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Resumen

En el presente trabajo se realiz6 la simulacion de un prototipo de aviéon hibrido, que pudie-
ra aterrizar y despegar verticalmente, con el fin que el prototipo pueda despegar y aterrizar

casi en cualquier lugar sin importar que exista o no una pista de despegue.

En el trabajo se adaptd cuatro rotores en configuraciéon de X que funcionen como un
cruadri-rotor sobre las alas de un aviéon comercial Tundra Durafly de 1300 mm de enver-
gadura con el fin de obtener el prototipo de avién hibrido. En el trabajo se realizaron las
simulaciones del prototipo para poder validar su resistencia y su comportamiento en pleno

vuelo.

El presente documento se encuentra dividido en 5 capitulos. En el capitulo 1 se da una
breve introduccion a lo que es la agricultura de precision, sus principales aspectos y su impor-
tancia en la actualidad, se habla de los métodos de analisis computacional para la simulacién
de un avion y las principales fuerzan que actiian en él; asi como la motivacion y los objetivos
de la tesis, ademas se aborda el estado del arte, en el cual se muestran prototipos similares,
sus ventajas y desventajas. En el capitulo 2 se plante6 el diseno, para dicho proceso se prosi-
guié con la metodologia de Michael French. El modelado de la parte estructural del prototipo
propuesto se realizé6 mediante el software de CAD SolidWorks. En el capitulo 3 se realiza el
analisis de elemento finito asistido por computadora, nos enfocamos en dos puntos impor-
tantes, el primero de ellos fue en un enfoque estructural mediante un analisis de Von Misses
y el segundo de ellos es un analisis de fluidos para poder ver las respuestas del prototipo
a las condiciones que seria sometido. En el capitulo 4 se hacen los ajustes pertinentes y se
desarroll6 una ley de control de acuerdo con el modelo matemético, dicho modelo matemati-
co se encuentra en los anexos A, ademas se realizé los ajustes de transicién entre el control
para cuando este en modo cuadri-rotor y modo avién. Por tltimo, en el capitulo 5 se dan las

conclusiones y se plantea el trabajo futuro.
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Abstract

This work was carried out the simulation of a prototype hybrid aircraft, which could land
and take off vertically, so that the prototype can take off and land almost anywhere regardless

of whether there is a runway.

The work adapted four rotors in X configuration that function as a cruadri-rotor on the
wings of a 1300 mm larger Tundra Durafly commercial aircraft to obtain the prototype hybrid
aircraft. In the work, the prototype simulations were carried out to validate its resistance and

its behavior in mid-flight.

This document is divided into 5 chapters. The Chapter 1 gives a brief introduction to what
is precision agriculture, its main aspects and its importance today, talks about the methods
of computational analysis for the simulation of an aircraft and the main forces acting on it;
as well as the motivation and objectives of the thesis, it also addresses the state of the art,
which shows similar prototypes, their advantages and disadvantages. In the Chapter 2 set
out the design, for this process continued with the methodology of Michael French. Modeling
the structural part of the proposed prototype was done using SolidWorks CAD software. The
Chapter 3 performs computer-aided finite element analysis, we focused on two important
points, the first was a structural approach through an analysis of Von Misses and the second
is a fluid analysis to be able to see the prototype’s responses to the conditions that would
be subjected. The Chapter 4 makes the relevant adjustments and developed a control law
according to the mathematical model, this mathematical model is found in Annexes A, in
addition the transition adjustments were made between the control for when it was in quad-
rotor mode and airplane mode. Finally, in the Chapter 5 gives the conclusions and proposes

future work.
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Capitulo 1

Introduccion

Con los avances tecnoldgicos que la humanidad ha logrado a lo largo de los anos, se ha
puesto a disposicién un gran nimero de inventos que se van mejorando, desesperancen unos,
aparecen nuevos que remplazan a los viejos. El avance tecnologia ha permitido minimizar los

aparatos a tal grado que podemos encontrar un motor a escalas microscépicas.

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAV’s) por sus siglas en ingles es uno de los inventos
que se ha ido mejorando a lo largo del tiempo, datan de antes de la segunda guerra mundial,
en la primera mitad del siglo XX ya se los utilizaba como blanco en las practicas de tiro de
artillerfa [1]. Paulatinamente se los ha ido desarrollando en otros campos, ya no con fines
militares sino enfocados en aplicaciones civiles, vigilancia comercial, agricultura, mapeo y

localizacién de zona de dificil acceso, tareas de bisqueda y rescate, entre muchas otras.

Para el desarrollo de los UAV’s se han utilizados diferentes técnicas, cuando se empezaron
con aviones no tripulados, los perfiles se hacian en base a experiencia, ensayo y error y no
se tenfan una base sélida antes de la experimentacion, es por ello por lo que cuando surgen
los computadores, en el siglo XX, también surge la idea de utilizarlos para hacer grandes

calculos, que antes se hacian a mano.

Pese a que las herramientas de simulaciéon por computador tienen una historia relativamen-
te reciente, se basan en técnicas matematicas desarrolladas tiempo atras y que sélo pudieron
ser puestas en practica gracias a la aparicién de maquinas con gran capacidad de memoria
y elevada velocidad de procesamiento. Dicho en forma sencilla, el computador resuelve una
serie de ecuaciones conocidas que se utilizan para calcular las variables que describen los

fendmenos fisicos involucrados.

El anélisis del elemento finito (FEA) es un método numérico ampliamente usado en in-
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genieria para resolver problemas descritos por una serie de ecuaciones diferenciales parcia-
les. Este tipo de problemas se encuentran muy comunmente en distintas disciplinas como
disenno mecanico, acustica, electromagnetismo, mecanica de fluidos, entre otros estudios, y
especificamente en ingenieria mecanica es utilizado para resolver problemas estructurales, de
vibraciones y térmicos. Aunque existen otros métodos numéricos para resolver este tipo de
problemas, el que muestra ser més versatil y eficiente es el analisis de elemento finito y ha
dominado considerablemente el mercado de los distintos softwares para anélisis de ingenieria
[2]. El FEA resulta ser una poderosa herramienta que resuelve los problemas por muy simples
o complejos que estos sean. Sin importar el para qué es utilizado el FEA o la complejidad
del estudio, todos los andlisis por este método tienen una estructura similar donde el pun-
to de arranque es un modelo geométrico. En el caso especifico de Solidworks, este modelo

geométrico puede ser una pieza o un ensamblaje.

1.1. Motivaciéon

El uso de vehiculos aéreos no tripulados (UAV’s) para mejorar las actividades del ser
humano es cada vez mayor, pero el desarrollo nacional de este tipo de vehiculos, en especial
de los vehiculos convertibles, se encuentra limitado y es casi nulo. Un vehiculo convertible
tiene mayores prestaciones que un UAV convencional, pero su desarrollo es complicado, es
por ello por lo que se plantea un procedimiento para el diseno, un analisis asistido por
computadora y simulacién con el fin de llegar a una construccion y adaptacién de un cuadri-
rotor a un avién Tundra de 1300mm de envergadura para que cuente con capacidades VTOL
en configuracion quadplane, con el fin de aportar un método confiable en el desarrollo de este

tipo de vehiculos.

1.2. Hipodtesis

El uso de una metodologia de disenio para conceptualizar un prototipo de vehiculo converti-
ble y el uso de un analisis de elemento finito con el fin de obtener los pardmetros estructurales
y aerodindmicos nos permitiria mejorar la construccién de un prototipo de vehiculo conver-

tible fisico.
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1.3. Planteamiento del problema

La implementacién de una metodologia de diseno junto con un analisis estructural y aero-
dindmico para el desarrollo de vehiculos convertibles en México no es muy amplia, a pesar
de los multiples beneficios que representan, es por ello que se propone una metodologia para
desarrollar una estructura de vehiculo convertible y asi poder realizar un anélisis de elemento
finito con el fin de obtener los pardmetros mecanicos y aerodinamicos del vehiculo y con esto

ayudar a la posterior simulacion y construccion, garantizando su funcionamiento y resistencia.

1.4. Justificacion

El uso de UAV’s supone un gran beneficio en varios sectores, debido a su versatilidad en el
transporte, su facil comando y su relativo bajo costo en comparacién a un avién de tamano
real, ademas, la variedad de aditamentos con los cuales se pueden hacer multiples tareas con
un solo vehiculo, pero esta ventajas son poco aprovechadas en varios sectores como en la
industria, en el ambito forestal o en la agricultura; como por ejemplo, en México el uso de la
agricultura de precisién no esta regulado (la agricultura de precisién es una metodologia que
hace uso de vehiculos convertibles), otro de los usos es en el mapeo de lugares de dificulte

acceso, inspeccione de estructuras, entre muchas mas.

El uso de vehiculos aéreos no tripulados (UAV’s) en México es limitado, y més aun el
desarrollo de este tipo de vehiculos es muy escasa, solo en instituciones de investigaciéon se
encuentran en desarrollo, pero esta rara vez sale al mercado, en adicion, los analisis compu-
tacionales estd surgiendo como respuesta a los altos costos de los andlisis fisicos (como los
desarrollados en un tinel de viento), que son de gran importancia en etapas finales del di-
seno de estos vehiculos, pero que en etapas tempranas serian de utilidad y sin embargo no se
realizan. Por tal motivo se propone utilizar el analisis computacional como herramienta de
desarrollo para un vehiculo convertible con el fin de llegar a la construccion y adaptaciéon de
un cuadri-rotor a un aviéon Tundra de 1300 mm de envergadura para que sea capaz de hacer

un despegue y aterrizaje vertical, asi como planear cuando este en modo avion.
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1.5. Objetivos

Objetivo general .- Desarrollar un procedimiento para disenar un vehiculo convertible
aparir de un avién comercial, mediante técnicas de diseno y simulacién de elemento finito

asistido por computadora.

Objetivo particulares

= Hacer el modelo CAD con el programa SolidWorks para el andlisis estructural y la
simulacién aerodinamica.

= Realizar el analisis estructural para obtener los coeficientes mecanicos que ayuden en
el modelado, asi como corroborar la resistencia de la aeronave.

= Realizar un analisis aerodinamico para ver el comportamiento a ciertas velocidades y
obtener la fuerza de sustentacion.

= Disenar los algoritmos de control con el fin de realizar las diferentes etapas de vue-
lo: avién (crucero), cuadri-rotor (estacionario), asi como las respectivas transiciones:
Cuadri-rotor / Transicién / Avién (despegue) y Avién/ Transicion / Cuadri-rotor (ate-
rrizaje).

= Realizar la plataforma experimental con capacidades VTOL.

1.6. Alcance del proyecto

Desarrollar una estructura de cuadri-rotor para la implementacién de un vehiculo conver-
tible acoplando unos rotores a un aviéon Tundra Durafly de 1300 mm de envergadura para
que pueda despegar y aterrizar de forma vertical mediante una metodologia de diseno. Se
pretende simular el prototipo disenado median software especializado con el fin de obtener
los parametros mecéanicos y aerodinamicos necesarios para la simulaciéon del modelo. Basado
en el andlisis y estudio aerodinamico se dejara las bases para la construccién de un prototipo

a futuro.

1.7. Estado del arte

En la actualidad el uso de los UAV’s tiene un auge por sus versatilidad y que dia a dia surgen
nuevas aplicaciones para este tipo de vehiculos. Una de las herramientas fundamentales en su

desarrollo son los andlisis computacionales, ya que proporciona acceso rapido a los resultados
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del analisis estructural en las primeras fases del proceso, con datos sobre los niveles de tension,
la forma deformada o la vida 1til del producto, entre otros. Con esta informacion vital, puede

tomar decisiones de diseno criticas que nos ayudan entre otras cosas a:

= Innovar en el desarrollo de productos.

» Reducir la elaboraciéon de prototipos.

s Acelerar el tiempo de comercializacion.

= Optimizar el uso de materiales.

» Eliminar las imprecisiones del diseno.

= Minimizar los problemas de rendimiento.

= Reducir el nimero de reclamaciones y devoluciones relacionadas con la garantia.

s Incrementar la rentabilidad.

1.7.1. Simulaciones como herramienta de desarrollo

El Método de Elementos Finitos (MEF) consisten en un método de andlisis en ingenieria
que permite reproducir virtualmente a un componente o sistema mecanico en situacién de
trabajo real ofreciendo las ventajas de la reduccion de costes, tiempo, equipamiento y ac-
cesibilidad necesarios en un analisis real. Actualmente el método ha logrado desarrollarse
en casi todos los campos de la ingenieria por lo que un andlisis con elementos finitos puede
aplicarse a casi todos los problemas de la industria. Habitualmente el manejo del método ha
requerido un profundo conocimiento fisicomatematico, pero en la actualidad la disponibilidad
de software y hardware han puesto al alcance de los usuarios esta potente herramienta. Los
programas disponibles para un anélisis usando elementos finitos son faciles de operar, pero

requiere entender su metodologia para producir resultados de calidad.

Actualmente en el mercado existen diferentes software especializados que utilizan diversos
Métodos basados en los elementos finitos, en particular, el software SolidWorks para anéli-
sis estructural utiliza andlisis por elementos finitos (FEA) mientras que para los andlisis de

fluidos utiliza dindmica de fluidos computacional (CED).

El software SolidWorks para la discretizacion del componente, mejor conocido como “ma-
llado”, convierte un modelo en muiltiples elementos considerablemente mas pequenos. Estos
pequenos elementos creados pueden ser diferentes en funcion al tipo de geometria de la pieza,

el tipo de estudio a realizar y algunas veces incluso, a nuestra preferencia, como se muestra
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en la figura 1.1, donde se muestra los ejemplos de mallado para 2D y 3D.

Triangular Cuadrada
2D — i i
Tetraedro Hexaedro  Prisma triangular

3D —
Piramide Polihedro

Figura 1.1: Diferentes tipos de mallo en SolidWorks

Existen una gran cantidad de tipos de elementos finitos, sin embargo, Solidworks genera
solidos tetraédricos al momento de realizar el mallado y triangulares cuando se trabaja con
superficies. El motivo de usar exclusivamente estos dos tipos de mallado es porque con ellos
se obtiene la mejor calidad de mallado utilizando siempre el mismo tipo de elemento [3],
a continuacién , en la figura 1.2 se muestra una pieza antes y el después de un mallado

convencional.

Figura 1.2: Pieza antes y después del mallado en SolidWorks

FEA y CFD

La simulacién de anélisis por elementos finitos (FEA) y dindmica de fluidos computacio-
nal (CFD) permite utilizar el modelado matemético basado en ordenadores para simular de

forma aproximada el complejo fenémeno del universo fisico, incluidos los comportamientos
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dindmicos y estructurales, la transferencia de calor o el flujo de fluidos.

El Anélisis de Elementos Finitos (FEA), aplicado a la resolucién de situaciones mecénicas
es, a grandes rasgos, un método numérico para la aproximacion de soluciones de ecuaciones
diferenciales parciales con la intencién de obtener unos resultados lo mas préximos a la reali-
dad posible sin tener que materializar el modelo y someterlo fisicamente a las condiciones
reales de trabajo. La idea general del método es la divisién de un continuo en un conjunto de
pequenos elementos interconectados por una serie de puntos llamados nodos. Las ecuaciones
que rigen el comportamiento del continuo regirdn también el del elemento completo. De esta
forma se consigue pasar de un sistema continuo (infinitos grados de libertad), que es regido
por una ecuacién diferencial o un sistema de ecuaciones diferenciales, a un sistema con un
numero de grados de libertad finito cuyo comportamiento se modela por un sistema de ecua-

clones.

La Dindmica de fluidos computacional (CFD) es una de las ramas de la mecanica de flui-
dos que utiliza métodos numéricos y algoritmos para resolver y analizar problemas sobre el
flujo de fluidos. El método consiste en discretizar una region del espacio creando lo que se
conoce por una malla espacial, dividiendo una region del espacio en pequenos volimenes de
control. Después se resuelve en cada uno de ellos las ecuaciones de conservacién discretizadas,
de forma que en realidad se resuelve una matriz algebraica en cada celda de forma iterativa

hasta que el residuo es suficientemente pequeno.

