CENTRO DE INVESTIGACION Y DE ESTUDIOS AVANZADOS
DEL INSTITUTO POLITECNICO NACIONAL

UNIDAD ZACATENCO

PROGRAMA DE
SISTEMAS AUTONOMOS DE NAVEGACION AEREA Y
SUBMARINA

“Desarrollo de una aeronave no tripulada con capacidades

VTOL y vuelo horizontal”

TESIS
Que presenta

M. EN C. JUAN MANUEL BUSTAMANTE ALARCON

Para obtener el grado de

DOCTOR EN CIENCIAS

EN
SISTEMAS AUTONOMOS DE NAVEGACION AEREA Y
SUBMARINA

Directores de Tesis:
Dr. Eduardo Steed Espinoza Quesada

Dr. Antonio Osorio Cordero

Ciudad De México Septiembre 2023






Dedicado a

mi familia

El hombre armado con grandes y ligeras alas, haciendo fuerza contra el imponente aire,

venciendo, podrd sojuzgarlo y elevarse por encima de él.

Leonardo Da Vinci






Agradecimientos

A mi familia,

Como un testimonio de mi infinito aprecio y gratitud hacia ustedes por toda una vida de es-
fuerzo y sacrificio. Siempre me han brindado cariiio y apoyo incondicional en los momentos
en que mas los necesitaba. Desde lo mas profundo de mi corazén, deseo que sientan este

triunfo profesional como si fuera suyo también.

A mis asesores, el Dr. Eduardo Steed Espinoza Quesada, el Dr. Antonio Osorio Cordero
y el Dr. Carlos Amir Escalante Velazquez,

Deseo expresar mi profundo agradecimiento por creer en mi y por ser parte fundamental de
este arduo trabajo que quedard como un recuerdo y testimonio vivo en la historia. Esta tesis

perdurard en el conocimiento y en el desarrollo de las futuras generaciones.

A todas las personas que formaron parte de este proyecto, en especial a Héctor, Leonel,
Erick, Fernando, Iliana, Edgar y Claudia,

Me gustaria expresar mi profundo agradecimiento por su participacion en este proyecto. Ha
sido un testimonio del poder del trabajo en equipo, y cada uno de ustedes desempefié un

papel crucial.

A mis amigos y compaiieros de laboratorio,

Gracias por brindarme su apoyo y sabios consejos durante la realizacion de mi tesis.

Al Dr. Octavio Garcia Salazar y al Dr. Carlos Antonio Santana Delgado
Sus valiosas contribuciones y apoyo durante mi estancia en el CIIIA, fueron esenciales para

llevar a cabo este proyecto con éxito.

Al CINVESTAY,

Quiero expresar mi mds sincero agradecimiento por haberme brindado esta enriquecedora

II1



v

experiencia a lo largo de mi trayectoria académica. Gracias por haberme permitido con-
vertirme en un profesional apasionado en el drea que tanto amo. Quiero extender mi agra-
decimiento a cada uno de los profesores que formaron parte de este proceso integral de

formacion.

Al CONSEJO NACIONAL DE HUMANIDADES, CIENCIAS Y TECNOLOGIAS
(CONAHCYT),

Quiero expresar mi agradecimiento por brindarme una beca que me permitié continuar con
mis estudios de posgrado. Su generosidad y respaldo han sido fundamentales en mi trayec-

toria académica y profesional.

Y por ultimo pero no por ello menos importante
Quiero darme las gracias por creer en mi mismo, por hacer todo este trabajo duro, por no

tener dias libres, por nunca abandonar, por siempre ser yo mismo.

Este es un momento sumamente especial que espero perdure en el tiempo, no solo en la me-
moria de las personas a quienes he agradecido, sino también en aquellos que dedicaron su
tiempo para revisar mi tesis. Agradezco profundamente a estos individuos por permitir que
mis experiencias, investigaciones y conocimientos se integren en su repertorio de informa-

cion, dejando asi una huella duradera.

