Pruebas físico; la diferencia 

de estas pruebas radica en que las pruebas con carga son realizadas bajo la 

influencia de un viento constante sobre la hélice, mientras que las pruebas sin carga 

no contemplan esta influencia.  

 

1.3 MARCO TEÓRICO 
 

El sector de los vehículos aéreos no tripulados ha crecido exponencialmente en estos años, 

siendo cada vez más el número de aplicaciones para las cuales este tipo de tecnologías 

están siendo utilizadas con el fin de realizar diversas tareas de manera más eficaz. Este 

crecimiento es posible por el continuo desarrollo en diversas ramas de la tecnología, como 

la electrónica o los materiales, construyendo drones cada vez más competitivos y con más 

prestaciones, asegurando siempre la fiabilidad que cualquier producto aeronáutico debe 

garantizar [15]. 

Durante ya varios años se han realizado trabajos de investigación acerca de vehículos 

aéreos no tripulados en la Escuela Politécnica Nacional. Varios de estos trabajos se han 

enfocado en el estudio del sistema de propulsión creando una metodología paramétrica 

para evaluar el desempeño de una aeronave [16]. Dichos estudios se han centrado en 

modelos óptimos y tecnologías innovadoras para el sistema de propulsión realizando un 

análisis teórico y desarrollando varias estrategias, que van desde el diseño de fuselajes 

optimizados para diferentes tipos de operaciones, hasta la inclusión de sistemas 

alternativos de energía en vuelo como paneles solares o sistemas RAT (Ram Air Turbine). 

Es claro que el diseño de una aeronave de estas características demanda de un gran 

esfuerzo para integrar diferentes sistemas que lo componen, siendo crítica la elección de 

los componentes que se ajusten a las prestaciones requeridas. Es necesario tener claro 

cuál es la misión por cumplir por la aeronave y qué requisitos deben cumplir los sistemas 

para lograrlo. Por ello es fundamental conocer el rendimiento del funcionamiento de los 

sistemas que los componen, para que la elección de estos sea lo más adecuada posible 

[15]. 
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El Grupo de Investigación ATA ha realizado estas investigaciones de manera teórica y 

como consecuencia hasta el primer trimestre del 2018 todo el trabajo realizado no había 

sido evaluado de manera experimental. Por ejemplo, en el proyecto de titulación 

desarrollado en [3] se realiza el diseño e implementación de un sistema de propulsión 

distribuida con el fin de estudiar la eficiencia de este sistema en comparación con la 

configuración estándar con usa sola propela y un solo propulsor. 

En este contexto, se ha realizado un estudio de la autonomía y eficiencia de un vehículo 

aéreo no tripulado probando la eficiencia del sistema de propulsión distribuida para así 

poder aumentar la autonomía de vuelo en el aire; pero, se realiza básicamente un estudio 

de fuselaje, peso y aerodinámica para comprobar la resistencia de vuelo. Esto a diferencia 

de la presente propuesta que se enfoca en realizar pruebas de la parte eléctrica del sistema 

de propulsión que permita recopilar las variables de interés asociadas a su operación y 

desempeño con el objetivo de que un usuario pueda hacer ensayos de eficiencia y 

consumo. Por lo que, el presente trabajo contribuye al estudio y desarrollo de plataformas 

aéreas no tripuladas; apoyando en la adecuación de metodologías de diseño de propulsión 

distribuida, que buscan crear un método de dimensionamiento del sistema de propulsión 

adaptado para un fuselaje previamente seleccionado.  

 

 
1.3.1 GENERALIDADES SOBRE VEHÍCULOS AÉREOS NO TRIPULADOS 

 

En general, un UAV “Unmanned Aerial Vehicle” o dron es una aeronave que no cuenta con 

tripulación humana, el cual usa fuerzas aerodinámicas para tener sustentación. El vehículo 

puede ser totalmente autónomo u operado por control remoto, puede ser desechable o 

recuperable y puede o no transportar carga [3].  

Los drones se clasifican principalmente en dos grupos: de ala fija y ala rotatoria. Ejemplos 

de estos dos grupos se pueden observar en la Figura 1.2. Los de ala fija constan 

fundamentalmente de un ala rígida con una superficie aerodinámica que genera 

sustentación [17]; mientas que, los de ala rotatoria o multirrotores generan la sustentación 

a través de las fuerzas que generan las hélices de sus rotores. 
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(a)                                                                   (b) 

Figura 1.2. Tipos de UAVs (a) Ala fija (b) Ala rotatoria [18]. 

         

Dependiendo del tipo de misión u objetivo que se pretende realizar, uno de estos modelos 

se impondrá sobre el otro. Por ejemplo, en aquellos casos donde se requiera que el 

dispositivo realice maniobras en forma estacionaria y/o a baja velocidad, el dron más 

adecuado sería el de ala rotativa. En cambio, si se desea utilizar estos dispositivos para 

realizar vuelos a velocidades y alturas superiores, por ejemplo, para recolectar datos 

cartográficos o monitoreo de recursos, la opción sugerida es optar por los drones de ala 

fija. En la Tabla 1.1 se muestra una comparación de las características principales de los 

dos tipos de UAV.  

Tabla 1.1. Comparación de los UAVs de ala fija y de ala rotativa [19]. 

 Ala fija Ala rotativa 

Vuelo A altitud y velocidad Estacionario y estable 

Maniobrabilidad Menor Mayor 

Autonomía Mayor Menor 

Energía Eléctrica/Combustión Eléctrica 

Carga útil Menor Mayor 
 

En la actualidad el uso de UAVs ha ido evolucionando de manera significativa, siendo muy 

utilizados en diferentes aplicaciones en el campo de la ingeniería, entre las que se 

encuentran: 

• Levantamientos topográficos aplicado a la cartografía digital. 
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• Estudio y control de la calidad del aire mediante la integración de sensores 

ambientales. 

• En la minería, para la prospección y explotación de recursos 

• Mediante la integración de cámaras multiespectrales se puede identificar el estado 

hídrico o detección de plagas de un terreno de estudio para la agricultura y a partir 

de ahí, llevar a cabo un manejo eficiente del agua, así como el uso óptimo de 

fertilizantes.   

• La prevención de incendios a través de la detección temprana de puntos calientes. 

• En la inspección y mantenimiento de líneas eléctricas 

Cabe destacar que el uso de drones no se limita únicamente a ingeniería, justamente de 

las aplicaciones más interesantes son las de ayuda humanitaria y en el establecimiento de 

canales de telecomunicación momentáneos en situaciones de desastres naturales.  

 

1.3.2 CARACTERÍSTICAS DEL UAV SKYWALKER X8 

 

El UAV Skywalker es un airframe de la compañía Hongkonesa Skywalker Technology (HK) 

Co. Ltd. de procedencia china [20], el cual presenta grandes prestaciones aerodinámicas 

por su material de construcción liviano, impermeable y resistente. De esta manera se 

favorece a su capacidad de sustentación para albergar cargas útiles de hasta de 4.5 

kilogramos, además de ofrecer beneficios cuando lo que se busca es gran autonomía [21].  

La Figura 1.3 hace referencia a un UAV Skywalker modelo X8 de tipo ala fija, el cual es 

construido de poliestireno extendido que lo vuelve un vehículo aéreo no tripulado de bajo 

peso e incluso, en caso de choques, resistente ya que no sufriría un daño considerable. 

Las aletas en los extremos del fuselaje de este modelo mejoran la maniobrabilidad y control 

de la aeronave reduciendo el arrastre y optimizando su eficiencia aerodinámica 

proporcionando mayor estabilidad a muy bajo precio, convirtiéndola en una plataforma 

perfecta para diferentes tipos misiones.  



10 

 

 

 

                

(a)                                                                   (b) 

Figura 1.3. Skywalker X8 (a) Vista superior [Fuente propia] (b) Fotografía del fuselaje 
[22]. 

 

Las especificaciones técnicas tanto mecánicas como electrónicas, en su configuración 

base, se detallan en la Tabla 1.2 y en la Tabla 1.3, obtenidas de la hoja de datos del 

fabricante. 

Tabla 1.2. Especificaciones mecánicas del UAV Skywalker X8 [22]. 

Especificaciones mecánicas 

Envergadura  2120 [mm] 

Largo del fuselaje 790 [mm] 

Superficie alar 80 [dm2] 

Centro de gravedad 430-400 [mm] 

Velocidad 65-70 [km/h] 

Peso seco 880 [g] 

Peso máximo 3500 [g] 

 

Tabla 1.3. Especificaciones electrónicas del UAV Skywalker X8 [22]. 

Especificaciones electrónicas 

Motor 400-800 [W] depende de la carga útil 

Motor sugerido 2820 KV730 

Propela 12x6 – 13x8 – 13x7 

Batería 4S 3000 [mAh] – 6S 5000 [mAh] 

ESC 40 – 70 [A] 
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El modelo X8, a parte del beneficio de ser de bajo coste, posee características que le 

permiten ser un perfecto competidor respecto a otros modelos: 

• Este modelo tiene una gran estabilidad y buen rendimiento de planeo al ser un UAV 

de ala fija. 

• Es fabricado con poliestireno expandido, un material bastante ligero y de bajo coste.  

• Las piezas son fácilmente reemplazables y la electrónica y dispositivos integrados 

están protegidos en el interior de la bodega del UAV. 

• La bodega de este modelo tiene gran cantidad de espacio, pudiendo considerar la 

integración de varias cámaras y sensores además de la electrónica del UAV. 

• El diseño y características de este UAV lo hacen perfecto para utilizarlo como 

herramienta para la técnica fotogramétrica. 

 

1.3.3 GENERALIDADES DE LOS BANCOS DE PRUEBAS 
 

Los Bancos de Pruebas son plataformas que permiten la comprobación acertada y 

repetible de mediciones de variables físicas del objeto de experimentación que se desee 

caracterizar, en este caso en específico, de los sistemas de propulsión motor-hélice. Dichos 

Bancos de Prueba deben cumplir con requerimientos dados por variables introducidas al 

sistema, condiciones de prueba, y los resultados obtenidos [23].  

En un Banco de Pruebas, cuya finalidad sea la caracterización de hélices propulsoras de 

varios tamaños, es necesario diseñarlo con la capacidad de medir variables cuantificables 

que permitan determinar, a partir de ellas, la fuerza de empuje y el momento par producidos 

en el eje de rotación de la hélice. Ya que con estos datos se pueden calcular los 

coeficientes de empuje y momento-par que permiten caracterizar la hélice. Sumado a esto 

se deben tener en consideración las dimensiones de los motores y de las hélices a utilizar 

para poder así dimensionar correctamente el Banco [24].  

Existen dos tipos de Bancos para este propósito: 

• Los primeros solo calculan el empuje generado por la hélice y no tienen en 

consideración la velocidad a la que se encuentra girando. Este tipo de Banco es 
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utilizado para realizar una caracterización rápida de la hélice y tener un valor 

aproximado de la fuerza de empuje que produce para determinar la carga máxima 

que podría cargar un dron; sin embargo, el permitir solamente la medición de una 

de las dos variables necesarias impide que sea posible la correcta caracterización 

de la hélice. 

• El segundo tipo de Banco permite la medición directa tanto del torque como de la 

fuerza de empuje, esto facilita y permite su uso en áreas de estudio de ingeniería. 

Este segundo tipo es posible desarrollarlo bajos principios de medición y por medio 

de varios métodos que permiten la derivación de las mediciones si la 

experimentación es realizada correctamente [23]. 

Los actuales dispositivos y sensores han permitido crear Bancos de Prueba asequibles 

para un público especifico a precios bajos. Hoy en día se encuentran Bancos de Prueba 

económicos con precios que pueden estar alrededor de los 100 USD. Este precio es 

relativamente bajo teniendo en cuenta el potencial que tienen, pero generalmente carecen 

de una interfaz que sea capaz de almacenar los datos de las pruebas y no suelen ser 

reprogramables para realizar ensayos automáticos. Por ejemplo, el Banco de la Figura 1.4 

es capaz de capturar empuje, voltaje y corriente. Bancos de pruebas más elaborados 

oscilan alrededor de los 800 USD como el de la Figura 1.5, ya con la capacidad de 

recolectar más datos con mayor precisión debido a que poseen circuitos más complejos, 

también es reprogramable y tiene una interfaz gráfica intuitiva para el usuario permitiendo 

almacenar los datos de las pruebas realizadas. Este Banco posee sensores para la 

medición de voltaje, corriente, empuje y torque ejercido por el par motor-hélice de manera 

directa.  Si se agregan unos módulos extras podrá capturar RPM y hasta vibraciones; sin 

embargo, el precio de estos equipos hace que sus beneficios solo los puedan aprovechar 

una pequeña fracción de las personas que realmente necesitan este tipo de tecnología. 
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Figura 1.4. Turnigy Thrust Stand and Power Analyser v1 y v3 [13]. 

 

Figura 1.5. Series 1580/1585 Thrust Stand Professional tool for medium size drone [14]. 

 

Lo que se busca al construir un Banco de Pruebas económico, utilizando la electrónica 

adecuada y mediante elementos de instrumentación, es conseguir patrones que permitan 

la caracterización del sistema de propulsión para evaluar de una mejor manera la eficiencia 

de la conversión energética dentro del sistema de propulsión, así como plantear 

posibilidades de mejora para la selección del par motor-hélice. 

 

1.3.4 SISTEMA DE PROPULSIÓN DE UN UAV DE ALA FIJA 

 

El sistema de propulsión de un UAV es el conjunto de elementos formado por el controlador 

electrónico de velocidad (ESC “Electronic Speed Control”), el motor y la hélice o propela, 

empleando una batería como fuente de energía, como se muestra en la Figura 1.6. Este 
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sistema es la parte más importante del UAV ya que determina los aspectos principales, 

como el tiempo de vuelo y la capacidad de carga. 

 

Figura 1.6. Diagrama de bloques del sistema de propulsión de un UAV [Fuente propia]. 
 

1.3.4.1 Propela 
 

Las propelas son un arreglo de álabes o aletas que giran en torno a un eje el cual es rotado 

por un motor, convirtiendo este movimiento angular en una fuerza perpendicular al plano 

de rotación [25]. Las propelas son los principales elementos propulsores que generan el 

impulso utilizando el aire para generar empuje. La potencia del eje de dicho elemento debe 

ser proporcionada por otro dispositivo, en este caso es por un motor eléctrico.  

Las características más importantes en una propela son:  

• El diámetro: Es la distancia de extremo a extremo de la hélice, expresada 

normalmente en pulgadas, véase la Figura 1.7. Las hélices más largas generan 

más empuje con respecto a hélices de menor diámetro, cuando se giran a la misma 

velocidad, esto significa que pueden acelerar más rápido, pero también significa 

que demandan más potencia del mismo motor [26].  

 

Figura 1.7. Representación del diámetro de una propela [27]. 
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• El paso de la propela: Es el ángulo que forman las aletas de las hélices y su plano 

de giro y especifica cuanto aire "atornilla" en una revolución completa, como se 

muestra en la Figura 1.8. Se puede decir que las hélices de paso corto son 

apropiadas para vuelos lentos y estables, y requieren de menor consumo de 

batería. Las hélices de paso largo, contrariamente, darán vuelos rápidos y tendrán 

un mayor consumo de la batería. 

 

 

Figura 1.8. Representación del paso de la propela [28]. 

Así mismo cuanto más paso de la propela más empuje es generado por la hélice, y cuanto 

mayor es el tamaño de la hélice más eficiente es. 

Los fabricantes usan dos formatos distintos para especificar a las propelas: LxPxB o 

LLPPxB. Siendo L la longitud de la hélice, P el paso y B el número de palas, siendo este 

último digito omitido por los fabricantes actualmente. Por ejemplo, 6x4.5 (o también 6045) 

describe una hélice de 6 pulgadas de diámetro y un paso de 4.5 pulgadas. A veces se 

puede ver en la denominación las letras R o C, por ejemplo, 5x4R (véase la Figura 1.9), 

donde esta letra indican el sentido de giro de la hélice, correspondiendo R a un giro en 

sentido horario y C a un giro en sentido contrario [29]. 

 

Figura 1.9. Código representativo de una propela 5x4R [26]. 
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1.3.4.2 Motor brushless 
 

Los motores sin escobillas, conocidos generalmente como BLDC (por su nombre en inglés 

Brushless Direct Current) son motores síncronos alimentados por corriente alterna 

proveniente de un variador de velocidad, el cual se alimenta con corriente directa y son 

controlados por una señal que indica la velocidad deseada a la que se debe mover el motor 

[30]. La elevada sensibilidad de la carga útil que lleva un UAV ante contaminantes de 

hidrocarburos es la principal justificación para usar propulsión eléctrica en lugar de motores 

de combustión [3]. Aunque la gran afluencia de estudios que buscan optimizar el sistema 

de propulsión ha elevado el uso de sistemas híbridos (eléctricos combinados con los de 

combustión) a fin de aumentar así la carga útil. 

El hecho de no tener escobillas hace que estos motores no requieran de un mantenimiento 

continuo y por lo tanto presentan una mayor durabilidad que los motores de escobilla y los 

motores de inducción de corriente alterna. Además, las principales ventajas que presentan 

este tipo de motores respecto a los tradicionales son:  

• Su respuesta dinámica es alta.  

• Poseen un periodo de vida extenso  

• Su desempeño es silencioso  

• Tienen rangos de velocidades más grandes 

• Inofensivos en atmósferas explosivas debido a que no generan chispas 

• Mejor interacción del par motor-tamaño 

Los motores BLDC son un tipo de motor síncrono, en donde el campo magnético creado 

por el estator y el creado por el rotor giran a la misma frecuencia. De esta forma, en dichos 

motores no se observa el deslizamiento propio de motores asíncronos o de inducción. 

Comúnmente, los motores BLDC tienen la posibilidad de tener configuración monofásica, 

bifásica o trifásica, en función del número de devanados que tenga el estator. De estas tres 

modalidades, los motores trifásicos son los más famosos y extensamente usados [31].  

 

Estator 

 
El estator de un motor BLDC consiste en una serie de láminas de acero apiladas con 

devanados arrollados en torno a espacios generados por cortes axiales. Es habitual que el 
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estator de un motor BLDC se parezca visualmente al de un motor de inducción, pero tiene 

las bobinas distribuidas de una manera diferente. La mayoría de los motores BLDC tienen 

las tres bobinas correspondientes a las fases conectadas en estrella. Cada una de esas 

bobinas está formada por numerosos anillos interconectados, que se distribuyen 

adecuadamente por la periferia del rotor para formar seis polos de potencia uniformemente 

distribuidos [30]. En la Figura 1.10a se puede observar la estructura del estator de un motor 

BLDC. 

 

           

(a)                                                          (b) 

Figura 1.10. Estator (a) y rotor (b) de un motor brushless KDE2306XF-2050 [32]. 

 

Existen dos variantes de motores BLDC en función del tipo de bobinas que posea el estator: 

los motores trapezoidales y sinusoidales. La diferencia viene dada por el tipo de 

interconexión entre los anillos de las bobinas, que producen diversos tipos de forma para 

la fuerza contraelectromotriz, o BEMF (por su denominación en inglés Back Electromotive 

Force). Tal y como indica su nombre, un motor trapezoidal genera una fuerza 

contraelectromotriz con una forma trapezoidal (Figura 1.11a), mientras que un motor 

sinusoidal genera una fuerza contraelectromotriz con una forma sinusoidal (Figura 1.11b). 
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              (a)                                                              (b) 

Figura 1.11. Fuerza contraelectromotriz en un motor trapezoidal (a) y sinusoidal (b) [31]. 

 

Además de la fuerza contraelectromotriz, también la corriente que circula por las fases tiene 

la forma que corresponde a cada tipo de motor. Así, los motores sinusoidales ofrecen un 

par de una forma más suave que un motor trapezoidal; no obstante, dichos motores son 

más costosos, ya que necesitan más interconexiones entre anillos para aumentar la 

distribución de polos en el estator. 

Rotor 

 
El rotor de un motor BLDC se conforma por imanes permanentes, logrando variar el número 

de polos magnéticos. En función de la densidad de campo magnético que se necesite, se 

selecciona el material para construir el rotor. Con el progreso constante sobre el análisis 

de los motores, los imanes de materiales de tierras raras están ganando popularidad, ya 

que permiten minimizar por mucho la magnitud del rotor debido a sus prestaciones 

ofreciendo de esta forma una más grande densidad de flujo por unidad de volumen. Como 

ejemplos de los materiales de tierras raras usadas en la construcción de imanes 

permanentes son el Neodimio (Nd), la aleación de Samario y Cobalto (SmCo) y la aleación 

de Neodimio, Hierro y Boro (NdFeB) [31]. 

En función de la posición de los imanes del rotor se puede distinguir entre varias tipologías, 

tal y como se observa en la Figura 1.12. 
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Figura 1.12. Diferentes tipologías de rotor de motores BLDC [31]. 

 

En la Figura 1.10b se puede apreciar la estructura del rotor de un motor BLDC de la marca 

KDEDirect, en el cual se puede apreciar la distribución de los imanes incrustados en el 

rotor. 

Las dos características más comunes en el momento de elegir un motor brushless para un 

UAV son el tamaño del estator y la constante KV. Esta constante tiene relación con la 

constante de revoluciones de un motor, es decir, indica el número de revoluciones por 

minuto (RPM) que va a ser capaz de dar el motor una vez que se le aplique 1V (un voltio) 

de tensión. Un ejemplo para la selección de un motor se expresa en la Figura 1.13 de la 

compañía KDEDirect. Las 4 primeras cifras 2306 se leen de dos en dos y corresponden 

con la longitud del motor (23 milímetros) y con su altura (06 milímetros). Las 4 siguientes 

cifras 2050 corresponden con los KV y corresponde a la característica física que define la 

calidad de un motor. 

 

Figura 1.13. Motor brushless KDE2306XF-2050 [32]. 
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1.3.4.3 Controlador electrónico de velocidad (ESC) 
 

El término ESC significa “Electronic Speed Control”, es un circuito electrónico que se utiliza 

para cambiar la velocidad de un motor eléctrico [33] y transformar una corriente directa 

proveniente de la batería en una corriente analógica y trifásica para ser usada por el motor 

como se muestra en la Figura 1.14. Para ello el ESC se ayuda de semiconductores de 

potencia haciendo posible un control más suave y preciso de la velocidad de giro de los 

motores y gracias a esto también se consigue una mejora en la eficiencia.  

Estos dispositivos también incluyen un circuito supresor de batería (BEC por sus siglas en 

inglés Battery Eliminator Circuit) que elimina la necesidad de baterías adicionales para 

alimentar la aviónica y los sensores a bordo. Por lo cual, en la práctica el ESC es empleado 

como un sistema para distribuir la energía de las baterías a todos los sistemas de los UAVs 

[33]. 

 

Figura 1.14. Diagrama estructural de un ESC donde Q1, Q2 y Q3 son los 

semiconductores de lado alto y Q4, Q5, Q6 son los semiconductores de lado bajo. A, B, C 

son las fases del motor brushless [34]. 

 

Para controlar un motor con un ESC es necesario una modulación PWM como se observa 

en la Figura 1.15, donde el controlador de vuelo le indica la velocidad de giro que debe 

alcanzar. Esta información la transmite el controlador de vuelo a través del ancho del pulso 

que suele estar en el rango de 1 ms (parado) y 2 ms (máxima velocidad) con una frecuencia 

de 50 Hz [35]. 
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Figura 1.15. Señal de pulso para control de un ESC [Fuente propia]. 

 

Para el correcto manejo de un motor brushless, el ESC tiene que secuenciar de manera 

idónea las fases del motor. Para conocer el momento en el que tiene que conmutar requiere 

de algún medio que le permita determinar la posición del rotor, para ellos existen dos 

métodos comunes que se utilizan para determinar la posición del rotor. 

El primer método es utilizar sensores de efecto Hall incrustados en el estator, como se 

puede apreciar en la Figura 1.16, dispuestos a 120 o 60 grados entre sí y a medida que los 

rotores giran los imanes permanentes, los sensores de efecto Hall detectan el campo 

magnético y generan un alto lógico para un polo magnético o un bajo lógico para el polo 

opuesto y según esta información, de esta manera, el ESC sabe cuándo activar la siguiente 

secuencia o intervalo de conmutación.  

 

Figura 1.16. Principio de funcionamiento de un sensor de efecto Hall para determinar la 

posición del rotor [34]. 

https://howtomechatronics.com/how-it-works/electrical-engineering/hall-effect-hall-effect-sensors-work/
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El segundo método es mediante la detección de la fuerza contraelectromotriz BEMF (Figura 

1.18), entonces, cuando el campo magnético en movimiento del rotor pasa a través de la 

bobina libre, o la que no está activa, inducirá un flujo de corriente en la bobina y, como 

resultado, se producirá una caída de voltaje en esa bobina, el ESC captura estas caídas 

de voltaje a medida que ocurren y, basándose en ellas, estima o calcula cuándo debe tener 

lugar el siguiente intervalo. 

 

Figura 1.17. Principio de funcionamiento para determinar la posición del rotor mediante 

fuerza contraelectromotriz BEMF del motor [34]. 

Existen diferentes técnicas basadas en la BEMF para realizar el control del motor [36]: 

• Conmutación trapezoidal: es la técnica de control más simple y no necesita de 

muchos recursos para su implementación, debido a esto es la técnica más usada 

en aplicaciones de bajo costo. El problema de esta técnica de control es que 

muestra un rizado en el torque creado por el motor, lo cual produce vibraciones 

mecánicas que reduce la eficiencia y disminuye cuan silencioso es el motor. 

• Conmutación sinusoidal: ejecuta un control más avanzado y preciso que el que 

proporciona la conmutación trapezoidal. Se obtiene un torque más continuo y sin el 

rizado que produce el control trapezoidal. Esto se consigue aplicando a cada fase 

del motor corrientes sinusoidales desfasadas 120º, permitiendo tener un torque 

constante produciendo un movimiento de rotación suave y sin vibraciones 

mecánicas. La desventaja de esta técnica es la dificultad de control que se presenta 

a altas velocidades. 



23 

 

 

 

• Control Vectorial: es el que proporciona mejor control consiguiendo una alta 

eficiencia y control del torque a partir de velocidades bajas hasta velocidades altas. 

Esta técnica es la más compleja y la que requiere una unidad de cálculo muy 

potente y que procese datos de manera rápida para tener un conocimiento exacto 

del comportamiento del motor. 

Como se indicó anteriormente, la técnica de conmutación más utilizada es la conmutación 

trapezoidal o también conocida como 6 steps-mode. Esta controla la corriente que circula 

por las fases del motor, manteniendo siempre dos fases conectadas y una fase libre, 

alternando de manera sucesiva las fases conectadas hasta completar las 6 combinaciones 

posibles, como se observa en la Figura 1.18. 