1.7.2. Uso de UAVs en México

En la actualidad el desarrollo, uso e implementacién de UAV’s ha aumentado considera-
blemente abarcando nuevas areas de la vida del ser humano, esto ha ocasionado que cada vez
los requerimientos de dichos aparatos sean mas estrictos como lo es una mayor autonomia
de vuelo, que sean més ligero, que tengan una mayor capacidad de carga neta, que cubran
grandes distancias en un menor tiempo y que sean mas accesibles; esto ha obligado a que los
disenos se vayan mejorando con respecto a los convencionales dando como resultado UAV’s
hibridos capases de dar dichas prestaciones. En los tultimos anos, gracias a que los UVA’s
son cada vez mas accesibles, su uso es cada vez mas amplio y cada vez mas personas pueden

disponer de esta tecnologia. Ademas, las empresas desarrolladoras se han dedicado a hacer
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los cada vez més intuitivos y faciles de usar para todo el publico [4].

Los Sistemas de Aeronaves Pilotadas a Distancia (RPAS), en ambitos generales los RPAS
son lo mismo que los UAV’s, son un nuevo concepto en el ambito aerondutico, que la Auto-
ridad Aerondutica y la industria aeroespacial requieren comprender, definir e integrar para
su adecuada operacién. Es por ello por lo que la Norma Oficial Mexicana NOM-107-SCT3-
2019, establece los requerimientos para operar RPAS en el espacio aéreo mexicano. En ella
se establecen los requerimientos y limitaciones de los RPAS, autorizacién para operaciones
especiales, los requerimientos para los fabricantes y ensambladores de RPAS, asi como los
requerimientos para importar y comercializar los RPAS en México [5]. Esta normativa es
relativamente reciente, estro en vigencia el 14 noviembre y se empezd a aplicar el 13 de enero
del 2020, su implementacion aun es deficiente, se espera que en algunos anos la regulacién

en México sea aceptable.

A continuacidn, se presentan algunas areas en el que actualmente se usan en México, y que

sin embargo aun es muy deficiente.

Uso y manejo de UAVs con aplicaciones al sector hidrico en México

El INEGI propuso el modelo MEX97, el cual es un modelo de elevacién geoidal de alta
resolucion. Fue elaborado usando valores de gravedad terrestre y marina, y el método de
célculo fue Transformacién Rapida de Fourier (FFT) para estimar la forma del geoide, y
combinado con un moldeo geopotencial subyacente EGM96. EI MEX 97 ha sido elaborado
con base al elipsoide GRS80 y fue georreferenciado al ITRF94.

El Geoide Gravimétrico Mexicano en su version 2010 (GGM10) es un archivo de datos tipo
raster con resolucién de 2.5 minutos de arco (aproximadamente 4.5 kilémetros), que repre-
senta alturas geoidales (separacién entre el elipsoide geodésico de referencia y la superficie
del geoide) medidas en direccién vertical. Cada valor asociado a un pixel representa un valor
de altura geoidal promedio que fue calculada para varios puntos dentro de ese pixel. Los
valores de altura geoidal del GGM10 oscilan entre -48 y 6 metros en relacion con el elipsoide

de referencia [7].

La utilidad principal del geoide es establecer la superficie de referencia de la altura or-

tométrica, conocida también como altura sobre el nivel medio del mar y se aplica en trabajos
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de ingenieria topografica, cartografia, GPS aerotransportado, apoyo terrestre para fotografia

aérea y como un insumo para la generacion de modelos digitales de elevacién.

Combinando informaciéon de un modelo de alturas geoidales con alturas geodésicas obte-
nidas mediante técnicas de posicionamiento satelital es posible obtener alturas ortométricas
de cualquier punto sobre el terreno. La manera de transformar el valor de altura geodésica
(h) que proporciona un receptor GPS en un valor de altura ortométrica (H), es mediante
la resta del valor de altura geoidal (N) dada por un modelo digital de elevacién geoidal, en
la figura 1.3 se aprecia la representacion del geoide y elpsoide terrestre y como se establece

dicha diferencia.

Figura 1.3: Representacion del geoide y elipsoide terrestre

Los esfuerzos en México por contar con un sistema cartografico para la georreferenciacién
han sido valorados, no obstante, dicho elipsoide mantiene las mismas dimensiones que el
ITR92 establecido en 1988, que es el DATUM oficial de uso en México, por lo que cuando se
compara el MEX97 con las alturas elipsoidales del GPS, se estiman variaciones del orden de

los -25 cm.

En México la proyeccion utilizada para georreferenciacion es la UTM, idénea en la ge-
neracion de aeromosaicos georreferenciados y el tratamiento de ortofotos. Apoyado en los

programas computacionales.

El uso de vehiculos aéreos no tripulados (’s) ha evolucionado en una herramienta en la
adquisicion de datos espaciales, al ser una plataforma que puede transportar el dispositivo
que hara las veces del satélite. Por lo tanto, las verdaderas ventajas estan relacionadas con
la precision, el tiempo de adquisicién y los costos, en la figura 1.4 se aprecia su utilizacion

en este sector.
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Figura 1.4: Uso de los UAVs en el sector hidrico en México

Algunos de los productos que se pretenden obtener mediante el uso de UAV’s son foto-
grafias que permitan resguardar el aspecto actual de la infraestructura y posibles afectaciones
debido a diferentes fenémenos naturales o antropogénicos, producir cartografia de referencia
geografica tematica de los recursos naturales en el pais, y fotografias aéreas oblicuas que fa-
ciliten las tareas de analisis, evaluacion y gestion de aspectos relevantes de seguridad hidrica,
proteccion civil, ete. [6]. Los productos que se pretende generar mediante el uso de VANT

pueden ser del siguiente tipo:

= Planos topograficos o de reconocimiento.
= Cartas especificas.
= Modelo digital de elevacion.
La representacion conica de las coordenadas geograficas presenta algunas ventajas, tales
como el hecho que se evita la deformacién debido a que ambas son entidades geométricas

elipsoidales.

Agricultura de precisiéon en México

La agricultura de precision (AP) es una técnica la cual emplea miltiples disciplinas para

sondear y delimitar los problemas de un cultivo con el fin de proceder de la mejor manera
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ahorrando costo en fertilizante, abono y perdidas de cosecha. El uso de UAV’s hibridos son

recurrentes por su versatilidad, la figura 1.5 muestra su implementacion en esta técnica.

Figura 1.5: Uso de los UAV’s en la AP en México

En México el organismo encargado de regular y promover al sector agroalimentario es la
Secretaria de Agricultura, Ganaderfa, Desarrollo Rural, Pesca y Alimentaciéon (SAGARPA).
A pesar de que el Reglamento Interior de la SAGARPA no menciona la AP, los articulos
18 y 19 permiten su aplicacién en el sistema agropecuario nacional [8]. De igual manera, el
Congreso de la Unién ha impulsado el desarrollo sostenible de las actividades agropecuarias

en la Ley de Desarrollo Rural Sustentable [9].

Entre los datos més importantes relacionados con la actividad agropecuaria mexicana,

destaca [10]:

» Aproximadamente 24 % de la poblacién total habita zonas rurales.

Cerca de 4% del producto interno bruto corresponde a la agricultura.

Existe baja productividad agricola.

La SAGARPA y el sector privado ofrecen asistencia técnica.

Los centros de investigacion y universidades no cuentan con modelos de transferencia
tecnoldgica hacia el campo.

El sistema de innovacién mexicano carece de interaccion-colaboracion institucional.

11
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» La investigacion agricola se realiza principalmente con recursos piublicos (Fundaciones

Produce, SAGARPA o CONACYT).

En México el uso de la AP podria reportar beneficios econémicos (para agricultores, indus-
tria y gobierno), sociales (para asegurar a disponibilidad de alimento suficiente) y ambientales
(para reducir el riesgo de contaminacién por agroquimicos), como los observados en paises
que la han adoptado. La estrecha relacién que guarda con la tecnologia podria comprometer
algunos empleos en zonas rurales, por lo que serd necesario disenar estrategias que maximicen
los beneficios para todos los sectores involucrados. Algunas acciones que ayudarian a fomen-
tar su adopcion son la colaboracion entre academia, industria, gobierno y los productores; la
actualizacion de la Ley de Desarrollo Rural Sustentable y del Reglamento de la SAGARPA;
la investigacién y desarrollo agricola en México; la formacién de recursos especializados (hu-
manos e institucionales); la promocién de programas piloto para cultivos estratégicos (como

el aguacate) y su divulgacién.

1.7.3. Clasificacion de los UAVs.

Los UAV’s varian ampliamente en tamano y configuracion. Por ejemplo, pueden tener una
envergadura tan ancha como un Boeing 737 o més pequenos que son controlados por radio.
Los diferentes requisitos de la mision crearon varios tipos de UAV’s. Por esta razén, a menudo
es ttil clasificar los UAV’s en términos de sus capacidades de misién. Como se indica en la
Figura 1.6, los UAV’s se pueden considerar como HTOL (aterrizaje de despegue horizontal),
VTOL (aterrizaje de despegue vertical), modelo hibrido (tilt-wing, tilt-rotor, tilt-body, and

ducted fan), helicéptero , heliwing y tipos no convencionales [11].

Dentro de la categoria de modelos hibridos tenemos 5 subcategorias, a continuacion se en

listan y en la Figura 1.7 se muestran cudles son.

Tilt wing (ala inclinable) .- Giran las alas.

Tilt rotor (rotor inclinable).- Giran los motores.

Tild-body (cuerpo inclinable).- Gira todo el avién.

Ducted fan (ventilador canalizado). Los rotores estédn incrustados en alas alas.

No convencionales (Quadplane).- Fusién de fuselajes (avién y multi-rotor).

12
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| Clasificacion de los aviones no tripulados ‘

UA: MAV NAJ

| HTOL | |{HToL | | Fixed fing | | Fixed fing \ \
L/ vToL | f|vroL | || Fuppingwing | [ Fipping wing | \
—»‘ Tilt-rotor | —>| Tilt-rotor | ->| VTOL | —»I Helicoptero ‘ ‘
—b{ Tilt - wing | —>| Tilt-wing | —>| Tilt-rotor | —»I Monocoptero ‘ ‘
—+{ Tilt - body | pfTitt- body | | puted fan | [ ouad-rotor |
—’( Ducted fan | —>| Cyclocopter | —>| Helicoptero | —’I Hexacoptero ‘
—>‘ Helicoptero | —>| Ducted fan | —>| Ornicopter | —»I No convencional ‘
s/ Heli-wing | | Flippingwing | || No convencionat | L] Bio NAV
—P{ No convencional | —>| Ornicopter | —’| Bio MAV i —’

—>| Helicoptero | ->| Fixed/Flap wing |

—>| No convencional | —>| Rotary wing |

! L]
Monocoptero H Twincoptero H Tricoptero H Quadrotor H Pentacoptero H Hexacoptero H 0 ptero H D ptero H Dod ptero

Figura 1.6: Clasificacién de los aviones no tripulados

C

Figura 1.7: Ejemplo de UAV’s hibridos. A) Tilt wing. B) Tilt rotor. C) Tilt body. D) Ducted
fan. E) Quadplane

1.7.4. UAVs convertibles en México y el mundo

El uso y manejo de vehiculos convertibles en México es muy escaza y se limita practicamente
a la compra de modelos desarrollados por empresas de otros paises. En los tltimos anos su uso
en México ha aumentado debido a su popularidad, sin embargo, su desarrollo es otra cuestion
ya que se encuentra enfocado en las instituciones de investigacion como en CINVESTAV. A

continuacion, se muestran algunos prototipos realizados en el laboratorio de la UMI-LAFMIA
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y en México.

Ducted Fan - UMI LAFMIA

En la Umi-Lafmia del Cinvestav [12] se desarrollé un avién hibrido tipo Ducted Fan que
combina las capacidades de despegue y aterrizaje vertical (VTOL), asi como el vuelo esta-
cionario de un helicoptero, con la autonomia, capacidad de carga y velocidad que ofrece un
avién. Se partié del concepto de aeronave que utiliza la configuracién de rotor de inclinacién
para realizar la fase de transiciéon de un modo de vuelo a otro y, simultaneamente, se utilizé
ventiladores con ductos para aumentar el rendimiento del vuelo durante la fase de vuelo

vertical. Ver figura 1.8.

Figura 1.8: Ducted Fan de Umi Lafmia

UAV convertible - UMI LAFMIA

En el trabajo de tesis [13] se disend y construyé un UAV hibrido, se hizo el diseni6 de las
alas y se fabric6 con madera balsa toda la envergadura, posteriormente se le incorporaron los
cuatro motores a modo de cuadri-rotor. Por ultimo, se utilizé un control PD para realizar el

comando de la aeronave. Ver Figura 1.9.
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Figura 1.9: UAV convertible de Umi Lafmia

Avién hibrido - UMI LAFMIA

En el trabajo de tesis [14] se diseni6 y construyé un avién hibrido tipo quadplane, el modelo
del diseno se basé en el propuesto por el Dr. Victor José Vazquez Rosas llamado la raie manta,
se utilizé cellfoam y tubos de fibra de carbono, la estructura se forro de monocote. Se monto
un cuadri-rotor hecho en parte con una impresora 3D y tubos de fibra de carboné. Se utilizé
un control por backstepping para controlar el subsistema longitudinal y lateral, y para el

control direccional se utilizé un control por retroalimentacion de estados. Ver figura 1.10.

Figura 1.10: Avién hibrido de Umi Lafmia

Ehécatl de Hydra Technologies
S4 Ehécatl, ver figura 1.11 es un vehiculo aéreo no tripulado (UAV) fabricado por Hydra

Technologies, una empresa con sede en México. El UAV S4 Ehécatl sirve como plataforma de

15
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vigilancia para agencias militares y policiales. Lleva el nombre del dios azteca del viento. El
UAV tiene una envergadura de 3,7 m. El peso maximo de despegue es de 55 kg. La capacidad
de carga util es de 9 kg. Tiene una velocidad de crucero de 38 nudos y puede permanecer en

el aire hasta ocho horas [15].

Figura 1.11: Avién Ehécatl de Hydra Technologies

SPARTAAM de la Secretaria de Marina Armada de México

Desde 2010 la secretaria de Marina Armada de México ha desarrollado pequenos vehiculos
aéreos no tripulados por medio del Instituto de Investigacién y Desarrollo Tecnolédgico de la
Armada de México (INIDETAM). En 2014 la SEMAR reportaba el inicio de la segunda etapa
de este tipo de proyectos, y la meta era la construccién de tres aeronaves y una estacion de
control, a los que llamo Sistema de Patrullaje Auténomo de Reconocimiento Téctico Aéreo
para la Armada de México (SPARTAAM), que se aprecia en la figura 1.12. En 2016 ya se
tenia finalizadas las tres unidades matriculadas finalmente como ANX-3601 a ANX-3603,
estan pintadas de gris naval. Su motor al parecer es de accionamiento eléctrico. Tiene un
rango de accion de 50 km y una autonomia de hasta 8 horas de vuelo, puede transmitir en
tiempo real a una estacion férrea o via satélite lo que captan sus camaras con capacidad de

filmacién diurna y nocturna. [16].
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Figura 1.12: Avién de la Secretaria de marina de México

Alrededor del mundo el uso y desarrollo de los UAV’s no se limita tnicamente a insti-
tuciones de investigacion, sino que las empresas particulares y gubernamentales estan muy
involucradas debido a los grandes beneficios que estos representan. En los apartados siguien-

tes se muestran algunos ejemplos de vehiculos desarrollados por particulares.

SongBird

Germandrones es una empresa alemana fabricante de UAV’s, el cual esta desarrollando
el SongBird [17], el cual desde su concepcién se desarrollé como avién hibrido, consta de 4
motores equipados en las alas los cuales pueden rotar permitiendo el despegue y aterrizaje en
modo vertical. El aparato, Figura 1.13, tiene una envergadura de 3 metros y una capacidad
de carga de 2 kilogramos netos, alcanza velocidades de hasta 45 m/s y tiene un tiempo de

vuelo de 60 minutos.

s
;\‘/«;ﬁ v

N

Figura 1.13: Songbird de germandrones
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QPCA
El QPCA, Figura 1.14, es un UAV hibrido disponible en el mercado con capacidades de

carga neta de 5 y 25 kg, perteneciente a una empresa espanola Fuvex [18]. La aeronave consta
de 8 motores pivotables (tilt-rotor), para el despegue y aterrizaje vertical son con los motores

paralelos a la horizontal y en vuelo modo avion los motores permanecen perpendiculares.