Con gratitud y aprecio,

Juan Manuel Bustamante Alarcon




Resumen

En los ultimos afios, se han incrementado las aplicaciones civiles con aeronaves no tripula-
das gracias a la simplicidad mecdnica, versatilidad y bajo mantenimiento de éstas en com-
paracién con las aeronaves tripuladas. Una de las caracteristicas de mayor interés en estos
vehiculos, es la capacidad de despegue y aterrizaje vertical junto con el vuelo en modo avidn.
Actualmente, el vuelo vertical con ala rotativa se caracteriza por un consumo de energia ex-
cesivo que supera las capacidades de las tecnologias de baterias actuales. Se ha trabajado
en reducir la carga energética en estas plataformas, encontrando dos tecnologias que buscan
incrementar la eficiencia en vuelo vertical. La primera de ellas llamada Propulsion Eléctrica
Distribuida (Distributed Electric Propulsion, DEP por sus siglas en inglés), busca mejorar la
eficiencia energética del sistema de propulsion al reducir la carga de los motores por medio
del incremento del nimero de estos, distribuyendo la carga para operar de forma mas eficien-
te. La otra tecnologia llamada Ducted-Fan, mejora la eficiencia aerodindmica de las hélices

al rodearlas con un ducto que reduce los vortices en las puntas de las palas.

Basado en estas tecnologias, este proyecto de tesis presenta el vehiculo conceptual XEVTOL
con capacidades VTOL y vuelo en modo avion. Se describe la fase de disefio del vehiculo
XEVTOL-2FNW y del XEVTOL-4FNW. El primero de ellos con cuatro Ducted-Fans y el
segundo con seis, estudiando los efectos de la DEP en estas aeronaves. Se realiza la caracte-
rizacion del sistema Ducted-Fan, la cual increment6 hasta un 35 % la sustentacion generada
en comparacion con la hélice libre. Por otra parte, se describe el modelo matematico de las
dindmicas de la plataforma XEVTOL-2FNW por medio de Newton-Euler. Se realizan simu-
laciones MIL utilizando X-Plane y Simulink con los vehiculos 2FNW y 4FNW, encontrando
un aumento en la eficiencia energética de hasta un 11 % durante el vuelo multirrotor con la
version 4FN'W. Por tltimo, se presentan detalles de la construccion de los prototipos 2FNW y
4FNW, junto con resultados de pruebas de vuelo que demuestran su capacidad para despegar

en forma vertical y mantenerse en vuelo estacionario de ambos disefios.
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Abstract

The use of unmanned aircraft in civil applications has increased in recent years thanks to
their simplicity, versatility and low maintenance compared to manned aircraft. One of the
characteristics of greatest interest in these aircraft is the vertical takeoff and landing together
with the plane flight, that is, merging the advantages of the fixed wing and the rotary wing.
Currently, vertical flight with a rotary wing has excessive energy consumption, which sur-
passes battery technology. Work has been done to reduce the energy load on these platforms,
appearing two technologies that try to increase efficiency in vertical flight. The first one, ca-
lled Distributed Electric Propulsion (DEP), seeks to improve the energy efficiency of motors
by reducing their load by increasing the number of motors, distributing the load on them to
take them to a region of greater efficiency. The other technology, called Ducted-Fans, attem-
pts to improve the aerodynamic efficiency of the propellers by surrounding them with a duct

to reduce the vortex generated at the tips of the propeller blades.

In this research, the XEVTOL concept with VTOL and airplane flight capabilities is pre-
sented. The design phase is described presenting two aircraft, the XEVTOL-2FNW and
XEVTOL-4FNW, the first with four Ducted-Fans and the second with six ones. The idea
is to study the effects of the DEP through these two aircraft. The characterisation of the
Ducted-Fans system is carried out, finding an increase of up to 35 % in lift compared to the
free propeller. On the other hand, the mathematical model of the dynamics of the XEVTOL-
2FNW platform is described through the Newton-Euler formalism. MIL simulations are per-
formed using X-Plane and Simulink with the 2FNW and 4FNW platforms, finding a higher
energy efficiency of up to 11 % during vertical flight with the 4FNW version. Finally, the
construction of a prototype of the 2FNW and 4FNW concepts is presented, showing flight

tests achieving to take off vertically and maintain stationary flight.
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Capitulo1

Introduccion

Hasta el dia en que las terminales aéreas ya no necesiten de largas pistas, el avion (en pa-

labra de Thomas Edison) estd medio inventando.