Para mover físicamente el rotor, se deben aplicar corriente a dos fases, dejando la fase 

restante flotando. El proceso de aplicación de corriente al motor requiere exactamente que 

uno de los semiconductores del lado alto (Q1, Q2, Q3) y uno de los semiconductores del 

lado bajo (Q4, Q5, Q6) estén en un estado encendido. Además, los semiconductores 

encendidos deben corresponder a diferentes fases del motor, ya que encender dos 

semiconductores de la misma fase creara un cortocircuito con la alimentación a tierra. Por 

ejemplo, en la Figura 1.14 los semiconductores Q2 y Q6 se encuentran encendidos 

activando la secuencia de conmutación B-C.  

 

 

Figura 1.18. Secuencia de conmutación donde A, B y C corresponde a las fases del 

motor BLDC [37]. 
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Dentro de un ciclo eléctrico de 360° que corresponde al ángulo eléctrico del rotor 𝜃, una 

fase sigue una secuencia de 120° de alto voltaje, 60° flotante, 120° bajo voltaje, 60° flotante. 

Un esquema típico aplica este ciclo eléctrico a cada una de las tres fases, con un desfase 

de 60° entre cada fase, justamente, en la Figura 1.19 se puede observar el esquema de 

conmutación antes descrito. 

 

Figura 1.19. Esquema de conmutación típico para motores brushless con PWM del lado 

alto donde A+ representa el semiconductor del lado alto de la fase A (Q1) y A- representa 

el semiconductor del lado bajo de la fase A (Q4) [38]. 

 

Comúnmente la frecuencia de la señal de control PWM para los semiconductores depende 

de la resistencia e inductancia interna del motor. Generalmente para motores de bajo 

voltaje dichos valores son pequeños, y al aplicar el voltaje directo de la batería durante el 

tiempo activo de la señal de control se producen picos de corriente elevados que 

disminuyen la eficiencia del motor y que hacen que la respuesta al cambio del ciclo de 

trabajo de dicha señal de control no sea lineal. Por esto para reducir dichos picos es 

necesario que la frecuencia de conmutación de los semiconductores sea lo más alta posible 

(típicamente de 20 kHz a 100 kHz). Esta frecuencia está reducida por la rapidez de los 

semiconductores escogidos para dicho trabajo y las pérdidas que generan en la 

conmutación [39]. 
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Adicionalmente para obtener el esquema de conmutación mostrado en la Figura 1.19, se 

debe seguir una lógica de control del inversor. La orden de conmutación de cada 

semiconductor viene dada en función de la posición del rotor, y que es proporcionada por 

los sensores de efecto Hall. Dado que el inversor conmuta cada vez que el rotor gira 60 

grados, se tendrá seis estados de conmutación. A continuación, en la Tabla 1.4, se 

describen los seis estados de conmutación del inversor considerando la posición del rotor, 

las fases en conducción, así como el estado de los sensores en cada conmutación. 

 
Tabla 1.4. Estados de conmutación del inversor. 

Estados de 

conmutación 

Sensores Hall Semiconductores 

activados 

Estado de las fases 

H1 H2 H3 A B C 

0° ≤ Ɵ ≤ 60° 1 0 0 Q1-Q5 + - OFF 

60° ≤ Ɵ ≤ 120° 1 1 0 Q1-Q6 + OFF - 

120° ≤ Ɵ ≤ 180° 0 1 0 Q2-Q6 OFF + - 

180° ≤ Ɵ ≤ 240° 0 1 1 Q2-Q4 - + OFF 

240° ≤ Ɵ ≤ 300° 0 0 1 Q3-Q4 - OFF + 

300° ≤ Ɵ ≤ 360° 1 0 1 Q3-Q5 OFF - + 

 

1.3.4.4 Batería 
 

Las baterías son dispositivos electroquímicos que transforman la energía química 

almacenada en energía eléctrica a lo largo de su operación [40]. Una celda de una batería 

es capaz de guardar energía en forma química por medio de un proceso de carga, y 

liberarla como energía eléctrica durante otro proceso denominado descarga, a través de 

reacciones químicas reversibles cuando la batería es conectada con un circuito eléctrico 

de consumo externo como se muestra en la Figura 1.20 [41]. 
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Figura 1.20. Esquema de los componentes de una celda electroquímica [42]. 

 

Pese a que las tecnologías de almacenamiento energético fundamentadas en baterías 

electroquímicas existen desde hace más de doscientos años, se han desarrollado de forma 

notable en las últimas décadas, debido fundamentalmente a su creciente uso [42]. El tipo 

más común de batería utilizado para alimentar los UAVs es de polímero de litio, o LiPo, 

que es un tipo de batería de iones de litio que almacena más energía en espacios más 

pequeños para reducir el riesgo de una falla de la batería y hacer que estas duren más y 

funcionen mejor [43]. La estructura química de LiPo posibilita mayores capacidades y tasas 

de descarga; esto significa que un paquete de baterías LiPo, con un mantenimiento 

adecuado, puede brindar más empuje al dron y mantenerlo en el cielo por más tiempo [44]. 

Existen diferentes parámetros para medir el rendimiento de las baterías de un UAV, como 

la energía específica, la velocidad de carga y el costo por kilovatio-hora. No obstante, las 

principales restricciones que se evidencian en el mercado de baterías son la alta tasa de 

descarga, el alto costo y la baja capacidad de carga útil de los UAV. Sin embargo, el tamaño 

y peso de la batería tiene un impacto significativo en el peso del vehículo y el rango de 

vuelo, dificultando el lograr una alta eficiencia operativa. Por lo que, al seleccionar una 

batería para un UAV se debe analizar los siguientes tres parámetros:  

• el voltaje nominal en el que se va a trabajar, el cual se expresa en función del 

número de celdas unitarias (S), 
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• la capacidad de la batería que se expresa en miliamperios hora (mAh) o en 

amperios hora (Ah), y 

• la velocidad de descarga (C) que indica la corriente que descargara la batería en 

una hora y la densidad energética. 

En la Tabla 1.5. Principales parámetros de las baterías más utilizadas [42]. se muestra una 

comparación de las principales características de las baterías de uso comercial. 

Tabla 1.5. Principales parámetros de las baterías más utilizadas [42]. 

Tecnología Símbolo 

 
Capacid

ad 
nominal, 𝑪𝒏(𝑨𝒉) 

 

Voltaje 
nominal (𝑽) Precio 

unitario (𝑼𝑺𝑫) Peso (𝒌𝒈) 
Plomo-ácido AGM Pb-Ac AGM 2,50 2 12,11 0,178 

Plomo-ácido gel Pb-Ac Gel 10,00 2 36,92 0,700 

Níquel-cadmio Ni-Cd 11,00 1,2 47,28 1,000 

níquel-metal hidruro Ni-MH 2,85 1,2 4,61 0,031 

Litio-ion LiIon 2,15 3,7 14,04 0,044 

Litio-ion polímero LiPo 1,10 3,7 19,64 0,023 
 

1.3.5 Análisis de eficiencia en UAVs 

 

Algunas aplicaciones de UAV exigen vuelos de larga duración que a menudo son difíciles 

de lograr con sistemas de propulsión eléctrica alimentados con baterías LiPo, ya que 

carecen de alta densidad de energía. Por lo tanto, existen otros enfoques para vehículos 

aéreos no tripulados de larga duración, como el uso de motores de combustión [45] o 

incluso sistemas híbridos. Sin embargo, estos tipos de UAV generalmente necesitan 

configuraciones complejas y estructuras más robustas, lo que resulta en costos más altos 

y dificulta su operación. 

En este sentido, para ampliar el tiempo de vuelo de una plataforma aérea totalmente 

eléctrica, es necesario minimizar las pérdidas y aprovechar al máximo la energía 

disponible; sin embargo, las pérdidas son un problema común en los sistemas de 

propulsión eléctrica principalmente porque está involucrado un proceso de conversión de 

energía. Por ejemplo, las pérdidas se localizan en la resistencia interna de la batería, el 
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ESC, el devanado del motor, pero principalmente en el eje del motor que se utiliza para 

convertir la energía eléctrica en energía mecánica a través de la rotación de la hélice. 

Además, esta conversión de energía se ve afectada no solo por variables mecánicas como 

la rotación y la fricción del cojinete del motor, sino también por la resistencia del viento. Si 

bien muchos artículos se centran en la geometría de las hojas de la hélice o en las pérdidas 

por interacción del ala de la hélice para el caso de los UAV de ala fija [46], también es 

posible centrarse en los efectos de la configuración de la hélice en la eficiencia del sistema 

de propulsión. 

 

Figura 1.21. Esquema del sistema de propulsión típico de un UAV de ala fija [Fuente 

propia]. 

En este contexto, el modelo del sistema de propulsión explica analíticamente cómo es la 

transición de la energía de la batería a la energía de empuje. La Figura 1.21 proporciona 

un diagrama de este sistema, donde además se ilustra sus componentes principales y las 

variables asociadas. De izquierda a derecha, primero, las baterías proporcionan energía al 

motor que convierte la energía eléctrica en energía de rotación para impulsar la hélice con 

una pérdida de eficiencia. Después de eso, la hélice convierte la potencia de rotación en 

potencia de propulsión aplicando una fuerza de avance a la aeronave, pero también con 

pérdidas de eficiencia. En resumen, la eficiencia de un conjunto motor-hélice está 

compuesta por la eficiencia del motor 𝜂𝑚 multiplicada por la eficiencia de la hélice 𝜂𝑝. El 

primero viene dado por el consumo de energía que utiliza el motor para hacer girar su eje, 

mientras que el segundo es la efectividad de convertir la potencia entregada por el eje 

rotatorio en empuje, esto se hace acelerando una gran masa de aire a alta velocidad. Así, 

para obtener la eficiencia del motor se parte de la potencia eléctrica 𝑃𝑒𝑙𝑒𝑐 y la potencia 

mecánica 𝑃𝑡ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡, como se muestra a continuación y cuyo análisis se basa en las 

ecuaciones detalladas en las referencias [31] y [47]. 
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𝑃𝑡ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡 = 𝑇𝑒 ⋅ 𝜔𝑒 (1.1) 𝑃𝑒𝑙𝑒𝑐 = 𝑖 ⋅ 𝑣 (1.2) 

 

Donde: 𝑇𝑒 = 𝑘𝑒 ⋅ 𝑖 (1.3) 𝜔𝑒 = 𝑘𝑣 ⋅ 𝑣 (1.4) 

Siendo 𝑘𝑒 y 𝑘𝑣 las constantes de torque y velocidad respectivamente, 𝑇𝑒 es el torque que 

genera el motor, 𝑖 es la corriente, 𝑣 es el voltaje DC de entrada, 𝜔𝑒 es la velocidad angular 

a la que gira el motor, 𝑃𝑡ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡 es la potencia mecánica del eje y 𝑃𝑒𝑙𝑒𝑐 es la potencia eléctrica. 

Adicionalmente se define la eficiencia del motor 𝜂𝑚 la cual se encuentra función de la 

potencia eléctrica 𝑃𝑒𝑙𝑒𝑐  y la potencia mecánica 𝑃𝑡ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡 como se muestra en la Ecuación 

(1.5). 

𝜂𝑚 = 𝑃𝑡ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡𝑃𝑒𝑙𝑒𝑐  (1.5) 

Para encontrar la eficiencia de la hélice,  𝜂𝑝, se utiliza la potencia mecánica  𝑃𝑡ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡  y el 

empuje 𝑇 expresado en gramos. 

𝜂𝑝 = 𝑇𝑃𝑡ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡 (1.6) 

 

La eficiencia del sistema se obtiene multiplicando la eficiencia del motor y la eficiencia de 

la hélice como se muestra en la Ecuación (1.7). 𝜂𝑠 = 𝜂𝑚 ⋅ 𝜂𝑝 (1.7) 

Reemplazando la Ecuación (1.5) y la Ecuación (1.6) en la Ecuación (1.7) se obtiene la 

Ecuación Error! Reference source not found.. 𝜂𝑠 = 𝑃𝑡ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡𝑃𝑒𝑙𝑒𝑐 ⋅ 𝑇𝑃𝑡ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡 (1.8) 

𝜂𝑠 = 𝑇𝑃𝑒𝑙𝑒𝑐 (1.9) 
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Reemplazando la Ecuación (1.2) en la Ecuación (1.9) se obtiene finalmente la Ecuación 

(1.10) donde se expresa la eficiencia del sistema en función de tres variables. 

𝜂𝑠 = 𝑇𝑖 ⋅ 𝑣 (1.10) 

Por lo que, se obtiene la eficiencia total del sistema que va a depender de la potencia de 

empuje sobre la potencia eléctrica del sistema, la cual viene dada en gramos sobre watts [𝑔/𝑊], lo que se traduce en cuantos gramos es capaz de generar sobre el consumo 

energético que le tomó en generar dicha potencia. 

 

1.3.6 Modelado de los componentes del sistema de propulsión.  

 

1.3.6.1 Batería 

Dado el constante incremento en el análisis de los UAVs y su uso constante en misiones 

que necesitan una extensa duración de vuelo, se requiere tener una estrategia para 

controlar la energía, así como un mecanismo para estimar la carga existente en la batería. 

Para lograr esto es necesario utilizar modelos matemáticos que permitan simular el 

comportamiento de la batería teniendo la capacidad de predecir su desempeño en cuanto 

a la corriente y el voltaje. Estos modelos pueden ser usados para diseñar circuitos, 

optimizarlos y predecir el funcionamiento con diferentes perfiles de carga. 

 

Para realizar el análisis de los modelos se puede estudiar la curva de descarga de una 

batería, la cual se muestra en la Figura 1.22. Estas son utilizadas para definir el 

funcionamiento y las prestaciones que una batería ofrece, ya que constituye uno de los 

condicionantes más importantes para determinar su capacidad. En la curva de descarga 

de una batería se pueden diferenciar tres zonas: la zona de activación, la zona óhmica, y 

finalmente, la zona de caída libre de tensión [48]. 
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Figura 1.22.  Curva de descarga con sus tres zonas [48]. 

 

En la zona de activación se genera una caída de tensión en bornes de la celda o batería 

con una pendiente exponencial. Esta zona es bastante pequeña dentro de la curva de 

descarga y tiene su origen en los procesos químicos de activación de la batería. La 

segunda zona denominada óhmica ocupa la mayoría de la curva de descarga, aquí se crea 

una caída de tensión en la celda proporcional al consumo de corriente. En esta región se 

cumple la ley de Ohm, de allí su nombre, siendo la resistencia la presentada por la batería 

y por la carga. En la última zona de caída libre de tensión el voltaje desciende 

abruptamente, debido a la reducción de la concentración de iones en el cátodo de la 

batería.  

Para lograr un buen control de la energía y del estado de carga entre otros se han estudiado 

y se estudian actualmente una serie de modelos matemáticos que permitan simular el 

comportamiento de las baterías y predecir sus características futuras a partir de datos 

actuales. En este capítulo dedicado al modelado de las baterías de iones de litio se 

expondrán los diferentes modelos existentes que se pueden encontrar en la literatura 

científica. 

Existen dos formas de modelar una batería LiPo, la primera es usando un modelo 

electroquímico y la otra es usando modelos de circuito equivalente [48]:  
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• Modelos electroquímicos: Son modelos que se fundamentan en las propiedades 

constructivas y los fenómenos electroquímicos que se generan en el centro de la 

celda de la batería. Son capaces de reproducir de manera bastante precisa la 

conducta de la celda estudiada. No obstante, dichos modelos resultan muy 

complicados debido a que requieren ecuaciones diferenciales no lineales para 

reproducir la conducta de la celda. 

• Modelos de circuito equivalente: Son modelos que usan recursos eléctricos como 

por ejemplo resistencias, bobinas, condensadores y fuentes de tensión entre otros 

para simular la conducta de la batería. Ya que los modelos basados en circuitos 

eléctricos tienen la posibilidad de simular los comportamientos primordiales de un 

sistema de almacenamiento, dichos modelos aportan un óptimo compromiso entre 

precisión y usabilidad. 

Los modelos electroquímicos requieren un conocimiento sobre las reacciones que ocurren 

en el interior de la batería, lo que presenta un nivel de complejidad mucho mayor a lo 

requerido para este proyecto, por lo que no se profundiza en este tema.  A continuación, 

se detalla más a fondo los modelos de circuito equivalente analizando su funcionamiento y 

los resultados que generan estos modelos.  

 

Modelos de circuito equivalente   
  
Los componentes utilizados en dichos modelos son resistencias para simular la resistencia 

al paso de la corriente, condensadores para representar la capacidad de la batería, fuentes 

de voltaje (simples o dependientes) para proporcionar la tensión en bornes, y en algunos 

casos, fuentes de corriente o inductancias.   

En el caso de los circuitos equivalentes es importante señalar el significado físico que 

adquieren los componentes eléctricos que se utilizan ya que están asociados a un 

fenómeno en particular.   

  
Modelo con una resistencia interna   

  
En este modelo se parte de una fuente de tensión ideal 𝑉𝑜𝑐 que simula la batería y una 

resistencia 𝑅𝑜 en serie que simula la caída de tensión interna de la batería al ejercer carga, 

como se puede observar en la Figura 1.23. Este modelo presenta la ventaja de ser muy 

simple y ofrecer unos resultados bastante acertados para descargas constantes en la zona 
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óhmica de la curva de descarga de una batería. La tensión resultante en carga es 𝑉𝐿 y la 

corriente que circula por la batería es 𝐼𝐿. El signo de la corriente marca el sentido, de tal 

forma que, cuando ésta es positiva la batería está descargándose y cuando es negativa la 

batería estará en proceso de carga. 

 
Figura 1.23. Esquema del modelo de una batería mediante resistencia interna [49]. 

  
Modelo con un grupo RC en paralelo  

Este modelo contiene dos condensadores, 𝐶𝑏  el cual tiene un valor muy elevado de la 

capacidad con el fin de representar el almacenamiento químico de energía de la batería, 

mientras que 𝐶𝑐 tiene una pequeña capacidad que tiene como función representar los 

efectos transitorios de la batería, véase la Figura 1.24. Además, en el circuito se puede 

observar la resistencia interna 𝑅𝑒, la resistencia de los terminales de conexión 𝑅𝑡 y la 

resistencia 𝑅𝑐 asociada al condensador 𝐶𝑐 [49]. 

  

 
Figura 1.24. Esquema del modelo de una batería mediante un grupo RC paralelo [49]. 
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  Modelo equivalente de Thevenin   

Este modelo se añade una red RC al modelo de resistencia interna con el objetivo de 

simular los comportamientos dinámicos de la batería. Como se puede observar en la Figura 

1.25 consta de una fuente de voltaje 𝑉𝑜𝑐 que proporciona la tensión en circuito abierto, en 

la rama RC, la resistencia 𝑅𝑝 pretende representar los fenómenos asociados a la 

polarización de la batería, mientras que el condensador 𝐶𝑝 se utiliza para describir las 

respuestas transitorias durante los procesos de carga y descarga y, finalmente una 

resistencia en serie 𝑅𝑜 que completa el valor de la resistencia interna de la batería.   

 
Figura 1.25. Esquema del modelo equivalente de Thevenin [50]. 

  
  

Modelo propuesto por Chen 
 

Con el propósito de hallar un modelo de simulación de baterías que permita predecir y 

optimizar el funcionamiento en ciclo de las baterías, Chen propone en [51] un modelo que 

introduce componentes no lineales para reproducir la conducta no lineal y la respuesta 

transitoria de la batería.   

Este modelo consta de dos circuitos separados, relacionados por una fuente de voltaje 

controlada por voltaje y una fuente de corriente controlada por corriente, visualizado en la 

Figura 1.26. El primer circuito reproduce la resistencia interna de la batería y el 

comportamiento transitorio ante distintas cargas mientras que el segundo circuito sirve para 

modelar la capacidad de almacenamiento de energía de la batería y la carga almacenada 

durante los procesos de carga o descarga.   
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Figura 1.26. Esquema del modelo propuesto por Chen [51]. 

  

Las validaciones del modelo que realiza Chen se realizan utilizando diferentes perfiles de 

corrientes de descarga. En la Tabla 1.6, se pueden observar los resultados obtenidos en 

[51], donde según el autor, el error obtenido por el modelo es como máximo 20mV. Además, 

el autor ha realizado las pruebas para baterías de NiMH y de iones de litio, obteniéndose 

en ambos casos resultados muy parecidos. 

 

Tabla 1.6. Resultados obtenidos de la validación del modelo propuesto por Chen [51]. 

Perfil de carga Erro máximo 
voltaje [mV] 

Error [%] 

Descarga continua 15 0.395% 

Pulso de descarga 30 0.133% 

Pasos de descarga 20 0.338% 
 

Por otra parte, en [52] se realiza diversas pruebas con el modelo propuesto por Chen y los 

resultados obtenidos poseen mayor error absoluto que los publicados por el propio Chen. 

Es necesario comentar que Chen realizó una mejor caracterización del voltaje 𝑉𝑜𝑐   que los 

autores en [52], por lo que esta puede ser la razón principal de la diferencia de valores.  

En cualquier caso, el modelo propuesto por Chen funciona correctamente en un amplio 

rango de valores y para diferentes tipos de baterías, así como fabricantes. Esto lo hace 

modelo robusto que ofrece buenos resultados, sin embargo, su implementación 

computacional, así como la obtención de los parámetros puede resultar costosa para 

determinadas aplicaciones donde no es necesaria tanta complejidad en el modelo de la 

batería. 
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Con el fin de simular el sistema de propulsión de un UAV y dadas las prestaciones que este 

modelo ofrece se optó por tomar el modelo de Chen. En la Sección 2.2 se detalla la 

implementación de este modelo mientras que en el Capítulo 3 se realiza la simulación y 

validación de este diseño. 

 
 

1.3.6.2 Conjunto ESC y motor brushless 

El motor brushless o también denominado maquina trifásica BLDC, para su funcionamiento 

requiere de una etapa inversora que transforma la corriente continua y la tensión recibida 

de la batería a una señal de corriente alterna trifásica (AC). Esta señal es necesaria para 

crear campos magnéticos rotatorios en el estator, haciendo que el rotor de imanes 

permanentes gire [53]. 

El diagrama del motor brushless con la etapa inversora puede ser vista en la Figura 1.27. 

 

Figura 1.27. Diagrama del circuito eléctrico de un motor brushless y su etapa inversora 
[54]. 

 

Considerando el diagrama de la Figura 1.27, a continuación, se detallan las ecuaciones 

eléctricas y mecánicas que describen el funcionamiento del motor, bajo las siguientes 

consideraciones:  

• Se ignora la saturación magnética del circuito,  

• Las resistencias de todos los devanados del estator son iguales, y 

• La inductancia propia y mutua de los devanados serán invariantes e iguales. 
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Ecuaciones eléctricas  

 
Aplicando la ley de voltajes de Kirchhoff entre dos fases del circuito mostrado en la Figura 

1.27, se obtienen las Ecuaciones (1.11), (1.12) y (1.13). 

 𝑉𝑎𝑏 = 𝑅(𝑖𝑎 − 𝑖𝑏) + 𝐿𝑠 𝑑(𝑖𝑎 − 𝑖𝑏)𝑑𝑡 + 𝑒𝑎 − 𝑒𝑏 
(1.11) 

 𝑉𝑏𝑐 = 𝑅(𝑖𝑏 − 𝑖𝑐) + 𝐿𝑠 𝑑(𝑖𝑏 − 𝑖𝑐)𝑑𝑡 + 𝑒𝑏 − 𝑒𝑐 (1.12) 

 𝑉𝑐𝑎 = 𝑅(𝑖𝑐 − 𝑖𝑎) + 𝐿𝑠 𝑑(𝑖𝑐 − 𝑖𝑎)𝑑𝑡 + 𝑒𝑐 − 𝑒𝑎 
(1.13) 

 

La inductancia del estator está definida en la Ecuación (1.14). 𝐿𝑠 = 𝐿 −𝑀 (1.14) 

 
Donde: 𝐿 : Inductancia propia. 𝑀 : Inductancia mutua. 𝑖𝑎 , 𝑖𝑏 , 𝑖𝑐 : Corriente de cada fase. 𝑒𝑎 , 𝑒𝑏 , 𝑒𝑐 : Fuerza contraelectromotriz de cada fase. 𝑉𝑎𝑏 , 𝑉𝑏𝑐 , 𝑉𝑐𝑎 : Voltajes de línea 

 

Ecuaciones mecánicas 

Las fuerzas contraelectromotrices y el torque electromagnético pueden ser expresados de 

la siguiente manera: 

De la Ecuación (1.15) a la Ecuación (1.17) se detalla la fuerza contraelectromotriz de cada 

fase del motor; el torque electromagnético del motor al manejar tres fases puede ser 

expresado como se muestra en la Ecuación 1.18.  𝑒𝑎 = 𝑘𝑒𝜔𝑒𝐹(𝜃𝑒) (1.15) 
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𝑒𝑏 = 𝑘𝑒𝜔𝑒𝐹 (𝜃𝑒 − 2𝜋3 ) (1.16) 

 

𝑒𝑐 = 𝑘𝑒𝜔𝑒𝐹 (𝜃𝑒 + 2𝜋3 ) (1.17) 

 

𝑇𝑒 = 𝑘𝑡 [𝐹(𝜃𝑒)𝑖𝑎 + 𝐹 (𝜃𝑒 − 2𝜋3 ) 𝑖𝑏 + 𝐹 (𝜃𝑒 + 2𝜋3 ) 𝑖𝑐]         (1.18) 

 

Donde: 𝑘𝑒 : Constante de fuerza contraelectromotriz. 𝜔𝑒 : Velocidad eléctrica del rotor. 𝜃𝑒 : Ángulo eléctrico del rotor. 𝐹(∙)  : Función para la forma de onda trapezoidal de la fuerza contraelectromotriz. 𝑇𝑒 : Torque electromagnético. 𝑘𝑡 : Constante de torque. 

 

La función 𝐹(∙) permite obtener la forma de onda trapezoidal de la fuerza 

contraelectromotriz y está definida en la Ecuación (1.19.  

𝐹(𝜃𝑒) =  
{  
  
    1                                                0 ≤ 𝜃𝑒 < 2𝜋31 − 6𝜋 (𝜃𝑒 − 2𝜋3 )                2𝜋3 ≤ 𝜃𝑒 < 𝜋−1                                               𝜋 ≤ 𝜃𝑒 < 5𝜋3−1 + 6𝜋 (𝜃𝑒 − 2𝜋3 )                 5𝜋3 ≤ 𝜃𝑒 < 2𝜋

 

(1.19) 

 

Considerando el modelo mecánico del motor, que depende de la velocidad mecánica del 

rotor, el torque electromagnético y el torque de carga, la Ecuación (1.20) describe su 

funcionamiento mecánico.  

La Ecuación (1.18) debe ser reemplazada en la Ecuación 1.20 y así obtener la medición 

de la velocidad mecánica del rotor.  
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𝑇𝑒 = 𝐵𝜔𝑚 + 𝐽 𝑑𝜔𝑚𝑑𝑡 + 𝑇𝐿 
(1.20) 

 

La relación entre ángulos eléctricos y ángulos mecánicos se muestra en la Ecuación (1. 