Figura 1.14: QPCA de Fuvex

Vampire Mark 2
El Vampire Mark 2, Figura 1.15, fue construido por Jack Pittarel del equipo CanberraUAV

[19], consiste en un telemaster senior con un motor de gasolina de 15cc, en el cual se le
acondicionaron 4 motores a modo de cuadri-rotor controlados por un pixhawk y el resto se
controla manualmente como un modelo RC normal. El despegue vertical es como un cuadri-
rotor, y luego pasé al vuelo horizontal acelerando el telemaster mientras se desaceleraba
el cuadri-rotor, el avién alcanzo los 31 m/s en vuelo hacia adelante a toda velocidad. La
transicion de aterrizaje fue la contraria al despegue, se desaceleré el telemaster mientras que

se acelerd el cuadri-rotor.

Figura 1.15: Vampire Mark 2 de CamberraUAV
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1.8. Estructura de la tesis
En la siguiente seccion se presenta una breve descripcion de los capitulos contenidos en

esta tesis, esta dividida principalmente en 5 capitulos y 4 anexos.

1.8.1. Capitulo 2: Diseno y modelado CAD del vehiculo converti-
ble

En el capitulo 2 se desarrolla el diseno CAD del vehiculo convertible siguiendo las leyes de

diseno.

1.8.2. Capitulo 3: Analisis de elemento finito asistido por compu-

tadora

En este apartado se hace el analisis asistido por computadora del vehiculo convertible,
el cual consta de andlisis de esfuerzos de Von Mises para corroborar la resistencia de los
materiales y se hace un analisis de fluidos con los parametros de la CDMX, con el fin de
obtener el empuje y arrastre simulado del vehiculo, asi como su comportamiento a las rafagas

de aire.

1.8.3. Capitulo 4: Control y simulacion

En este apartado se realizan las leyes de control pertinentes para que el prototipo realice

los diferentes modos de vuelo.

1.8.4. Capitulo 5: Conclusién y trabajo futuro

En el capitulo 5 se presentan las conclusiones obtenidas del proyectos, las dificultades
y retos con los cuales nos encontramos, y asi como también del trabajo futuro para este

prototipo.

1.8.5. Anexos

En esta seccion se encuentras 4 anexos, los cuales no son el apoyo para poder realizar el
contenido de la tesis. El anexo A es sobre el modelo matematico del vehiculo convertible. El
Anexo B sobre las fuerzas en un aviéon y los perfiles NACA. El Anexo C sobre la construccion

y adaptacién del prototipo de vehiculo convertible y el Anexo D es sobre la instrumentacion.
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Capitulo 2

Diseno y modelado CAD del vehiculo

convertible

En este capitulo se realizé el diseno y modelado del vehiculo convertible, se idean las
adaptaciones pertinentes para acoplar los cuatro motores a un avién tipo Tundra durafly de
1300 mm de envergadura para que funcione como cuadri-rotor, dichas adecuaciones son muy
importantes en el proyecto ya que tienen que soportar el peso de todo el prototipo. Para
realizar la eleccién de las adecuaciones que hay que hacer, se tomé en cuenta la ingenieria
concurrente, que es la guia en cada una de las fases que se han fijado en el diseno, todo esto
con el fin de que se tengan en cuenta los requerimientos, piezas, funciones, fabricacion y todo
lo que conlleve a un diseno muy cercano a la realidad y en el momento de la construccion

poder materializar las ideas.

El diseno es un proceso en el que, mediante la recoleccion de la informacién y definicién del
problema, la creacion del concepto y la evaluacion permite generar un criterio objetivo para
establecer el principio de solucién con la finalidad de satisfacer una necesidad o resolver un
problema. Para este trabajo se eligio seguir la metodologia de diseno de Michael French, en
la figura 2.1 se muestra el diagrama de bloques de esta metodologia. Este modelo es conocido
como modelo de fases, y dice que el diseno se puede expresar en cuatro niveles generales de

definicién que determina los resultados de las etapas sucesivas [20].

» Etapa 1 (Clarificacién de las tareas).- Hace referencia a una idea o a determinados
aspectos sobre el producto, pero no tiene el nivel de concrecién suficiente para permitir

iniciar el trabajo de diseno con una garantia de acierto.

» Etapa 2 (Diseno conceptual).- Parte de la requerimientos del producto y origina diversas

alternativas de solucién, las cuales después de ser evaluadas, conducen a la seleccion de
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Figura 2.1: Diagrama de bloques del proceso de diseno

la més conveniente.

» Etapa 3 (Esquematizacién).- Una vez elegida el principio de solucién debe materializarse
el producto por medio de un conjunto organizado de componentes, enlaces y otros

elementos como su forma y dimensiones.

» Etapa 4 (Diseno de detalle).- Ultima etapa del proceso, tiene como objetivo el despliegue
de todos los documentos necesarios para la fabricacién del producto, aqui se definen

los materiales y acabados.

A continuacion se despliegan las etapas del diseno.

2.1. Clarificacion de las tareas

Se requiere de un cuadri-rotor el cual pueda aterrizar y despegar de forma vertical, que
pueda trasladarse como avién y que la transicién sea estable. Se cuenta con el avion Tundra,
la idea es adaptar al avién con motores perpendiculares al suelo para que pueda hacer los

diferentes modos de vuelo.
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2.2. Diseno conceptual

Para esta parte se utiliz6 Brainstorming, que es una técnica en la cual se dan varias ideas
y se ponen en perspectiva para generar ideas de diseno que cumplan con los requerimientos,
posteriormente se implementé el método de Gehard Pahl y Beitz [21], debido a que el pro-
cedimiento se enfoca mayormente a los métodos utilizados para la estructuracion, seleccion
y evaluacion de diseno de prototipos. En el diagrama de la figura 2.2 se muestran los pasos

del método utilizado para realizar el diseno conceptual.

I |

: < Lista de > |

: requerimientos I Informacion
Y

| |

| |

v .
y definicion

Abstraccion para identificarlos
problemas esenciales

Establecer estructuras de funcién
(Funcién general — subfunciones)

buscar principios de trabajo que
cumplan las subfunciones

-

|
|
|
|
|
|
|
Combinar los principios de trabajo en |
|
|
|
|
|
|
|

=— Creacion

estructuras de trabajo

Seleccionar la combinacién adecuada

:

afirmarse en las variantes de
soluciones principales

=— Evaluacion

[ Evaluar las variantes
e | —
r—--—=—=-—==-=-37 - ~-~"=- === 1

| Solucion principal I Decision
| [conneptn] I

Le e e o e e o |

Figura 2.2: Diagrama de bloques del proceso de diseno conceptual
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2.2.1. Informacion y definicion

Los requerimientos de disenio es el conjunto de objetivos individuales los cuales encaminan
al cumplimiento del objetivo principal y a la correcta ejecucién de la funciéon primaria del
dispositivo. La funcién de cada uno de los objetivos no debe de influir entre si. Para nuestro

trabajo, los requerimientos son los siguientes:

» A) Despegue y aterrizaje vertical.

» B) Volar perpendicular al suelo.

» C) Realizar la transiciéon de un modo de vuelo a otro.

= D) Que sea modular para agilizar el ensamblaje, traslado y/o reparacién.
» E) Bajo costo de los materiales.

» F) Ligero.

» G) Materiales ligeros y resistentes.

» H) Disponibilidad de los materiales de repuesto.

» [) Facilidad de operacién.

2.2.2. Creacién

Para la parte de creacién, se utilizo el Brainstorming, considerando que ya se cuenta con
el avién Tundra Durafly de 1300 mm de envergadura, el centro de masa del aeroplano se en-
cuentra en la parte central de la envergadura del avién. Para cumplir con los requerimientos
del diseno, se presentan 5 posibles soluciones mostradas en las figuras 2.3 - 2.7. Los modelos

mostrados satisfacen la funciéon primordial.

Variante 1.- El cuadri-rotor se acopla a las alas donde se cuenta con un tubo de fibra
de carbono el cual soportar el peso de las alas y este soportaria el peso de todo el prototipo
cuando este en modo cuadri-rotor. Se tendria finalmente una configuracion tipo H, donde el

centro de masas estaria en el centro de dicha H. Ver figura 2.3.
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~—_ | =

L s

(A) (B)

Figura 2.3: Bosquejo de la variante 1. A) Vista superior. B) Vista frontal

Variante 2.- Se acopla el cuadri-rotor sobre una estructura abatible, que se situard en la
parte central del aeroplano en configuracién X, el centro de masa del prototipo no se veria

afectado y estaria en la parte central. Ver figura 2.4.

Figura 2.4: Bosquejo de la variante 2. A) Vista superior. B) Vista frontal

Variante 3.- Sobre la parte superior de las alas, sobre el centro de masa del avién, se
colocaria un acople que sostendria un tubo de fibra de carbono en el cual se montarian los
motores delanteros, mientras que, en la parte trasera, sobre la cola se montarian los otros

dos motores. Ver figura 2.5.
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Figura 2.5: Bosquejo de la variante 3. A) Vista superior. B) Vista frontal

Variante 4.- Se incrustarian los motores delanteros sobre las alas, y los motores traseros

se acoplarian en la parte inferior de la cola del avion. Ver figura 2.6.

Figura 2.6: Bosquejo de la variante 4. A) Vista superior. B) Vista frontal

Variante 5.- Los motores delanteros de acoplarian en la parte superior de las alas mediante
un acople pegado a ellas y los motores traseros de ajustarian en la parte inferior de la cola

del avion, teniendo una configuracién tipo 1. Ver figura 2.7.
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A) SN
TP

Figura 2.7: Bosquejo de la variante 5. A) Vista superior. B) Vista frontal

2.2.3. Evaluacion

Se evaluaron las diferentes combinaciones mediante pesos ponderados, dependiendo de los

requerimientos que se pedian, de acuerdo a la tabla 2.1 de pesos.

Tabla 2.1: Valores de la ponderaciéon

Ponderacién Significado

No cumple
Escasamente cumple
Medio cumple

Regularmente cumple

Tt = W N =

Cumple

En la tabla 2.2, en la primer columna se colocaron los requerimientos, mientras que en la
primer fila se colocaron las variantes, y de acuerdo a los criterios de ponderacién se les fue

asignando valores a las diferentes configuraciones.
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Tabla 2.2: Ponderacién

Requerimientos | Variante 1 | Variante 2 | Variante 3 | Variante 4 | Variante 5
A 5 ) ) 5 d
B 5 ) ) 5 D
C 5 ) 5 5 5
D 1 ) 1 1 3
B 3 3 3 3 3
F 4 3 4 5 4
G 4 4 4 4 4
H 3 3 3 3 3
I 3 4 3 3 3
Totales 33 37 33 34 35

2.2.4. Decision

De acuerdo a los pesos ponderados, la variante ganadora fue la 2, con 37 puntos de 45,

esto quiere decir que tiene un 82.22 % de aceptacion.

2.3. Esquematizacion

Con el proceso anterior, resulté ganador la variante 2. En la cual la estructura del cuadri-
rotor sera completamente abatible. Este primer bosquejo nos da la pauta para empezar a
idear los acoples correspondientes. Para el modelo de nuestro avién en particular, el bos-
quejo del diseno conceptual se visualiza como en la figura 2.8, en ésta se aprecian 6 partes
fundamentales: 1) El avién tundra (amarillo). 2) Acople del cuadri-rotor (color celeste). 3)
Acoplamiento para los tubos de fibra de carbono (color verde). 4) Tubos de fibra de carbono
(color rojo). 5) acoplamiento entre los motores y los tubos de fibra de carbono (color anaran-
jado). 6) Motores (color azul). Las partes (1,4,6) son comerciales, mientras que las partes

(2,3,5) se disenaran.
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(A) e

Figura 2.8: Bosquejo ganador. A) Vista superior. B) Vista frontal

De acuerdo a los datos obtenidos del bosquejo, se hace el diseno CAD en el programa de

Solidworks 2016 de las partes (2, 3 y 5).

2.3.1. Acoplamiento del cuadri-rotor

El acoplamiento del motor se realiza de tal manera que sea abatible, como se aprecia en la
figura (2.9), por la geometria de la pieza, se pretende imprimir con una impresora 3D, y se
requerirda hacer por partes; para tener un refuerzo en cuanto a la traccién se recubriria con

algin tipo de fibra (vidrio o carbono.)

|

Figura 2.9: Acople del cuadri-rotor

2.3.2. Acoplamiento los tubos de fibra de carbono
Los tubos de fibra de carbono seria de un diametro de 6mm y con un espesor de lmm,
para ello el acople, figura 2.10, tiene que ser de esa medida, ademas tiene que ser en 2 partes

para poder apretar la fibra de carbono, se pretende hacer en una impresora 3D.
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Figura 2.10: Acoplamiento de la fibra de carbono

2.3.3. Acoplamiento de los motores
El acoplamiento entre los motores y los tubos de fibra de carbono, el agarre donde van
los tubos de fibra de carbono se hacen triangular para que tenga un mayor resistencia a la

tension, quedando como en la figura 2.11.

Figura 2.11: Acoplamiento de los motores

2.4. Diseno de detalle

Por 1ltimo, en la fase de disenio de detalle se definen los materiales, las dimensiones finales
ademas se hacen las respectivas simulaciones de esfuerzos y aerodinamicos para poder iden-
tificar si las adecuaciones hechas son correctas y bajo qué circunstancias. Para los andlisis de

esfuerzos y aerodinamicos se realizé un ensamble de todo el prototipo.

2.4.1. Modelo CAD

El ensamble del prototipo generado por el programa SolidWorks, queda como en la figura

2.12, el cual se le aplican los diferentes analisis para corroborar las adecuaciones hechas.
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Figura 2.12: Ensamble del modelo CAD
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Capitulo 3

Analisis de elemento finito asistido

por computadora

El anélisis de elementos finitos (FEA) es un método computarizado para predecir cémo
reaccionara un producto ante las fuerzas, la vibracion, el calor, el flujo de fluidos y otros
efectos fisicos del mundo real. El andlisis de elementos finitos muestra si un producto se
rompera, desgastard o funcionara como se espera. Se denomina analisis, pero en el proceso

de desarrollo de productos, se utiliza para predecir qué ocurrira cuando se utilice un producto.

FEA descompone un objeto real en un gran nimero (entre miles y cientos de miles) de
elementos finitos, como pequenos cubos. Las ecuaciones mateméaticas permiten predecir el
comportamiento de cada elemento. Luego, una computadora suma todos los comportamien-

tos individuales para predecir el comportamiento real del objeto.

El analisis de elementos finitos predice el comportamiento de los productos afectados por

una variedad de efectos fisicos, entre los que se incluyen:

» Esfuerzo mecanico

= Vibracién mecdanica

= Fatiga

= Movimiento

» Transferencia de calor
= Flujo de fluidos

= Electrostatica

= Moldeado por inyeccién de plastico.

Para realizar los analisis y que sean lo mas cercanos posible a la realidad es necesario defi-

nir los materiales de las diferentes piezas que conforman los ensambles, para ello Solid Works
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tiene un amplio catalogo de materiales y sus respectivas propiedades que son los que se utili-
zaron. Solo se tuvo que modificar el material ABS, ya que en la impresién 3D se realizé con
un 15 % de material, es por ello por lo que en las propiedades de dicho material se multiplico

por 0.15 y asi reducir su densidad.

En presente capitulo se aborda el andlisis de esfuerzos mecanicos en las piezas que estaran
sometidas a mayor carga y la simulacién de flujo de fluidos para poder realizar una aproxima-
cién de las condiciones de vuelo del vehiculo convertible, asi como sacar algunos parametros
necesarios para la simulacién del modelo matematico, como por ejemplo la matriz de inercia
del prototipo, el coeficiente de friccién, el coeficiente de sustentacion, entre otros mas; todo
ellos median el uso del software SolidWorks 2018 y sus extensiones: SolidWorks Simulation

y Flow Simulation.

3.1. Analisis de esfuerzos

Se parte del diseno realizado en SolidWorks, figura 2.12, dicha figura se hizo de un en-
samble de piezas lo mas posible a las reales, para tener una mayor certeza de los resultados.
Mediante el complemento SolidWorks Simulation se realizaron los anélisis, se partido de un
analisis estatico lineal el cual calcula los desplazamientos, las deformaciones unitarias, las
tensiones y las fuerzas de reaccién bajo el efecto de cargas aplicadas, el software hace la
siguiente consideracion: Todas las cargas se aplican lenta y gradualmente hasta que alcan-
zan sus magnitudes completas y luego las cargas permanecen constantes (sin variacién en el

tiempo).

Se realiza este andlisis a las piezas de acoplamiento que se hicieron mediante impresién
3D, para poder determinar si al estar sometidas a cargas, dichas piezas no se deformaran o

fracturaran. Para ello se procedié a hacer el analisis de Von Misses.