En los dltimos afios, ha aumentado el interés en los Vehiculos Aéreos No Tripulados
(VANTS) debido a las posibles aplicaciones que se pueden llevar a cabo con estas plata-
formas. Esto se debe a su disefio compacto, simplicidad mecénica, facilidad de despliegue y

bajo mantenimiento en comparacion con los vehiculos tripulados [1, 2].

Los origenes de los VANTSs se remontan al 4mbito militar, siendo principalmente aplica-
dos en misiones de reconocimiento. Posteriormente, se amplid su uso a aplicaciones civiles,
destacando la fotografia y cartografia aérea, busqueda y rescate, seguridad y vigilancia, agri-

cultura de precision, inspeccion de infraestructuras, recreacion, entre otras [3].

Pero estas plataformas aéreas no se construyeron Unicamente para cargar cimaras, sino que
también pueden ser capaces de transportar paqueteria, alimentos, medicamentos y cualquier
otro tipo de bienes. Esto podria incluir el transporte de carga hacia plataformas petroleras,
reabastecimiento de buques, mineria, construccion, agricultura y beneficios para las com-

pafifas de logistica que mueven paquetes entre diferentes centros de distribucion.

Empresas como Amazon, DHL, JD y Boeing estdn buscando vehiculos que combinen capa-
cidades de carga, bajo consumo energético, alcance operativo extendido, y ademds tengan la
habilidad de despegue y aterrizaje vertical. Estas caracteristicas buscan establecer métodos
innovadores para el transporte de carga, reduciendo costos y acortando tiempos de entrega.
Ademds, estas plataformas podrian llevar a cabo misiones autdnomas en dreas remotas o de

dificil acceso.
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En este capitulo se describe el proyecto, el cual consiste en el desarrollo de los conceptos
XEVTOL-2FNW y XEVTOL-4FNW. Sus siglas significan: XEVTOL (eXperimental Elec-
tric Vertical Take-Off and Landing). Mientras que 2FNW y 4FNW se refieren al numero de
ductos embebidos en el ala, por sus siglas en inglés: Fan In Wing. Comenzando con la pre-
sentacion de la problematica asociada a este tipo de aeronave, seguida de los avances actuales
en relacion a estos vehiculos, este trabajo propone una solucion al problema. A partir de aqui,
se derivan los objetivos de la tesis, respaldados por su justificacion, ademds de las hipotesis
planteadas. Asimismo, se presentan las publicaciones obtenidas y la estructura general de la

tesis.

1.1. Planteamiento del Problema

Desde que los hermanos Wright realizaron sus primeros vuelos, los pioneros e ingenieros de
la aviacion han reconocido la necesidad de desarrollar vehiculos aéreos de despegue y ate-
rrizaje vertical (VTOL, por sus siglas en inglés), asi como aquellos de despegue y aterrizaje
corto (STOL, por sus siglas en inglés) [4]. El helicoptero convencional ha sido parte de la
solucion al desafio VTOL durante muchos afos, ya que sus capacidades de vuelo vertical son
indiscutibles. Sin embargo, estas capacidades vienen con un alto costo, dado que se requiere
mucha energia para mantener la aeronave en vuelo en comparacion con lo que necesita un
avidon. Ademds, se sabe que el rotor principal implica un mecanismo sofisticado para operar
la aeronave, lo que aumenta los costos de construccion y mantenimiento. También presenta

numerosas partes moviles que generan vibraciones y aumentan el riesgo de fallos [5].

Por otra parte, se encuentran los vehiculos con configuracién multirrotor, los cuales se dis-
tinguen por exhibir una complejidad mecénica inferior en comparacién con el helicéptero.
No obstante, todavia mantiene un alto consumo energético, lo que, sin lugar a dudas, no
constituye una solucidn factible para el desafio del VTOL. A pesar de esto, el multirrotor se
considera como la mejor alternativa para llevar a cabo vuelos verticales si se busca reducir

la complejidad mecénica.