𝜃𝑒 = 𝑝2 𝜃𝑚 (1.21) 

Donde: 𝑇𝑒 : Torque electromagnético. 𝐵 : Constante de fricción de viscosidad. 𝜔𝑚 : Velocidad mecánica del rotor. 𝐽 : Inercia del rotor. 𝑇𝐿 : Torque de carga. 𝜃𝑒 : Ángulo eléctrico del rotor. 𝜃𝑚 : Ángulo mecánico del rotor. 𝑝 : Número de pares de polos. 

 

Basados en las ecuaciones anteriores, para la implementación del modelo se requiere el 

conocimiento de los parámetros eléctricos y mecánicos del motor, los cuales deberán ser 

obtenidos de manera experimental. En la Tabla 1.7, se resumen los parámetros requeridos. 

Tabla 1.7. Parámetros requeridos del motor BLDC 

Parámetro Definición 𝑅[𝑜ℎ𝑚] Resistencia de fase 𝐿 [𝐻] Inductancia de fase 𝐽 [𝐾𝑔 ∙ 𝑚2] Momento de inercia 𝑘𝑒 [ 𝑊𝑟𝑎𝑑] Constante fuerza contraelectromotriz 

𝑘𝑡 [ 𝑉𝑟𝑎𝑑] Constante de torque 

𝐵 [𝑁𝑚 ∙ 𝑠] Constante de fricción de viscosidad 𝑝 Numero de pares de polos 
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1.3.6.3 HÉLICE 
 

Para desarrollar el modelo matemático de la hélice se debe considerar que esta es una 

superficie que genera la fuerza de propulsión para elevar la aeronave por el aire. La hélice 

es el componente mecánico que convierte la rotación del motor en una fuerza de empuje 

[55]. Para obtener el modelo matemático de este componente se hace uso de los 

coeficientes aerodinámicos de la hélice que permiten conocer el torque, empuje y potencia 

de las hélices.  

 

De acuerdo con las definiciones de los coeficientes aerodinámicos de la hélice, el empuje 

y torque de la hélice pueden ser calculados usando la Ecuación (1.21) y Ecuación (1.22) 

respectivamente. 

𝐶𝑇 = 𝑇𝑝𝑟𝑜𝑝𝜌𝑛2𝐷4 (1.21) 

𝐶𝑄 = 𝑄𝑝𝑟𝑜𝑝𝜌𝑛2𝐷5 (1.22) 

Donde: 𝐶𝑇 : Coeficiente de empuje.   𝐶𝑄 : Coeficiente de torque.   𝑇𝑝𝑟𝑜𝑝 : Empuje de la hélice. 𝑄𝑝𝑟𝑜𝑝 : Torque de la hélice. 𝑛 : Revoluciones de la hélice. 𝐷 : Diámetro de la hélice.   𝜌 : Densidad del aire. 

 

Los coeficientes aerodinámicos de la hélice con expresados como una función de las 

características geométricas, número de Reynolds, velocidad de punta y relación de avance. 

Las características geométricas se pueden expresar como diámetro y relación de paso de 

la hélice, mientras que el número de Reynolds y la velocidad de punta se determinan en 

base al diámetro y velocidad de la hélice [56].   

Ahora bien, 𝑛 esta definido como las revoluciones de la hélice, es decir 𝑛 =  𝜔2𝜋 ,donde 𝜔 

es la velocidad angular de la hélice, además se conoce que la potencia mecánica de la 
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hélice viene dada por el torque y la velocidad de la hélice como se muestra en la Ecuación 

(1.23). 𝑃𝑝𝑟𝑜𝑝 =  𝑄𝑝𝑟𝑜𝑝 ∙ 𝜔 (1.23) 

 

Reemplazando la Ecuación (1.22) en la Ecuación (1.23), se obtiene la Ecuación (1.24).  𝑃𝑝𝑟𝑜𝑝 =  2𝑛𝜋𝐶𝑄𝜌𝑛2𝐷5 (1.24) 

 

De la Ecuación (1.24), se define el coeficiente de potencia 𝐶𝑃 = 2𝜋𝐶𝑄, quedando la 

Ecuación (1.24) como se muestra en la Ecuación (1.25). 𝑃𝑝𝑟𝑜𝑝 =  𝐶𝑃𝜌𝑛3𝐷5 (1.25) 

 

De esta forma, reemplazando esta expresión en la Ecuación (1.22), el torque de la hélice 

se puede escribir en términos del radio de la hélice, la velocidad angular y el coeficiente de 

potencia como se muestra en la Ecuación (1.26). Se toma en consideración el coeficiente 

de potencia 𝐶𝑃 ya que se encuentra disponible en las tablas de desempeño de las hélices. 

𝑄𝑝𝑟𝑜𝑝 =  4𝜌𝜔3𝑟5𝐶𝑃𝜋3  (1.26) 

De la misma manera, dado que el coeficiente de empuje, 𝐶𝑇, también se encuentra 

disponible en las tablas de desempeño [57], es posible calcular el empuje generado a 

través de la Ecuación (1.27). 𝑇𝑝𝑟𝑜𝑝 =  4𝜌𝜔2𝑟4𝐶𝑇𝜋2  (1.27) 

 

Las tablas de desempeño son otorgadas por el fabricante de cada hélice, en este caso 

dado que las hélices empleadas son de la marca APC (Advanced Propellers Precision 

Composites), se cuenta con las hojas de datos de las mismas, de las cuales se puede 

obtener los coeficientes mencionados en base a velocidad angular de la hélice y la 

velocidad de crucero V, un ejemplo de esta puede verse en la Figura 1.28, donde la hélice 

seleccionada es de APC 10x8 [57]. 
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Figura 1.28. Tablas de desempeño hélice APC 10x8E [54]. 

 

En la misma se presentan 8 columnas que representan los valores de:  𝑉 [𝑚𝑝ℎ] : Velocidad de crucero.   𝐽 : Tasa de avance de la hélice. 𝑃𝑒 : Eficiencia. 𝐶𝑡 : Coeficiente de empuje.  𝐶𝑝 : Coeficiente de potencia.  𝑃𝑊𝑅 [𝐻𝑝] : Potencia de la hélice.   𝑇𝑜𝑟𝑞𝑢𝑒 [𝐼𝑛 − 𝐿𝑏𝑓] : Torque de la hélice. 𝑇ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡 [𝐿𝑏𝑓] : Empuje de la hélice. 

Para elección de los coeficientes aerodinámicos que son adimensionales, se debe 

considerar la velocidad de la hélice, que se menciona en la Figura 1.28 como PROP RPM 

y la velocidad de crucero V. Dado que el Banco construido es utilizado en un espacio 
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interno, como la sala de un laboratorio, donde se considera que el flujo de aire es nulo, es 

decir la velocidad de crucero es cero. Por esto, para la selección de los coeficientes se 

toma la primera fila de la tabla para las diferentes velocidades de hélice, la cual puede 

variar de 1000 a 22000 RPM; sin embargo, para nuestro caso dado que los motores tienen 

una velocidad máxima de 10000 RPM, solo se tomara este como valor máximo de 

velocidad de la hélice [57].  

 

2. METODOLOGÍA 

El presente trabajo de titulación posee un estudio empírico-analítico, debido a que el 

principal objetivo, que es la construcción de un Banco de Pruebas para sistemas de 

propulsión eléctrica de UAVs, es de tipo técnico. Es decir, mediante la construcción de este 

Banco se podrán desarrollar actividades de diseño, enfocadas al mejoramiento y 

optimización del consumo de energía en vehículos aéreos no tripulados aumentando así el 

tiempo de vuelo en misiones que requieran esta característica. Además, se desarrollan 

actividades de cálculos teóricos de diseño y comprobación de estos a través de 

experimentación en programas de simulación en computadora. 

La metodología del presente trabajo de titulación está dividida en 4 etapas, que se 

describen en la Figura 2.1. En la primera, se realiza la búsqueda y revisión bibliográfica 

referente al principio de funcionamiento y el consumo energético del UAV de ala fija 

Skywalker X8, así como de cada uno de los elementos que conforman el sistema de 

propulsión. Adicionalmente, se revisa información referente a modelos matemáticos 

propuestos para el sistema de propulsión de un UAV, y se estudian los procedimientos 

empleados para obtener los parámetros eléctricos y mecánicos característicos de un motor 

brushless. 

Dada la información recolectada en la primera etapa se selecciona la instrumentación 

necesaria y el acondicionamiento de los respectivos sensores para la implementación del 

Banco de Pruebas, los mismos servirán para la medición de variables de voltaje, corriente, 

velocidad de motor, empuje y velocidad del viento, adicionalmente para el control de la 

velocidad del motor es necesaria la generación por software de una señal PWM de entrada 

al ESC. En base a esto, se realiza el diseño de la placa electrónica con las configuraciones 

correspondiente para cada sensor considerando también la adecuada selección de una 
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tarjeta de desarrollo para la adquisición y procesamiento de los datos, incluyendo una 

pantalla a ser usada como interfaz local. Adicional a esta etapa, se realiza el rediseño de 

la estructura mecánica base, la cual permite la integración de los componentes electrónicos 

y la parte mecánica, estos diseños se realizan en un software CAD. 

 

Figura 2.1. Metodología empleada en la implementación de un Banco de Pruebas del 

Sistema de Propulsión de un UAV de Ala Fija. 

En la siguiente etapa, se procede a la implementación de la placa electrónica, la cual 

interconecta la instrumentación utilizada, sus respetivos acondicionamientos, así como con 

la tarjeta de desarrollo empleada y la pantalla que servirá como interfaz local de usuario. 

Dentro de esta etapa también se ensambla la parte mecánica del Banco de Pruebas 

enfocándose en el diseño de acoples para los distintos sensores y elementos a utilizarse, 
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así como la estructura móvil para la medición de empuje. Como un adicional a esta parte 

se implementa una simulación en MATLAB del modelo del sistema de propulsión, 

incluyendo una interfaz que permite la comunicación con la tarjeta de desarrollo para 

permitir un control remoto del Banco de Pruebas y así facilitar la visualización de variables 

de interés. 

Una vez terminada la etapa de implementación del Banco, se realizan pruebas para 

conocer los parámetros eléctricos y mecánicos del motor, los cuales son utilizados para 

realizar el ajuste respectivo del modelo matemático del mismo. Finalmente se valida el 

modelo del sistema de propulsión simulado mediante las pruebas sin carga del Banco, es 

decir sin someterlo a la influencia del viento, utilizando diferentes hélices. Para analizar la 

influencia del flujo de viento en el consumo energético se realiza pruebas con carga y sin 

carga empleando el Banco de Pruebas físico. 

 

2.1. DISEÑO E IMPLEMENTACIÓN DE BANCO DE PRUEBAS 

El Banco de Pruebas debe diseñarse de manera que sea posible caracterizar con 

diferentes tipos de motores y hélices de UAV. Por tanto, es fundamental conceptualizar la 

estructura y la electrónica necesaria para el análisis de eficiencia del par motor-hélice. 

También, para facilitar su uso y almacenamiento, debe ser portátil y de instalación sencilla. 

A fin de dimensionar y seleccionar los componentes del sistema electrónico del Banco de 

Pruebas, se utilizó como base los elementos que conforman el sistema de propulsión de 

una aeronave de ala fija elaborada por el Grupo de Investigación ATA con un fuselaje 

comercial, como es el caso del Skywalker X8 con un peso máximo de despegue de 3.5Kg 

[3]. En la Tabla 2.1 se detallan los componentes del sistema de propulsión que conforman 

este UAV.  

Tabla 2.1. Componentes del Sistema de Propulsión del UAV Skywalker X8 [3]. 

Componente Modelo 

Motores T-motor KV720 

ESC T-motor T 60 A 

Batería Turnigy 8000mAh 4s 

Hélices APC 13 x 8 
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2.1.1 COMPONENTES DE HARDWARE 

 
Para la implementación del Banco de Pruebas es necesario definir los valores máximos a 

los que podrá estar sometido el mismo durante una prueba, esto tanto para la parte 

electrónica como para el diseño de la parte mecánica.   

Tomando como referencia la Tabla 2.1, en la Tabla 2.2 se establecen los valores máximos 

de operación de los componentes del UAV Skywalker X8 para definir los sensores a ser 

utilizados en el diseño del sistema electrónico. Los valores detallados en dicha Tabla se 

obtuvieron de [58], [59], [60] y [61]. Una vez que se conocen las características de los 

componentes para el diseño de sistema electrónico; para la construcción de la estructura 

mecánica que servirá de soporte del motor y como sistema móvil del mismo, se establece 

el tamaño de motores a ser probados en el banco considerando el motor de la Tabla 2.1. 

En este sentido, el soporte debe permite adaptar motores sin escobillas de tamaño 

pequeño a mediano sin modificar los componentes mecánicos, para lo cual se utilizará una 

pieza de metal denominada cruceta que permite ajustar el motor al soporte del mismo. Con 

base en las dimensiones de la cruceta se eligen los motores que pueden ser puestos a 

prueba. Las dimensiones de la pieza (cruceta) se muestran en la Figura 2.2, así como 

también el diámetro de los puntos de ajuste entre el motor y la cruceta y que corresponde 

a un valor de 25mm. De esta manera los motores que se utilizaran son el motor U3 K700 

y el motor AT3520 ambos de la marca T-motor, ya que cumplen las dimensiones 

especificadas.  

Tabla 2.2. Valores máximos de operación de los componentes del UAV Skywalker X8. 

Componente Valores máximos de operación 

T-motor KV720 Voltaje nominal (LiPo): 4-5S 

Corriente pico: 70A 

Potencia. Max: 1300W 

ESC T-motor T 60 A Voltaje nominal (LiPo): 2-6S 

Corriente continua: 60A 

Batería Turnigy 8000mAh 4s Celdas: 4/14.8V 

Capacidad máxima: 8000 mAh 

Hélice APC 13x8 EP Empuje @ 10000[RPM]: 4325[g] 
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Figura 2.2. Dimensiones de la cruceta y del motor que pueden ser acoplados a la 

plataforma móvil [47]. 

Basados en esto, a continuación, en la  

Tabla 2.3 se establece los valores máximos de operación del Banco de Pruebas.  

Tabla 2.3. Valores máximos de operación del Banco de Pruebas 

Variable Voltaje Corriente Velocidad Empuje 
Tamaño 

del motor 

Valor 

máximo 
30V 50A 16000 RPM 5000g 25mm 

 

Teniendo presente la  

Tabla 2.3, se realiza la selección de los sensores que conforman el Banco de Pruebas, los 

cuales serán explicados más a fondo en la sección de componentes electrónicos. De la 

misma manera, considerando el tamaño de los motores en la sección de componentes 

mecánicos, se detalla el diseño de este sistema. Adicional a esto también se realiza la 

medición de una variable extra; la velocidad del viento, con el fin de poder analizar la 

influencia del viento en oposición al empuje. 
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2.1.1.1 Componentes electrónicos 
 
A lo largo de este subcapítulo se explica brevemente la selección de la tarjeta electrónica, 

así como también el principio de funcionamiento de cada sensor utilizado y su respectivo 

acondicionamiento.  

En base a lo presentado en la sección anterior, los sensores utilizados se detallan en la 

Tabla 2.4, lo que permitirá realizar la selección de la tarjeta electrónica para la recopilación 

y procesamiento de información.  

Adicional a estos sensores, para la visualización de las distintas mediciones, así como para 

el control de la velocidad del motor, se decide el uso de una interfaz de usuario local 

(pantalla), y el diseño de una interfaz para uso remoto en el software MATLAB. La interfaz 

de uso local es una pantalla touch de la marca Nextion, la misma se comunica con la tarjeta 

electrónica mediante comunicación serial, así como también con la interfaz de uso remoto.  

También debido al mal uso del Banco de Pruebas se pueden generar daños al usuario o al 

equipo, razón por la cual se ha incorporado un Paro de emergencia.  

Tabla 2.4. Características principales de los sensores utilizados. 

Variable Sensor Características 

Voltaje Power Module Voltaje. Max (LiPo): 3-6S  

Corriente. Max: 90A 

Voltaje de salida: 0-3.3V 

Corriente Power Module Voltaje. Max (LiPo): 3-6S  

Corriente. Max: 90A 

Voltaje de salida: 0-3.3V 

Velocidad Sensor óptico TCRT500 Voltaje alimentación: 3.3V 

Tipo de salida: digital  

Empuje Celda de carga TAL220B-

5Kg y módulo HX711 

Voltaje alimentación: 5V 

Tipo de comunicación: I2C 

Viento Anemómetro GK Voltaje alimentación: 3.3V 

Tipo de salida: digital 
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Como se mencionó el análisis del empuje y del consumo energético requieren la medición 

de ciertas variables de interés, las mismas deben ser analizadas continuamente para su 

posterior estudio, razón por la cual se hace uso de una tarjeta SD, para el almacenamiento 

de cada una de las mediciones. Finalmente, dentro de los compontes de hardware, como 

elemento de protección en caso de fallas del sistema, posibles errores en el manejo, entre 

otros, se utiliza un Paro de emergencia el cual permite cortar el paso de la alimentación en 

cuanto el usuario lo requiera. 

 

Tarjeta electrónica 

Basados en los componentes descritos y sus respectivas características de la Tabla 2.4, 

se detalla en la Tabla 2.5 el análisis de entradas, salidas y recursos requeridos para la 

selección de la tarjeta electrónica que funcionará como sistema de adquisición de datos y 

permite la lectura, visualización y almacenamiento de todas las variables a medir. 

Tabla 2.5. Análisis de entradas, salidas y recursos. 

Entradas Salidas Recursos 

• Sensor Power Module: 2 

entradas análogas  

• Sensor óptico: 1 entrada 

digital  

• Anemómetro: 1 entrada 

digital  

• Paro de emergencia: 1 

entrada digital  

• Módulo HX711: 1 

entrada digital  

• Buzzer: 1 salida 

digital  

• Señal PWM para 

control de velocidad: 

1 salida digital  

• Módulo HX711: 1 

salida digital  

 

• Pantalla Nextion: 

comunicación serial 

• Interfaz remota: 

comunicación serial  

• Tarjeta SD: 

comunicación SPI 

 

Considerando las tarjetas que se encuentran en el mercado se presenta la Tabla 2.6, la 

cual detalla las especificaciones de tarjetas que se adaptan a los requerimientos de la 

aplicación de este trabajo de titulación, mismos que fueron resumidos en la Tabla 2.5.  
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Tabla 2.6. Especificaciones de las Tarjeta de Desarrollo. 

Arduino UNO STM32F103C8T6 Teensy 3.6 

 
 

 
• AVR Atmega328P a 

16MHz 

• 8 bits 

• 32KB Flash, 2KB SRAM, 

1KB EEPROM 

• 14 entradas y salidas 

digitales 

• 6 salidas PWM 

• 6 entradas análogas 

• 1 puerto de comunicación 

serial 

• 1 puerto de comunicación 

SPI 

• 1 puerto de comunicación 

I2C 

• Software Arduino IDE 

• Programación a través de 

puerto USB 

• Alimentación a 5V 

• Pines operan a 5V [62] 

 

 

 

• ARM Cortex-M3 a 72 MHz 

• 32 bits 

• 128 KB Flash, 20KB 

SRAM 

• 37 entradas y salidas 

digitales 

• 12 salidas PWM 

• 10 entradas análogas [7] 

• 3 puertos de 

comunicación serial 

• 2 puertos de 

comunicación SPI 

• 2 puertos de 

comunicación I2C 

• Software Arduino IDE o 

IDE de STM32 

• Programación a través de 

ST-LINK-V2 

• Alimentación a 3.3V o 5V 

• Pines operan a 3.3V [63] 

 

• ARM Cortex-M4 a 180 

MHz 

• 32 bits 

• 1MB Flash, 256KB RAM, 

4KB EEPROM 

• 64 entradas y salidas 

digitales 

• 22 salidas PWM 

• 25 entradas análogas 

• 2 salidas análogas 

• 6 puertos de comunicación 

serial 

• 3 puertos de comunicación 

SPI 

• 4 puertos de comunicación 

I2C 

• Software Arduino IDE + 

Teensyduino 

• Programación a través de 

puerto USB 

• Alimentación a 3.3V 

• Pines operan a 3.3V 

• Incorpora un zócalo SD 

[64]  



51 

 

 

 

Considerando las especificaciones de cada tarjeta se decide trabajar con la Teensy 3.6, 

pues presenta las prestaciones necesarias para la aplicación, además de tener un sistema 

completo de desarrollo en un espacio muy pequeño. Puede ser usada para implementar 

varios tipos de proyectos programados a partir del puerto USB, mediante el IDE de Arduino 

[65]. Además, incluye un zócalo SD que permite almacenar la información de los sensores 

para su posterior análisis. 

Sensores 

Celda de carga 

Para la medición de la variable empuje 𝑇 (definida en la Ecuación (1.10) se usa una celda 

de carga, la cual es un dispositivo que se compone de dos partes principales: un soporte 

de aluminio, el cual le da rigidez, y cuatro galgas extensiométricas, las cuales cambian el 

valor de su resistencia dependiendo de que tanto se deforman mecánicamente. La celda 

de carga se debe anclar a una base sólida inamovible en un extremo y en el otro aplicar la 

fuerza de medición, como se muestra en la Figura 2.3. Esta configuración permite tener 

una diferencia de presiones dando como resultado que la celda de carga pueda flexionarse. 

 

Figura 2.3. Partes y anclaje de una celda de carga [Fuente propia]. 
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Existen diversos tipos de celdas de carga, en diversos modelos y tamaños dependiendo 

de la aplicación. Considerando los requerimientos de empuje establecidos anteriormente 

se selecciona una celda de carga tipo viga que soporte tal capacidad de empuje dada en 

la  

Tabla 2.3. Por lo tanto, se usa la celda de carga TAL220B que se muestra en la Figura 2.4 

cuyo valor máximo de medición es de 5 kilogramos. 

             

Figura 2.4. Celda de carga TAL220B – 5Kg [66]. 

 

El funcionamiento de la celda de carga se basa en el uso de un puente de Wheatstone, 

donde las cuatro galgas extensiométricas son R1, R2, R3 y R4, como se observa en la 

Figura 2.5. 

 

Figura 2.5. Puente de Wheatstone [Fuente propia]. 
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El puente de Wheatstone de la celda de carga se alimenta con voltaje estándar de 

usualmente 3V DC, pero puede soportar voltajes de hasta 20V DC. El cambio de la señal 

de salida está dado en el rango de milivoltios por voltio (2mV/V), es decir, dependiendo del 

voltaje de alimentación, el puente de Wheatstone varia su salida de tensión. En este caso 

la celda de carga posee una salida nominal de 2mV/V [67] y es alimentada con una tensión 

de 3V DC, por lo tanto, la celda proporcionara una señal de 6mV a plena carga (cuando se 

le aplica un peso de 5Kg).  

Debido a esto se necesita usar un amplificador para poder procesar más fácilmente la señal 

de salida de la celda de carga. Con este fin se usa el módulo HX711 (véase la Figura 2.6) 

que está diseñado para amplificar este tipo de señales del puente Wheatstone. Este 

módulo posee internamente la electrónica de acondicionamiento necesaria para este tipo 

de variables, permitiendo la lectura del puente formado por la celda de carga y también 

cuenta con un conversor ADC de 24 bits, permitiendo una comunicación con el 

microcontrolador por medio de una interfaz serial de 2 pines Serial Data Output (DOUT) y 

Serial Clock Input.  

 

Figura 2.6. Diagrama de conexión de un amplificador de una celda de carga HX711 
[Fuente propia]. 

 

Sensor óptico 

La medición de velocidad del motor 𝜔𝑚 se lo realiza empleando un fotodetector que es un 

sensor que genera una señal eléctrica frente al estímulo de una señal luminosa u otra 

radiación electromagnética. Dentro de los fotodetectores se encuentran los sensores 

infrarrojos los cuales están compuestos normalmente de un LED infrarrojo (LED emisor IR) 

y un fototransistor (Receptor IR), de forma que el LED actúa como emisor y el fototransistor 

como receptor, véase la Figura 2.7.  
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Figura 2.7. Funcionamiento de un fotodetector [Fuente propia]. 

 

El TCRT5000 es un sensor óptico reflexivo que consta de un LED emisor de luz infrarroja 

y un fototransistor, como se muestra en la Figura 2.8. El propio TCRT5000 funciona 

transmitiendo luz infrarroja desde el LED en el rango de infrarrojos de 950 nm y registrando 

cualquier luz reflejada en su fototransistor, lo que altera el flujo de corriente entre su emisor 

y colector de acuerdo con el nivel de luz que recibe. Este sensor tiene un recubrimiento 

para filtrar la luz que no está dentro del espectro infrarrojo para ayudar a reducir la 

posibilidad de interferencia ambiental; esto es lo que le da su característico color negro. En 

la Tabla 2.7. se muestras las especificaciones técnicas de este sensor 

 

Tabla 2.7. Especificaciones técnicas del TCRT5000 [68]. 

Especificaciones 

Distancia de detección 2 - 12mm 

Longitud de onda 950nm 

Método de sensado Reflectivo 

Voltaje inverso 5V 

Vceo 70V 

Corriente máxima 100mA 

Voltaje LED 1.25V 
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Figura 2.8. Sensor óptico reflejante IR TCRT5000 [Fuente propia]. 

 

Es necesario un circuito que permita el acondicionamiento de este sensor para ello se usa 

un módulo que incluye funciones adicionales para aumentar su facilidad de uso. Este 

módulo consta de un amplificador operacional, el LM393, en configuración de comparador 

de voltaje y un potenciómetro para ajustar la sensibilidad del sensor. Como se observa en 

la Figura 2.9, esta placa consta de 4 pines de conexión: VCC y GND para la alimentación 

suministrando un voltaje de trabajo de 5 V y D0, A0 para enviar la señal digital o analógica, 

respectivamente, al microprocesador. El pin analógico A0 proporciona la lectura en forma 

de un voltaje variable, cuanta más luz infrarroja se recibe mayor es el voltaje. Por otro lado, 

cuando no se recibe suficiente luz infrarroja el pin digital D0 será bajo, y cuando se recibe 

luz IR y se pase el nivel de disparo establecido por el potenciómetro, este pin se establecerá 

en alto 

.  

Figura 2.9. Modulo del sensor TCRT5000 [Fuente propia]. 
 

Power Module 
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Para las mediciones de las variables eléctricas tal como voltaje 𝑣 y corriente 𝑖 se hace uso 

del sensor Power Module (véase la Figura 2.10). Este componente electrónico es el 

encargado de suministrar la energía regulada a la controladora de vuelo de los UAVs 

directamente desde la batería. En uno de sus extremos se conecta la batería LiPo y en el 

otro extremo el ESC; consta además de dos sensores los cuales permiten la medición de 

voltaje y corriente de la batería. La información de voltaje y corriente se usa, por ejemplo, 

para determinar la potencia consumida y, por lo tanto, para estimar la capacidad restante 

de la batería. Esto, a su vez, permite que el controlador de vuelo proporcione advertencias 

de seguridad y otras acciones en caso de baja potencia. 

 

Figura 2.10. Sensor Power module [69]. 
 