La tension de Von Mises como su nombre lo indica es una tension, tiene la propiedad
de ser un nimero (un escalar) que se obtiene combinando todas las tensiones en el espacio

(tensiones en las direcciones x, y , z). Puede expresarse como en la ecuacién 3.1.

oV = \/O%m + 02, + 02, — (0uaOyy + 0yy0zz + 0.204,) + 3 (ngy + 72, + Tgx) (3.1)
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El andlisis de Von Misses nos dice que: La falla ocurrird cuando la energia de distorsion
por volumen unitario exceda una prueba de tension simple en la falla, la teoria expone que
un material dictil comienza a ceder en una ubicacion cuando la tensién de Von Mises es igual
al limite de tension. En la mayoria de los casos, el limite elastico se utiliza como el limite de
tensién. En el software Solidworks permite utilizar el limite de tensién de traccién/ruptura
o establecer el propio limite de tensién, esto es de gran ayuda, ya que esos valores son
conocidos para el material utilizado. Se pueden apreciar las caracteristicas del ABS y de la

fibra de carbono en el anexo A.

3.1.1. Analisis del acople

El vehiculo convertible pesa alrededor de 2.3 Kg ya con todos sus componentes, asi que la
fuerza que genera y afecta directamente a los componentes es de 22.563 N, para obtener un

margen de error considerable se le aplico el doble de esa fuerza 45 N.

En la figura 3.1 se muestra la simulacion realizada, se pueden apreciar las coloracién en
el material de la pieza y a la derecha una escala de colores, la maxima deformacién ocurrié
a los 9.876e06 Pascales, con lo cual nos aseguramos que el material no va a ceder con esa

fuerza ya que el modulo de Yung es de 2.1 — 7,6 Gpa.

won Mises [M/m"2)
1.693e+06
l 1552e+06
_ 1411e+06

_ 1270e+06

_ 112%e+06

. 957 ge+(E

. GA6Le+(E

L T054de+08

_ 564 Ze+05

- 423 3e+08

2822e+08
141 1e+6
5.741e04

Figura 3.1: Acople sometido a 45 N.
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3.1.2. Analisis del sujetador

La otra pieza que estara sometida a tensiones es el sujetador, esta pieza se ajustara por
tension al vehiculo convertible. En la figura 3.2 se muestra el resultado del analisis de esfuer-

zos, se le aplicaron 45 N de fuerza y mostré esa deformacion.

En este caso la figura si presente coloracion anaranjada casi roja, y esto es debido a que
en las uniones y vuelta de las piezas existen concentrador de esfuerzos, sin embargo aunque

es de ese color su valor es de 1.039¢7 Pascales, aun no alcanza a deformar la pieza.

wioh Mises [Nim~2)

1.03%+07

9.525e+06
_ 5.658e+06
_ T.T93e+06
_ B.92Te+06
_ 6061e+06
L 5.195e+06
L 4330e+06
L 346de+06

. 2.59%5e+06

1.732e+06
8.65%+05
2.875e-02

Figura 3.2: Sujetador sometido a 45 N

3.1.3. Analisis del tubo de fibra de carbono

Por ultimo se realizo el analisis del tubo de fibra de carbono, se le aplico la misma fuerza
de 45 N, y como se esperaba, se obtuvo la mayor coloracién en el concentrador de esfuerzos
ubicado en la parte mas cercana al centro de la pieza. En la figura 3.3 se aprecia el color
rojizo que representa un valor de 4.746e8 Pascales, siendo 100 Gpa el modulo de Young mas
bajo de la fibra de carbono, por lo cual no se espera una deformacion debido al peso del

vehiculo convertible.
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von Mises [Mim"2)
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Figura 3.3: Tubo de fibra de carbono sometido a 45 N

3.1.4. Propiedades fisicas

Para poder realizar el andlisis de las propiedades fisicas se necesita saber el sistemas de
coordenadas de salida, que es el origen de donde se centro el vehiculo convertible cuando se
realizo el ensamble. En la figura 3.4 se aprecia su localizacion, en este caso esta arriba de la

ventana, las alas centradas en el eje x.

Figura 3.4: Sistema de coordenadas de salida.

De acuerdo con la figura 3.4, el centro de masa se encuentra ubicado (en milimetros) en la
siguientes coordenadas: X=-84.76, Y=-0.01 y Z=20.48. Con referencia a esa tercia de coorde-
nadas se representa en la figura 3.5, como se aprecia, el centro de masa se encuentra centrado
en el eje X, sin salirse de la regién alar y en comparacion con el centro de masa del avion

Tundra DuraFly no cambio mucho.
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Figura 3.5: Ubicacion del centro de masa.

Los ejes principales de inercia y momentos principales de inercia (g - mm?) medidos desde

el centro de masa, se muestra en la tabla 3.1.

Tabla 3.1: Ejes principales y momento de inercia

Ix = 1.00, 0.00, 0.00

Px = 95089297.24

Iy = 0.00, 1.00, 0.00

Py = 109461434.20

Iz = 0.00, 0.00, 1.00

Pz = 179556009.72

Momentos de inercia (g - mm?) obtenidos en el centro de masa y alineados con el sistema

de coordenadas de resultados, se muestra en la tabla 3.2.

Tabla 3.2: Momento de inercia desde centro de masa
Lxx = 95091353.09 | Lxy = 13186.66 Lxz = 415479.88

Lyx = 13186.66 Lyy = 109461422.14 | Lyz = 2113.00
Lzx = 415479.88 | Lzy = 2113.00 Lzz = 179553965.93

Momentos de inercia (g - mm?) medido desde el sistema de coordenadas de salida, se mues-

tra en la tabla 3.3.

Tabla 3.3: Momento de inercia desde coordenadas de salida
Ixx=96340522.14 | Ixy=14496.97 Ixz=-4754110.09

Iyx=14496.97 Iyy=132104542.83 | Iyz=1796.38
Izx=-4754110.09 | Izy=1796.38 122=200947917.73
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Con los parametros y materiales seleccionados se obtuvieron los siguientes datos estimados:
masa = 2977.62 gramos, volumen = 11692775.11 milimetros cibicos y el drea de superficie

= 1690349.59 milimetros cuadrados.

3.2. Simulacion de fluidos

Las condiciones iniciales que nos pide el winzard de Flow Simulation se utilizaron pensando
en probarlo en la Ciudad de México, en la tabla 3.4 se muestran los valores usados en las

simulaciones posteriores.

Tabla 3.4: Datos de la CDMX

Pardmetro Valor
Medio aire
Presion 1030 hPa

Temperatura | 15.9 °C
Turbulencia 0.5 %

3.2.1. Avién

Se hace un isométrico para definir el dominio de interés, esto quiere decir que es la parte
donde el aire estara circulando a través de la pieza disenada, como se muestra en la figura 3.6,
se realizé el dominio de forma circular para simular un tinel de viento y demasiado alargado
para poder ver las respuestas transitorias del aire al ser atravesadas por las alas y hélices del

avion.
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Figura 3.6: Dominio de simulacién

Mientras que para definir la regién rotativa se incrusto en el ensamble una pieza de forma
circular que abarcara el total de las hélices asi como su ancho, con el fin de definir las regiones
que rotan en contraste de las regiones estaticas, en la figura 3.7 se muestra como se definio

esta zona rotativa.

500 radis

Figura 3.7: Region rotativa

Para proseguir con la simulacién, se debe de realizar el mallado, el mallado es un paso
crucial en el andlisis de diseno. El mallador automatico en el software genera una malla
basandose en un tamano de elemento global, una tolerancia y especificaciones locales de con-

trol de malla. El control de malla permite especificar diferentes tamanos de elementos de
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componentes, caras, aristas y vértices.

El software estima un tamano de elemento global para el modelo tomando en cuenta
su volumen, area de superficie y otros detalles geométricos. El tamano de la malla generada
(nimero de nodos y elementos) depende de la geometria y las cotas del modelo, el tamafio del
elemento, la tolerancia de la malla, el control de malla y las especificaciones de contacto. En
las primeras etapas del analisis de disefio donde los resultados aproximados pueden resultar
suficientes, puede especificar un tamano de elemento mayor para una solucién maés rapida.
En la figura 3.8 se aprecia el mallado automatico que realizo el mallador de solidworks, es una
malla un poco amplia y en las orillas de las hélices se esta perdiendo informacion importante

para la simulacién.

Figura 3.8: Mallado

Para obtener una solucién més precisa, es posible que sea necesario utilizar un tamano
de elemento més pequeno, es por ello por lo que se hace un refinamiento de malla local en
ciertas partes del modelo donde se establezcan parametros adicionales que controlen la forma
en como el andlisis soluciona la interfaz de sélidos/fluidos, las superficies curvadas, los cana-
les estrechos, las operaciones sdlidas pequenas, etc. Puede aplicar esta configuracién a nivel
global o, en los ensamblajes, a un subensamblaje o una pieza individual. Como se muestre en
la figura 3.9, donde se aprecia el refinamiento de la malla en las orillas de las hélices con el fin

de poder obtener un resultado satisfactoria en el comportamiento del avién en la simulacion.
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Figura 3.9: Refinamiento de malla

Antes de comenzar el andlisis se configuraron las metas de la simulacion y algunas condicio-
nes iniciales, para la condicion inicial se propuso que el vehiculo convertible estuviera volando
a 47 m/s, este valor es alcanzado por el avién Tundra Durafly segiin los datos obtenidos en la
hoja del fabricante. Las metas que se definieron son las siguientes: Velocidad, Fuerza, Fuerza
de friccién y torques en (x,y, z), ademas, se propuso un valor limite para las iteraciones del
analisis, esto es con el fin de que el tiempo de simulacién no sea exagerado, el valor propuesto
fue de 100, este valor fue sacado a partir de simulaciones hechas con anterioridad en las cuales

el promedio en la que las senales convergian a un valor oscilaba alrededor de 100 iteraciones.

Como resultado de la simulacién, se aprecian las lineas de flujo en un corte transversal del
isométrico, en este corte se aprecia como el aire envuelve la cabeza del avion y posteriormente
pasa a través de él, en la figura 3.10 se aprecian dichas lineas y con la coloracién se aprecia
la velocidad del aire en esas zonas, en este caso estan de color amarillo-naranja y esto nos da

una velocidad alrededor de 42-45 m/s.
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Figura 3.10: Lineas de flujo

En la figura 3.11 se muestra otra representacién transversal de las velocidades. En este
corte transversal se puede apreciar la zona que se encuentra cerca de la regién rotativa, sin
duda es donde entra en incidencia el mayor flujo de aire. Se aprecia que el aire antes de
entrar esta en un color verde y se va tornando amarillo y que después de pasar por las hélices
se torna anaranjado y rojo, esto, segin la escala de colores nos muestra las velocidades del

viento en esa zonas, esto nos indica que el avion va avanzando.
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Figura 3.11: Corte transversal de la velocidad

Tabla 3.5: Metas obtenidas en el andlisis

Meta Valor Unidades
Velocidad en x -45.144 m/s
Velocidad en y 8.192¢-04 m/s
Velocidad en z 0.022 m/s
Fuerza en x -57.074 N
Fuerza en y 3.179 N
Fuerza en z -35.458 N
Fuerza de friccion en x | -3.394 N
Fuerza de friccién en y | -0.021 N
Fuerza de friccién en z 0.121 N
Torque en x -0.039 Nm
Torque en y -6.459 Nm
Torque en z -0.920 Nm

En la tabla 3.5 se aprecian las metas propuestas. Los signos negativos se obtuvieron debido

a la orientacién del sistema de referencia en SolidWorks, se obtuvo que para una velocidad
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de 45 m/s hay una fuerza de empuje de 35 N, aproximadamente soportaria 3.5 K¢ de peso.
Con los torques obtenidos vemos que hay un leve ladeo en Y y en Z, mientras que para X

este es casi nulo, esto se debe al momento de inercia que presenta el vehiculo convertible.

Por ultimo se presentan las graficas, en la figura 3.12 de las principales fuerzas que actian
en el vehiculo convertible a lo largo de las 100 iteraciones propuestas como meta, se observa

que todas las graficas convergen a los valores de la tabla, es por ello que se asegura su valides.

Principales graficas

o
>< X 100
% Y -45.31
'% -50
E=)
(&)
S
g _100 L L L L |
0 20 40 60 80 100
Numero de iteraciones
z o V
N X 100
c Y -33.18
(0]
g -2007
@
>
LL
_400 L L L L |
0 20 40 60 80 100

Numero de iteraciones

Figura 3.12: Gréficas a lo largo de las 100 iteraciones
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Capitulo 4

Control y simulacién

En este capitulo se hace la simulacién numérica del vehiculo convertible, tomando como
base el modelo matematico obtenido en el capitulo 3, para poder llevar acabo las simulacio-
nes, se hacen ciertas consideraciones, como, por ejemplo, el desacople del vehiculo convertible
en cuadri-rotor y avién de ala fija, ademas de linealizar las ecuaciones alrededor de un punto

de operacion.

En forma general, la simulacién puede entenderse como la utilizacién del computador para
la reproduccién aproximada y el estudio de un fenémeno (fisico, quimico, biolégico, econémi-
co, sicoldgico, socioldgico, etc.) [23]. Su principal objetivo es obtener més informacién y
entendimiento acerca de la respuesta y evolucion de un sistema fisico bajo ciertas condi-
ciones impuestas: cargas, condiciones de contorno y condiciones iniciales. Esta informacion
sera util en el proceso de toma de decisiones para optimizar prototipos, puesto que permite
conocer y estudiar las variables que participan en un fenémeno y establecer su influencia en

un determinado diseno sin necesidad de construir el objeto bajo estudio.

Con la simulacién numérica es posible identificar parametros y puntos de operacién para
el vehiculo convertible sin necesidad de arriesgar la estructura en pruebas iniciales. Se puede
estudiar los efectos de la mecénica estructural (como los diagramas de Von Mises), dindmica
de fluidos y se puede investigar la creacion de leyes de control que satisfagan las necesida-
des del prototipo. El éxito de las simulaciones de ingenieria es desarrollar modelos validados
experimentalmente que reemplacen el uso de experimentos y prototipos solos, y que den
una comprension mas profunda del diseno o proceso estudiado. En comparacién con ejecutar
métodos experimentales o probar prototipos, la simulacién permite una optimizacién rapida,

a menudo mas eficiente y precisa de dispositivos.
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En cuanto al control aplicado, se dard una breve explicacién de un controlador y se prose-

guira a aplicar al modelo matematico la ley de control y se analizaran los resultados.

4.1. Control del cuadri-rotor

Una vez obtenida la dindmica de orientacion y la dinamica de traslacién, podemos obtener
las variables de estado, las cuales son una representacion o un cambio de variable de nuestras

ecuaciones obtenidas, asi que asignamos los valores para formar nuestros estados.

T = Tr =212

Ta=Y  T3=Y

T3 =2 ZCQIZ' (4.1)
Ty =¢ T10 = @

s =0 T = 0

Te =1 Ti2 = w

Ahora derivando las variables obtenidas

T =1 Tr =1

Ty=y  Tg=1Y

R “2)
Ty=¢  Tw=¢

is=0 =0

ig=1  dp=1

Se obtendra el error el cual estd compuesto por cada una de las dinamicas de orientacién

y para la altura z.

§6= s — & &= Paes — ¢
9= Odes — 0 &g = Oes — 0 (4.3)

§o =aes =0 & = Ves — ¥
Las dinamicas sub-actuadas del vehiculo son la posicién x,y para los cuales no se tiene
una senal de entrada que permita controlar dichas dinamicas de forma directa, por lo cual

una forma de como controlar la dindmica sub-actuada del vehiculo es mediante controles
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virtuales, se considera el subsistema compuesto por el déngulo de roll (¢) y la dindmica de eje
y v se considera el subsistema compuesto por las dindmicas pitch (f) y la dindmica de eje x,

como se aprecia en la ecuacion 4.4.

>0y
D0 —x

Para poder controlar las dinamicas de x y y se utilizan los angulos de pitch y roll respec-

(4.4)

tivamente. En la figura 4.1 se muestre un diagrama de bloques que presenta la estructura de

control propuesta.

.0,
Control rotacional T Tos Ty Rotacional
(4%, Ty) (@, 0,9)
x"'!y?'iz'l"
Control traslacional .
— Traslacional
Ug
) () #9.9)
CUADRIROTOR
XV, Z

Figura 4.1: Diagrama de control propuesto.