En la actualidad, los multirrotores emplean motores eléctricos alimentados mediante baterias
que el vehiculo transporta consigo. Utilizan la tecnologia de polimero de litio para la fabri-
cacion de estas baterias, aprovechando su capacidad de carga y descarga, y su bajo peso en

comparacion con otras tecnologias de baterias. A pesar de los avances logrados en este tipo
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de baterias, con un incremento anual en su densidad energética, que en los tltimos afios ha
llegado a 265 Wh/kg, la energia necesaria para llevar a cabo un vuelo totalmente eléctrico se

sitda en el orden de los 400 Wh/kg [6].

Debido al excesivo requerimiento energético y a que la tecnologia actual de baterias no es
suficiente para mantener un multirrotor en vuelo durante largos periodos, surge una categoria
de VANTSs conocida como VTOLs Hibridos (H-VTOLSs). Esta categoria se caracteriza por
adaptar la forma de generar sustentacion de acuerdo a las condiciones de vuelo en las que
se encuentra, buscando fusionar las ventajas de ambos enfoques. Es decir, lograr un rango
operativo extendido y una alta autonomia a altas velocidades, propias de las aeronaves de la

fija, mientras se mantiene la versatilidad proporcionada por el ala rotatoria.

1.2. Estado del Arte

Uno de los mayores avances en la tecnologia VTOL ha sido el desarrollo de sistemas de pro-
pulsion eléctrica més eficientes y baterias con mayor capacidad. Las mejoras en la densidad
energética de las baterias han resultado fundamentales para incrementar la eficiencia y el al-
cance de los VTOL eléctricos. Sin embargo, a partir de la revision bibliografica realizada, se
ha identificado una tendencia en el empleo de dos tecnologias orientadas a optimizar el vuelo
VTOL.: estas son las tecnologias Ducted-Fan (conocida en espafiol como ventilador de flujo
guiado) y DEP (Distributed Electric Propulsion, por sus siglas en inglés). A continuacion, se
abordaran las aeronaves precursoras de estas tecnologias, asi como los desarrollos actuales

basados en las mismas.

1.2.1. Ducted-Fans y conceptos de aeronaves

El sistema Ducted-Fan se compone de un rotor o hélice encerrado dentro de un ducto, lo
que permite aumentar la fuerza de sustentacién al mejorar el rendimiento del rotor en com-
paracion con tenerlo sin ducto. Ademas, permite el desarrollo de operaciones seguras cerca
del suelo y reduce el nivel de ruido producido por las palas. Esta tecnologia incrementa la
capacidad de carga del vehiculo durante la fase de despegue vertical, ya que se considera

ideal para aplicaciones de baja velocidad [7, 8].

El Ducted-Fan fue estudiado por primera vez de manera experimental en la aeronave Stipa-

Caproni (véase Figura 1.1) en 1930 [9]. A partir de ahi, se llevaron a cabo diversos estudios,
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tanto tedricos como experimentales, para determinar las caracteristicas aerodindmicas de
los Ducted-Fans. Entre estos estudios, destacan las investigaciones realizadas por la NASA
durante el desarrollo de dos aeronaves: la Doak VZ-4DA y la Bell X-22A (mostrados en la

Figura 1.2 y 1.3. Estos vehiculos utilizaban Ducted-Fans para sustentacion y propulsion.

Figura 1.1: Stipa-Caproni, sistema Ducted-Fan dentro del fuselaje.
Autor: L. Zuccoli [10].

Figura 1.2: Doak VZ-4, dos Ducted-Fans Figura 1.3: Bell X-22A, cuatro Ducted-
basculantes en las puntas del ala. Fans basculantes.