Para medir voltaje este sensor utiliza un divisor de tensión con resistencias de 30KΩ y 

7.5KΩ, lo que supone que la tensión percibida por el módulo sea divida por un factor de 9.  

Por otro lado, para la medición de corriente utiliza una resistencia shunt. La corriente total 

viaja a través de la resistencia shunt y genera una caída de tensión que puede ser medida. 

Dado que la resistencia es conocida, entonces se puede calcular la corriente.  

 

Este sensor tiene las siguientes características: 

• Voltaje de entrada máximo de 30V (correspondiente a baterías LiPo 6S) 

• La corriente mínima es de 1A y la máxima es de 90 A (se recomienda trabajar hasta 

60 amperios) 

• Proporciona una fuente de alimentación de 5 V y 2,25 A para la controladora de 

vuelo. 

• Proporciona dos salidas analógicas de 3.3 V cada una para las mediciones de 

voltaje y corriente. 

https://www.ntdhoy.com/category/de-tension
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Anemómetro 

Para la medición de la velocidad del flujo de aire se utiliza un anemómetro, el cual, gracias 

a sus prestaciones y facilidad de uso, provee una lectura rápida y confiable. El anemómetro 

es un dispositivo capaz de medir la velocidad del viento a través de un sensor de efecto 

Hall. El diagrama de la Figura 2.11, presenta un diagrama explicativo de su principio de 

funcionamiento. 

 

Figura 2.11. Principio de funcionamiento de un anemómetro [Fuente propia]. 

 

El eje de la hélice de un anemómetro cuenta con un imán de 8 polos que al girar va 

cambiando el flujo del campo magnético. Un sensor dual de efecto Hall situado cerca de 

éstos detecta la transición de la polaridad magnética generando así un voltaje de salida, 

es decir, cuando el flujo de campo magnético sea positivo (+) me genera un estado en alto 

mientras que cuando el flujo sea negativo (–) el estado del sensor será bajo, obteniendo 

así una señal cuadrada la cual sirve para poder calcular empleando, por ejemplo un 

microprocesador, el tiempo de los pulsos o la frecuencia de dichos pulsos y en base a esto 

la velocidad del viento. Por lo que se escogió el anemómetro digital de la marca Kasalab 

S.A.S que se muestra en la Figura 2.12. Este sensor posee las siguientes prestaciones 

para la medición de velocidad de viento [70]: 

• Rango: 0 – 30 m / s, 0 – 90 km / h, 0 – 5860 pies / min, 0 – 65 mph, 0 – 55Knots 

• Resolución: 0.1m / s, 0.3km / h, 19ft / min, 0.2mph, 0.2Knots 

• Umbral: 0.1m / s, 0.3km / h, 39ft / min, 0.2mph, 0.1Knots 

• Precisión: +/- 5% 



58 

 

 

 

  

Figura 2.12. Anemómetro GK [70]. 

 

Este dispositivo se desarmo y se accedió únicamente a los pines necesarios para obtener 

la señal amplificada del sensor de efecto Hall (azul) y a los pines de polarización de la 

batería (rojo + y negro -) como se puede observar en la Figura 2.13. 

 

Figura 2.13. Pines accedidos del anemómetro. 
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Pantalla Nextion  

Esta pantalla (véase Figura 2.14), proporciona una interfaz de control y visualización, 

incluye el hardware de las placas de serie TFT y a partir de comunicación serial puede 

conectarse a cualquier tarjeta electrónica. Sus pines de conexión son VCC, GND, TX y RX 

[71]. 

 

Figura 2.14. Pantalla Nextion de 3.5” [71] 

 

Entre sus características, se puede mencionar las siguientes: resolución de 480 x 230, 

colores RGB 65K, pantalla TFT con panel táctil resistivo, interfaz serie TTL de 4 pines, 

memoria Flash de 16M para código de aplicación de usuario y datos, incluye un zócalo SD, 

y su fuente de alimentación recomendad es de 5V 500mA DC [72].  

 

El mal uso del Banco de pruebas puede generar daños en los componentes o en el usuario, 

razón por la cual se incorporó un botón de Paro de emergencia, el cual al ser presionado 

interrumpe la alimentación del motor.  

Paro de emergencia 

 

 

Figura 2.15. Conexión entre Paro de emergencia y Relé.  
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Este dispositivo contiene un contacto NC, el cual comandara la activación de un relé de 

tipo automotriz cuyo voltaje de alimentación es 12V y soporta 50A. El relé se encuentra 

conectado en serie entre la batería y el ESC de tal manera que al presionar al Paro de 

emergencia se corte la alimentación del sistema de propulsión. En la Figura 2.15 se puede 

observar la conexión entre el Paro de emergencia y el relé de tipo automotriz.  

 

Acondicionamiento de los sensores 
 

Los sensores seleccionados para la medición de cada variable requieren una etapa de 

acondicionamiento para obtener la variable adecuada para el análisis de eficiencia del 

sistema de propulsión, este acondicionamiento es por hardware o software dependiendo 

del sensor utilizado. Únicamente para el caso de la celda de carga, se requiere realizar una 

calibración. Además, se obtiene el error de medición de cada sensor contrastando las 

mediciones con otro equipo de medición denominado patrón.   

 

Celda de carga 

La celda de carga, en conjunto con el módulo HX711, deben ser calibrados para realizar la 

medición del empuje. Para ejecutar este proceso se requiere sujetar la celda de carga 

mediante un soporte en posición vertical, como se muestra en la Figura 2.16, se debe tener 

en cuenta que el sentido de la flecha en la celda que se indica en la Figura 2.3 indica la 

dirección de la fuerza a ser aplicada [66].  

Debido a la posición de la celda se utilizó una polea de suspensión vertical fija sobre la cual 

se enrolla una cuerda que suspende por un extremo la carga o peso y del otro extremo se 

conecta a la celda de carga, la cual medirá la fuerza [73] [74]. De esta manera se busca 

trasmitir la fuerza del peso a través de la cuerda sobre la celda, para esto se considera 

condiciones ideales, es decir hay rozamiento nulo entre la polea y la cuerda y la masa de 

estas es despreciable. 
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Figura 2.16. Calibración de la celda de carga [Fuente propia]. 

 

Para calibrar la celda de carga, se busca básicamente  hallar el valor de escala, es decir el 

factor de conversión para convertir el valor de la lectura de la celda en unidades de peso 

[66], para esto se requiere un objeto con peso conocido y a través de la librería HX711 que 

es compatible con la tarjeta Teensy 3.6 obtener el valor de la escala o factor de conversión. 

Para realizar la prueba se utilizó un objeto con peso de 100g, el mismo fue sujetado a la 

celda como se observa en la Figura 2.16; a partir de esto y utilizado la librería mencionada 

se obtuvo el factor de conversión dando un valor de 106.57. Está prueba se realizó una 

sola vez con el peso conocido para posteriormente con el valor de escala comprobar que 

la medición sea correcta.  

Con esto se procedió a realizar una prueba para comparar el peso dado por este sensor y 

el peso real de un objeto. Para esta prueba se realizaron 7 muestras con 5 mediciones 

cada una, para cada muestra se obtuvieron mediciones del valor real proporcionado por 

una balanza comercial SF-400 que soporta un peso máximo de 10Kg [66] y el valor medido 

obtenido de la celda de carga. De las mediciones de cada muestra se calculó el promedio, 

la desviación estándar, coeficiente de variación y el error relativo para definir la precisión 

de medición del sensor de empuje, esto se muestra en la Tabla 2.8. 
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Tabla 2.8. Calibración celda de carga  

Muestra 

Celda de 

carga 

Valor medido 

[g] 

Balanza 

comercial 

SF-400 

Valor Real 

[g] 

Desviación 

estándar 

[%] 

Coeficiente 

de 

variación 

[%] 

Error 

relativo 

[%] 

1 95,93 100 0,54 0,56 4,07 

2 475,06 500 0,31 0,07 4,99 

3 933,51 1000 0,78 0,08 6,65 

4 1444,24 1500 0,70 0,05 3,72 

5 1938,18 2000 0,96 0,05 3,09 

6 2417,27 2500 0,63 0,03 3,31 

7 2898,64 3000 0,86 0,03 3,38 

 Promedio 0,12 4,17 

 

El valor del coeficiente de variación puede ser usado como un indicador de repetibilidad y 

precisión, este coeficiente indica muy buena precisión cuando su valor es menor a 1%, y 

baja precisión con valores mayores a 2% [75].  

Con respecto a la Tabla 2.8 se puede concluir que la precisión es mayor conforme el peso 

medido aumenta logrando una precisión promedio de 0.12%. El error relativo promedio es 

de 4.17%, y se aprecia que el error es menor cuanto mayor es el peso medido. En base a 

esto este instrumento es capaz de medir pesos de hasta 5Kg con un error de ± 56g en 

promedio.  

 

Sensor óptico  

Dado que este tipo de sensor detecta una superficie reflectante y es sensible a la luz, fue 

necesario adecuar el rotor de cada motor (véase Figura 2.17.) para una correcta medición. 

Por lo que se utilizó cinta negra para cubrir el rotor y cinta reflectante para dividirlo en tres 

secciones, con esto se busca dividir el rotor en tres partes iguales, de tal manera que al 

detectar tres pulsos se conocerá que el motor ha dado una vuelta completa y aumentar así 

resolución en la medición de velocidad. 
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Este procedimiento se deberá realizar con cualquier otro motor a emplear, dado que la 

numeración del motor que viene impresa en el rotor puede generar mediciones erróneas.  

 

Figura 2.17. Modificación del rotor de cada motor [Fuente propia]. 

Ya que el sensor óptico genera una señal de frecuencia, para conocer la velocidad a la 

cual el motor se encuentra girando se incorpora la librería freqMeasureMulti en el código 

de la tarjeta Teensy 3.6 [76], esta permite obtener el valor de la frecuencia de giro del 

motor. 

El cálculo de la velocidad del motor en RPM se realiza utilizando la relación entre frecuencia 

y revoluciones por minuto. Por consiguiente, para obtener la velocidad del motor se debe 

multiplicar la frecuencia por 60; sin embargo, como se mencionó el rotor del motor ha sido 

divido en tres secciones esto permite obtener una señal de frecuencia como se muestra en 

la Figura 2.18b, donde el periodo de la señal es una tercera parte del periodo de la señal 

original, ver Figura 2.18a. Por lo que para el cálculo de la velocidad el valor de la frecuencia 

deberá ser multiplicado por un factor de 20. 

 

 

 

 

a)                                                           b)                                                          

Figura 2.18. (a) Señal de frecuencia original (b) Señal de frecuencia con rotor del motor 

seccionado [Fuente propia]. 
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Para conocer el error de medición de la variable velocidad se utiliza como patrón un 

Tacómetro digital comercial [77] que se muestra en la Figura 2.19, este permite un rango 

de medición entre 2.5 a 99.999 RPM con una precisión de ± 0.05%. La prueba realizada 

consiste en obtener mediciones de velocidad por parte del Tacómetro digital y del sensor 

óptico. Para esto se realiza un montaje de los elementos del sistema de propulsión y a 

partir de la variación del porcentaje de throttle, que es la señal PWM que ingresa al ESC, 

generar la variación de velocidad.  

 

 

Figura 2.19. Tacómetro digital [77]. 

 

Se realizaron 8 muestras con 12 mediciones cada una, para cada muestra se obtuvo 

mediciones del valor real proporcionado por el tacómetro digital y el valor medido obtenido 

por el sensor óptico, de las mediciones de cada muestra se calculó el promedio, la 

desviación estándar, coeficiente de variación y el error relativo para definir la precisión de 

medición del sensor óptico con respecto al instrumento patrón y que se muestran en la 

Tabla 2.9.  
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Tabla 2.9. Análisis de muestras del Sensor Óptico  

Muestra 

Sensor 

óptico 

Valor 

medido 

[RPM] 

Tacómetro 

digital 

Valor Real 

[RPM] 

Desviación 

estándar 

[%] 

Coeficiente 

de 

variación 

[%] 

Error 

relativo 

[%] 

1 2860,00 2853 39,08 1,37 0,25 

2 4680,00 4680 36,18 0,77 0,00 

3 6150,00 6167 31,33 0,51 0,28 

4 7916,75 7907 30,65 0,39 0,12 

5 8455,83 8452 11,65 0,14 0,05 

6 9570,83 9569 34,76 0,36 0,02 

7 10238,33 10240 27,58 0,27 0,02 

8 10822,50 10792 33,61 0,31 0,28 

   Promedio 0.51 0.13 

 

Con base en la Tabla 2.9, se puede establecer que el sensor óptico presenta muy buena 

precisión cuanto más altas son las revoluciones medidas, dando una precisión promedio 

de 0.51%. El error relativo promedio es de 0.13%, lo que indica que este instrumento es 

capaz de medir altas revoluciones hasta 16000 RPM como se mencionó en la Tabla 2.3, 

arrojando un error de ± 9 RPM en promedio.  

 

Power module  
 
El fabricante de este sensor indica los valores máximos para la variable voltaje y corriente 

que son 30 V y 90 A respectivamente, sin embargo, no otorga ninguna relación entre la 

variable medida y la salida del sensor, razón por la cual es necesario realizar el 

acondicionamiento del sensor considerando que el mismo presenta dos salidas de voltaje 

de 3.3V para indicar tanto para la medición de voltaje como corriente de la batería. 

Para realizar la medición del voltaje de la batería, debido a que la tarjeta Teensy 3.6 admite 

niveles de voltaje de 3.3V no es necesario realizar un acondicionamiento por hardware 

para la medición; sin embargo, para conocer el valor de la variable eléctrica original se 

debe realizar un escalamiento de la salida del sensor con respecto a la medida real del 
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voltaje de la batería. Para esto la prueba consiste en obtener mediciones de voltaje tanto 

de la batería como del sensor Power module, dado que la batería utilizada en este UAV es 

de 4S(16.8V),y su valor mínimo de voltaje no puede ser menor a 14.8V, se procede a tomar 

mediciones con un intervalo de 0.2V, estas se muestran en la Tabla 2.10. 

 

Tabla 2.10. Resultados de las pruebas realizadas para la variable Voltaje 

Salida sensor 

Power Module [V] 

Voltaje Batería 4s 

[V] 

1,25 14,8 

1,29 15 

1,31 15,2 

1,32 15,4 

1,34 15,6 

1,35 15,8 

1,37 16 

1,39 16,2 

1,40 16,4 

1,42 16,6 

1,45 16,8 

 

En este sentido para obtener la medida del voltaje de la batería se procedió a graficar los 

datos de la Tabla 2.10 (véase Figura 2.20). 
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Figura 2.20. Ecuación del escalamiento de la variable Voltaje [Fuente propia]. 

 

Con base en la Figura 2.20 se obtiene la Ecuación 2.1 que debe ser implementada 

mediante software; la misma presenta un valor R cuadrado de 0.985 indicando la cercanía 

de los datos a la línea de tendencia, tomando en cuenta que un valor de R cuadrado igual 

a 1 indica que mayor será el ajuste del modelo a la variable que está siendo medida. 

Cabe indicar que ese escalamiento permitirá utilizar baterías hasta 6S(30V) ya que el 

sensor usado permite el uso de baterías de máximo 30V, y al mantenerse la tendencia 

lineal como se observa en la Figura 2.20, esta curva es válida también si se utiliza una 

batería de 6S. 𝑉𝑏𝑎𝑡𝑡 = 12.399 ∙  𝑉𝑃𝑀 − 0.9869 (2.1) 

Donde: 𝑉𝑏𝑎𝑡𝑡: voltaje de la batería en V 𝑉𝑃𝑀: voltaje del sensor Power Module en V 

Para realizar el acondicionamiento de la corriente de la batería, se obtuvieron las 

mediciones de corriente de la batería y voltaje del sensor Power Module para esta variable, 

las mediciones se muestran en la Tabla 2.11. 

y = 11.056x + 0.8336

R² = 0.985

14.5

15

15.5

16

16.5

17

1.2 1.25 1.3 1.35 1.4 1.45 1.5

V
ol

ta
je

 d
e 

la
  b

at
er

'ia
 [V

]

Voltaje Sensor Power Module [V]

Acondicionamiento Sensor de Voltaje



68 

 

 

 

Como se puede observar los valores de voltaje del sensor están en el orden de los 

milivoltios, llegando el sensor a medir un valor de 427mV para un valor de corriente de la 

batería de 15.54A. Estos valores muy bajos no pueden ser medidos directamente por la 

tarjeta Teensy 3.6, razón por la cual se implementa una amplificación de la salida del sensor 

Power Module. 

Tabla 2.11. Resultados de las pruebas realizadas para la variable Corriente 

Salida sensor Power Module 

[V] 

Corriente Batería 4s [A] 

0,0031 1,04 

0,01007 1,28 

0,02067 1,63 

0,03287 2,06 

0,047053 2,54 

0,0642 3,13 

0,0811 3,92 

0,1158 4,83 

0,148 6,04 

0,189 7,31 

0,2218 8,56 

0,269 10,16 

0,316 11,8 

0,37 13,7 

0,427 15,54 

 

Para realizar la amplificación de la señal de voltaje del sensor Power Module para la 

variable corriente, se empezó utilizando un amplificador operacional con una ganancia fija, 

la misma que permita obtener valores a la salida de 0 a 3.3V y que puedan ser leídos por 

la tarjeta; sin embargo, esta ganancia no permitía la lectura en todo el rango de corriente 

de 0 a 50A, ya que para corrientes menores a 6A la lectura del sensor no podía ser medida 

por la tarjeta. Debido a esto se aplicó una ganancia variable al amplificador, de manera que 

los datos sean medidos por la tarjeta y no sobrepasen los niveles de voltaje de 3.3V. Para 

esto se utilizó un potenciómetro digital MCP41100 el cual es un dispositivo de un solo canal 
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de 8 bits con resistencia variable de 100K ohmios, donde su posición varia linealmente en 

256 pasos y es controlado por medio de la interfaz SPI [78]. Gracias a sus características 

se puede variar la ganancia de un MCP6002 en configuración de no inversor. El MCP6002 

es un amplificador dual de propósito general que ofrece una salida nominal entre 1.8V a 

6V, es utilizado para aplicación automotrices, amplificador, filtros analógicos, sistema de 

batería, entre otros [79].  

Para el diseño del circuito de amplificación se utiliza un amplificador en configuración de 

no inversor, se considera una ganancia máxima G=134, dado que para valores bajos de 

corriente por ejemplo 1A, se obtiene un valor de 0,0031V a la salida del sensor y al aplicar 

esta ganancia el valor de voltaje ya puede ser leído por la tarjeta.  

Considerando la ganancia y como resistencia de alimentación el potenciómetro digital de 

100K ohm, la resistencia de entrada debe ser de 750 ohm. Complementariamente, como 

acoplamiento de impedancias, se incluye un amplificador en configuración seguidor de 

voltaje. El diseño del amplificador de voltaje que se muestra en Figura 2.21, este fue 

realizado en el Software Proteus el cual permite el diseño de esquemas y PCBs. 

 

Figura 2.21. Circuito de amplificación de la variable Corriente [Fuente propia]. 

 

Una vez realizada la amplificación de la señal del sensor Power Module para corriente, se 

requiere realizar un escalamiento por software para obtener los valores numéricos de los 

datos antes de ser amplificados, de manera que a partir de la Tabla 2.11 se obtenga una 

ecuación que permita conocer el valor de la variable eléctrica original.   
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En este sentido para obtener la medida de corriente de la batería se procedió a graficar los 

datos de la Tabla 2.11 (véase Figura 2.22). 

 

Figura 2.22. Ecuación de acondicionamiento de la variable Corriente [Fuente propia]. 

 

Con base en la Figura 2.22 se obtiene la Ecuación 2.2 que debe ser implementada 

mediante software; la misma presenta un valor R cuadrado de 0.9998 indicando que la 

cercanía de los datos a la línea de tendencia es muy alta.  𝐼𝑏𝑎𝑡𝑡 = 34.293 ∙  𝑉𝑎𝑚𝑝𝑙 + 0.9419 (2.2) 

 

Donde: 𝐼𝑏𝑎𝑡𝑡: corriente de la batería en A 𝑉𝑎𝑚𝑝𝑙: voltaje amplificado del sensor Power Module en V 

 

Para conocer el error de medición de este sensor tanto para la variable voltaje como 

corriente se utiliza como patrón un analizador de potencia M8PRO (véase Figura 2.23), el 

mismo permite un voltaje de entrada de 2S(9.6V) a 8S(33.6V) medición de voltaje, 

corriente, potencia, con una precisión de corriente de ± 0.01A y de voltaje de ±0.005@4.2V 

[80]. 
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Figura 2.23. Analizador de potencia M8PRO [80]. 

Del mismo modo que para el sensor óptico, se realizaron 8 muestras con 12 mediciones 

cada una, para cada muestra se obtuvo mediciones del valor real proporcionado por el 

Analizador de potencia M8PRO y el valor medido obtenido por el sensor Power Module 

para voltaje y corriente. De las mediciones de cada muestra se calculó el promedio, la 

desviación estándar, coeficiente de variación y el error relativo para definir la precisión de 

medición del sensor Power Module con respecto al instrumento patrón y que se muestran 

en la Tabla 2.12 y Tabla 2.13 para voltaje y corriente respectivamente.  

 

 Tabla 2.12. Análisis de muestras del Sensor Power Module para la variable Voltaje 

Muestra 

Sensor 

Power 

Module 

Valor 

medido 

[V] 

Analizador 

de 

potencia 

M8PRO 

Valor Real 

[V] 

Desviación 

estándar 

[%] 

Coeficiente 

de 

variación 

[%] 

Error 

relativo 

[%] 

1 10,04 10 0,00 0,04 0,40 

2 11,05 11 0,00 0,04 0,45 

3 12,08 12 0,02 0,18 0,67 

4 13,07 13 0,00 0,00 0,54 

5 14 14 0,00 0,00 0,00 

6 15,01 15 0,00 0,00 0,07 

7 16,02 16 0,00 0,00 0,12 

8 17,05 17 0,02 0,13 0,29 

   Promedio 0,05 0,32 
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Tabla 2.13. Análisis de muestras del Sensor Power Module para la variable Corriente 

Muestra 

Sensor 

Power 

Module 

Valor 

medido 

[A] 

Analizador 

de potencia 

M8PRO 

Valor Real 

[A] 

Desviación 

estándar 

[%] 

Coeficiente 

de 

variación 

[%] 

Error 

relativo 

[%] 

1 1,018 1,04 0,01 1,46 2,12 

2 1,23 1,26 0,01 1,00 2,38 

3 1,61 1,62 0,02 1,46 0,62 

4 2,026 2,02 0,02 0,83 0,30 

5 2,508 2,49 0,02 0,71 0,72 

6 3,05 3,05 0,03 1,04 0,00 

7 3,952 3,9 0,06 1,39 1,33 

8 4,88 4,84 0,09 1,85 0,83 

   Promedio 1,22 1,04 

 

Haciendo referencia a la Tabla 2.12 y Tabla 2.13, se logró obtener una muy buena medición 

para la variable voltaje dado que el coeficiente de variación promedio es de 0.05% lo que 

indica una muy buena precisión del instrumento. El error relativo promedio es de 0.32%, lo 

que indica que este instrumento permite obtener medidas muy cercanas a las reales con 

un error de ± 0.04 V en promedio. Mientras que, para la variable corriente se tiene un 

coeficiente de 1.22% indicando que la precisión de este es buena. El error relativo promedio 

es de 1.04%, lo que indica que este instrumento permite obtener medidas muy cercanas a 

las reales con un error de ± 0.02 A en promedio.  

Este sensor, como se indicó, permite la medición de voltaje hasta 30V ± 0.04 V y de 

corriente hasta 50 A± 0.02 A. 
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Anemómetro 

Para la medición de la velocidad del viento se cuenta con la señal de frecuencia del sensor, 

este al igual que el sensor óptico utiliza una entrada digital de la tarjeta Teensy 3.6 para la 

medición de esta variable.  

Para realizar el acondicionamiento y obtener el error de medición de este sensor se utilizó 

como patrón un anemómetro comercial, se realizaron pruebas para medir la velocidad del 

viento en m/s de del anemómetro comercial y del valor de frecuencia del sensor de viento. 

Esto se realizó empleando el ventilador disponible en el Laboratorio de Fluidos de la 

Facultad de Mecánica. Se colocaron tanto el anemómetro comercial como el sensor de 

viento en la misma posición para obtener sus respectivas mediciones, los datos obtenidos 

de esta prueba se muestran en la Tabla 2.14. 

 

Tabla 2.14. Resultados de las pruebas realizadas para la variable velocidad del viento  

Salida del sensor de 

viento [Hz] 

Velocidad del viento 

del anemómetro [m/s] 

29,48 2,10 

31,52 2,19 

111,56 5,72 

132,66 6,65 

134,84 6,75 

 

En este sentido para obtener la medida de la velocidad del viento se procedió a graficar los 

datos de la Tabla 2.14 (véase Figura 2.24). 
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Figura 2.24. Ecuación de acondicionamiento de la variable Velocidad del viento [Fuente 

propia]. 

De esta manera relacionando la frecuencia del sensor de viento y la velocidad en m/s del 

anemómetro comercial se obtiene la Ecuación 2.3 que permite acondicionar el sensor de 

viento; la misma presenta un valor R cuadrado de 1 indicando que la cercanía de los datos 

a la línea de tendencia es la más alta. 𝑉𝑣𝑖𝑒𝑛𝑡𝑜 = 0.0441 𝐹𝑟𝑒𝑞 + 0.7994 (2.3) 

Donde: 𝑉𝑣𝑖𝑒𝑛𝑡𝑜: velocidad del viento en m/s  𝐹𝑟𝑒𝑞: frecuencia del sensor de viento en Hz 

En esta prueba se realizaron 7 muestras con 12 mediciones cada una, para cada muestra 

se obtuvo mediciones del valor real proporcionado por el Anemómetro comercial GK y el 

valor medido obtenido por el sensor de viento. De las mediciones de cada muestra se 

calculó el promedio, la desviación estándar, coeficiente de variación y el error relativo para 

definir la precisión de medición del sensor de viento con respecto al instrumento patrón, 

esto se detalla en la Tabla 2.15. 

Para la medición de la velocidad del viento el sensor utilizado arrojo un coeficiente de 

variación promedio de 0.66% el cual indica muy buena precisión en la medida y un error 

relativo de 0.53% lo que indica que el sensor en su medición presentara un error promedio 
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de ± 0.023 m/s. Como se mencionó este sensor permite medir velocidades del viento hasta 

30m/s con el error definido.  