Los angulos de referencia para las dinamicas de Roll ¢, y Pitch 6, se obtendran a partir de
las dindmicas de x, y utilizando el concepto de control virtual de la siguiente forma. Considere

las dindmicas de z y y dadas la ecuacién 4.5

I = % (cos ¢sinf cos ) 4 sin ¢ sin ) (4.5)
g:%(cosgﬁsin@sinzﬂ—sinﬁmosw |

Se definen las senales de control virtuales p, y p, de la siguiente forma, ecuacién 4.6
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bz = oS ¢ sin 6 cos ) + sin ¢ sin P (4.6)
[y = cos ¢ sin @ sin1) — sin ¢ cos Y '

Sustituyendo las senales de control virtual se obtiene.

By
Fonl (4.7)
U= hty

Las senales de control virtuales de p, y p1, son disenadas de tal manera que

r— T, Y = Yy (4.8)

Utilizando una estrategia de control para la dinamica, se disena un control tipo PD, se

obtiene las siguientes ecuaciones 4.9.

Hoe = % (klxgx + k2x£m + jdes)
. (19)

iy = 2 (g + Fag€y + s )

donde

Se=xo—x Yy &=y —y (4.10)

Las senales de control virtuales son validas para u # 0, por lo tanto la senal de control
queda como en ecuacion 4.11.

u =

m .
COS quOSQ (g + lé.z + 25,2 + Zdes) (4 11)

Para un vehiculo, la senal de control u representa la fuerza de sustentacion por lo cual si

el vehiculo se encuentra en vuelo se tendra que u > 0 para angulos —90 < ¢ y 6 < 90.

Ya que p, y py, son senales de control virtuales y no se pueden aplicar de manera directa

al vehiculo, estas son utilizadas para encontrar los angulos de referencia ¢, y 6,.
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. cos sin cos ¢ sin 0
o | _ (G (8 ¢ (4.12)
[y siny) —cos sin ¢
—1
cos ¢ sin 6 _ | cos Y siny [hz (4.13)
sin ¢ siny —cosy Ly
Ahora despejando a @ges v 04es S€ obtiene:
0s = arcsin (, sin — U, cos

arcsin(pg €os Y+py sin )
COS Pes

edes =

4.1.1. Simulacién de la parte del cuadri-rotor

En este apartado se muestran los resultados obtenidos de las simulaciones hechas en

MatLab a partir del control PD propuesto.

En la figura 4.2 se aprecia la grafica de U, para el vehiculo la senal de control U representa
la fuerza de sustentacion por lo cual, si el vehiculo se encuentra en vuelo se tendra que U > 0

y la U es vélida para un rango de (—90 < (¢,0) < 90).

Entrada
9 ‘ ‘
8.8 1
5
o 8.6
—
X
£ 8.4
£
g 8.2
c
g 8] 1
=
7.8¢ 1
7.6 ‘ ‘ ‘
0 5 10 15 20
Tiempo [s]

Figura 4.2: Senal de control del cuadri-rotor.

En la figura 4.3 se observan las graficas de las trayectorias propuesta y la trayectoria que
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sigue el cuadri-rotor al despegar, estas graficas corresponde a las posiciones X, Y, Z en rojo

Y Xrefs Yres, Zref en azul.

E X Trayectorias s

S Gréfica X

© 1 — — —Gréfica X

3 ‘ ‘ ref] |

o

o o 5 10 15 20

— Tiempo [s]

E o .

5 L Gréfica Y

.§ o ‘ | — ——Grafica’Y |

o o 5 10 15 20

—_ Tiempo [s]

E,.

S 1l Gréfica Z

© — — —Gréficaz

) ref

O O Il Il I}

o o 5 10 15 20
Tiempo [s]

Figura 4.3: Senal de las trayectorias del cuadri-rotor.

Por otro lado, en la figura 4.4 se observan las gréaficas correspondientes a los angulos de
roll, pitch y yaw (¢, 0, ), se observa que se mantiene oscilando alrededor del cero, esto quiere

decir que el cuadri-rotor, en cuanto a la orientacion se encuentra estable.

Angulos
o 1r
'8 Gréafica ¢
@ 0
O 4 ‘ ‘ ‘ ‘
0 5 10 15 20
Tiempo [s]
7)) T T T
=
s 0 -
(D _1 1 1 I
0 5 10 15 20
Tiempo [s]
(72 T T
:
s Of /
O ;4 ‘
0 5 10 15 20
Tiempo [s]

Figura 4.4: Senales de los angulos del cuadri-rotor.

Por ultimo en la figura 4.5 se muestra la gréfica de la trayectoria seguida (en rojo) y la
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deseada (en azul). Se opté por despegar de manera inclinada para disminuir el coeficiente de

arrastre que representan las alas del avion que seria mayor si despegaramos verticalmente.

Grafica de la trayectoria

5 Trayectoria

nnms Trayectorlaref

Distancia Z [m]

0 0.5 1 15
Distancia X [m]

Distancia Y [m

Figura 4.5: Grafica de la trayectoria final del cuadri-rotor.

4.2. Transicion

Para la parte de transiciéon se trabaja de manera independiente del modo de vuelo del
cuadri-rotor y avion, dicha transicién estd regida por una sigmoide para presentar la pérdida

o ganancia de potencia gradual, esto nos ayuda a que en la transiciéon no haya perdida de

sustentacion.

Para nuestro caso se decidié utilizar la tangente hiperbdlica, de tal manera como se muestra

en la ecuacién 4.15

y=a+axtanh(bx*t) (4.15)

donde a = 0.5 y b = 0.7, mientras que t representa el tiempo que dura la transicién.

En la grafica de la figura 4.6 se aprecian dos curvas, la de color azul representa la perdida
de potencia del cuadri-rotor de forma gradual hasta llegar a apagar los motores desactivando
este modo, mientras que la grafica de color rojo representa la ganancia o activacién del modo

avion de igual manera de forma gradual hasta que este activado de forma completa. En
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esta configuracién hay un corte en t = 5s, con lo cual las graficas son simétricas. Este tipo
de sistema sirve tanto para el despegue como para el aterrizaje, sin embargo, se tiene que
modificar los parametros a y b. Existen diferentes configuraciones de parametros y los cortes

de las gréaficas para poder compensar la pérdida de sustentacién durante la transicién.

Transicién simetrica
I I

Potencia

Tiempo [s]

Figura 4.6: Graficas del polinomio de tercer grado

Una de las configuraciones de este sistema, para el despegue, es que el cuadri-rotor poster-
gue el apagado de sus motores con el fin de ayudar a la sustentacion del avion en lo que éste

adquiere velocidad y cambia de estado. Como se aprecia en la figura 4.7.

Transicion, despegue
I I I

1
.©
2
}1_.305*
o
o

O 1 1 1 1 1 1 1 1 1

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Tiempo [s]

Figura 4.7: Retraso en la bajada del cuadri-rotor.

En la configuracién de la figura 4.7, se produciria un fenomeno de sustentacion en la parte
del avion, ya que los motores del cuadri-rotor siguen prendidos y el aviéon empieza a tomar
velocidad, se produciria un momento de mayor sustentacién antes del cruce de las graficas.
Para esta configuracion, se utilizéo a = 0.5 y b = 0.7 para la linea roja y para la azul a = 0.5

v b=0.7

Para el aterrizaje se sigue la misma légica utilizada para la transicion del despegue, en

este caso, los motores del cuadri-rotor se prenden subitamente mientras que los del avién se
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apagan, como se muestra en la figura 4.8

Transicion, Aterrizaje
I I

I I
1
Avion
@© Dron
e
Q 05 n
o
(Al
O 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Tiempo [s]

Figura 4.8: Retraso en la bajada del cuadri-rotor

para las gréaficas de la figura 4.8, se utilizé6 a = .5 y b = .1.3 para la linea azul y para la linea

roja se utilizéo a = .5 y b = 1. Con el fin de conseguir la configuracién deseada.

4.3. Control del avién
Considerando que el vehiculo convertible no va a despegar ni aterrizas en modo avion,
conviene analizar y realizar le estrategia de control en el ambito de los ejes X-Y. Tomado

como referencia [22], se prosiguié como se muestra en la figura 4.9.

v o
~
v YK
\\ \\ 1.\.\‘\
A WY
y d
Ry
A P e d
T e

\ 4
=

Figura 4.9: Esquema de control para el avion

Por lo cual el sistema se redujo, como se muestra en las ecuaciones 4.16
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T = V,cosy
y = Vysing (4.16)
P =w

donde z y y denota la posicion inercial del avion, ¥ es el angulo de cabeceo, w es la velo-
cidad de cabeceo, ¢ es el angulo de roll, V; es la velocidad del avion, velocidad relativa del

avion respecto al aire.

Finalmente se obtuvo el error del modelo cinematico en cual se le aplica el control, se

muestre en el conjunto de ecuaciones de 4.17.

és = Vicosth — (1= Ce(s) eq) $
éq = Visintg — C, (s) esé (4.17)
zZ =w—C.(s)$

Diseno de un control cinematico

Siguiendo como en [22], se introduce un éngulo parametrizado por ks > 0 como en ecuacién

4.18.

er(Sed -1

0 (eq) = —¢ (4.18)

@ e2k66d + 1
donde 0 < v, < 7/2. La funcién sigmoidal de 4.18 es acotada y diferenciable con respecto al

error eg, mas aun satisface la condicion eqd (eq) < 0Ve,.

Con el proposito de desarrollar la ley de control para el sistema 4.16, se propone la siguiente

funcién candidata de Lyapunov, dada por la ecuacién 4.19.

1% (ed, es,@z> = %ez + %(gﬁ ) (ed)>2 + %eg (4.19)

La derivada con respecto al tiempo de 4.19 a lo largo de las trayectorias de 4.16.
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1% (ed, €s, z[}) = (@ -0 (ed)> (w+B)+ (eq) (Visin (8 (eq))) + (es) (V} cos ) — s) (4.20)

donde

. ~ . s _ . 5
B =—C.(s)s—d(eq) (Vt siny) — C. (s) esé> + (Vieq) o ¢~ sin (9 (ea)) (4.21)
Y — 6 (eq)
en la cual la derivada con respecto a e; de 4.18 queda como en la ecuacién 4.22.
. B 4¢ak562k66d
6<€d) = —m (422)
Sustituyendo la siguiente ley de control cinemético.
$ = V;COS@/NJ + kqe
R (4.23)
w==f— ks (- (c)
donde k;, k,, son nimeros reales positivos, en 4.20, se produce.
. - - 2
V (cnea ) = ~he? — b (6 =0 (€0)) + (Viea) (sin (3 (ea)) <O (4.24)

Para concluir la convergencia de los estados (es, ed, z/1> a cero, nos apoyamos en el principio

de invarianza de LaSalle.

Considerando el sistema y la funcion candidata de Lyapunov, se define un conjunto com-

pacto I', tal que I' = {V <ed, Es, 1;) < a} donde a € RT. Se define el conjunto 2 como

Q:{[ed . @]Ter:f/(ed,es,z/?):o} (4.25)

La expresién V' (ed, es,@D) = 0 significa que e, = ¢4 = 0y ¥ = §. 0 es una funciéon del
error eg4, se verifica que cualquier punto que empieza en {2 es un conjunto invariante. Por el
teorema de LaSalle, cada trayectoria que comienza en I' y converge a 0 cuanto t — oo, por

locual, lim e, =0, im ey =0y lim ¢ =4 (eq) = 0.
T—00 T—00 T—00
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Diseno de un control para el angulo de Roll

Se introduce un control auxiliar de entrada u para el angulo de roll en el modelo 4.17 con

é = u, eso nos da el sistema mostrado en 4.26.

és = Vicos ) — (1 = Ce(s) €q) §

ba=Visind = C(s)est = L tang = C. (s) 5

w —tangb Ce(s) s (4.26)
$=p
p=1u

Se define el error para la velocidad de roll, como se muestra en la ecuacién 4.27.

~ Vi
¢ = ¢ — ¢pq = arctan (t—w) — ¢y (4.27)
g
derivando con respecto al tiempo, se tiene.
= — 4.2
6=9—bi=11 b (4.28)
donde v = y gbd = L +w con wy esta dada por la segunda ecuacién de 4.23. Para obtener

un control u, se propone una funciéon candidata de Lyapunov total dada por la ecuacion 4.29.

¥ (Bicarnd) =20 5 () + s e da e Lo o)

donde A > 0 y ¢ > 1 son parametros libres a escoger. Utilizando los controles de 4.23, la
derivada con respecto al tiempo de 4.29 a lo largo de las trayectorias de 4.26 esta dada por

4.30.

W (8.6, cae0d) =u (2648) #2066 +6 k(9 -6 (ea)) — hae? + (Viea) (50 (6 ca))
(4.30)

Considerando la entrada de control como 4.31.
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w=—kd— kg (4.31)

donde k, y kq son numeros reales positivos. Sustituyendo 4.31 en 4.30, obtenemos 4.32.

0 (816,000 8) = = (B0 1) 8 b (3= 8 e)” = ke + (Vi) (in 3 )

(4.32)
Usando la misma analogia que la seccién anterior, W <q5, qg,ed,es,@@ < 0 siempre que

ky" +k,—A=0, kg > ’5\. Entonces, la ley de control 4.31 hace que los estados converjan a
eq — 0, es—>0,1/~)—>0yw—>wd.
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Capitulo 5

Conclusién y trabajo futuro

A continuacion, se describiran las conclusiones del presente trabajo y algunos de los posi-

bles trabajos futuros que pueden continuar desarrollandose como resultado de la investigacién.

5.1. Conclusiones

En el presente trabajo se sigui6 con una metodologia de diseno para la realizacion de un
vehiculo convertible, este tipo de vehiculos son de gran utilidad en gran parte del sector
civil y militar, es por ello que la respuesta fue desarrollar un vehiculo convertible y utilizar
técnicas de diseno con el fin de obtener un modelo CAD al cual aplicar analisis de elemento
finito para ayudar en la construccion, se disené un adaptador para un avién Tundra Durafly
de 1300 mm de envergadura, el adaptador sirve para llevar un cuadri-rotor y asi conformar el
vehiculo convertible. Para ello se llevé acabo la metodologia de diseno de Michael Frenh que
es conocido como modelo de fases y mediante pesos ponderados, con 82.22% de aceptacion
se eligid a un prototipo ganador, posteriormente de realizo el disefio en el software de CAD

SolidWorks. Posteriormente se elaboré el modelo matematico para probar un control PD.

También se desarrolld el diseno y analisis mediante métodos de elementos finitos y la si-
mulacién de un vehiculo convertible con capacidades VTOL, se apegd a lo propuesto en los

objetivos planteados, tanto el objetivo general como en los especificos.

Se desarrollé el modelo CAD del prototipo, en cuanto al Tundra Durafly lo digitalizamos
lo més apegado posible al real, en este proceso se obtuvieron algunas dificultades ya que
el fabricante no proporciona los datos pertinentes para modelarlo, por lo cual se opto por
la medicién directa e indirectamente de la aeronave. Mientras que para el cuadri-rotor, se

apego al diseno ganador y solo se procurd, desde la conceptualizacion de las piezas, lograr
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que fueran aptas para imprimirlas en 3D.

Con el modelo CAD se logré realizar los andlisis de métodos elementos finitos, uno fue de
esfuerzos y otro de fluidos. El andlisis de esfuerzos se realizé mediante el analisis de elemento
finito (FEA) tuvo como fin validar la resistencia mecénica el prototipo, en sus concentradores
de esfuerzos y donde hay materiales fragiles, como se vio en el capitulo 2, el andlisis de Von
Misses ratifico el uso de ABS y fibra de carbono. Por su parte el andlisis de fluidos se realizo
mediante la técnica de Dindmica de Fluidos Computacional (CEFD) la cual sirvié para poder
identificar el arrastre que la envergadura del prototipo genera en pleno vuelo, la fuerza de
sustentacién, asi como poder sacar los coeficientes que posteriormente se utilizaron para la
simulacion del controlador; en esta parte hay que recalcar que falto profundizar un poco en
las simulaciones y esto fue debido a los bajos recursos computacionales que posee la maquina
donde se realizaron, la computadora utilizada para este analizas no soporto la configuracion
multiple de regiones rotativas por lo cual nos fue imposible contemplar méas de una en las
simulaciones y por lo tanto no nos fue posible ver el fenémeno presente cuando los 5 motores

estan encendidos.

Se desarrollo una ley de control basado en el concepto de PD, donde hay un error entre la
referencia y la senal actual, y este consiste en minimizar ese error. Las simulaciones realizadas
mostraron que la ley de control podia efectivamente seguir una altura, rumbo y velocidad

deseados, tanto para el cuadri-rotor como par el avion.

Se logré construir el prototipo de vehiculo convertible como se planteé en el diseno, el siste-
ma de anclaje al avién Tundra Durafly es ingenioso ya que el cuadri-rotor es completamente
abatible y esto hace que el avién en el cual va montado sea intercambiable. Este concepto
tiene dos ventajas, una de ellas es que para su transportacion se reduce el tamano y peso y
eso lo hace de facil manejo, otra de las ventajas es que si llegara a suceder algin percance
con el avién (estrellarse y que las alas se rompieran o que la estructura del avién sufriera

danos) este fuera remplazado facilmente.

El tratamiento que se le hizo a las piezas impresas en ABS permitié dotarlo de resistencia
y solides, esto es debido a que por la naturaleza de la impresion 3D, existe cierta separacion

entre capa y capa de material extruido, dicha separacion es eliminada con el tratamiento que
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consiste en lijar la pieza y someterla a un bano de acetona, uniendo las capas y dotandolo de

una apariencia estética mejor porque las piezas adquieren brillo.

Como conclusion para el proceso que se siguié a lo largo de la elaboracién del prototipo de

vehiculo hibrido fue el siguiente:

5.2.

Clarificacion de las tareas.

Definicién de los requerimientos.

Creacién de diferentes bosquejos que cumplan con los requerimientos (Mediante lluvia
de ideas se conceptualizan diferentes versiones que cumplan con los requerimientos).
Evaluacion ponderada de acuerdo con el nivel de necesidad de los requerimientos para
cada uno de los bosquejos.

Toma de decisién en base a la evaluacion ponderada.

Esquematizacion.

Disenio de Detalle (Se definen materiales, acabados y uniones).

Creacién de un modelo 3D (Para someterlo a los anédlisis estructural y aerodindmico,
asi como dar una idea de la apariencia fisica del prototipo).

Analisis estructural.

Analisis aerodinamico.

Simulacién (Probar algunas leyes de control).

Realizacion y montaje de la estructura.

Instrumentacién.

Pruebas de vuelo.

Trabajo futuro

Como continuacién de este trabajo de tesis y como en cualquier otro proyecto de investiga-

cion, existen diversas lineas que quedan abiertas y en las que es posible continuar trabajando.

Durante el desarrollo de esta tesis han surgido algunas lineas futuras que se han dejado abier-

tas y que se esperan atacar en un futuro; algunas de ellas, estan mas directamente relacionadas

con este trabajo de tesis y son el resultado de cuestiones que han ido surgiendo durante la

realizaciéon de esta. Otras, son lineas més generales que, sin embargo, no son objeto de esta

tesis;

estas lineas pueden servir para retomarlas posteriormente o como opcién a trabajos

futuros para otros investigadores.
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A continuacién, se presentan algunos trabajos futuros que pueden desarrollarse como re-
sultado de esta investigacién o que, por exceder el alcance de esta tesis, no han podido ser
tratados con la suficiente profundidad. Por motivos de la pandemia de COVID-19 no se pu-
dieron realizar ciertas pruebas y quedan como trabajo futuro. Ademsds, se sugieren algunos
desarrollos especificos para apoyar y mejorar el modelo y metodologia propuestos. Entre los

posibles trabajos futuros se destacan los siguientes:

= Realizar las pruebas de vuelo correspondientes,

= Proponer algiin control robusto a las dinamicas de vuelo del modelo del cuadri-rotor y
del avién.

= Implementar un analisis de la transiciéon de vuelo vertical-horizontal y horizontal-
vertical.

= Montar la estructura elaborada (el cuadri-rotor) en otro avién de no sea el Tundra
DuraFly de 1300 mm de envergadura, con el fin de probar la transferencia de harware,
ya que con este fin se disen6 un prototipo abatible y por lo tanto reconfigurable lo mas
rapido posible con algtiin otro avién. Seria interesante ver el comportamiento del este
nuevo vehiculo con las mismas variables ya sintonizadas de nuestro prototipo.

= En cuando a los andlisis de elemento finito asistido por computadora, en el area de
andlisis de fluidos, seria interesante hacer el analisis de los 5 motores funcionando y ver
el fenémeno presente en la transiciones de vuelo, en la transicién vertical-horizontal ver
si en verdad el vehiculo convertible gana altura a pesar de que los cuatro motores del
cuadri-rotor empiezan a disminuir su potencia con el fin de hacer la transicion, esta
ganancia es debido a que el quinto motor (el del avién) empieza su funcionamiento y
gana potencia proporcionando una mayor sustentacion a pesar de la perdida de los otro
4 motores. Por otro lado, poder ver lo que ocurre, al contrario, cuando es la transicién

de vuelo horizontal-vertical.
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Apéndice A

Modelo matematico

A.1. Modelo del sistema

En el apéndice A se enfatiza el andlisis matematico y modelado del sistema, tratando la
formulacién de Newton-Euler como principal herramienta de estudio. Para llevar a cabo el
modelo del vehiculo hibrido, se asume que este compuesto de dos subsistemas independientes:

un avién y un cuadri-rotor.

El anélisis plantea la dindmica del cuadri-rotor en dos subsistemas uno de traslacion y otro
de rotacién, lo que en los apartados posteriores permitira el diseno de los controladores de

orientacion y elevacién por separado.

Mientras que, para el modelo del avién, se plantea de igual forma dividirlo en dos subseccio-
nes, para poder hacer el control lateral y longitudinal por separado, esto es posible haciendo

la consideracion que el avién es muy delgado, para asi poder desacoplar los subsistemas.

El modelo propuesto puede obtenerse sumando las contribuciones aerodinamicas de los dos
subsistemas, por lo cual se tiene que definir una funcién para acoplarlos ya que en ciertas
posiciones las ecuaciones que rigen al sistema no funcionarian, como por ejemplo en vuelo
horizontal no tendria sentido las ecuaciones del cuadri-rotor porque el vehiculo estaria volan-
do perpendicularmente a la forma tradicional de vuelo y no cuenta con parametros que se

ajusten a tal situacion.

A.2. Cuadri-rotor

La parte del cuadri-rotor posee la configuracion de 4 rotores coplanares, como se muestra en

la figura A.1, la variacién controlada de las velocidades en los rotores permite el movimiento
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del vehiculo.

M:

Frente
M:

M.

Figura A.1: Configuracién del cuadri-rotor

Consideraciones:

La estructura se supone rigida.

La estructura se supone simétrica.

El centro de masas y el origen de coordenadas se asume coincidente.

Las hélices son rigidas.

El empuje y la resistencia al avance son proporcionales al cuadrado de la velocidad de

las hélices.

Por medio de estas consideraciones, se establece la dinamica del sistema como un cuerpo
rigido en el espacio, anadiendo las fuerzas aerodinamicas causadas por el movimiento de los
rotores. En el modelo del cuadri-rotor se deben considerar los efectos giroscopios. Una corta
lista de los principales efectos que actiian sobre un helicéptero son mostrados en la tabla
A.1, donde C representan términos constantes, w es la velocidad del rotor, Jg es el momento
de inercia rotacional del rotor alrededor de su eje, [ es la distancia del centro de masa a los

rotores, J es el momento de inercia del cuerpo rigido y ¢, 6 y ¢ son los angulos de Tait-Bryan.
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Tabla A.1: Principales efectos aerodindmicos en un cuadri-rotor

Efectos Fuentes Formulaciéon

Rotaciéon de los motores.
Efectos aerodinamicos Cw?
Giro de helices

Cambio en la velocidad.
Pares inerciales opuestos Jpw
Rotacion de los motores

Posicion del centro de
Efectos de la gravedad [
masas

Cambio en la rotacién del
cuerpo rigido. Cambio en
Efectos giroscépicos JOY Jrwb, ¢
la rotacion del plano de
los rotores

Todos los movimientos

Fraccion C <257 0 5 w
del helicéptero

El movimiento general de un sélido rigido posee 6 grados de libertad, por el teorema de
Chasles, el movimiento general de un sélido puede descomponerse en una traslacion de un
punto seguida de una rotacién del sélido alrededor de este punto (es decir, tomandolo como
fijo en la rotacién). Por ello, en la parametrizaciéon del movimiento de un sélido, estos 6

grados pueden descomponerse en 3 de traslacion y tres de rotacion.

Como grados de libertad de traslacién basta dar el desplazamiento de un punto concreto

del sélido (centro de reduccién).

Para la rotacion, en cambio, existen diferentes formas de parametrizarla, cada una con sus
ventajas e inconvenientes, para este caso utilizamos los angulos de Tait-Bryan para describir
el movimiento de un cuadri-rotor es tutil definir 2 marcos de referencia, como se ve en la
Figura A.2:

» Marco de referencia inercial (Marco E)
» Marco de referencia en el cuerpo (Marco B)

El marco E (Op,xpys,2) es utilizado para definir la posicién lineal (I'¥ (m)) y el marco
B (Op,pys,25) estd atado al cuerpo y sirve para definir la posicién angular (6 (rad))

del cuadri-rotor. xp apunta hacia el frente del cuadri-rotor, yp apunta hacia la izquierda. zp
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hacia arriba y Op es el origen del marco B. Op se elige de tal manera que coincida con el
centro de masas de la estructura del cuadri-rotor. La velocidad lineal (V (m/s)), la velocidad
angular (& (rad/s)), las fuerzas (F(N)) y los torques (7(Nm)) son definidos en el marco B

El la figura 7?7 se aprecian estos marcos y sus orientaciones con respecto al cuadri-rotor.

M:

Figura A.2: Marcos del cuadri-rotor

A.2.1. Modelo cinematico

La rotacion de un cuerpo rigido puede ser parametrizado usando muchos métodos como
los dangulos de Fuler, Cuaterniones y angulos de Tait-Bryan. Los dngulos de Tait-Bryan son
extensamente usados en Ingenieria espacial, para describir la orientacién en el espacio res-
pecto al marco de referencia fijo, estos dngulos son alabeo, cabeceo y guinada, aunque son
més conocidos por sus nombres en inglés (roll, pitch y yaw respectivamente). La matriz de
rotacion se obtiene por tres rotaciones sucesivas alrededor de los ejes del cuerpo rigido. La
rotacién estdndar en aeronaves es descrita por el conjunto de dngulos 3-2-1 (yaw, pitch y
roll), la primera rotacién alrededor de z por el dngulo (—7 < 1) < 7), siguiendo la rotacién
en y dada por el dngulo pitch (—7 < 6 < 7) y por ultimo la la rotacién en x por el angulo

roll (—7 < ¢ <), .
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La posiciéon angular 6F del vehiculo estd definida por la orientacion del marco B respecto
al marco E, lo cual esta dado por 3 rotaciones consecutivas alrededor de los ejes principales

y se representa por el vector A.1:

6 =ls0v] (A1)

Considerando un sistema de coordenadas con orientacién de mano derecha, las tres rota-

ciones individuales son descritas por separado como:
= Alabeo (Roll), R(z, ¢).- Rotacién alrededor del eje x

1 0 0
Rug)= | 0 cosp —sing (A.2)
0 sing cos¢

» Cabeceo (pitch), R(y,#).- Rotacién alrededor del eje y

cosf 0 —siné
Ryp=| 0 1 0 (A.3)

sinf 0 cosf

» Guinada (Yaw), R(z,1).- Rotacién alrededor del eje z

cosy —siny 0
Rig = | sinyy cosyp 0 (A.4)
0 0 1

La matriz de rotacion de cosenos directores 3-2-1, que expresa los componentes del marco

inercial E al cuerpo B, viene dada por ecuacién A.5.
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desarrollando A.5.

1 0 0 cos# 0 —sinf cosy —siny 0
Repsp= 10 cos¢ —sing |- 0 1 0 | siny  cosy 0
0 sing coso sinfd 0 cos# 0 0 1
- (A.6)
cos v cos sin ¢ cos 6 —sin6
Rep= | costysinfsing —sinycos¢ sintsinfsin g + coscosd cosfsin ¢
cossinfcos ¢ +sinysing sinysinfcos @ — cosyYsing cosb cos @

Para obtener la matriz de rotacién del eje de coordenadas del cuerpo B al eje de coorde-

nadas del inercial E , es la transpuesta de Rg_, g, quedando como en la ecuacién A.7

coscosf costpsinfsing — siny cosp  cossinf cos ¢ + sin 1) sin ¢
Rp.r | sinycosf sinysinfsing + cosypcosg sint)sin b cos g — cos ) sin ¢ (A7)
—sin6 cos 6sin ¢ cos 6 cos ¢

donde Rp_,r = Ro

Las ecuaciones cinematicas de rotacion del vehiculo que establecen las relaciones entre las

velocidades angulares, se obtiene mediante el siguiente analisis

RE%B = Rg.p-S(w) (A.8)

donde S(w) es el operador matricial anti-simétrico dado como:

0 —r g
S(w) = r 0 —p (Ag)
-q p 0

- E
La matriz que relaciona las derivadas de los angulos de Euler (© ) con las velocidades

angulares del cuerpo (W) estdn dadas a partir de la ecuacién A.10
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p 1 0 —sind )
@=1¢q|=]|0 cos¢ cosOsing |-| 0
r 0 —sing cosfcoso ¥

(A.10)

Wt
donde p,q y r son las velocidades angulares alrededor de cada uno de los ejes del marco B,

por lo tanto, con respecto al inercial tenemos la ecuacién A.11

) 1 sin¢gtanf cos¢tan6 P

LB .

© =10 |=10 cos ¢ —sin ¢ | q (A.11)
¥ 0 sin¢secf cos@sect r

A continuacién, presentaremos la ecuacion cinematica que relacion la derivada de la posi-
cion generalizada en el marco B en & con el vector de velocidad generalizada en el marco del

cuerpo v, esta dado ecuacion A.12 :

donde
¢ =]1" e (A.13)
i = [ 7B B ] (A.14)
Re I,
[31:3 T@
T = Roi® (A.16)
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0" = Tui? (A.17)

A.2.2. Modelo dindmico

La ecuacion dinamica del vehiculo nos permite estudiar los efectos de las fuerzas y torques
sobre el comportamiento del mismo, cuestiones de movimiento son formuladas en el marco
del cuerpo ya que tiene las siguientes ventajas:

= La matriz de inercia es invariante en el tiempo.

» La simetria del cuerpo simplifica las ecuaciones.

= Las fuerzas y momentos de entrada estan dadas en el cuerpo.

= Los ejes del marco B coinciden con los ejes de inercia del cuerpo con lo cual la matriz
de inercia (I) es diagonal.

Las ecuaciones de Newton-Euler representan el movimiento rotacional y traslacional del
marco de referencia inercial (Marco E) y el marco de referencia fijo en el cuerpo (Marco B)

» Inercial (E)

FE—m . TE (A.18)

» Cuerpo (B)
FB=m. (173 + 38 x 173) (A.20)
7B =T1.08 + &Ba(1-&P) (A.21)

A.2.3. Definicién de las senales de entrada

Cuando una hélice gira, como por ejemplo en el sentido de las manecillas del reloj, la con-
servacion del momento angular significa que el cuerpo del cuadri-rotor tendra una tendencia

a girar en el sentido contrario a las agujas del reloj. Esto se debe a la tercera ley de Newton
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(para cada accién hay una reaccién igual y opuesta). El cuerpo del cuadri-rotor tendera a

girar en la direccién opuesta a la direccion de rotacion de las hélices.

f2

Figura A.3: Fuerzas y momentos producidos en el cuadri-rotor

En la figura A.3 se aprecian las principales fuerzas y momentos que actian en el cuadri-
rotor, a continuacién se enuncian:
= Fuerza de empuje
U=fi+fatfs+ /s
= Momento de Roll (¢)
To = (11 +72) — (T3 + 74)
» Momento de Pitch (0)
9= (12 +73) — (71 + 74)
= Momento de Yaw (¢))

Ty = (7’2 +7’4) — (7’1 +7‘3)

A.2.4. Dinamica traslacional

Ahora se obtendran las ecuaciones que definen el comportamiento del vehiculo en los ejes

(g, Yg, zE). Partimos de la ecuacién A.18, el vector de fuerza B se define como.
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FF — CF/BFP (A.22)
FF = RgFP (A.23)
donde
PP 5 (A.24)
0
E
Py = 0 (A.25)
—mg
0
FP=10o (A.26)
u

desarrollando la ecuacién A.23, obtenemos las relaciones que nos interesan, dadas en las

ecuaciones A.28.

i * % Cos¢@sinfcosy + sin¢gsiny 0 0
m| 4§ | = | * % cos¢sinfsiny — sin ¢ cos) 0|+ 0 (A.27)
Z ok cos ¢ cos 0 u —mg
= % (cos ¢ sin 0 cos ¢ + sin ¢ sin )
= % (cos ¢ sin O sin ) — sin ¢ cos ) (A.28)
s= 2 (cospcosh) — g
m

La ecuacién anterior se puede escribir como en
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. 1 - -
" = —Reo FP FP (A.29)

A.2.5. Dinamica rotacional

Para poder dar paso a las ecuaciones que describen la dinamica rotacioal, tenemos que

recordar ciertos puntos.