Tabla 2.15. Análisis de muestras del Sensor de viento  

Muestra 

Sensor 

de 

viento 

Valor 

medido 

[m/s] 

Anemómetro 

comercial 

Valor Real 

[m/s] 

Desviación 

estándar 

[%] 

Coeficiente 

de 

variación 

[%] 

Error 

relativo 

[%] 

1 2,08 2,1 0,02 0,99 0,95 

2 2,28 2,3 0,02 0,83 0,88 

3 5,75 5,8 0,04 0,72 0,87 

4 6,18 6,2 0,02 0,31 0,32 

5 6,5 6,5 0,02 0,33 0,00 

6 6,96 7 0,05 0,77 0,57 

7 7,19 7,2 0,05 0,69 0,14 

   Promedio 0.66 0.53 

  

Una vez que se ha concluido con el acondicionamiento de los sensores y considerando los 

demás componentes mencionados como pantalla y Paro de emergencia, se procede a la 

elaboración de una placa PCB la cual es presentada en la sección de Integración del Banco 

de Pruebas. 

 

2.1.1.2 Componentes mecánicos 

Soporte del motor y sistema móvil  
 

Con el fin de medir la variable empuje es necesario el uso de una estructura móvil que 

ayude a transmitir el empuje de la hélice. Para ello se usan rodamientos lineales tipo bola 

con sus respectivas varillas, como se puede apreciar en la Figura 2.25. De esta forma se 

consigue una guía lineal con el objetivo que todo el empuje generado por el motor lo reciba 

la celda de carga. 
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Figura 2.25. Eje y rodamiento lineal SCS [81]. 

En función de esto, se diseñan postes que sirven de base para el sistema móvil, véase 

Figura 2.26. Dicho sistema cuenta con dos guías lineales por lo tanto es necesario el uso 

de 4 postes para distribuir adecuadamente el peso del motor. Estos postes son diseñados 

en CAD y cortados en una CNC, están hechos de acero inoxidable y contiene las roscas 

para asegurar la varilla de los rodamientos lineales mediante prisioneros y también para 

anclarlos en una base fija. 

 

Figura 2.26. Estructura móvil [Fuente propia]. 

Por consiguiente, es necesario una estructura que ayude a sujetar el motor y acoplarlo en 

el sistema móvil. Los motores brushless comerciales cuentan con un soporte tipo cruceta, 
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como se puede apreciar en la Figura 2.27, que permite el anclaje de motor a una estructura 

plana. En función de este acoplamiento se diseña una estructura donde se coloca el motor, 

luego esta se ensambla al sistema móvil. 

      

Figura 2.27. Soporte tipo cruceta para motores brushless [Fuente propia]. 

Esta estructura consta de dos partes como se muestra en la Figura 2.28. La primera parte 

se trata de un acople universal para la mayoría de los motores brushless comerciales, 

Analizando el soporte antes mencionado se diseña una X en base a lo indicado en [3]. En 

el centro de esta X se encuentra una perforación circular grande para que la parte posterior 

del eje del motor se pueda alojar sin hacer contacto con la superficie, ya que algunos 

motores tienen el eje muy largo. Finalmente, los cuatro huecos de la parte posterior se 

emplean para colocar tornillos para sujetar este soporte con la base.  

                    

Figura 2.28. Soporte y base para el motor [Fuente propia] 
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Figura 2.29. Base para el motor [Fuente propia]. 

En la Figura 2.29 se muestra el anclaje del motor a este soporte con los respectivos tornillos 

y tuercas. Cabe recalcar que este soporte está diseñado para diferentes tamaños de 

motores entre pequeños y medianos.  

Para la segunda parte de la estructura, se deben considerar tanto la estructura móvil como 

la ubicación de la celda de carga, que debe ser en forma vertical, para poder medir el 

empuje, como se muestra en la Figura 2.30. De esta forma, la base diseñada cuenta con 

las perforaciones necesarias para ser sujetada a la estructura móvil considerando la unión 

con el soporte para el motor y también permitir aplicar la fuerza de empuje a la celda de 

carga. 

 

Figura 2.30. Análisis para el diseño de la base [Fuente propia]. 
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Estas piezas se diseñaron en CAD y se fabricaron mediante corte laser en acrílico de 6mm 

altamente resistente, garantizando así su robustez. Finalmente, con la ayuda de un perfil 

de aluminio se sujetan las dos piezas, como se muestra en la Figura 2.31. 

 

Figura 2.31. Estructura armada [Fuente propia]. 

Se diseña además una base rígida para soportar la geometría vertical de la celda de carga, 

véase la Figura 2.32. Esta se diseña de manera que la celda no toque la base del motor, 

ya que de ocurrir esto se desviarán las fuerzas, obteniendo lecturas erróneas.  

 

Figura 2.32. Soporte para la celda de carga [Fuente propia]. 



80 

 

 

 

Considerando la fuerza que se va a ejercer, la pieza diseñada ofrece gran resistencia. Para 

esto se realizó un análisis de estrés mediante la tensión de Von Mises utilizando el software 

Autodesk Inventor Professional 2021 [82], la cual indica cual sería el fallo elástico de una 

estructura sólida deformable cuando la energía de distorsión elástica del material es 

rebasada. En los resultados del análisis de la tensión equivalente de Von Mises que se 

obtuvieron se puede observar que las áreas de tensión aplicada no rebasan el límite de 

tensión máxima expresada en color rojo como se puede ver en la Figura 2.33. Adicional a 

esto también se analiza la deformación de la pieza la cual indica la cantidad de estiramiento 

que sufrió la pieza diseñada al aplicarle una carga máxima dando como resultado un 

desplazamiento máximo de 0.0124mm. Cabe recalcar que para este estudio se utilizó 

como material de análisis ABS, mismo que se empleó para la fabricación de la pieza, y 

como carga máxima una fuerza de 12lbf considerando que la celda de carga utilizada es 

de 5Kg y puede medir una fuerza de 11.02lbf. 

 

 

Figura 2.33. Análisis de estrés de materiales [Fuente propia]. 
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Con el fin de garantizar una base de apoyo solida e inamovible para que la celda de carga 

pueda flexionarse es necesario tener una base de anclaje. Por ello, se coloca una placa de 

aluminio de 2mm de ancho que permite un punto de apoyo y también para que exista el 

espacio suficiente para que se pueda flexionar la celda de carga como se muestra en la 

Figura 2.34. Se utilizó CAD para el diseño de esta pieza y posteriormente, con ayuda del 

programa Ultimaker Cura 4.8 [83], se lo transforma a código G para su impresión en 3D.  

                

Figura 2.34. Anclaje de la celda de carga [Fuente propia]. 

Finalmente se construyó una base para sujetar todos los componentes mecánicos de la 

base móvil. Además, se utilizaron pernos avellanados para sujetar los postes y la estructura 

de la celda de carga como se observa en la Figura 2.35.  

  

Figura 2.35. Anclaje de la estructura móvil a una base. [Fuente propia]. 
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Soporte para los sensores 
 

Con el objetivo de integrar la parte electrónica al Banco de Pruebas es necesario el diseño 

de una caja que resguarde estos componentes. En esta caja (véase la Figura 2.36) se 

encontrarán las placas electrónicas PCB que se presentan en la sección de Integración del 

Banco de Pruebas, junto con el sensor de voltaje y de corriente (Power Module), también 

estará incorporado el ESC. Adicionalmente, se dispondrán de conectores externos para la 

batería, la fuente de alimentación, el puerto USB, el motor y la ranura para la tarjeta de 

memoria. Además, se cuenta con un botón de encendido y apagado del sistema.  

Todos estos componentes fueron tomados en cuenta, para el diseño de la caja, 

considerando también la pantalla Nextion y el botón de paro. Por lo tanto, mediante el uso 

de Autodesk Fusion 360 se diseña cada lado de la caja de manera armable y se lo corta a 

laser en MDF de 3mm.  

 

 

Figura 2.36. Diseño de la caja [Fuente propia]. 

Es necesario anclar todos los componentes a la caja y para eso es necesario el uso de 

soportes que permitan ajustar los diferentes dispositivos de entrada. Por lo tanto, el primer 

acople diseñado es para el conector XT60, este conector proporciona una conexión sólida 

para amperajes altos como es el caso de la batería LiPo. En la Figura 2.37 se muestra el 

diseño de un soporte para anclarlo a la caja y su implementación.  
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Figura 2.37. Soporte para el conector XT60 [Fuente propia]. 

Es necesario el uso de una fuente externa que suministre energía al sistema electrónico 

por lo tanto se dispone de un conector jack de alimentación DC. Este conector debe estar 

sujeto fijamente a la caja por ende se diseña un soporte que permite un anclaje seguro 

como se aprecia en la Figura 2.38. 

                       

Figura 2.38. Soporte para el jack de alimentación [Fuente propia]. 

Para la comunicación del Banco de Pruebas con la computadora se utiliza la comunicación 

serial mediante un cable USB, en este caso se coloca en el Banco de Pruebas un conector 

USB tipo B hembra para el cruce de datos requiriendo así un soporte para su correcto 

ensamblaje. En la Figura 2.39 se puede apreciar dicho diseño. 
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Figura 2.39. Soporte para el conector USB tipo B [Fuente propia]. 

Para la medición de velocidad se debe colocar el fotodetector a una distancia donde la luz 

emitida por el sensor se pueda reflejar y capturar. Para ello se diseña una pieza donde se 

coloca dicho sensor a una distancia que no interfiera con el giro del motor y también con el 

fin de evitar la interferencia de la luz exterior y proteger al módulo de acondicionamiento. 

Por esto, basándose en la geometría del soporte del motor, como se puede apreciar en la 

Figura 2.40, se diseña una pieza que permite la medición de velocidad del sistema 

propulsor. En la Figura 2.41 se puede apreciar el diseño para el soporte del sensor, así 

como la pieza ya terminada. 

 

Figura 2.40. Anclaje del soporte para el sensor óptico [Fuente propia]. 
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Figura 2.41. Diseño del soporte para el sensor óptico [Fuente propia]. 

Todos los diseños CAD realizados se hicieron con el software Autodesk Inventor 

Professional 2021 y el software Autodesk Fusion 360 los cuales permiten exportar el 

archivo a una extensión .stl y mediante el software Ultimaker Cura transformarle a un 

programa de código G para ser usado en una impresora 3D para extruir el prototipo. En la 

Figura 2.42 se ve la pieza en el procesamiento del software Cura listo para ser exportada 

en código G. 

 

 

Figura 2.42. Configuración del software Ultimate Cura [Fuente propia]. 
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El grupo de investigación ATA disponen de dos impresoras 3D en el Laboratorio de UAVs 

de la Facultad de Ingeniería Mecánica. La primera impresora 3DELTA modelo M333.5-01 

posee una cámara complemente cerrada ideal para impresiones utilizando materiales 

resistentes y tóxicos como el plástico ABS. La segunda impresora es la Creality CR-10S 

utilizada generalmente para imprimir piezas con PLA. En la Figura 2.43 se puede apreciar 

la impresión de una pieza utilizando la Creality CR-10S. Todas las piezas diseñadas se 

imprimieron en PLA, con excepción del soporte para la celda de carga la cual se imprimió 

en ABS. 

 

Figura 2.43. Impresión de las piezas [Fuente propia]. 

La integración de todos los componentes de hardware como también, todas las conexiones 

eléctricas se lo describen en la Sección 2.1.3. Por otro lado, el diagrama de bloque de 

conexión se encuentra en el ANEXO A, mientras que los diseños de las placas electrónicas 

con sus respectivos esquemáticos se encuentran en el ANEXO B. 

 

2.1.2 COMPONENTES DE SOFTWARE 

 

2.1.2.1 Programa implementado en la tarjeta Teensy 3.6 
 

La tarjeta de desarrollo Teensy 3.6 es la encargada de obtener la medición de cada sensor 

empleado en la medición de las variables de interés, controlar la velocidad del motor, así 

como también permite la comunicación con la interfaz de visualización NEXTION dispuesta 
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en el Banco de Pruebas, para un manejo Local, y su comunicación serial con la PC para 

un manejo Remoto del Banco de Pruebas. 

Instalación de complementos para uso de la tarjeta Teensy 3.6  

Para la configuración del software de la tarjeta se utilizó el IDE de Arduino. Para su uso es 

necesaria la instalación de programas como Teensy Loader, véase Figura 2.42a. Este 

permite la descarga de programas a la tarjeta Teensy y la compilación de estos [84]. 

La instalación de Teensyduino, véase Figura 2.44b, es el siguiente paso. De esta manera 

se agrega los archivos de Teensy al software de Arduino. Solo es necesario establecer el 

directorio que contiene el software Arduino [84].  

               

a)                                                            b) 

Figura 2.44. (a) Aplicación Teensy Loader (b) Instalación Teensyduino [84]. 

 

Asignación de pines y definición de librerías.  

En base a los sensores que componen el sistema electrónico y sus respectivas 

características, en la Tabla 2.16 se establece la asignación de pines en base al tipo de 

señal de cada componente.  
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Tabla 2.16. Asignación de pines de la Tarjeta Teensy 3.6  

Pin Componente Tipo de señal 

9 Sensor óptico Entrada digital 

10 Sensor de viento Entrada digital 

13 Led indicador Salida digital 

19 Modulo HX711 Salida digital   SCK 

20 Modulo HX711 Entrada digital DOUT 

21 Sensor Power module (Voltaje) Entrada análoga 

23 ESC Salida PWN 

26 Paro de emergencia Entrada digital 

27 Buzzer Salida digital 

28 Potenciómetro digital Salida digital CS 

29 Potenciómetro digital Salida digital SCK 

30 Potenciómetro digital Salida digital DOUT 

31 Pantalla Nextion Entrada digital TX4 

32 Pantalla Nextion Salida digital RX4 

35 Sensor Power module (Corriente) Entrada análoga 

 

Respecto a las librerías empleadas, estas permiten realizar el control de la velocidad del 

motor, medición de frecuencia de los sensores de velocidad del motor y del viento, lectura 

del empuje generado por el par moto-hélice, y el almacenamiento de las mediciones 

efectuadas. A continuación, se detallan las librerías utilizadas.  

• Servo.h: permite generar una señal PWM de 50Hz para control de una variedad de 

servo motores [85]. 

• FreqMeasureMulti.h: mide el tiempo transcurrido durante cada ciclo de una 

frecuencia de entrada, permite la medición de hasta 8 frecuencia simultáneamente 

[76].  

• HX711.h: usada para lectura de células de carga/basculas [86]. 

• SD.h: permite leer y escribir en Tarjetas SD, la comunicación entre el 

microcontrolador y la tarjeta SD es SPI [87]. 
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Basados en la aplicación del Banco de Pruebas, a continuación, en la Figura 2.45 se 

presenta el diagrama de flujo del programa implementado en la Tarjeta electrónica Teensy 

3.6. 

 

Figura 2.45. Diagrama de flujo implementado en la tarjeta electrónica Teensy 3.6  
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2.1.2.2 Interfaz de Visualización - Pantalla NEXTION 

 

El Banco de Pruebas está provisto de una pantalla NEXTION, la misma cuenta con un editor que 

contiene componentes como botones, texto, slider, graficas, entre otros, para desarrollar el diseño 

de la interfaz [72]. Para la creación de la interfaz se emplea el programa NEXTION STUDIO (véase la 

Figura 2.46) donde se procede con la selección de la resolución de la pantalla para proceder con el 

diseño y programación de esta. Ahora bien, basados en la aplicación del Banco de Pruebas, 

la pantalla también consta de indicadores para cada una de las mediciones, así como de 

un teclado para el manejo de la variable Throttle.  

 

Figura 2.46. Pantalla Principal NEXTION STUDIO [72]. 

Para facilitar el uso del Banco de Pruebas se proporciona la opción de un mando local o 

remoto, esto radica en el control de la variable Throttle. Al trabajar en modo local, el control 

será mediante la pantalla NEXTION, y al usar modo remoto la pantalla permitirá 

únicamente visualizar las mediciones, ya que el control de la variable será a través de la 

Interfaz diseñada en la PC. Además, puesto que el uso prologando de la batería del Banco 

de Pruebas puede generar daños en la misma, se enviarán mensajes de advertencia 

cuando la batería este en un nivel bajo de voltaje y mensajes de información si el valor del 
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Throttle sobrepasara los límites establecidos entre 0% y 100%. Con base en esto, el 

diagrama de flujo del funcionamiento de la pantalla que fue implementado en el Editor de 

Nextion, se muestra en la Figura 2.47. 

 

Figura 2.47. Diagrama de flujo implementado en la pantalla Nextion [Fuente propia]. 

 

Como se mencionó anteriormente, para precautelar la seguridad del usuario en caso de 

fallas, se implementó adicionalmente un Paro de emergencia, el cual puede ser accionado 

en cualquier momento y en la pantalla se indicará un mensaje de peligro.  

En la Figura 2.48 se muestra la pantalla inicial de la interfaz de visualización, esta pantalla 

cambia automáticamente a la pantalla principal en un tiempo de 4000 (ms). La pantalla 

principal permite en primera instancia el control de la variable Throttle a partir de un teclado 

digital que se muestra en la Figura 2.49. 
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Figura 2.48. Pantalla Inicial de la Interfaz de Visualización [Fuente propia]. 

 

Figura 2.49. Teclado del editor de NEXTION [72] 

 

Para la visualización de las variables se estableció un objeto de texto para cada una de 

ellas, además se cuenta con una barra para representar el estado de voltaje de la batería. 

Como se puede observar en la Figura 2.50 se tiene un indicador de una PC el cual al 

mantenerse en color blanco indica su estado por default en modo local, al activar este botón 

el mismo se torna de color negro para evidenciar el cambio al modo remoto.  
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Figura 2.50. Pantalla principal de la Interfaz de Visualización [Fuente propia]. 

Los avisos de información, advertencia, y peligro son desplegados en la pantalla en base 

a las condiciones fijadas en el programa del editor de NEXTION (véase Figura 2.51). En el 

caso del voltaje el aviso se desplegará cuando la batería este bajo 14.6V. 

 

 

Figura 2.51. Avisos emergentes de la aplicación desarrollada [Fuente propia]. 
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2.1.2.3 Interfaz Gráfica en MATLAB 
 

En este apartado se indica el desarrollo de la interfaz gráfica, esta proporciona al usuario 

el control local o remoto del Banco de Pruebas y a su vez el manejo de la simulación del 

modelo del sistema de propulsión, para así obtener un análisis de eficiencia y consumo 

energético del sistema de propulsión en prueba.  

La interfaz se divide en tres niveles, el primero corresponde a la portada del proyecto de 

titulación, la misma se puede apreciar en la Figura 2.52. En el segundo nivel se tiene la 

pantalla principal, la misma permite la selección del control del Banco de Pruebas o de la 

simulación del sistema de propulsión (véase Figura 2.53). En cuanto al tercer nivel, este 

despliega los datos numéricos y gráficos de las dos opciones antes mencionadas. En la 

Figura 2.54 y Figura 2.55 se detallan las pantallas correspondientes a las opciones de 

control que contiene la pantalla principal. 

 

Figura 1.52. Pantalla de portada de la interfaz gráfica (primer nivel) [Fuente propia].. 
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Figura 1.53. Pantalla principal de selección (segundo nivel) [Fuente propia]. 

 

 

Figura 1.54. Pantalla de Control del Banco de Pruebas (tercer nivel) [Fuente propia]. 
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Figura 1.55. Pantalla de Control de la simulación del sistema de propulsión (tercer nivel). 

 

A continuación, el Figura 2.56, Figura 2.57 y Figura 2.58 se presenta el diagrama de flujo 

de los programas de cada pantalla de la interfaz diseñada.  

 

Figura 1.56. Diagrama de flujo de la pantalla principal (segundo nivel) [Fuente propia]. 
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Figura 1.57. Diagrama de flujo de la pantalla de control del Banco de Pruebas (tercer 

nivel) [Fuente propia]. 
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Figura 1.58. Diagrama de flujo de la pantalla de control de la simulación (tercer nivel) 

[Fuente propia]. 
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2.1.3 INTEGRACIÓN DEL BANCO DE PRUEBAS 

 

Una vez obtenidos los componentes mecánicos para el Banco de Pruebas se los ensambla 

de forma relativamente fácil en una base diseñada para soportar la estructura móvil. El 

primer paso es colocar en su posición la celda de carga junto con el soporte diseñado, esta 

pieza se une firmemente con 4 tornillos M5 garantizando un apoyo fuerte e inamovible. 

También se sitúa los postes del sistema móvil sujetándolos con tornillos avellanados M5.  

Posteriormente se coloca los rodamientos móviles y la estructura que sirve como soporte 

para el motor, así como también la estructura para el sensor de velocidad como se muestra 

en la Figura 2.59.  

 

 

 

Figura 2.59. Ensamble del sistema móvil. 
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Para la integración de los componentes electrónicos y los acondicionamientos diseñados 

con la tarjeta electrónica Teensy 3.6 se procede a realizar el circuito esquemático con 

ayuda del software ARES-Proteus para la elaboración del PCB (en el ANEXO B se muestra 

el diseño de las pistas diseñadas) donde se encontrarán todos los elementos necesarios 

para el funcionamiento y recolección de datos del Banco de Pruebas. En la Figura 2.60 se 

puede ver la placa principal implementada. 

 

 

Figura 2.60. Placa principal implementada. 

Con la necesidad de resguardar la integridad del usuario se diseñó una placa de potencia 

en el cual se encuentra la electrónica necesaria para alimentación y seguridad 

desactivando directamente la alimentación principal del motor en caso de emergencia 

como se muestra en la Figura 2.61.  

 

Figura 2.61. Placa de potencia implementada. 
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Una vez que se tiene las placas armadas y soldadas se procede incorporales en la caja 

diseñada, junto con todas las conexiones eléctricas necesarias para los sensores, como se 

puede apreciar en la Figura 2.62. 

 

 
 

Figura 2.62. Montaje de las placas en la caja diseñada. 

Una vez se tiene el prototipo ensamblado y con sus conexiones eléctricas instaladas se 

procede a montar la caja con toda la electrónica en la base con el sistema móvil (véase la 

Figura 2.63 y la Figura 2.64). 

 

 

Figura 2.63. Banco de Pruebas vista lateral derecha. 
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Figura 2.64. Banco de Pruebas vista lateral izquierda. 

 

2.2. IMPLEMENTACIÓN DEL MODELO DEL SISTEMA DE 

PROPULSION 

2.2.1. BATERÍA 

En esta sección se detalla el proceso seguido para implementar el modelo de batería 

escogido (véase la Figura 2.65), el cual se basa en el propuesto por Chen [51] explicado 

en la Sección 1.3.6. Para lo cual se usaron los datos de una batería tipo LiPo TCL PL-

383562 de 800mAh de capacidad. Los parámetros de esta celda son conseguidos a partir 

de experimentación llevada a cabo en [38]. Además, se realizaron una secuencia de 

pruebas para revisar el adecuado desempeño del modelo. 

 

Figura 2.65. Esquemático del modelo de la batería propuesto por Chen [38]. 
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Basados en la investigación y los resultados dados en [38], los parámetros del modelo son 

dados en función del estado de carga (SOC) según las siguientes ecuaciones:  

 𝑉𝑜𝑐(𝑆𝑂𝐶) = −1.031 · 𝑒−35·𝑆𝑂𝐶 + 3.685 + 0.2156 · 𝑆𝑂𝐶 − 0.1178 · 𝑆𝑂𝐶2 + 0.4175 · 𝑆𝑂𝐶3 

 

(2.4) 𝑅𝑆(𝑆𝑂𝐶) = 0.1562 · 𝑒−24.37·𝑆𝑂𝐶 + 0.07446 

 

(2.5) 𝑅𝑇𝑆(𝑆𝑂𝐶) = 0.3208 · 𝑒−29.14·𝑆𝑂𝐶 + 0.04669 

 

(2.6) 𝐶𝑇𝑆(𝑆𝑂𝐶) = −752.9 · 𝑒−13.51·𝑆𝑂𝐶 + 703.600 

 

(2.7) 𝑅𝑇𝐿(𝑆𝑂𝐶) = 6.603 · 𝑒−155.2·𝑆𝑂𝐶 + 0.04984 

 

(2.8) 𝐶𝑇𝐿(𝑆𝑂𝐶) = −6056 · 𝑒−27.12·𝑆𝑂𝐶 + 4475.00 

 

(2.9) 

 

Debido que el modelo aplicado por Chen es para una batería monocelda, se aplica la 

simplificación propuesta por Kim [88] y así poder aplicar el modelo de una sola celda en el 

caso de baterías compuestas por diversas celdas asociadas en serie y paralelo, esto con 

el fin de aumentar la capacidad y el voltaje.  

La estructura del modelo construido es la siguiente: 

 

Figura 2.66. Diagrama de subsistemas para el modelo de la batería. 
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Como se puede observar en la Figura 2.66 el modelo de Chen esta subdividido en nueve 

subsistemas (resaltados en los bloques sombreados con gris), de los cuales cinco de ellos 

corresponden con el cálculo de los parámetros característicos de la batería (Bloque 1 y 

Bloque 2) y el resto de los subsistemas calculan la caída de voltaje en los parámetros de 

la batería (Bloque 3) para determinar el voltaje de la batería al aplicarle una carga 𝑉𝑏𝑎𝑡. 
Este voltaje sirve como consigna para una fuente tensión variable (Bloque 4), que 

proporciona la corriente demandada por la carga 𝐼𝑏𝑎𝑡. 
Para la simulación de este modelo se utiliza el software Simulink ya que tiene la capacidad 

de implementar modelos dinámicos y también permite la programación mediante bloques, 

facilitando así la implementación y su posterior estudio. 

Bloque 1: Subsistema de cálculo de SOC 

Para el cálculo del estado de carga (SOC por sus siglas en inglés State Of Charge) se usa 

el contador de Amperios Hora de Coulomb [89] que es un método de estimación de SOC 

que usa principalmente la corriente de descarga para estimar la capacidad restante de la 

batería, como se puede ver en la Ecuación 2.10. Esta ecuación parte definiendo el estado 

de carga inicial (𝑆𝑂𝐶0)  y se resta la integral definida en un tiempo t de simulación de la 

corriente de descarga (𝐼) dividida por la capacidad de la batería (𝐶𝐶𝑎𝑝).  

𝑆𝑂𝐶 = 𝑆𝑂𝐶0  −  ∫ 𝐼 ⋅ 100𝐶𝐶𝑎𝑝 ⋅ 3600 𝑑𝑡𝑡
0  (2.10) 

 

La implementando esta ecuación en Simulink se muestra en la Figura 2.67 definiendo los 

parámetros de entrada de este primer bloque que son: el estado de carga inicial 𝑆𝑂𝐶0, la 

corriente de descarga 𝐼, y la capacidad de la batería 𝐶𝑛, teniendo como salida el estado de 

carga 𝑆𝑂𝐶. Además, se utiliza un saturador para limitar el SOC entre 1 y 0. 
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Figura 2.67. Diagrama de bloques para el cálculo del SOC. 

Bloque 2: Implementación de las Ecuaciones 2.22 a 2.27 

Para el cálculo de los parámetros de la batería proporcionados por Chen se utiliza el bloque 

de Simulink Block Parameters (véase la Figura 2.68) que permiten ingresar las ecuaciones 

parametrizadas en función del SOC. Este bloque permite evaluar ecuaciones de una sola 

variable, denominada u, debido a que en todos los casos se tiene como entrada el SOC 

que tiene la batería en un instante simulado; mientras que, en la salida se tendrá el valor 

del parámetro deseado en ese instante. 

 

Figura 2.68. Block Parameters de MATLAB. 
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Bloque 3: Subsistemas de cálculo VRS, VTS y VTL 
  
 
Obtenidos los valores de los parámetros de la batería se debe calcular la caída de voltaje 

producida por la resistencia en serie 𝑅𝑠 y por las dos ramas RC (𝑅𝑇𝑆, 𝑅𝑇𝐿, 𝐶𝑇𝑆 𝑦 𝑅𝑇𝐿). Para 

ello se han creado 3 subsistemas (Bloque 3), donde los dos primeros se usan para la caída 

de voltaje en las dos ramas RC usando la Ecuación 2.12 y la última se le aplica la Ley de 

Ohm para la resistencia 𝑅𝑠. En la Figura 2.70 se puede observar el subsistema para el 

cálculo de la caída de voltaje en una rama RC, mientras que en la Figura 2.69 se realiza el 

cálculo de la caída en la resistencia serie 𝑅𝑠.  𝑑𝜐𝑑𝑡 = 𝑖𝐶 − 𝑣𝑅𝐶 (2.11) 

𝑉 = ∫(𝐼𝐶 − 𝑉𝑅𝐶)𝑑𝑡 (2.12) 

 

 
Figura 2.69. Diagrama de bloque para el cálculo de la caída de voltaje en la resistencia 

serie. 

 

Figura 2.70. Diagrama de bloque para el cálculo de la caída de voltaje en la rama RC 
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Bloque adicional: Conversión de sistema monocelda a multicelda 

Una vez estructurados los bloques básicos antes mencionados se construye un subsistema 

que englobe todos estos bloques. Posteriormente, debido a que le modelo propuesto por 

Chen [51] es para una batería de una sola celda, como se mencionó anteriormente, se 

utiliza la simplificación propuesta por Kim [88] para convertirlo en un modelo multicelda.  

La simplificación de Kim expresa que para los elementos en serie se multiplica el valor del 

componente (𝑉𝑅𝑠, 𝑉𝑇𝑆, 𝑉𝑇𝐿) por el número de celdas en serie, mientras que para el caso de 

las ramas en paralelo se divide la corriente que circula en los terminales de la batería (𝐼𝑏𝑎𝑡) 
entre las ramas en paralelo que se tenga. De este modo se logra simular una única celda 

con características generales en una batería multicelda. El voltaje de la batería será la de 

una celda aislada (4.2V) multiplicada por el número de celdas en serie que se requiera. En 

la Figura 2.71 se observa la implementación del sistema multicelda. 

 

 

Figura 2.71. Subsistema de conversión de una monocelda a una multicelda. 
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Adicionalmente se programó una lógica para detener la simulación una vez que la batería 

se haya descargado, es decir, cuando los valores de voltaje de la celda alcancen el mínimo 

voltaje programado se manda a detener la simulación. La implementación de este bloque 

se lo puede observar en el ANEXO C. 

Bloque 4: Generador de tensión variable 

Finalmente se convierte la señal de voltaje originada en el subsistema anterior en un voltaje 

utilizable a partir de una fuente de voltaje controlada para ello se usa el bloque Controlled 

Voltage Source obteniendo los bornes de la batería: positivo (+) y negativo (-). Además, se 

utiliza el bloque Current Measurement para obtener la corriente que circula por la batería e 

introducirla como dato en el sistema. La implementación de este bloque se lo desarrolla en 

la Figura 2.72. 

 

Figura 2.72. Subsistema generador de tensión variable. 

 

Bloque final 

El modelo final se lo ha compactado un solo bloque el cual cuenta con dos entradas que 

permite la configuración del número de celdas en serie y en paralelo (Elem_para, 

Elem_serie) basándose en características generales en una monocelda de 4.2 V de voltaje 

nominal a máxima carga y 800 mAh de capacidad. Además, el modelo proporciona 

información el estado de carga de la batería (SoC) y consta con dos bornes de conexión 

positivo y negativo (P, N) para acoplar la carga eléctrica (véase la Figura 2.73). 
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Figura 2.73. Bloque final del modelo implementado. 

 

2.2.2. CONJUNTO ESC Y MOTOR BRUSHLESS 

Para la implementación del modelo del motor y ESC, se consideró el ejemplo de MATLAB 

denominado “ rushless  C  otor Fed by Six-Step  nverter” (véase Figura 2.74), el cual 

está conformado por un motor PMSM (Maquina síncrona de imanes permanentes) con 

modulación trapezoidal (seis pasos). Este motor es alimentado a través de un inversor que 

contiene un puente de Mosfets de la librería Specialized Power Systems Library. Las 

señales del inversor son producidas mediante un decodificador de las señales del sensor 

de efecto Hall, con esto se busca sincronizar las señales de control del inversor con la 

fuerza contraelectromotriz; adicionalmente este ejemplo presenta la aplicación de un 

control de lazo cerrado de la variable velocidad, cuyo diagrama de bloques se presenta en 

la Figura 2.75 [90]. 

 

 

Figura 2.74. a) Ejemplo de Simulink “ rushless  C  otor Fed by Six-Step  nverter” [90]. 
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Figura 2.75. Diagrama de bloques del Ejemplo de Simulink “ rushless  C  otor Fed by 

Six-Step  nverter” [Fuente propia]. 

 

En este sentido para modelar el motor se utiliza el bloque denominado “Permanent Magnet 

Synchronous Machine” de la Figura 2.76, el mismo se encuentra en la librería Simscape/ 

Electrical/ Specialized Power Systems/ Fundamental Blocks/ Machines. 

Como se puede observar el ejemplo de Simulink contiene bloques que permiten modelar 

tanto el motor brushless, así como el ESC con su lógica de control, es por esta razón que 

se tomó como punto de partida este ejemplo para la modelación de los componentes 

mencionados, sin incluir el control de velocidad que se aplica en el ejemplo.  

 

Figura 2.76. Bloque “Permanent Magnet Synchronous  achine” [91] 

 
Este bloque permite modelar el funcionamiento de una maquina trifásica ya sea con forma 

de onda de la fuerza contraelectromotriz senoidal o trapezoidal como es el caso del motor 

brushless. En base a esto el bloque debe ser configurado como se muestra en la Figura 

2.77, seleccionado forma de onda trapezoidal, así como también Torque en el parámetro 

denominado Entrada Mecánica.     
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Figura 2.77. Configuración del  loque “Permanent Magnet Synchronous  achine” Parte 

1 [91] 

 

En la pestaña de parámetros (véase Figura 2.78) se deben configurar los parámetros 

eléctricos y mecánicos del motor. Estos son: resistencia e inductancia de fase del estator, 

constante de torque mecánica, coeficiente de inercia, coeficiente de rozamiento viscoso y 

número de pares de polos, los cuales deben ser obtenidos de manera experimental como 

se muestra posteriormente en la sección de parámetros del motor.  

 

Figura 2.78. Configuración del Bloque “Permanent Magnet Synchronous  achine” Parte 

2 [91]. 
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Para modelar el ESC o controlador electrónico de velocidad, como se mencionó se requiere 

de un inversor trifásico y la lógica de control mostrada en la Tabla 1.4. Para esto se utiliza 

de las librerías de Simulink el bloque denominado “Universal  ridge” de la Figura 2.79, este 

se encuentra localizado en Simscape/ Electrical/ Specialized Power Systems/ Fundamental 

Blocks/ Power Electronics. 

 

Figura 2.79.  loque “Universal Bridge” [91]. 

El bloque debe ser configurado como se observa en la Figura 2.80, donde se elige el 

número de ramas del puente, el tipo de dispositivos de potencia que para el caso del ESC 

son MOSFETs que trabajan con una resistencia Ron de 0.0033 ohm como viene definido 

en el bloque de Simulink.  

 

Figura 2.80. Configuración del  loque “Universal Bridge” [91]. 
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Ahora bien, la lógica de control empleada requiere el uso de sensores de efecto Hall para 

conocer la posición del rotor y generar la secuencia de activación de los semiconductores, 

para esto se sigue el diagrama mostrado en la Figura 2.81, que permite generar la lógica 

de control detallada en la Tabla 2.17. 

 

Figura 2.81. Diagrama de generación de la lógica de control para la activación de los 
semiconductores.  

 

Tabla 2.17. Lógica de control  

Sensores Hall Activación de semiconducores 

H1 H2 H3 Q1 Q2 Q3 Q4 Q5 Q6 

0 0 0 0 0 0 0 0 0 

0 0 1 0 0 1 1 0 0 

0 1 0 0 1 0 0 0 1 

0 1 1 0 1 0 1 0 0 

1 0 0 1 0 0 0 1 0 

1 0 1 0 0 1 0 1 0 

1 1 0 1 0 0 0 0 1 

1 0 1 0 0 0 0 0 0 

 

La secuencia de activacion de los semiconductores, viene establecida por la Tabla 2.17; 

ahora bien, para realizar la modulación de estas señales que ingresan a la compuerta del 

MOSFET, se debe aplicar una señal PWM de alta frecuencia a fin de controlar la velocidad 

del motor. Para lo cual se emplea un bloque denominado “P   Generator”, este permite 

implementar una PWM de frecuencia de 10 KHz, además el bloque requiere incluir un 

tiempo de muestro que debe ser al menos 10 veces la frecuencia de la PWM, para lo cual 

se establece una tiempo de muestreo  𝑇𝑠 = 5 ∙ 10−6  como se muestra en la Figura 2.82. 
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Figura 2.82.  loque “P   Generator” [90] 

 

En base a todo lo descrito se construye un subsistema que contiene toda la lógica para el 

control de la velocidad del motor, este se muestra en la Figura 2.83. 

 

Figura 2.83. Subsistema de la lógica de control aplicada.  

 

2.2.2.1. Parámetros del motor 
 

Parámetros eléctricos 

Los valores de los parámetros eléctricos de los motores son determinados a partir de las 

ecuaciones que definen al motor descritas en la Sección 1.3.6. Partiendo de la Ecuación 

1.11 la cual expresa los voltajes de línea del modelo del motor, se considera que la máquina 

se encuentra funcionando a rotor bloqueado, no se genera una fuerza contraelectromotriz, 𝑒𝑎 = 𝑒𝑏 = 𝑒𝑐 = 0, se tiene la Ecuación 2.13. 
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𝑉𝑎𝑏 = 𝑅(𝑖𝑎 − 𝑖𝑏) + 𝐿𝑠 𝑑(𝑖𝑎 − 𝑖𝑏)𝑑𝑡            (2.13) 

 

Resolviendo la ecuación diferencial se obtiene la ecuación de corriente de armadura en el 

dominio del tiempo (véase la Ecuación 2.14). 

𝑖𝑎𝑏(𝑡) = 𝑉𝑎𝑏𝑅 (1 − 𝑒(− 𝑅𝐿𝑠 𝑡)) (2.14) 

Si:  𝑡 → 0 ∴ 𝑖𝑎𝑏(𝑡) = 0       Si:  𝑡 → ∞ ∴ 𝑖𝑎𝑏(𝑡) = 𝑉𝑎𝑏𝑅   

Para una mayor confianza del proceso, se han realizado varias mediciones a rotor 

bloqueado y se han obtenido los resultados de la Tabla 2.18. 

 

Tabla 2.18. Resultados de las pruebas a rotor bloqueado. 

Motor KV700 Motor KV720 𝑽𝒂𝒃 [𝑽] 𝒊𝒂𝒃 [𝑨] 𝑹 [𝜴] 𝑽𝒂𝒃 [𝑽] 𝒊𝒂𝒃 [𝑨] 𝑹 [𝜴] 
4.14 6.99 0.592275 1.1 10.9 0.100917 

2.5 6.95 0.359712 3.5 20.9 0.167464 

5.22 11.4 0.457895 3.69 27.3 0.135165 �̅� 0.469961 �̅� 0.134515 

 

 

De la Ecuación 2.14 se despeja el valor de la inductancia del motor 𝐿𝑠 y se obtiene la 

Ecuación 2.15. 

𝑖𝑎𝑏(𝑡) = 𝑉𝑎𝑏𝑅 (1 − 𝑒(− 𝑅𝐿𝑠 𝑡))           (2.14) 

𝑖𝑎𝑏(𝑡) = 𝐼𝑎𝑏 (1 − 𝑒(− 𝑅𝐿𝑠 𝑡))  

1 − 𝑖𝑎𝑏(𝑡)𝐼𝑎𝑏 = 𝑒(− 𝑅𝐿𝑠 𝑡)      

𝐿𝑠 =  − 𝑅 ⋅ 𝑡𝑙𝑛 (1 − 𝑖𝑎𝑏(𝑡)𝐼𝑎𝑏 ) (2.15) 

 



116 

 

 

 

Siendo 𝑡 el tiempo en el cual la corriente llega al 63.2% de su estado estable y 𝑅 la 

resistencia interna del motor 

     

(a)                                                                 (b)  

Figura 2.84. Corrientes a rotor bloqueado a) Motor KV700 b) Motor KV720. 

 

En la Figura 2.84 se pueden observar las gráficas de voltaje en el CH1 y de corriente en el 

CH3 de ambos motores a rotor bloqueado, en donde se puede observar que la forma del 

voltaje es una onda cuadrada debido a la PWM con la que se controla el ESC, mientras 

que la corriente presenta un rizado debido al tipo de conmutación que se está empleando 

ya que se lo realiza utilizando convertidores estáticos.  

Según las pruebas realizadas a rotor bloqueado se obtuvo 𝑡𝑚𝑜𝑡𝑜𝑟 𝐾𝑉700 =  0.00024 𝑠 y 𝑡𝑚𝑜𝑡𝑜𝑟 𝐾𝑉720 = 0.0000407 𝑠. Reemplazando los valores en la Ecuación 2.15 se obtienen los 

valores de inductancia expresados en la Tabla 2.19. 

Tabla 2.19. Resultados de los valores de inductancia. 

 Motor KV700 Motor KV720 𝑳𝒔 [𝑯] 0.000040 0.000005 
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Parámetros mecánicos 

 

Partiendo de la Ecuación 1.20 que expresa el torque eléctrico 𝑇𝑒 cuando se llega a un 

valor de velocidad angular estables 𝜔 = 𝑐𝑡𝑒 el término de la derivada  
𝑑𝜔𝑚𝑑𝑡   se anula de 

manera que dicha ecuación se convierte en una ecuación lineal (véase la Ecuación 2.16), 

en la cual el torque está en función de la constante de fricción de viscosidad 𝐵 y del 

torque de carga 𝑇𝐿. 𝑇𝑒 = 𝐵𝜔𝑚 + 𝑇𝐿 (2.16) 

 

Siendo una ecuación lineal, por lo que el valor del torque eléctrico 𝑇𝑒 depende de la 

velocidad angular 𝜔𝑚 por lo tanto 𝐵 resulta ser la pendiente de la función y el torque de 

carga el valor de la ordenada al origen. Para conseguir estos valores se realizaron 

mediciones de voltaje 𝑉𝑎𝑏 y corriente 𝐼𝑎𝑏 del motor para determinar la potencia, y también 

con el uso de un tacómetro óptico se registró los valores de velocidad, con esto se pudo 

determinar el torque eléctrico 𝑇𝑒 para ambos motores utilizando la Ecuación 2.17.  

𝑇𝑒 = 𝑃 [𝑊𝜔 [𝑟𝑎𝑑/𝑠] (2.17) 

 

En la Tabla 2.20 y Tabla 2.21 se puede observar los valores obtenidos para el motor KV700 

y KV720 respectivamente, mientas que en la Figura 2.85. y en la Figura 2.86 se observa la 

tendencia lineal que cumplen dichos valores obtenidos experimentalmente para ambos 

motores. Además, para determinar qué tan aceptable es la tendencia se utiliza el 

coeficiente𝑅2 el cual indica qué tan cerca están los datos medidos de la tendencia lineal. 

En general, cuando más se acerque a 1 este coeficiente significa que mejor se ajusta el 

modelo a los datos.  

 

Tabla 2.20. Mediciones para determinar el torque eléctrico del motor KV720. 𝑽𝒂𝒃 [𝑽] 𝑰𝒂𝒃 [𝑨] 𝝎 [𝑹𝑷𝑴] 𝝎 [𝒓𝒂𝒅/𝒔] 𝑷 [𝑾] 𝑻𝒆 [𝑵𝒎] 
5.10 0.371 4461 467.154 1.892 0.00405 

6.04 0.409 5511 577.110 2.470 0.00428 

8.08 0.466 7404 775.345 3.765 0.00485 

9.09 0.484 8214 860.168 4.399 0.00511 
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Figura 2.85. Grafica del toque para el motor KV720. 

 

Tabla 2.21. Mediciones para determinar el torque eléctrico del motor KV720. 𝑽𝒂𝒃 [𝑽] 𝑰𝒂𝒃 [𝑨] 𝝎 [𝑹𝑷𝑴] 𝝎 [𝒓𝒂𝒅/𝒔] 𝑷 [𝑾] 𝑻𝒆 [𝑵𝒎] 
6.27 2.14 5047.752 528.599 13.417 0.02538 

8.26 2.44 6942.885 727.057 20.154 0.02772 

9.64 2.64 8126.094 850.962 25.449 0.02991 

10.30 2.90 9052.693 947.995 29.870 0.03151 

 

 

Figura 2.86. Grafica del toque para el motor KV720. 
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Los resultados experimentales muestran la linealidad de ambas variables analizando el 

índice 𝑅2 obteniendo valores muy cercanos a 1, concluyendo gráficamente los datos de la 

constante de fricción de viscosidad 𝐵 y del torque de carga 𝑇𝐿, expresados en la Tabla 

2.22. 

Tabla 2.22. Resultados de los valores de 𝐵 y 𝑇𝐿. 
 𝑩 [𝑵𝒎𝒔] 𝑻𝑳 [𝑵𝒎] 

Motor KV700 0.000003 0.0027 

Motor KV720 0.00001 0.0174 

 

Con las mediciones de corriente y el cálculo del torque realizado previamente, se determina 

el valor promedio de 𝑘𝑒 y 𝑘𝑡, según la Ecuación 2.18. Los resultados de estas constantes 

están en la Tabla 2.23. 

 𝑘𝑒  = 𝑘𝑡 = 𝑇𝑒𝐼𝑎𝑏 
(2.18) 

Tabla 2.23. Cálculo de la constante de torque para cada motor. 

Motor KV700 Motor KV720 𝑰𝒂𝒃 [𝑨] 𝑻𝒆 [𝑵𝒎] 𝒌𝒆 [𝑵𝒎/𝑨] 𝑰𝒂𝒃 [𝑨] 𝑻𝒆 [𝑵𝒎] 𝒌𝒆 [𝑵𝒎/𝑨] 
0.371 0.00405026 0.01091715 2.14000 0.02538368 0.01186153 

0.409 0.00428057 0.01046593 2.44000 0.02772051 0.01136087 

0.466 0.00485626 0.01042117 2.64000 0.02990683 0.01132835 

0.484 0.00511477 0.0105677 2.90000 0.03150858 0.01086503 𝒌𝒆̅̅ ̅ = 𝒌𝒕̅̅ ̅ 0.0108 𝒌𝒆̅̅ ̅ = 𝒌𝒕̅̅ ̅ 0.0113 

 
 

Para determinar la inercia del motor 𝐽, se parte de la Ecuación 2.12 y se considera que el 

motor gira a una velocidad estable 𝜔𝑚 = 𝜔𝑜 siendo 𝜔𝑜 la velocidad nominal del motor y se 

desconecta la alimentación a los terminales, es decir 𝑉𝑎𝑏  = 0 con la anulación del torque 𝑇𝑒 (véase la Ecuación 2.20) con lo que se consigue que la máquina vaya perdiendo energía 

cinética rotacional hasta detenerse en un valor de tiempo 𝑡𝑜𝑓𝑓. 



120 

 

 

 

𝑇𝑒 = 𝐵𝜔𝑚 + 𝐽 𝑑𝜔𝑚𝑑𝑡 + 𝑇𝐿         (2.19) 

0 = 𝐵𝜔𝑚 + 𝐽 𝑑𝜔𝑚𝑑𝑡 + 𝑇𝐿         (2.20) 

Al resolver la ecuación diferencial se obtiene la respuesta en el domino del tiempo. 

𝜔𝑚(𝑡)  = ( 𝜔𝑜 + 𝑇𝐿𝐵)𝑒(− 𝐵𝐽  𝑡) − 𝑇𝐿𝐵          (2.21) 

De la Ecuación 2.21 se despeja 𝐽 considerando que  𝜔𝑚 = 0 y se obtiene la Ecuación 2.22. 

𝑒− 𝐵𝐽  𝑡 = 𝑇𝐿𝐵𝜔𝑜 + 𝑇𝐿𝐵   

− 𝐵𝐽  𝑡 = 𝑙𝑛 ( 𝑇𝐿𝐵𝜔𝑜 + 𝑇𝐿𝐵 )  

𝐽𝑚  =  𝐵 ⋅ 𝑡𝑜𝑓𝑓𝑙𝑛 (𝜔𝑜 ⋅ 𝑇𝐿𝐵𝑇𝐿𝐵 ) 

(2.22) 

Para obtener el valor del tiempo que tarda el motor en detenerse 𝑡𝑜𝑓𝑓 se hace girar el motor 

a velocidad nominal 𝜔𝑜 y mediante el uso de un osciloscopio se va registrando los valores 

de voltaje del motor hasta que desconecta y se registra la curva de apagado del motor 

como se puede observar en la Figura 2.87. 

       

(a)                                                                 (b)  

Figura 2.87. Tiempo de apagado de los motores a) Motor KV700 b) Motor KV720. 



121 

 

 

 

Los tiempos que le tomó a cada motor detenerse se resumen en la Tabla 2.24. 

Tabla 2.24. Resultados experimentales del tiempo de apagado 𝑡𝑜𝑓𝑓. 

 𝝎𝒐 [𝒓𝒂𝒅/𝒔] 𝒕𝒐𝒇𝒇 [𝒔] 
Motor KV700 1225.221 0.0022 

Motor KV720 1256.637 1.954 

Reemplazando estos valores en la Ecuación 2.22 se obtiene los valores de la inercia del 

motor 𝐽. 
Tabla 2.25. Resultados experimentales del tiempo de apagado 𝑡𝑜𝑓𝑓. 

 𝑱 [𝒌𝒈𝒎𝟐] 
Motor KV700 0.00000751 

Motor KV720 0.00003580 

En la tabla 2.26 se resumen los parámetros obtenidos de ambos motores. 

 

Tabla 2.26. Parámetros de los motores. 

 𝑹 [𝜴] 𝑳𝑺 [𝑯] 𝑱 [𝒌𝒈𝒎𝟐] 𝑩 [𝑵𝒎𝒔] 𝒌𝑻  [𝑵𝒎𝑨 ] 𝒌𝒃  [𝑵𝒎𝑨 ] 
Motor 
KV700 

0.469961 0.000040 0.00000751 0.000003 0.0108 0.0108 

Motor 
KV720 

0.134515 0.000005 0.00003580 0.00001 0.0113 0.0113 
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2.3.3 Hélice 

Las hélices que se emplearon son APC 10x8E, 12x8EP y 13x8E. Para conocer el valor de 

los coeficientes adimensionales de empuje y potencia, se realiza una tabulación 

considerando la información de desempeño de las hélices [57]. A continuación, en la Tabla 

2.27 se muestra un ejemplo considerando la hélice 10x8E y en el ANEXO D se detallan las 

tablas de las hélices 12x8 y 13x8.  

 

Tabla 2.27. Coeficientes aerodinámicos de la hélice APC 10x8E. 

𝝎𝒎 [𝑹𝑷𝑴] 𝝎𝒎 [𝒓𝒂𝒅/𝒔] Coeficiente de 
empuje 

Coeficiente de 
Torque 

1000 104,720 0,1172 0,0598 

2000 209,440 0,1173 0,0599 

3000 314,159 0,1172 0,0598 

4000 418,879 0,1173 0,0599 

5000 523,599 0,1173 0,06 

6000 628,319 0,1172 0,0583 

7000 733,038 0,1169 0,0559 

8000 837,758 0,1168 0,0539 
 

Aplicando la Ecuación (1.26 y Ecuación (1.27, se obtiene el torque y empuje de la hélice 

respectivamente, para lo cual es necesario conocer el radio de la hélice en metros 𝑟, la 

densidad del aire 𝜌, expresada en 
𝐾𝑔𝑚3, la velocidad de rotación w, en 

𝑟𝑎𝑑𝑠 , el coeficiente de 

empuje 𝐶𝑇 y el coeficiente de potencia 𝐶𝑃.  

Como se mencionó se utilizó la hélice 10x8E. Esta tiene un diámetro de 10 pulgadas 

equivalente a 0.127 m y paso de 8 pulgadas equivalente a 0.2032 m. La densidad del aire 

empleada en las tablas de desempeño de cada modelo de hélice es de 1.225 
𝐾𝑔𝑚3, este valor 

está definido a nivel del mar. Por lo tanto, considerando estos datos y la Tabla 2.27, se 

obtiene la Tabla 2.28 para finalmente obtener la ecuación que representa el modelo 

matemático de la hélice para la variable torque y empuje.  
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Tabla 2.28. Empuje y torque de la hélice APC 10x8E 𝝎𝒎 [𝑹𝑷𝑴] 𝑻𝒑𝒓𝒐𝒑 [𝒈] 𝑸𝒑𝒓𝒐𝒑[𝑵𝒎] 
1000 16,9269932 0,0034 

2000 67,765744 0,0137 

3000 152,342939 0,0308 

4000 271,062976 0,0549 

5000 423,5359 0,0859 

6000 609,371754 0,1202 

7000 827,29957 0,1568 

8000 1079,6302 0,1975 

 

De la Tabla 2.28 se obtiene la Ecuación 2.23 que relaciona Empuje y velocidad de la hélice 

y que se muestra en la Figura 2.88, de la misma manera la Ecuación 2.24 relaciona Torque 

y velocidad de la hélice (véase Figura 2.89), las mismas que son implementadas en 

Simulink. 𝑇𝑝𝑟𝑜𝑝 = 2 ∙ 10−5 𝜔𝑚2 + 0.0012 𝜔𝑚 − 1.4422 (2.23) 

 

 

Figura 2.88. Ecuación de Empuje de la Hélice APC 10x8E [Fuente propia]. 

 𝑄𝑝𝑟𝑜𝑝 = 3 ∙ 10−9 𝜔𝑚2 + 6 ∙ 10−6𝜔𝑚 − 0.0067 (2.24) 
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Figura 2.89. Ecuación de torque de la Hélice APC 10x8E [Fuente propia]. 

Basados en la Figura 2.88 y Figura 2.89 a continuación se muestra la implementación de 

las ecuaciones en Simulink (véase Figura 2.90). 