Ecuacion de Newton-Euler en el cuerpo

7P = I+ @ x (I5P) (A.30)
» Orientacion en el inercial
6Ez[¢ 0 QM (A.31)
= Velocidad angular en el cuerpo
3 =[p g r] (A.32)

Matriz de Inercia (Vista desde el cuerpo )

I.. 0 O
I=10 1, 0 (A.33)
0 0 I,
= Vector de torques 77
Te (11 +72) — (13 +74)
= |=| (nt+tn)—(n+n) (A.34)
Ty (TQ+T4)—(7'1+7'3)

i
Partiendo de la ecuacién A.21, despejamos @ , debido a que es el vector que nos interesa,

por lo cual queda como en la ecuacion A.35.
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desarrollando A.35

=B __
IWm=10 I, O q | = | Iywa
0 0 Izz T [zz'r
Realizando producto cruz obtenemos que
ik
D q ro | = (Le = Iy) qri — (L2 — Luz) p?“j + (Lyy —
I..p Iyyq L.r
por lo cual la ecuacién queda como en A.39.
P = 0 0 (L. —1,,)qr
T 0 0 i (Lyy — L22) Pq

Simplificando A.39, no quedan los ecuaciones A.40 - A.42.

I2) pgk

T¢
To

Ty

(A.35)

(A.36)

(A.37)

(A.38)

(A.39)

(A.40)

(A.41)
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Lo — 1
oI Wy T (A.42)

Las ecuaciones anteriores representa la dinamica rotacional del vehiculo expresado en el
marco del cuerpo. Si la dindmica rotacional se desean expresar en el marco inercial, se puede
realizar bajo la suposicion de que los angulos del vehiculo son muy pequenos, esto es sina — 0
y cosa — 1, para « casi cero. Por lo tanto la matriz que relaciona los angulos de Euler con

las velocidades angulares queda como en A.43

1 00
To~ |0 1 0 (A.43)
0 01

Con lo que podemos obtener la siguientes relaciones mostradas en A.44.

p ¢
g =120
- ' : - ¢ - (A.44)
p ¢
qg|=1|26
r v

Despejando la ecuacion obtenida y haciendo uso del modelo dinamico del vehiculo en el

marco inercial, encontramos la dinamica de orientacion.

o Lo—Ty . Ty

o=, L

=22 tmmgyy 10 (A.45)
Iyy Iyy

R A S
e Ty
L A

Por lo cual de las ecuaciones A.28 obtenemos las ecuaciones de la dindmica traslacional,

mientras que de las ecuaciones A.45 se obtienen las ecuaciones para la dindmica rotacional.
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Traslacion

Rotacion

A.3. Ala fija

Ve

\

X u

m
L.
Yy=mn

Z="(cos¢costl) —g

T Izz_Iyy .. Ty
9 — IzzI*Izz ¢w _|_ IT_Q

vy vy
v I:cx_lyy .. T
¢ - 1.2 (be + I,

(cos ¢ sin f cos ) + sin ¢ sin 1))
(cos ¢sinfsin ) — sin ¢ cos 1))

(A.46)

Una aeronave de ala fija es un cuerpo eléstico, tiene partes moviles sujetas a fuerzas

aerodinamicas, propulsoras y gravitacionales, sin embargo, se asume lo siguiente para poder

modelar el sistema (Stevens, 2003):

de manera que la superficie terrestre es aproximadamente plana.

El sistema se considera de masa constante.
El aire esta en reposo respecto a la tierra.

La tierra esta fija en el espacio inercial.

= La fuerza de gravedad es uniforme.

El sistema es considerado un cuerpo rigido y simétrico en el plano X Z del sistema R;.

El vuelo en la atmdsfera esté cerca a la superficie de la tierra (a escala astronémica),

Con estas suposiciones, el movimiento general de la aeronave de ala fija puede ser descrito

por la segunda ley de Newton en forma traslacional y rotacional

En la figura A.4 se aprecia los marcos de referencia propuestos para analizar el problema,

asi como los angulos correspondientes.
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Figura A.4: Marcos del avién

A.3.1. Cinematica

Para describir la dindmica de un UAV en 3D, es necesario considerar los sistemas referen-
ciales tierra R, , cuerpo R, y aerodinamico R,. La matriz de cosenos directores que da el

paso entre el sistema R, y Ry es la presentada en ecuacién A.47.

el —sihed + spchsd  spsy + sbciped
ME = | st coed + shsthsd  —cbsd + coshsi) (A.47)
—s0 csp clco
Donde s = sin y ¢ = cos. Esta resulta de realizar rotaciones sobre los ejes, normalmente
conocidos como los angulos de Euler. La matriz para ir de R, a R, esta dada por la ecuacion

A48.

cosacosS —cosasinff —sina
My = sin 3 cos 3 0 (A.48)
sinacosf —sinasinff cosa

Los sistemas coordenados referenciales antes mencionados, son ilustrados en la figura A.4.
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A.3.2. Ecuaciones de movimiento

Mediante la teoria de momento lineal, momento rotacional y energia cinética, es posible
obtener la ecuacién de movimiento traslacional y rotacional del sistema, tal como se presenta

en ecuacion A.49.

dll - + QX Pb|Rb :ZFext
I (A.49)
CcG
+ QX Iog = M.,
dt o= M.
Para un vector descrito en R}, , rotando a una velocidad €2, se tiene que el cambio en la
cantidad de movimiento es % = m% , siendo V' = u; + v; + wy , m la matriz de masas,

Q=pi+q +rrelog =1+ 1, + Li+(términos acoplados en el plano I,y ). La ecuacién

A.49 puede ser reescrita como

mV cair, + G x mVog = Z Fout

ICGQCG\RZ, +Q x [CGQCG\RZ, = Z My

Donde los productos cruz del lado izquierdo de ecuacién A.50 se asocian a fuerzas centrifu-

(A.50)

gas y de coriolis. Finalmente, la ecuaciéon dindamica del aeromodelo puede ser formulada por

ecuacién A.51

Myby = —Ty(vp) + Toa (A51)

Tewt = Ta<UA) + Gat + Tp
Donde T, esté formado por los aportes de los fenémenos aerodindmicos T, (v, ), fenémenos
asociados a la fuerza de gravedad g,t , y la fuerza que porta el sistema propulsor 7}, . La

matriz M, se presenta en la ecuacion A.52 y el término T}, en ecuacion A.53.
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mI3 0
M, =
0 Icca
m 0 0 0 0 0
0O m 0 O 0 0 (A.52)
0 0 m O 0 0
M, =
0 0 0 I Ly —1I
0 0 0 —I, I, -—I,
0 0 0 —I, —I,. I

mwq — mur
mur — mwp
Ty(wy) = e (A.53)
—Lopq + Lypr + (1. — 1) qr + L. (r* — ¢°)
—Lyqr + L.pg + (I, — L) pr + L. (p* — r?)

—IszT + [mzqr + (Iy - Ix) bq + [zy (q2 - p2)

A.3.3. Fenomenos gravitacionales

La fuerza del peso, es conveniente considerarla siempre sobre el eje z del sistema coordenado
R, , y realizar la translacién al sistema R, donde se hace la sumatoria de fuerzas. Al aplicar

la matriz de rotacién MJ | se tiene la expresion de la ecuacién A.54.

—sind
cos 6 sin ¢
cos fsin ¢
Gat = (A54)
24 €Os 0 sin ¢

—2zgsint) — x4 cosf cos ¢

x4 cos 0 sin ¢

donde Fg = mg
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A.3.4. Fenomenos propiciados por el empuje

Dependiendo de la ubicacién del propulsor en la estructura, se pueden tener angulos aso-
ciados al vector de fuerza del elemento propulsor. Para el caso de la estructura de la figura
A4, el motor estd alojado paralelo al eje x del sistema R;. Si existe un angulo de desvio
entre el eje X y el vector de fuerza (tomado como p ), este debe ser considerado, asi como la
ubicacién de este motor cuando este no esta en el centro de gravedad. El vector de fuerzas

queda expresado como en ecuacion A.55.

F.r T cos
Fyr 0
ol I O (A.55)
Lt 0
My 0
Nr 0

A.3.5. Efectos aerodinamicos

Para la descripcién de los efectos aerodinamicos que actian sobre el avion, se debe consi-
derar la teoria de un cuerpo cualquiera en movimiento dentro de un fluido. Para disminuir la
complejidad de las ecuaciones, se hace el supuesto que el aeromodelo se desplazara a veloci-
dades bajas (por debajo de los %), lo que conduce a un nimero de mach pequeno, haciendo
posible considerar la masa volumétrica constante ( Py, = P ). El avién no supera los 200m

de altitud. Lo anterior conduce a la ecuacion de aporte aerodindmico descrita en A.56.

F= Gpsrefvg) k (Rep, M €, @, B, 00, Q, T, 6;)
) ) (A.56)
M = <§pLSTeva2l) h(Rep, A\ e, a, 3,v4,,T,,6;)

Donde se observa que el fenémeno aerodinamico es dependiente del ntimero de Reynolds,
superficies de contacto de la plataforma, dngulo de ataque «, dangulo de deslizamiento S,
empuje y deflexion de alerones, entre otros. Este aporte es de los mas dificiles de describir
matematicamente, obligando a ir a pruebas iterativas en CFD, o tineles de viento. El objetivo
del articulo es hacer una descripcion de esta fuerza y no profundizar en ella. Lo anterior

conduce a plantear matematicamente el aporte aerodindmico, como esta en la A.57.
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Fma JSref Cx
Fya Jsref Oy
an CTSref Cz
T, (va) = - (A.57)
La bJSrefCl
Ma Cor(fsrefcm
Na bisref Cn

A.3.6. Control bajo desacople dinamico

Bajo el supuesto de volar a bajas velocidades y tener dinamicas desacopladas, tal como se
da cuando se garantizan puntos de operacion donde dejan de ser relevantes otras dinamicas,
se tiene desacople en vuelo longitudinal y lateral. En la teoria de control, se consideran este
tipo de sistemas como modelos afines. Esto es plantear modelos en los puntos de equilibrio,
o puntos de operacion cercanos a estos. Lo anterior, permite conceptualizar un modelo para
la dindmica longitudinal, presentado en la A.58, y otro para la dindmica lateral, presentada

por A.59.

U= —mgsinf + —=
m
Z = —usinf
(A.58)

0=q

§ = ciuq — comgsint — M
T =ucosty — vsiny

Yy = usiny — vcosy

7 = csur — cyN + cs5L

P = cgur — cyup + csL + cgN
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Sobre un aeroplano en vuelo actian una serie de fuerzas, favorables unas y desfavorables
otras, siendo una tarea primordial del piloto ejercer control sobre ellas para mantener un

vuelo seguro y eficiente.

De todas las fuerzas que actiian sobre un aeroplano en vuelo, las basicas y principales por-
que afectan a todas las maniobras son cuatro: sustentacion, peso, empuje y resistencia. Estas
cuatro fuerzas actian en pares; la sustentacién es opuesta al peso y el empuje o traccion a

la resistencia. Como se muestra en la figura B.1.

Sustentacion

Resistencia — \\ ! , ‘ Empuje

Peso

Figura B.1: Fuerzas que actiian en el vuelo de un avién

En vuelo recto y nivelado a velocidad constante, la suma de cada fuerza con su opuesta es

cero, una fuerza anula el efecto de la otra.

Un aeroplano, como cualquier otro objeto, se mantiene estatico en el suelo debido a la
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accion de dos fuerzas: su peso, debido a la gravedad, que lo mantiene en el suelo y la inercia
o resistencia al avance que lo mantiene parado. Para que este aeroplano vuele sera necesario

contrarrestar el efecto de estas dos fuerzas negativas, peso y resistencia.

B.1. Sustentacion

Es la fuerza desarrollada por un perfil aerodinamico moviéndose en el aire, ejercida de aba-
jo arriba y cuya direccién es perpendicular al viento relativo y a la envergadura del avién (no
necesariamente perpendiculares al horizonte). Debido a que es una fuerza, es una cantidad
vectorial que tiene una magnitud y una direccién asociadas a ella. Se suele representar con

la letra L, inicial del término inglés Lift = Sustentacion.

A continuacion de vera con detalle cuales son los factores que afectan a la misma, dando

entrada de paso a algunos conceptos nuevos.

Actitud del avién. Este término se refiere a la orientacion o referencia angular de los ejes
longitudinal y transversal del avién con respecto al horizonte, y se especifica en términos de:
posicién de morro (pitch) y posicién de las alas (bank); por ejemplo: el avién estd volando

con 5° de morro arriba y 15° de alabeo a la izquierda.

Viento relativo. Es el flujo de aire que produce el avién al desplazarse. El viento relativo
es siempre paralelo a la trayectoria de vuelo y de direccién opuesta. Su velocidad es la relativa

del avion con respecto a la velocidad de la masa de aire en que este se mueve.

Es importante destacar que no debe asociarse la trayectoria de vuelo, ni por tanto el vien-
to relativo, con la actitud de morro del avién; por ejemplo: una trayectoria de vuelo recto y

nivelado puede llevar aparejada una actitud de morro ligeramente elevada.
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Viento relativo

Figura B.2: Viento relativo en un avién

Angulo de incidencia. El angulo de incidencia es el angulo agudo formado por la cuerda
del ala respecto al eje longitudinal del avion. Este angulo es fijo, pues responde a considera-

ciones de disefio y no es modificable por el piloto.

Cuerda del ala

=

Eje longitudinal Angulo de
del avidn incidencia

Figura B.3: Angulo de incidencia en un avion

Angulo de ataque. El angulo de ataque es el angulo agudo formado por la cuerda del ala
y la direccion del viento relativo. Este angulo es variable, pues depende de la direccién del
viento relativo y de la posicion de las alas con respecto a este, ambos extremos controlados
por el piloto. Como es conveniente tener muy claro el concepto de angulo de ataque, pues el

vuelo esta directa y estrechamente relacionado con el mismo.
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Cuerda del ala = ]

F 3

.

h

| =

/‘. Angulo de ataque

Viento relativo —

Figura B.4: Angulo de ataque en un avién

B.2. Peso

El peso es la fuerza de tracciéon gravitatoria sobre un cuerpo, siendo su direccién perpen-
dicular a la superficie de la tierra, su sentido hacia abajo, y su intensidad proporcional a
la masa de dicho cuerpo. Esta fuerza es la que atrae al avién hacia la tierra y ha de ser

contrarrestada por la fuerza de sustentacién para mantener al avion en el aire.

Dependiendo de sus caracteristicas, cada avién tiene un peso maximo que no debe ser so-
brepasado, estudiandose en el capitulo dedicado a la carga y centrado como debe efectuarse la

carga de un avion para no exceder sus limitaciones y poner en peligro al pasaje y la aeronave.

[3\1’/’1 |

Peso Peso

Figura B.5: Distribuciéon de peso en un avion

Centro de gravedad. Es el punto donde se considera ejercida toda la fuerza de grave-
dad, es decir el peso. El C.G es el punto de balance de manera que si se pudiera colgar el
avién por ese punto especifico este quedaria en perfecto equilibrio. El avién realiza todos sus
movimientos pivotando sobre el C.G. y su ubicacion viene determinada por el diseno de cada

aeronave en particular.
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El CG no es necesariamente un punto fijo, sino que su posicién mas desplazada a un lado u
otro, o hacia adelante o atras, estd en funcién de la distribucién del peso (tripulacién, pasaje,

combustible cargado, carga transportada, etc.).