 

 

Figura 2.90. Implementación en Simulink de las ecuaciones que permite modelar la 
hélice.  
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Considerando el modelo matemático del sistema de propulsión del UAV, a continuación, 

en la Figura 2.91 se muestra el diagrama del modelo final que permitirá realizar el análisis 

de consumo de energía y eficiencia del sistema de propulsión de un UAV de ala fija. El 

modelo realizado en Simulink se puede visualizar en el ANEXO E.  

 

Figura 2.91. Implementación del Modelo matemático del sistema de propulsión de un 

UAV de ala fija  

 

3. RESULTADOS Y DISCUSIÓN 

En este capítulo se presentan los resultados de la implementación del banco de pruebas 

al realizar el análisis de eficiencia del sistema de propulsión montado. Este análisis se basa 

en una prueba estática y una prueba dinámica realizada para cada conjunto de motor y 

hélice seleccionado, la diferencia entre estas pruebas radica en que la prueba dinámica 

está realizada bajo la influencia de un viento generado por un ventilador. Además, se 

realiza la validación y simulación del modelo matemático del sistema de propulsión.  
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3.1. PRUEBAS Y RESULTADOS DEL BANCO DE PRUEBAS 

El banco de pruebas permite realizar un análisis del consumo, así como eficiencia y empuje 

del sistema de propulsión puesto a prueba. Sin embargo, para complementar su uso es 

necesario realizar el dimensionamiento del sistema de propulsión en base a las 

necesidades del usuario, para determinar si el sistema es apto para operar según los 

requerimientos de la aeronave, como son altura de operación, peso de despegue, y 

autonomía de vuelo.  

Con base en esto, se empleará el estudio presentado en [3]. En el Trabajo de Titulación 

mencionado se realiza el diseño de los componentes del sistema de propulsión para un 

UAV de ala fija Skywalker X8, donde basados en los requerimientos de la aeronave se 

seleccionan los componentes de este UAV. En este sentido a continuación se muestra los 

requerimientos de la aeronave [3]: 

Altura de operación   4200 m 

Máximo peso de despegue 3.5 kg 

Autonomía de vuelo   30 min 

Para el dimensionamiento del sistema de propulsión se considera el empuje requerido 

considerando la altura de operación, para este caso el empuje requerido es de 28.75 N 

equivalente a 2933.7 g [3].  

Tomando como punto de partida el empuje requerido, los componentes seleccionados, que 

permiten cumplir este requerimiento, se muestran en la Tabla 3.1. 

Tabla 3.1. Componentes del Sistema de Propulsión del UAV Skywalker X8 [3]. 

Componente Modelo 
Motor Power 46 Brushless Motor KV 670 
ESC 60A 

Batería 14.8V, 4S 
Hélice 13 x 8 

 

Para la prueba principal se escogieron dos motores y tres hélices con características 

similares a los componentes detallados en la Tabla 3.1, realizando una combinación de 
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estos se busca el par motor- hélice que permita generar el empuje requerido y a la vez 

realizar el análisis de consumo y eficiencia energética del par. 

A continuación, en la Tabla 3.2, se ilustra la combinación de motores y hélices que serán 

puestos a prueba. 

Tabla 3.2. Combinación de motores y hélices.  

 M1 M2 

H1 P1 X 

H2 P2 P3 

H3 X P4 

 

En la Tabla 3.2, M hace referencia a motor, H a hélice y P es la prueba realizada por el par 

motor- hélice, logrando así un total de 4 pruebas.   

- M1: T-motor U3 KV700 

- M2: T-motor AT3520 Long Shaft KV720 

- H1: APC 10X8 

- H2: APC 12X8 

- H3: APC 13X8  

- P1: Prueba 1, utilizando motor M1 y hélice H1. 

- P2: Prueba 2, utilizando motor M1 y hélice H2. 

- P3: Prueba 3, utilizando motor M2 y hélice H2. 

- P4: Prueba 4, utilizando motor M2 y hélice H3. 

Para la prueba se deberá seguir la guía mostrada en la Figura 3.1, a fin de obtener las 

mediciones correctas para su posterior análisis. Para la prueba se ha considerado realizar 

pruebas estáticas y dinámicas, la diferencia de estas radica en que las pruebas dinámicas 

están realizadas bajo la influencia de un viento, de esta manera se podrá observar el efecto 

del viento sobre las variables de empuje y consumo del sistema de propulsión.  
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Figura 3.1. Procedimiento para realizar la prueba de un par motor-hélice. 

 
Almacenamiento de variables. 
 
Una vez concluida la prueba se debe extraer la información almacenada en la tarjeta SD. 

El documento tipo CSV obtenido se compone de 9 columnas y cada fila representa una 

muestra realizada cada 952 ms. El archivo presenta la información de las variables tiempo, 

throttle, voltaje, corriente, potencia, velocidad, empuje, eficiencia y velocidad del viento 

como se muestra en la Figura 3.2. El porcentaje de Throttle para las pruebas debe variar 

desde el 40%, esto ya que la celda de carga permite obtener mediciones de empuje a partir 

de este valor.                               

 

Figura 3.2.  Archivo CSV obtenido durante la prueba. 
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El archivo posteriormente es filtrado en base al porcentaje de Throttle, obteniendo así la 

Tabla 3.3, en la misma se muestra información de las 4 pruebas estáticas realizadas 

considerando la combinación mostrada en la Tabla 3.1.   

Las pruebas fueron realizadas en el Laboratorio de Fluidos de la Facultad de Mecánica. 

 

Tabla 3.3. Pruebas estáticas del banco de pruebas  

Motor Hélice 
Throttle 

[%] 
Voltaje 

[V] 
Corriente 

[A] 
Potencia 

[W] 
Velocidad 

[RPM] 
Empuje 

[g] 
Eficiencia 

[g/W] 

M1 

H1 

40 16,41 2,42 39,70 4545,78 257,35 6,49 

50 16,27 3,85 62,74 5308,67 366,56 5,85 

60 16,08 5,99 96,42 6125,87 505,23 5,25 

70 15,82 8,62 136,15 6936,97 666,10 4,90 

80 15,57 11,72 182,59 7628,08 818,10 4,49 

90 15,25 15,63 238,69 8321,29 986,84 4,14 

100 15,07 16,91 253,86 8503,96 1030,67 4,06 

H2 

40 16,50 2,87 47,52 4119,43 465,47 9,81 

50 16,35 4,79 77,80 5050,93 714,33 9,33 

60 16,17 8,12 130,86 5846,93 966,02 7,40 

70 15,94 12,00 190,99 6584,42 1235,63 6,48 

80 15,66 16,60 260,08 7182,99 1481,83 5,70 

90 15,33 22,36 343,66 7801,26 1742,93 5,08 

100 15,14 24,04 363,61 7979,05 1863,47 5,13 

M2 

H2 

40 16,37 6,77 108,60 5476,46 886,56 8,16 

50 16,21 9,29 150,33 6302,17 1029,29 6,85 

60 16,01 12,58 201,48 7124,69 1277,31 6,34 

70 15,73 17,77 279,55 7955,43 1582,04 5,66 

80 15,37 24,35 374,40 8499,19 1912,41 5,11 

90 14,96 33,24 497,21 9469,65 2287,49 4,60 

100 14,66 36,97 542,25 8965,97 2374,71 4,38 

H3 

40 16,36 7,04 115,55 5315,56 890,56 7,71 

50 16,23 9,93 160,54 6119,91 1174,20 7,31 

60 16,04 14,35 229,04 7267,76 1637,67 7,15 

70 15,74 20,99 329,49 8126,07 2210,79 6,71 

80 15,36 29,08 446,72 8801,73 2796,07 6,26 

90 14,92 40,36 602,09 9905,56 3308,06 5,49 

100 14,64 46,24 676,85 9527,82 3265,88 4,83 
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Análisis de las pruebas estáticas 

En base a la Tabla 3.3, se puede observar que el mayor empuje disponible y mayor 

consumo está dado por el par motor-hélice de la prueba P4 correspondiente al motor M2 y 

hélice H3. Ahora bien, como se mencionó el empuje requerido para lograr sustentar el UAV 

es de 2933.7g, es por esto que el par seleccionado que permite operar en base a los 

requerimientos de la aeronave, debe ser el motor M2 correspondiente al motor KV720 y 

hélice H3, es decir la hélice APC 13x8, dado que al operar a un porcentaje de Throttle 

mayor al 80% este par genera un empuje de 2933.7g (véase Figura 3.3) con un consumo 

de corriente de 31.5A, como se observa en la Figura 3.4. 

 

Figura 3.3.  Empuje obtenido por el par motor hélice de las pruebas estáticas. 

 

 

Figura 3.4.  Consumo vs Empuje de las pruebas estáticas. 
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Con respecto al análisis de eficiencia en la Figura 3.5, se observa que para un Consumo 

de 31.5A, se tienen dos pares motor-hélice que consumen la misma corriente, sin embargo, 

como se observó en la Figura 3.3, solo el par de la prueba P4, cumple el empuje requerido, 

con una eficiencia de 6.1123 g/W.  

 

 

Figura 3.5.  Eficiencia vs Consumo de las pruebas estáticas. 

 

Ahora bien, como se mencionó el sistema de propulsión fue puesto a prueba también bajo 

la influencia de un flujo de viento, estas pruebas se denominan pruebas dinámicas y las 

mismas se detallan en la Tabla 1.4, las mismas fueron realizadas bajo las mismas 

condiciones que las pruebas estáticas. Cabe mencionar que para realizar esta prueba es 

necesario la conexión del sensor de viento. 
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Tabla 3.4. Pruebas dinámicas del banco de pruebas  

 

Análisis de las pruebas dinámicas  

Las pruebas dinámicas fueron realizadas para conocer la influencia del viento en las 

variables de análisis como son consumo, empuje y eficiencia. De esta manera se busca 

Motor Hélice Throttle 
[%] 

Voltaje 
[V] 

Corriente 
[A] 

Potencia 
[W] 

Velocidad 
[RPM] 

Velocidad 
viento 
[m/s] 

Empuje 
[g] 

Eficiencia 
[W/g] 

M1 

H1 

40 16,47 1,78 29,39 4506,16 9,97 357,41 12,16 

50 16,37 2,81 45,99 5301,18 9,82 509,78 11,09 

60 16,24 4,51 73,22 6169,02 9,75 707,10 9,66 

70 16,05 6,92 111,05 6985,55 9,54 926,51 8,34 

80 15,82 9,54 150,94 7685,06 9,29 1142,35 7,57 

90 15,56 12,36 192,25 8367,93 9,18 1342,36 6,98 

100 15,40 14,86 228,77 8578,37 9,03 1398,48 6,11 

H2 

40 16,41 2,60 42,58 4223,07 7,09 588,54 13,82 

50 16,25 3,93 63,93 5121,24 6,97 850,67 13,31 

60 16,04 6,84 109,81 5961,77 7,62 1249,08 11,37 

70 15,77 10,23 161,41 6682,03 7,14 1647,96 10,21 

80 15,46 14,22 219,74 7355,34 6,75 2087,82 9,50 

90 15,08 18,95 285,71 7927,39 6,73 2386,53 8,35 

100 14,87 20,43 303,73 8091,95 6,66 2435,25 8,02 

M2 

H2 

40 16,24 5,68 92,31 5835,28 5,79 1153,57 12,50 

50 16,04 8,54 136,92 6557,53 5,17 1413,00 10,32 

60 15,84 11,00 174,25 7191,74 5,23 1589,72 9,12 

70 15,57 14,72 229,17 7917,62 5,61 1885,77 8,23 

80 15,20 20,30 308,63 8549,54 6,18 2227,57 7,22 

90 14,73 27,28 401,91 9274,46 6,62 2620,11 6,52 

100 14,43 30,15 435,13 9043,46 6,71 2665,23 6,13 

H3 

40 16,39 6,18 101,32 5684,88 5,15 909,06 8,97 

50 16,26 8,06 131,07 6374,53 5,21 1126,61 8,60 

60 16,09 12,54 201,74 7118,36 5,63 1609,18 7,98 

70 15,82 18,31 289,66 8078,20 6,27 2204,88 7,61 

80 15,49 25,18 390,10 8670,37 6,74 2674,37 6,86 

90 15,08 34,86 525,89 9505,82 6,98 3235,47 6,15 

100 14,88 39,70 590,92 9032,42 7,05 3356,92 5,68 
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conocer el funcionamiento del sistema de propulsión al ser perturbado por un viento que 

actúa como una fuerza de resistencia en oposición a la fuerza de empuje.  

Para realizar el análisis de las pruebas dinámicas, se realizó una comparación de las 

pruebas estáticas y dinámicas. Como ejemplo se tomó los datos obtenidos de la Prueba 1, 

donde, como se observa en la Figura 3.6, al estar presente un viento en dirección opuesta 

a la fuerza del empuje, se logra un mayor empuje y a su vez un menor consumo de 

potencia, ya que al momento que el aire incide frontalmente a la hélice, hace que la 

velocidad del aire entrante sea más alta y, por tanto, el empuje será mayor, provocando 

también una disminución en el coeficiente de potencia de la hélice, lo que permitirá obtener 

un menor consumo energético por parte de la batería [92].  

Al producirse este efecto en las variables, la eficiencia al depender de la potencia y empuje 

también refleja un aumento (véase Figura 3.7) es decir la eficiencia es mayor cuanto mayor 

sea la velocidad del viento que se opone a la fuerza de empuje.  

La comparación de las pruebas restantes se detalla en el ANEXO F. 

 

Figura 3.6.  Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de las variables Empuje y 

Potencia (P1).  
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Figura 3.7. Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de la variable Eficiencia 

(P1). 

 

3.2. VALIDACIÓN DEL MODELO  

Una vez generado el modelo del sistema de propulsión y habiendo realizado la fase de 

parametrización de los motores empleados en el proyecto, se llevó a cabo la validación del 

modelo para comprobar su funcionamiento y garantizar la confiabilidad de las mediciones 

obtenidas y el buen desempeño de este. Justamente, la validación es una uno de los puntos 

más importantes para obtener un modelo confiable ya que este proceso permite cuantificar 

la incertidumbre mediante la comparación de los datos simulados con los datos obtenidos 

experimentalmente.  

Las diferencias que se presentan al analizar los datos físicos y las predicciones del modelo 

se lo realizaron por medio de pruebas estáticas y en intervalos de confianza.  Para ello se 

seleccionó dos indicadores que permitan la validación del modelo: error medio absoluto y 
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• Error medio absoluto (MAE): este índice sirve para cuantificar la precisión de un 

modelo comparando los valores estimados frente a los observados. Su valor 

mínimo es cero y ocurre cuando los datos medidos y las estimaciones son iguales 

en todo el rango de muestras. 

𝑀𝐴𝐸 =  (1/𝑛)∑|𝑦𝑖 − 𝑦�̂�|𝑛
𝑖=1  (3.1) 

Donde: 

 

 

 

 

• Error relativo: este indicador muestra la calidad que tiene una determinada 

medida. Cuando se realizan una medición se considera que su calidad es mucho 

mayor cuanto más pequeño es el error relativo que se comete.  

𝜀𝑟  =  |𝑦�̂� − 𝑦𝑖|𝑦�̂� ⋅ 100         (3.2) 

Donde: 

 

 

La validación contempla dos etapas, en la primera se realiza la validación del modelo de la 

batería, dado que, al ser un sistema con gran carga computacional, se optó por realizar la 

validación de este componente de manera independiente, posteriormente se realizará la 

validación de los componentes restantes en la segunda etapa.  

 

 

𝑛 : número de muestra. 𝑖 : variable i. 𝑦𝑖 : valor real. 𝑦�̂� : valor estimado. 

𝑦𝑖 : valor real. 𝑦�̂� : valor estimado. 
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3.1.1 PRIMERA ETAPA: VALIDACIÓN DEL MODELO DE LA BATERÍA 

Para la verificación de este modelo se lo realiza mediante dos pruebas de descarga de la 

batería. En la primera parte se obtuvo un log de vuelo del Antisana con el UAV Skywalker 

X8 obteniendo las variables de corriente y voltaje de la batería. Por otro lado, para el 

segundo análisis se utilizó el Banco de Pruebas observando la descarga de la batería al 

aplicarle diferentes valores de throttle utilizando el motor KV720 y la hélice 12x8, misma 

configuración de la misión del Antisana antes descrita. En ambas situaciones se obtuvieron 

resultados similares de error al compararle con el modelo realizado de la batería. A 

continuación, se muestra los resultados de la simulación del modelo de la batería utilizando 

el log del Antisana. 

Como se muestra en la Figura 3.8 para esta misión el UAV requiere una altura mínima de 

700 metros aproximadamente. En estado inicial o de Pre-vuelo se tiene una corriente 0A, 

al momento del despegue para alcanzar dicha altura el sistema de propulsión exige una 

corriente máxima de 36A. Al alcanzar la altura deseada, el vehículo aéreo planea en modo 

crucero demandando una corriente oscilante, por las perturbaciones del viento, entre 30 y 

5A. Por lo tanto, que se analizara 3 perfiles de demanda de corriente: estacionario, alta 

demanda y media demanda. Estos tres perfiles se pueden observar en la segunda gráfica 

de la Figura 3.8. 

 
Figura 3.8. Perfil de corriente de descarga tomado para la validación del modelo de la 

batería. 
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La corriente consumida por el sistema de propulsión abordo del UAV ingresa en el modelo 

de la batería para comparar la descarga de voltaje estimadas con las mediciones de voltaje 

con las almacenadas en el log de vuelo.  

 

Figura 3.9. Modelo de Simulink de la batería. 

 

Como requerimiento, la misión antes descrita se llevó a cabo con una batería LiPo de 4S 

(16.8V voltaje nominal) de 8000mAh de capacidad por lo tanto es necesario configurar el 

modelo para simular dicha batería, por ello se requiere 4 celdas en serie y 10 celdas en 

paralelo. Además, entre los bornes de la batería se ha dispuesto una fuente controlada de 

corriente (Controlled Current Source) la cual mediante los valores de corriente tomados del 

log de la prueba del Antisana variará su valor. Se han colocado también un Scope para 

visualizar el estado de carga, el voltaje en los bornes de la batería y la corriente de descarga 

aplicada. Justamente esto se puede observar en la Figura 3.9.  

Con esto se simuló el modelo de la batería durante 150s con el fin de analizar los perfiles 

más importantes. En la Figura 3.10 se representan gráficamente los resultados obtenidos 

de voltaje y estado de carga SOC del modelo así también como el perfil de corriente 

ingresado.   
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Figura 3.10. Resultado del modelo de la batería. 

 
Posteriormente se procedió a comparar el resultado de los valores estimados con los 

valores obtenidos del log de vuelo de esta misión. Esta comparación grafica se puede 

apreciar en la Figura 3.11 en donde se puede ver gráficamente como el modelo 

implementado sigue la tendencia de descarga de la batería de acuerdo con el consumo de 

corriente que se le demande. 

 
Figura 3.11. Comparación del voltaje real vs. El voltaje obtenido en la simulación. 
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Se calcularon los errores que permiten determinar la validación de un modelo, estos 

errores se los observa en la Tabla 3.5. 

 

Tabla 3.5. Errores del modelo de la batería.  

 Índices de validación 

Perfil de demanda de 
corriente MAE 𝜺𝒓 

Estacionario 0.11426 0.601% 

Alta demanda  0.23995 0.690% 

Media demanda 0.10727 0.766% 
 

Analizando la Figura 3.11 y la Tabla 3.5 el voltaje del modelo posee un error aceptable en 

comparación con los valores reales proporcionados por la controladora de vuelo para esta 

misión ya que, como se puede ver, el error relativo no sobrepasa el 1%. En los perfiles de 

mejor ajuste se dan en el perfil de media demanda de descarga teniendo un error de 

107.27mV, mientras que el peor ajuste corresponde a descargas altas o de alta demanda 

donde se presenta un error de 240mV aproximadamente.  

 

3.1.2 SEGUNDA ETAPA: VALIDACION DEL CONJUNTO ESC Y MOTOR 
BRUSHLESS 

 

Para la validación de estos componentes, de la misma manera que la batería se utilizaron 

archivos de datos denominados logs, los mismos fueron obtenidos de las pruebas estáticas 

realizadas en el banco de pruebas. Los archivos generados por el banco permiten conocer 

el estado de las variables tales como Throttle, voltaje y corriente de la batería, velocidad 

del motor, y empuje de la hélice, entre otras. Estos datos son empleados para validar el 

modelo, de tal manera que al ingresar la variable Throttle al modelo matemático, este 

genere las mismas mediciones del banco de pruebas, y estas puedan ser comparadas a 

fin de cuantificar la incertidumbre del modelo. 

Para realizar la validación de los modelos matemáticos de cada combinación motor-hélice 

de la Tabla 3.2, se realiza un análisis comparativo entre los valores obtenidos de los logs 

de las pruebas estáticas y los obtenidos del modelo matemático, para las variables 
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corriente, potencia, velocidad y empuje, y de esta manera a partir de una comparación 

gráfica establecer la validez del modelo matemático.  

Para este ejemplo se hace uso del log de la Prueba 1 que fue obtenido de la prueba estática 

del banco de pruebas, en la cual se utilizó la batería LiPo de 4 celdas equivalente a un 

voltaje de 16.65V, el ESC de 60 A, el motor KV700 y la hélice 10x8, esta prueba tuvo una 

duración aproximada de 350 segundos, en la cual se realizó cambios de throttle desde un 

valor de 40% hasta 100% en pasos de 10%.  

A continuación, en la Figura 3.12, Figura 3.13, Figura 3.14 y Figura 3.15, se muestra la 

curva comparativa de las variables de estudio que son corriente, potencia, velocidad y 

empuje, y se puede notar que los resultados se ajustan a los rangos y las formas obtenidas 

de las pruebas realizadas en el Banco de Pruebas. Esto permite inferir que el modelo 

obtenido se acerca a los datos experimentales y permite simular el funcionamiento del 

sistema de propulsión.   

 

Figura 3.12.  Curva comparativa de la variable corriente. 
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Figura 1.13.  Curva comparativa de la variable potencia. 

 

 

 

Figura 1.14.  Curva comparativa de la variable velocidad. 
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Figura 3.15.  Curva comparativa de la variable empuje. 

Para cuantificar los resultados obtenidos se emplea los índices para validación de modelos, 

tales como el error absoluto medio 𝑀𝐴𝐸 y el error relativo 𝜀𝑟, de esta manera se realizan 

comparaciones de los datos obtenidos del modelo y los datos reales generados en las 

pruebas estáticas; en la Tabla 3.6, se puede observar los errores tabulados del modelo 

tomado de la Prueba 1.  

La comparación de los modelos de las pruebas restantes, así como sus respectivos errores 

se detallan en el ANEXO G.  

Tabla 3.6. Errores del modelo Motor KV700 – Hélice 10x8 (P1).  

 Corriente Potencia Velocidad Empuje 

Nivel 𝑴𝑨𝑬 [𝑨] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬 [𝑾] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬 [𝑹𝑷𝑴] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬[𝒈] 𝜺𝒓 [%] 
Bajo 0.194 8.019 3.098 7.779 217.056 4.776 27.426 10.620 

Medio 0.586 6.776 9.534 6.992 163.814 2.365 45.833 6.879 

Alto 0.596 0.875 9.698 0.804 166.636 2.015 46.623 4.934 

 

La Tabla 3.6, presenta los errores para las variables de interés; la variable corriente 

presenta un MAE bajo con respecto a las otras variables, e indica que esta variable para 

medidas de nivel alto de corriente presentará mayor diferencia con respecto a los valores 
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reales en un valor de ±0.6A, considerando que la corriente máxima es para este modelo 

de 17A. 

Para la variable potencia el error MAE presenta un valor de ±9.5W para altas potencias, 

considerando que la potencia máxima es de 255W, de la misma manera para el caso de la 

velocidad esta tiene una valor máximo de 8500 RPM con un error MAE de ±160RPM 

aproximadamente, cuando se trata se velocidad bajas este error aumenta a ±220RPM y 

para el caso del Empuje este se puede observar que presenta un error MAE mayor cuando 

se trata de altos valores de Empuje, para esta variable el valor máximo de empuje es 1030g 

con un error MAE de ±47g aproximadamente, como se observa en la tabla.  

Ahora bien, en el caso del error relativo se puede observar que este aumenta cuando el 

nivel de medida se encuentra entre bajo y medio de las variables analizadas, es decir que 

mientras aumenta el valor de las medidas estas son más próximas a los valores reales.  

 

3.3. RESULTADOS EMPLEANDO LA INTERFAZ DE USUARIO   

La interfaz diseñada permite el control del banco de pruebas ya sea en modo local o 

remoto, así como también del modelo matemático del sistema de propulsión del UAV para 

las cuatro combinaciones de motor-hélice detalladas en la Tabla 3.2.  

Control del banco de pruebas  

Mediante la interfaz de usuario se puede realizar el monitoreo de las variables, así como 

también el control de la variable Throttle, obtener tablas de resumen de cada variable tanto 

para pruebas estáticas y dinámicas, para cada par motor-hélice, así como también gráficas 

para analizar la eficiencia y el consumo energético del sistema de propulsión. 

Como ejemplo se toma la Prueba 1 que hace uso del Motor KV700 y hélice 10x8, como se 

puede observar en la Figura 3.16, en esta prueba el banco ha sido seleccionado para 

trabajar en modo remoto, como se observa en el panel de Modo de operación. 

Posteriormente tras realizar el cambio de Throttle desde un valor de 40% a 100% en 

intervalos de 10%, la interfaz muestra la tabla de resultados de las variables medidas, así 

como la gráfica Consumo vs Empuje, de esta manera se puede tener una idea del consumo 

que tendrá el UAV al generar cierta cantidad de empuje, y conocer a su vez si el conjunto 

puede ser capaz de generar el empuje requerido.  
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Figura 3.16. Interfaz de Usuario, grafica Consumo vs Empuje 

 

La Figura 3.17 muestra la gráfica de Eficiencia vs Consumo, de esta manera se puede 

analizar la eficiencia del sistema de propulsión y el consumo que este necesitará.  

 

Figura 3.17. Interfaz de Usuario, grafica Eficiencia vs Consumo 
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Control de la simulación  

Como se mencionó, se cuenta con el modelo matemático de cada una de las 

combinaciones motor y hélice de la Tabla  3.2, para su uso, la interfaz permite el control de 

la misma para conocer el comportamiento del sistema de propulsión  puesto a prueba. La 

interfaz, de la misma manera que el caso anterior, permite obtener una tabla resumen de 

las variables de interés, así como las gráficas de Consumo vs Empuje y Eficiencia vs 

Empuje, adicionalmente en base al modelo de la batería se puede analizar la curva del 

carga de la batería, así como también obtener el tiempo de uso de la batería y los kilovatios-

hora consumidos, de esta manera se puede inferir el tiempo de autonomía de la batería 

considerando el consumo de una corriente constante en base al empuje requerido para el 

UAV.  

Como ejemplo se considera los componentes de la Prueba 1, se realiza un cambio de 

Throttle de 40% a 100% en intervalos de 10%, para que una vez concluida la simulación 

se pueda analizar los datos de la tabla de resumen y establecer si los componentes puestos 

a prueba en la simulación permiten obtener el empuje requerido.  