La situacion del centro de gravedad respecto al centro de presiones tiene una importancia
enorme en la estabilidad y controlabilidad del avion. El piloto debe ser consciente que si el
C.G. esta desplazado hacia adelante respecto al eje longitudinal el avién resultara pesado de
morro; por el contrario, si el desplazamiento es hacia atras el avién resultara pesado de cola.
Es posible no solo que el aeroplano sea dificil de pilotar si el desplazamiento es muy acusado

sino que se vuelva incontrolable si el C.G. estéd fuera de los limites fijados.

)

Figura B.6: Centro de gravedad en un avion

B.3. Resistencia

Es un hecho fisico establecido que ningun sistema es 100 eficiente; cualquiera que sea su
naturaleza, el trabajo requerido se obtiene a expensas de cierto trabajo adicional que se disipa
o se pierde. Cuanto mas eficiente sea el sistema, menor sera esta pérdida. En nuestro caso

esa pérdida de eficiencia se debe a la resistencia.

Esta fuerza es la que impide o retarda el movimiento de un aeroplano y actia de forma
paralela y en la misma direccién que el viento relativo, aunque también podriamos afirmar

que la resistencia es paralela y de direccién opuesta a la trayectoria.
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L]
L]
Viento relativo

L]

Figura B.7: Resistencia en un avién

B.4. Empuje o traccién

Para vencer la inercia del avion parado, acelerarlo en la carrera de despegue o en vuelo,
mantener una tasa de ascenso adecuada, vencer la resistencia al avance, etc. se necesita una
fuerza: el empuje o traccién. Se suele emplear habitualmente la palabra empuje por deriva-

cion del inglés thrust

Esta fuerza se obtiene acelerando una masa de aire a una velocidad mayor que la del
aeroplano. La reaccién, de igual intensidad pero de sentido opuesto (3 ley del movimiento
de Newton), mueve el avién hacia adelante. En aviones de hélice, la fuerza de propulsion la
genera la rotacién de la hélice, movida por el motor (convencional o turbina); en reactores,
la propulsion se logra por la expulsion violenta de los gases quemados por la turbina. Esta
fuerza se ejerce en la misma direccién a la que apunta el eje del sistema propulsor, que suele

ser mas o menos paralela al eje longitudinal del aviéon aunque no siempre es asi.

Empuje

Figura B.8: Empuje en un avién
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B.5. Perfil aerodinamico

Se denomina perfil aerodindmico a la forma del area transversal de un elemento, que al
desplazarse a través del aire es capaz de crear a su alrededor una distribucion de presiones
que genere sustentacion. En la figura B.9 se muestra los pardmetros geocéntricos de un perfil
aerodinamico los cuales tienen un gran impacto en las caracteristicas aerodindmicas de un

aeronave.

Posicion de la Ordenada maxima de la linea de curvatura media

s ordenada maxima
Posicion del espesor

Borde de méximo

ataque > T Linea de curvatura media

(B.A’

SRS TNy _

Radio de - A I e
curvatura ¥ Intradés A Borde de
del borde Espesor maximo Cuerda salida
de ataque (B.S))

Figura B.9: Parametros geocéntricos de un perfil aerodinamico. Fuente: NACA 2017
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Construccion y adaptacion del

prototipo

En esta secciéon se muestra el desarrollo de la estructura del vehiculo, que involucra la
construccién del cuadri-rotor que ira sujeto al avion y el desarrollo de las adecuaciones para

acoplar el cuadri-rotor al avién.

C.1. Estructura del prototipo de vehiculo convertible
Del diseno elegido en el capitulo 2, se obtuvieron los planos necesarios para su elaboracién,
se opto por usar la impresora 3D FLASHFORGE GUIDER IIS, debido a la capacidades de
esta impresora que se encuentra en el laboratorio, en cuanto a impresién 3D de escritorio se
refiere, los dos tipos de filamentos mas comunes son el ABS vs PLA. Ambos son termoplésti-
cos, lo que significa que se vuelven maleables al aplicar calor. De este modo, se usan mientras
estén calientes para crear la forma deseada, y luego se dejan enfriar para que conserven esa

forma.

C.2. ABS vs. PLA

El 4cido polildctico (PLA) es un termopldstico biodegradable, hecho a base de recursos
renovables como el almidén de maiz o la cana de aztcar. Aparte de usarse en la impresion
3D, lo podemos ver principalmente en implantes médicos, envases de alimentos y vajillas
desechables. El principal beneficio que presenta el filamento PLA es que es facil de extruir.
El acrilonitrilo butadieno estireno (ABS) es un termoplastico derivado del petréleo, que se
encuentra comunmente en sistemas de tuberias (DWV), en revestimientos de automéviles,

en cascos y en juguetes como Lego. En la tabla C.1 se aprecian algunas de las propiedades
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de ambos materiales.

Tabla C.1: Propiedades del ABS y del PLA

Propiedad ABS PLA

Resistencia a la traccién 27 MPa 37 MPa

Alargamiento 3.5 6

Moédulo de Young 2.1a7.6 GPa | 4 GPa

Densidad 1.0a1l4g/cm3 | 1.3 g/cm3

Punto de fusién N/A (amorfo) 173°C

Biodegradable No Si

Temperatura de transicién del vidrio 105°C 60°C
carcasas electronicas Co-

Productos comunes LEGO pas, bolsas de plastico,
cubiertos

Los objetos impresos con filamento ABS cuentan con una resistencia, flexibilidad y dura-
bilidad ligeramente més elevadas que la de los objetos fabricados con filamento PLA, pero
el proceso de impresion resulta un poco mas complicado. El ABS se puede mecanizar, pulir,
lijar, limar, agujerear, pintar, pegar etc. con extrema facilidad, y el acabado sigue siendo
bueno. Ademads, es extremadamente resistente y posee un poco de flexibilidad. Todo esto

hace que sea el material perfecto para aplicaciones industriales.

Debido a su dureza y flexibilidad superior al PLA, se decidi6 fabricar las piezas con este
material, ademas que es un material de facil acceso, asi nos permitiria reparar el prototipo

de dron hibrido con menor demora de tiempo.

C.3. Acabado

Las piezas impresas en ABS tienen unas leves separaciones debido a las capas de impresién
(por la naturaleza misma de imprimir en 3D), es por ello que se decidi6 lijar todas la piezas,
reparar las piezas danadas con una resina compuesta de acetona y ABS, para que funcione
como sellador de las ranuras, en la figura C.1 se pueden apreciar las diferencias de una pieza

sin tratamiento, una lijada y una después del tratamiento.
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Figura C.1: Diferencia entre pieza sin y con tratamiento. a) Pieza sin tratamiento. b) Pieza

lijada. ¢) Pieza con tratamiento

Por 1ltimo se le dio un bano de acetona, que consiste en poner un poco de acetona junto
con la pieza dentro de un frasco cerrado herméticamente, para que los gases que desprende
la acetona actien sobre la pieza, dejando un acabado liso y brillante, como se ve en la figura
C.2, cada pieza lleva un tiempo diferente de tratamiento debido al tamano y forma de cada

una, pero el procedimiento es el mismo.

Figura C.2: Pieza con tratamiento. a) Bano de acetona. b) Pieza final

C.4. Uniones

En las uniones que van desde el cuerpo del cuadri-rotor a los motores, se decidié trabajar
con tubos de fibra de carbono, por su propiedades fisicas. En cuanto a su definicion, la fibra de

carbono o fibra de carbén es una fibra sintética que se obtiene a partir de un polimero llamado
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poliacrilonitrilo. Un material compuesto principalmente por carbono que se constituye en
filamentos de 5 — 10 pm de diametro. La composicion de cada fibra o hilo por miles de estos
micro-filamentos dotan a la fibra de carbono de propiedades similares a las del acero. Incluso
logra una mayor resistencia a los impactos que este metal, debido a su gran dureza. A pesar

de esto, nos encontramos ante un material ligero, equiparable a la madera o el pléstico.

Tabla C.2: Propiedades de la fibra de carbono
Propiedad Fibra de carbono

Tipo SHT (> 450 Gpa). Tipo HM (entre 350-450
Médulo de Young | Gpa). Tipo IM (entre 200-350 Gpa). Tipo HT (<
100 Gpa)

Nivel bajo (33 MSI). Nivel intermedio (42 MSI).
Nivel alto (55 MSI).

Densidad 1.6g/cm? a los 1,75g/m3.

Modulo de traccién

Para finalizar esta sub seccién, se muestra lo que es el prototipo de vehiculo convertible
ya con los acoplamientos hechos y montados sobre el aeroplano Tundra Durafly, en la figura
C.3 se aprecia que aun cuenta con la liga, ya que aun falta lo que es la intervencion de la

aeronave asi como las pruebas iniciales.

Figura C.3: Prototipo final sin instrumentacién
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Instrumentacion electronica

Para que un dron pueda volar necesita de miltiples actuadores, que de manera sinérgica
permitirian al vehiculo poder ser operado. Es por ello que se emplea esta seccién para mostrar
como de manera colaborativa los periféricos interactiian mejorando las caracteristicas del
conjunto, se muestra la instrumentacién del prototipo, que incluye la eleccién de los motores,

los ESC’s, la controladora de vuelo, la colocacién del GPS, entre otras adecuaciones.

D.1. Motores

Se trabajara con un motor de marca Turnigy Multistar, con numero de matricula 3508-
640Kv. En la figura D.1 se aprecia imagen donde se aprecian las caracteristicas del motor
asi como una imagen del motor, este motor Turnigy es de los modelos de corriente continua
con tecnologia de fabricacion BLDC, es decir, es sin escobillas 6 mejor conocidos como mo-
tores brushless, cuentan con una tecnologia cuya principal ventaja es una mayor duracion,
sobre todo porque no existe rozamiento en las escobillas. Esto, a su vez, se traduce en una
emisién mucho menor de interferencias electromagnéticas. Otra de las ventajas significativas
de la tecnologia brushless es el mayor control sobre la velocidad del motor y su posicién. Por
otro lado, esta tecnologia de fabricacién permite introducir un mayor ntimero de elementos
sensores en el motor, por lo que se pueden realizar controles, no sélo de velocidad y sentido,

sino también de errores entre otros parametros.

Mas adelante se harén algunos calculos como el tiempo de vuelo y empuje total (estimado
y real) que podré soportar el vehiculo hibrido, de acuerdo al tipo de hélices, peso total del

vehiculo y capacidad de las baterias.
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RPM /V: 640 KV

Max potencia: 550 W.

Max. corriente: 30 A. por 10 s.
Células Lipo: 2 ~ 5.
Resistencia interna: 0.120 Q.
Sin corriente de carga: 0.6 A.
Numero de polos: 14.
Tamafio del eje: 4 mm.
Dimensiones (DxL): 42 x 26 mm.
Rosca del tornillo: M3.
Conector: 3,5 mm. de bala.
Peso: 97 g.

Figura D.1: Motor Turnigy Multistar 3508-640Kv y sus caracteristicas

D.2. Hélices

Las hélices de un cudri-rotor son las que permiten producir empuje y sustentacion a partir
de su movimiento rotacional. Hay tres propiedades importantes a considerar en las hélices: el
paso, el diametro y el material. El paso es el angulo que forma la hélice con respecto al vector
de movimiento que sigue el aire al atravesarla. Una hélice de un determinado paso debe girar
al doble de velocidad para recorrer la misma distancia que una del doble de paso. A mayor
paso se obtiene mayor velocidad, pero al costo de eficiencia, estabilidad y consumo eléctrico.
Las hélices con mayor didmetro producen mas empuje a expensas de un mayor requerimiento
de torque al rotor y pérdida de maniobrabilidad al responder el rotor mas lentamente a los
cambios de velocidad por el mayor momento de inercia, pero provee un cuadri-rotor mas
estable. El didmetro de la hélice debe estar de acuerdo con las revoluciones del rotor, donde
a mayor didmetro menos revoluciones por minuto. Los materiales mas comunes utilizados en

las hélices son la fibra de carbono y el plastico.

En la figura D.2 se puede apreciar las hélices seleccionada para el cuadri-rotor, son unas
hélices de fibra de carbono de 8x4, y son abatibles, con el fin de disminuir la resistencia contra
el aire cuando este en modo avién, ademds, con estas hélices segtin los datos del fabricante

del motor seleccionado dan el mayor empuje.
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Figura D.2: Hélice para el cuadri-rotor

Mientras que para el avién Tundra Durafly, se opto por la hélice que el kit trafa, es una

propela de 17x8 y se puede apreciar en la figura D.3.

Figura D.3: Hélice para el aviéon Tundra

D.3. ESC

El ESC se eligié de acuerdo al motor y lo que recomienda el fabricante, en este caso fue
uno marca Turnigy Plush-32 60 Aamp. speed controller w/BEC. En la figura D.4 se aprecia

el sSBEC utilizado y algunas de sus principales caracteristicas.

Corriente: 60 A.

Cells: 2~6S.

Voltage: 8.4~25.2 V.
BEC: 5.5V /5.0 A.

BEC type: SBEC
Timing: Auto

Cutoff Voltage: 3.2 V.
Frequency: 48 MHz.
Weight: 56.5g.

Size: 50.5x31.5x20mm.
Sensored/Sensorless: Sensorless

Figura D.4: Turnigy Plush-32 60 Aamp. speed controller w/BEC y sus caracteristicas
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D.4. Controlador de vuelo

Se decidié utilizar el Pixhawk en su version 2.4.6, ver figura D.5, como controladora de
vuelo debido a que anteriormente se ha trabajado con ella, ademéas de que cumple con los
requerimientos para fines de este proyecto. Pixhawk es un proyecto independiente de hardware
libre realizado con el objetivo de proveer un autopiloto para las comunidades académicas,
de entretenimiento e industriales a bajo costo, gran performance y alta disponibilidad. Este
controlador provee la parte de hardware para el proyecto de la Linux Foundation: DroneCode.
El autopiloto tiene algoritmos para altitud y posicién y provee algoritmos de guia, navegacion
y control para distintos tipos de drones multi-rotor, de ala fija e incluso rovers. El hardware
de Pixhawk tiene su software llamado Dronecode que lo controla y conecta con distintos

sensores, extensiones de telemetria y otros accesorios periféricos.

32-bit ARM/Cortex M4/FPU 168 Mhz/256KB
RAM/2 MB Flash.

MPUGB000 Acelerometro/Giroscopo.

ST Micro 16-bit Giroscopo.

ST Micro 14-bit Acelerometro/Barometro.
5 puertos seriales UART .

Entrada Spektrum DSM/DSM2/DSM-X.
Entrada de Futaba S.BUS.

Seial de PPM.

Entrada de RSSI (PWM or voltage).

I2C, SPI, 2x CAN, USB.

Entrada de poder de 3.3V and 6.6V ADC .

Figura D.5: Pixhawk y sus caracteristicas

D.5. Baterias

De acuerdo a las especificaciones de los motores, la bateria a utilizar tiene que ser de 3-4
celdas. Se opto por usar la bateria Turnigy de 3 celdas, que nos da un voltaje de 11.1 V.
a 4000 mAh, dicha bateria se muestra en la figura D.6. Esta bateria es pequena y cumple
con las caracteristicas que requiere el motor, ademés que esta hecha de grafeno, el grafeno
es una lamina de atomos de carbono unidos en un patron de celosia de panal de abeja,
es ampliamente reconocido como un meta material debido a la gran cantidad de atributos
sorprendentes que posee. Es un potente conductor de energia eléctrica y térmica, extrema-
damente liviano quimicamente inerte y flexible con una gran area de superficie. También se

considera ecolégico y sostenible, con posibilidades ilimitadas para numerosas aplicaciones.//
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Tipo: Graphene Lipo.

Capacidad: 4000 mA/h.

Voltage: 3S1P/3 Cell/11.1

VDischarge: 45 C constante/90 C.

Burstweight: 381 g.

Dimensiones: 144 x 51 x 27mm.

Balance: JST-XH.

Discharge Plug.

Conector: xt-90.

Densidad de energia: 0.15 - 0,17 KW/Kg
(5A/H - 16 A/H).

Densidad de energia: 0,13 - 0,15 KW/Kg
(1A/H-4.9A/H).

Figura D.6: Bateria de grafeno Turnigy y sus caracteristicas

pero aun asi se tienen que realizar algunos calculos para asegurar que la bateria realmente
nos es util, para ello se puede utilizar eCalc, que es una aplicacion especializada en todo tipo
de vehiculos a distancia y nos ofrece la posibilidad de saber el tiempo estimado de vuelo,

dependiendo de las caracteristicas de nuestra aeronave.
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