Como se comprobó en la sección de Prueba de motores y hélices el par motor-hélice que 

cumple con el empuje requerido son los componentes de la Prueba 4, por esta razón en la 

Figura 3.18, se muestra la tabla de resumen y la gráfica Consumo vs Empuje para este 

caso. 

En base a la tabla de resumen se puede observar que para un valor de Throttle mayor al 

90% se logra obtener el empuje requerido que cumpla los requerimientos de la aeronave 

ya mencionados, para lo cual el sistema requiere un consumo de corriente de 

aproximadamente 40A, logrando una eficiencia aproximada de 5g/W.  
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Figura 3.18. Interfaz de Usuario, grafica Consumo vs Empuje 

 

Una vez que se cuenta con el empuje requerido y la corriente de consumo para ese empuje, 

la interfaz tiene la herramienta Obtener tiempo de uso de batería, que permite seleccionar 

entre tres diferentes baterías considerando que mantienen el mismo voltaje, pero difieren 

en la cantidad de miliamperios hora que pueden ser consumidos.  

Para la elección de las baterías se ha considerado que el modelo de la batería ha sido 

realizado en base a una celda que consume 800mAh con un voltaje de 4.2V, ya que el 

sistema de propulsión emplea baterías de 4s es decir 16.8V, se ha realizado una búsqueda 

de baterías que mantengan esta cantidad de voltaje y sean múltiplo de los mili-amperios 

hora de la batería del modelo, es por esto que se emplea baterías de 8000mAh, 9600mAh 

y 12000mAh, de esta manera se logra estimar el tiempo considerando que estos valores 

son cercanos a los valores que manejan las baterías comerciales que son 8000mAh, 

10000mAh y 12000mAh.  
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Ahora bien, en base a la corriente de consumo para el empuje requerido se realiza el 

análisis de tiempo de uso de la batería. Se considera una corriente de consumo de 

39.2041A, dando como resultado un tiempo de 12 min y 14 segundos, al utilizar una batería 

de 8000 mAh como se observa en la Figura 3.19. También se puede visualizar la gráfica 

de voltaje, corriente y SOC. Se puede verificar que, debido al consumo continuo de la 

corriente, el voltaje disminuye progresivamente hasta que la batería ha sido totalmente 

descargada manifestando un valor de 0.2 en p.u en la curva de carga de la batería.   

 

Figura 3.19. Análisis de tiempo de autonomía de la batería. 

 

Para conocer que batería permite obtener un mayor tiene de autonomía, en la Tabla 3.7, 

se detalla el tiempo estimado dependiendo de la capacidad de la batería.  

Tabla 3.7. Tiempo de autonomía de la batería  

Tipo de Batería Tiempo KWh consumidos 

8000 mAh 00:12:14 0.02396 

9600 mAh 00:14:41 0.02979 

12000 mAh 0:18:21 0.03862 

 



148 

 

 

 

Con base en la tabla 3.7 se logra determinar que al emplear una batería de mayor cantidad 

de miliamperios hora el tiempo de uso de esta aumenta a la vez que permite obtener un 

mayor consumo.  

 

4. CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES 

En esta sección se presentan las conclusiones y recomendaciones en base al trabajo 

desarrollado. Además cabe mencionar que en base a este trabajo se cuenta con la 

publicación del artículo científico “ est-bench Development for the Efficiency Analysis of 

UAV Motor-Propeller Sets”, mismo que fue presentado en el encuentro de Capítulos 

Técnicos de Ecuador IEEE ETCM 2021 y efectuado en Cuenca – Ecuador el 14 de octubre 

del presente año, mismo que ya se encuentra publicado en IEEE Xplore Digital Library [93]. 

4.1. CONCLUSIONES  

• En base a la revisión bibliográfica acerca de las características del UAV SkyWalker 

X8, así como de las generalidades de los Bancos de Pruebas, se desarrolló la 

implementación de un banco de pruebas para el sistema de propulsión del UAV 

modelo, que permita el análisis del consumo energético del sistema, así como de 

la eficiencia del par motor-hélice.  

• Se realizó el acondicionamiento y calibración de cada uno de los sensores 

empleados para medición de las variables de interés como son voltaje, corriente, 

velocidad, empuje y velocidad del viento. Estos fueron integrados a la tarjeta 

Teensy 3.6 y a la interfaz de usuario (Pantalla Nextion) para formar el sistema 

electrónico que permite realizar la medición, control y monitoreo del Banco de 

Pruebas. 

• Se readecuó la estructura inicial correspondiente a la plataforma móvil y al soporte 

del motor, a fin de adaptar motores de tamaño medio y pequeño y lograr que la 

plataforma móvil ejerza la fuerza del empuje en la celda de carga; finalmente, se 

diseñó soportes para sensores y conectores, así como una caja que permite 

integrar el sistema electrónico para culminar con el ensamblado del prototipo del 

Banco de Pruebas.   

• Se implementó una interfaz de usuario (Pantalla Nextion) en el Banco de Pruebas, 

misma que permite visualizar las variables de interés como son voltaje, corriente, 
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potencia, velocidad del motor, empuje, eficiencia, velocidad del aire y realizar el 

control de la variable Throttle. 

• Se diseñó una interfaz en el software MATLAB, ya que el Banco permite seleccionar 

el modo de control del banco ya sea local o remoto. Esta interfaz permite realizar el 

control del Banco de Pruebas, así como también del modelo matemático del 

sistema de propulsión del UAV, para obtener la tabla de resumen de las variables 

medidas, así como también las gráficas que permitieron analizar el consumo y 

eficiencia del sistema. En particular, en el caso del control del modelo matemático, 

se logró analizar el tiempo de autonomía de la batería considerando la corriente de 

consumo y la capacidad de la batería.  

• Se implementó el modelo del sistema de propulsión analizando si su modelo 

corresponde a modelos paramétricos o semi-empíricos; por lo tanto, se consideró 

la aplicación del modelo de Chen para modelar el funcionamiento de la batería, 

mientras que para modelar el motor brushless y el ESC, se empleó bloques de 

Simulink tomando como base el ejemplo “Brushless DC Motor Fed by Six-Step 

Inverter”, finalmente para modelar la hélice se utilizó tablas de desempeño 

otorgadas por el fabricante de la hélice. Al finalizar el modelado del sistema se 

realizó la validación de este utilizando las pruebas estáticas o sin carga, logrando 

así obtener medidas próximas a los valores reales del banco de pruebas.   

• Las pruebas dinámicas fueron realizadas bajo la influencia de un viento generado 

por un ventilador disponible en el Laboratorio de Fluidos de la Facultad de 

Mecánica. Estas pruebas permitieron observar que, al aplicar un flujo de viento en 

dirección opuesta a la fuerza de empuje, se obtuvo un mayor empuje y a su vez un 

menor consumo de potencia, y como consecuencia de esto se logró una mayor 

eficiencia del sistema de propulsión, esto ya que al incidir el viento en la hélice, la 

velocidad entrante aumenta generando un mayor empuje, a su vez este efecto 

provoca una disminución en el coeficiente de potencia de la hélice, dando como 

resultado una disminución en el consumo de la batería.   

• El banco de pruebas implementado en este proyecto de titulación puede ser de 

utilidad para caracterizar motores y hélices, de manera que se pueda seleccionar 

el par motor - hélice que permita generar el empuje requerido en base a la misión 

del UAV y al dimensionamiento del sistema de propulsión.  
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4.2. RECOMENDACIONES  

• Se recomienda realizar el ajuste de la distancia de detección del sensor de 

velocidad para la correcta medición, así como también tener cuidado al conectar la 

batería y sensores, para evitar fallas en estos.  

• Considerar los valores máximos establecidos en la Tabla 2.3 para la operación del 

banco de pruebas, para evitar daños por sobrecalentamiento o sobrecarga en los 

compontes. 

• Para mejorar el banco de pruebas y buscar una mejor caracterización de la 

eficiencia del sistema de propulsión de una UAV se puede analizar las condiciones 

ambientales a las que se realizan la prueba para ello como trabajos futuros se 

puede integrar nuevos sensores que permitan la recolección de información de 

variables como temperatura del aire, humedad, densidad o altitud realizando 

pruebas experimentales en entornos ambientales diferentes. 

• Dado que el modelo matemático del sistema de propulsión debe ser modificado en 

base a los parámetros del motor, tipo de hélice o de batería, y que para este 

proyecto únicamente se modelaron los componentes utilizados en las pruebas, se 

recomienda que se siga incentivando en la investigación de otro tipo de modelos 

que permita conocer el funcionamiento de cualquier componente que forme parte 

del sistema de propulsión dimensionado.  

• El modelo del sistema de propulsión sirve como base para desarrollar un mejor 

modelo del controlador electrónico de velocidad ESC que permita incluir lazos de 

control de velocidad y/o torque haciendo el modelo aún más útil y completo. 
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ANEXO A: Diagrama de bloques de las conexiones del 

Banco de Pruebas 

 

Figura A.1.  Diagrama de bloque de las conexiones del banco de pruebas 
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ANEXO B: Diseño de las placas PCB utilizando el software Proteus 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura B.1.  Esquemático de la PCB principal. 
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Figura B.2.  PCB principal. 

 
Figura B.2. Diagrama de pistas de la PCB principal. 
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Figura B.3. Diagrama de los elementos de la PCB principal. 

 

 

Figura B.4. Esquemático de la PCB de potencia. 
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Figura B.5.  PCB de potencia. 

Figura B.2. Diagrama de pistas de la PCB de potencia. 

Figura B.3. Diagrama de los elementos de la PCB de potencia. 
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ANEXO C: Implementación del bloque 2 para el modelo de la batería. 

 

 

Figura C.1. Implementación del Bloque 2 del modelo de la batería en Simulink  
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ANEXO D: Tablas de los coeficientes aerodinámicos y 

ecuaciones de Empuje y Torque de las hélices de APC. 

A continuación, se muestran las tablas de los coeficientes aerodinámicos, así como las 

tablas de torque y empuje en función de la velocidad, que son aplicadas en el modelo del 

sistema de propulsión para obtener el modelo matemático de la hélice.  

Tabla D.1. Coeficientes aerodinámicos de la hélice APC 10x8E. 

W (RPM) W(rad/s) 
Coeficiente 

de empuje 

Coeficiente 

de Torque 

1000 104,720 0,1172 0,0598 

2000 209,440 0,1173 0,0599 

3000 314,159 0,1172 0,0598 

4000 418,879 0,1173 0,0599 

5000 523,599 0,1173 0,06 

6000 628,319 0,1172 0,0583 

7000 733,038 0,1169 0,0559 

8000 837,758 0,1168 0,0539 

 

 

Tabla D.2. Coeficientes aerodinámicos de la hélice APC 12x8EP. 

W (RPM) W(rad/s) 
Coeficiente 

de empuje 

Coeficiente 

de Torque 

1000 104,720 0,1046 0,0469 

2000 209,440 0,1046 0,047 

3000 314,159 0,1046 0,047 

4000 418,879 0,1047 0,0471 

5000 523,599 0,1045 0,0453 

6000 628,319 0,1044 0,0434 

7000 733,038 0,1043 0,0421 

8000 837,758 0,1062 0,0584 
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Tabla D.3. Coeficientes aerodinámicos de la hélice APC 13x8E. 

W (RPM) W(rad/s) 
Coeficiente 

de empuje 

Coeficiente 

de Torque 

1000 104,720 0,1003 0,0426 

2000 209,440 0,1004 0,0427 

3000 314,159 0,1004 0,0426 

4000 418,879 0,1003 0,0422 

5000 523,599 0,1002 0,0403 

6000 628,319 0,1002 0,0388 

7000 733,038 0,1015 0,0491 

8000 837,758 0,1032 0,0627 

 

 

Tabla D.4. Empuje y torque de la hélice APC 10x8E 

W (RPM) Tprop (g) Qprop (N.m) 

1000 16,9269932 0,0034 

2000 67,765744 0,0137 

3000 152,342939 0,0308 

4000 271,062976 0,0549 

5000 423,5359 0,0859 

6000 609,371754 0,1202 

7000 827,29957 0,1568 

8000 1079,6302 0,1975 
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Tabla D.5. Empuje y torque de la hélice APC 12x8EP 

W (RPM) Tprop (g) Qprop (N.m) 

1000 31,32628366 0,0067 

2000 125,3051346 0,0268 

3000 281,9365529 0,0603 

4000 501,6997169 0,1074 

5000 782,4083753 0,1613 

6000 1125,589909 0,2226 

7000 1530,585448 0,2939 

8000 2035,549568 0,5325 

 

 

Tabla D.6. Empuje y torque de la hélice APC 13x8E 

W (RPM) Tprop (g) Qprop (N.m) 

1000 41,3739 0,0091 

2000 165,661 0,0363 

3000 372,736 0,0815 

4000 661,983 0,1435 

5000 1033,32 0,2142 

6000 1487,98 0,2969 

7000 2051,58 0,5115 

8000 2724,49 0,8531 
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Figura D.1. Ecuación de Empuje de la Hélice APC 10x8E [Fuente propia]. 

 

 

Figura D.2. Ecuación de torque de la Hélice APC 10x8E [Fuente propia]. 
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Figura D.3. Ecuación de Empuje de la Hélice APC 12x8EP [Fuente propia]. 

 

 

 

Figura D.4. Ecuación de torque de la Hélice APC 12x8EP [Fuente propia]. 
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Figura D.5. Ecuación de Empuje de la Hélice APC 13x8E [Fuente propia]. 

 

 

Figura D.6. Ecuación de torque de la Hélice APC 13x8E [Fuente propia]. 
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ANEXO E: Implementación del modelo del sistema de propulsión del UAV en Simulink de 
MATLAB. 

A continuación, se muestra el esquema del modelo matemático del sistema de propulsión del UAV de ala fija SkyWalker X8, que fue 

implementado en Simulink de MATLAB. 

 

Figura E.1. Implementación en Simulink del Modelo matemático del sistema de propulsión de un UAV de ala fija. 
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ANEXO F: Comparación de las pruebas estáticas y 
dinámicas.  

 

Figura F.1.  Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de las variables Empuje y 

Potencia (P1).  

  

Figura F.2.  Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de las variables Empuje y 

Potencia (P2). 
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Figura F.3.  Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de las variables Empuje y 

Potencia (P3).  

 

 

Figura F.4.  Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de las variables Empuje y 

Potencia (P4).  
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Figura F.5. Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de la variable Eficiencia 

(P1). 

 

 

Figura F.6. Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de la variable Eficiencia 

(P2). 
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Figura F.7. Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de la variable Eficiencia 

(P3). 

 

 

Figura F.8. Comparación de las pruebas estáticas y dinámicas de la variable Eficiencia 

(P4). 
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ANEXO G: Comparación de los resultados obtenidos a 

partir del modelo con los obtenidos del Banco de Pruebas. 

Prueba 1, M1, H1 

 

Figura G.1.  Curva comparativa de la variable corriente.  
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Figura G.2.  Curva comparativa de la variable potencia. 

 

Figura G.3.  Curva comparativa de la variable velocidad. 

 

Figura G.4.  Curva comparativa de la variable empuje. 
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Tabla G.1. Errores del modelo Motor KV700 – Hélice 10x8 (P1).  

 Corriente Potencia Velocidad Empuje 

Nivel 𝑴𝑨𝑬 [𝑨] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬 [𝑾] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬 [𝑹𝑷𝑴] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬[𝒈] 𝜺𝒓 [%] 
Bajo 0.1948 8.0193 3.0986 7.7791 217.0561 4.7763 27.4262 10.62 

Medio 0.5868 6.7765 9.5343 6.9929 163.8141 2.3651 45.8339 6.8798 

Alto 0.5969 0.8758 9.6986 0.8043 166.6363 2.0151 46.6235 4.9341 
 

 

Prueba 2, M1, H2 

 

Figura G.5.  Curva comparativa de la variable corriente.   
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Figura G.6.  Curva comparativa de la variable potencia.   

 

 

Figura G.7.  Curva comparativa de la variable velocidad. 
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Figura G.8.  Curva comparativa de la variable empuje.  

 

 

Tabla G.2. Errores del modelo Motor KV700 – Hélice 12x8 (P2).  

 Corriente Potencia Velocidad Empuje 

Nivel 𝑴𝑨𝑬 [𝑨] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬 [𝑾] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬 [𝑨] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬 [𝑾] 𝜺𝒓 [%] 
Bajo 0.3891 3.5481 6.5438 3.0331 214.6015 4.5779 64.3096 3.8760 

Medio 0.9376 7.7192 13.5835 7.0823 335.6654 5.1095 142.8120 11.5603 

Alto 0.9365 4.0441 13.5673 3.3016 335.2638 4.5453 142.6411 10.7996 
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Prueba 3, M2, H2 

 

Figura G.9.  Curva comparativa de la variable corriente.  

  

 

Figura G.10.  Curva comparativa de la variable potencia. 
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Figura G.11.  Curva comparativa de la variable velocidad. 

 

 

Figura G.12.  Curva comparativa de la variable empuje. 
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Tabla G.3. Errores del modelo Motor KV720 – Hélice 12x8 (P3).  

 Corriente Potencia Velocidad Empuje 

Nivel 𝑴𝑨𝑬 [𝑨] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬 [𝑾] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬 [𝑹𝑷𝑴] 𝜺𝒓 [%] 𝑴𝑨𝑬[𝒈] 𝜺𝒓 [%] 
Bajo 0.73827 1.4079 12.0493 1.5747 384.9422 4.5479 106.1243 9.5130 

Medio 0.47155 1.4118 7.2026 1.5482 325.9917 4.0367 80.4405 5.0845 

Alto 0.51564 0.7933 7.8761 0.6385 356.4767 4.6717 87.9629 4.6233 
 

 

Prueba 4, M2, H3 

 

Figura G.13.  Curva comparativa de la variable corriente.  
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Figura G.14.  Curva comparativa de la variable potencia.   

 

 

Figura G.15.  Curva comparativa de la variable velocidad. 
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ANEXO H: Manual de usuario. 

 

MANUAL DE USUARIO 

Este manual pretende facilitar al usuario el entendimiento sobre el funcionamiento de este 

proyecto de titulación. Para lo cual se explicará el uso adecuado del Banco de Pruebas y 

de la Interfaz de usuario implementada en MATLAB.  

Uso del Banco de Pruebas  

A continuación, se detalla los pasos a seguir para el uso correcto del Banco de Pruebas 

con el fin de evitar daños en el equipo y en el usuario.  

1. Se debe considerar los valores máximos de operación del Banco de Pruebas de la 

Tabla H.1 en la selección de la batería, motor y ESC, para evitar dañar los 

componentes. 

Tabla H.1. Valores máximos de operación del Banco de Pruebas 

Variable Voltaje Corriente Velocidad Empuje 
Tamaño 

del motor 

Valor 

máximo 
30V 50A 16000 RPM 5000g 25mm 

 

2. Ajustar el motor y hélices de manera correcta a fin de evitar que estos pueda causar 

lesiones al usuario, para esto se requiere contar con las siguientes herramientas y 

piezas (véase Figura H.1).  

• Alicate  

• Destornillador tipo estrella (medida) 

• Llave hexagonal (medida) 

• Cruceta  

• Arandelas y Tuercas Tee 

• Tornillos hexagonales y estrella del motor 
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Figura H.1. Herramientas y piezas para ajustar el motor. 

3. Utilizar la cruceta y los tornillos del motor para sujetar la cruceta como se observa 

en la Figura H.2 (a); posteriormente con ayuda del alicate y la llave hexagonal 

ajustar la cruceta a la base móvil como se muestra en la Figura H.2 (b), para esto 

es necesario utilizar el tornillo, la rodela y la tuerca para evitar que el tornillo se afloje 

debido a las vibraciones que pueden producirse durante la prueba.   

 

a)                                                               b)      

Figura H.2. a) Ajuste de la cruceta al motor, b) Ajuste de la cruceta a la base móvil.  

 

4. Ajustar la hélice al eje del motor con su correspondiente tuerca de bloqueo, esto se 

puede observar en la Figura H.3. 
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Figura H.3. Ajuste de la hélice al eje del motor.  

5. Conectar los sensores de velocidad y empuje para realizar pruebas estáticas y el 

sensor de velocidad cuando se requiere realizar pruebas dinámicas, como se 

observa en la Figura H.5a; de la misma manera conectar los terminales del motor 

como se muestra en la Figura H.5b.  

 

a)                                                              b)      

Figura H.5. a) Conexión de los sensores b) Conexión de terminales del motor. 

6. Finalmente realizar la conexión de la tarjeta SD, de la fuente de alimentación del 

Banco y la batería LiPo como se observa en la Figura A.6, para encender el Banco 

de Pruebas que mostrará en su pantalla principal la Figura A.7, donde se podrá 

monitorear las mediciones y realizar el control de la variable Throttle.  
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Figura H.6. Pantalla principal del Banco de Pruebas.  

 

 

Figura H.7. Pantalla principal del Banco de Pruebas.  

 

7. Para empezar a realizar las pruebas se requiere realizar el ajuste de la distancia de 

detección del sensor de velocidad, para evitar mediciones erróneas; únicamente se 
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debe retirar la tapa del soporte que contiene al sensor y mediante la manipulación 

del tornillo como se muestra en la Figura H.8, observar que el sensor está 

detectando el giro del motor, para esto se debe girar el motor y observar una luz 

titilante verde cuando el sensor detecta la cinta reflectiva colocada en el rotor del 

motor.  

 

Figura H.8. Ajuste de distancia de detección del sensor de velocidad. 

8. Finalmente realizar la prueba del sistema de propulsión utilizando cambios de 

Throttle en el rango de 40% a 100%. La información generada será almacenada en 

la Tarjeta SD en un archivo tipo CSV, el mismo que puede ser analizado en base a 

las necesidades del usuario.  

Uso de la interfaz de usuario  

El uso de la interfaz de usuario puede ser en modo Local o Remoto, para lo cual se requiere 

la conexión del cable de comunicación entre la PC y la tarjeta Teensy 3.6.  

1. Portada de la Interfaz de usuario 

La portada de la interfaz de la Figura H.9 está compuesta por dos botones que realizan una 

función específica basada en el nombre del botón, para este caso al presionar el botón 

Iniciar se accede a la segunda ventana.  
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Figura H.9. Portada de la Interfaz de usuario.  

2. Selección del Control del Banco de Pruebas o de la Simulación.  

La segunda ventana (véase Figura H.10) está formada por dos botones que permiten 

realizar la selección de la actividad que se quiere realizar, y también cuenta con otros 

botones que permiten regresar a la pantalla anterior, salir o acceder a la información de 

ayuda, para tener una explicación amplia sobre el uso de esta ventana. Las dos opciones 

de uso que presenta esta ventana es realizar el control del Banco de Pruebas o de la 

simulación del modelo matemático implementado.  
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Figura H.10. Pantalla principal de selección. 

3. Ventana de Control del Banco de Pruebas  

La ventana mostrada en la Figura H.11 permite realizar el control del Banco de Pruebas, 

para lo cual es necesario comunicarse de manera serial, esto se indicará en el panel de 

comunicación serial, como una luz verde cuando esté conectado y luz roja cuando se haya 

desconectado.  

Una vez se haya establecido la comunicación, desde el Banco de Pruebas se selecciona 

el modo de operación ya sea Local o Remoto, lo cual se indicará en el panel Modo de 

operación.  

Si el modo de operación seleccionado es Local, en la interfaz se podrá realizar el monitoreo 

de las variables en el panel Mediciones, y una vez terminada la prueba, se debe presionar 

el botón Generar gráficas para obtener graficas de eficiencia y consumo energético del 

sistema de propulsión en prueba, así como también tablas de resumen de las mediciones 

realizadas, esto se observará en el panel Graficas en tiempo real. Si se requiere realizar 

otra prueba el botón Limpiar datos permite borrar las gráficas y encerrar todas las 

mediciones y tablas.   

Ahora bien, si por el contrario el modo de operación es Remoto, la interfaz se debe manejar 

como se indicó en el párrafo anterior, considerando que para este caso al utilizar este modo 
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se habilita el panel Consigna de Velocidad para variar la variable Throttle en un rango de 

40 a 100%. Como botones adicionales se tiene el botón Regresar, botón Salir y Ayuda. 

 

Figura H.11. Pantalla de Control del Banco de Pruebas.  

4. Ventana de Control de la Simulación  

Esta pantalla (véase Figura H.12) permite conocer el funcionamiento de los componentes 

utilizados en las pruebas, para este caso en el panel de selección, se debe ingresar el 

vector de la consigna de Throttle de la siguiente manera: 0,40,50,60,70,80,90,100, 

posteriormente seleccionar el motor y hélice del sistema de propulsión; presionar el botón 

Cargar y Simular; para verificar el estado de la simulación en el panel Control Simulación 

se indica por medio de una luz verde cuando se encuentra simulando y también mostrara 

el valor de la velocidad en tiempo real, una vez que culmine la simulación la luz indicadora 

se tornara de color rojo. 

Una vez terminada la simulación, esta pantalla tiene las mismas herramientas que la 

ventana anterior como son Generar gráfica y limpiar datos, pero adicionalmente cuenta con 

la herramienta Obtener tiempo de uso de batería, al presionar el botón de esta herramienta 

se genera otra ventana como se muestra en la Figura H.13, en esta se debe seleccionar la 

capacidad de la batería así como ingresar la corriente de descarga, para al presionar el 

botón Calcular se muestre el tiempo de autonomía de la batería así como los KWH 
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consumidos. Adicionalmente se muestra una gráfica donde se puede observar el estado 

del voltaje, corriente, y estado de carga SOC de la batería. 

 

Figura H.12. Pantalla de Control de la simulación.  

 

Figura H.13. Estado de la batería.  
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Uso del Paro de emergencia 

En caso de fallas que se presenten en el Banco de Pruebas, presionar el botón mostrado 

en la Figura H.14, de esta manera se deshabilitará la alimentación al motor. 

 

Figura H.14. Activación del botón Paro de emergencia   

Secuencia para finalizar las pruebas y desconexión del Banco de Pruebas  

Para finalizar la prueba se debe seguir los siguientes pasos. 

1. Ingresar un valor de Throttle de 0%, para detener la rotación de la hélice. 

2. Si se está utilizando el Banco en modo remoto, desconectar la comunicación serial 

por medio de la Interfaz de usuario, para cerrar el puerto de comunicación.  

3. Posteriormente presionar el botón de encendido para apagar el Banco de Pruebas. 

4. Desconectar la batería, fuente de alimentación del Banco, sensores y motor, así 

como también el cable de comunicación serial si este ha sido utilizado con la Interfaz 

de Usuario.  

5. Desmontar el motor y la hélice utilizando las herramientas que se detallan en la 

Figura H.1.  

Mensajes de alerta  

Los mensajes de alerta aparecerán en la pantalla local (Pantalla Nextion), cuando el nivel 

de voltaje sea bajo, así como también cuando ha sido presionado el botón de Paro de 

emergencia. 
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ORDEN DE EMPASTADO 