Autor: D. S. Collection, [11]. Autor: US Army [12].
XTI TriFan 600

El XTI TriFan 600 [13] es un concepto de aeronave tripulada VTOL desarrollado por la
empresa XTI Aircraft (véase Figura 1.4). Este vehiculo tiene como objetivo lograr el vuelo
vertical y de crucero a través de un sistema de propulsion de energia hibrida-eléctrica, me-
diante un motor turboshaft ' que impulsa tres generadores para producir energia eléctrica que
alimenta a los tres motores de la aeronave. El TriFan 600 es capaz de alcanzar una velocidad
de crucero de 555 km/h, un rango operativo de 2,200 km y una altitud de crucero de 8,800
m. Se estd considerando una capacidad para cinco pasajeros, ademas del piloto, a bordo, y la
estructura de la aeronave estd construida principalmente con materiales compuestos de fibra

de carbono.

"Motor de turbina de gas disefiado especificamente para aplicaciones en las que se necesita producir energia
para girar un eje en lugar de generar propulsién directa.
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(a) Vuelo en modo multirrotor (b) Vuelo en modo ala fija orientan-
orientando sus Ducted-Fans de for- do sus Ducted-Fans hacia adelante
ma vertical. alineados con la direccién de vuelo.

Figura 1.4: Concepto XTI TriFan 600 desarrollado por la empresa XTI Aircraft.
Autor: R. W. Moorman [13].

Lift-propulsion VTOL

Este concepto adopta la idea de incorporar al fuselaje como un elemento de sustentacion, al
igual que lo hace la seccién alar. La unidad de propulsién estd compuesta por dos Ducted-
Fans principales ubicados en los extremos del ala, y otros dos en la parte trasera del fuselaje
para el empuje en modo ala fija. Durante la fase de vuelo vertical, los ductos principales pro-
porcionan el cien por ciento de la sustentacion, mientras que durante el modo avion aportaran
el setenta por ciento de la sustentacidn, siendo el otro treinta por ciento proporcionado por
el cuerpo del vehiculo, generando empuje con los Ducted-Fans de cola. En este trabajo, los
autores presentaron el disefio de su aeronave, la construccion de un prototipo y las pruebas

de vuelo vertical [14]. La Figura 1.5 muestra un bosquejo y una foto de la aeronave.

(a) Disefio CAD. (b) Prototipo.

Figura 1.5: Concepto de VANT Lift-propulsion VTOL.
Autor: X. Zhao et al. [14].
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Fan-In-Wing VTOL

Los autores B. Hoeveler et al. [15] desarrollaron una aeronave VTOL con un sistema deno-
minado Fan In Wing mediante el uso de dos Ducted-Fans incorporados en el ala, lo que ellos
denominaron como Fan In Wing. En su disefio, mencionan la incorporacién de un deflector
de flujo en la parte inferior del ala para mejorar el rendimiento en el modo avion. En la parte
delantera, cuentan con un Ducted-Fan montado en un brazo basculante, el cual se utiliza
para la transicion de vuelo. En esta investigacion, se analiza la geometria de los deflectores
de flujo, comparando un ala sin estos deflectores, asi como otra ala sin ductos. La relacion
sustentacion/arrastre para los tres casos estudiados mostré un incremento notable de hasta el

sesenta y seis por ciento cuando se utiliza dicho deflector en comparacidn con su ausencia.

Figura 1.6: Concepto Fan In Wing tilt-rotor.
Autor: B. Hoeveler et al. [15].

1.2.2. Propulsion eléctrica distribuida (DEP) y conceptos de aeronaves

La NASA propone abordar la problematica de VTOL mediante el desarrollo de la DEP. Esta
ultima es un concepto empleado en el disefio de aeronaves y otros vehiculos, que implica la
utilizacidén de multiples unidades de propulsion eléctrica distribuidas a lo largo de la estruc-
tura de la aeronave, en contraposicion a una tnica fuente de propulsion centralizada. Dicho
enfoque brinda varias ventajas, tales como una mayor eficiencia energética y una mayor

maniobrabilidad [6].

Un ejemplo de la eficacia de esta tecnologia es presentado por H. Kim et al. [16], donde
los autores implementaron el concepto de DEP en un avion de demostracién de la NASA,
un vehiculo de despegue y aterrizaje convencional (CTOL, por sus siglas en inglés) llamado
X-57 (consulte la Figura 1.7). Este avion se basa en el fuselaje del avion Tecnam P2006T
de Casoria, Italia, que ha sido reconfigurado con un ala considerablemente mds pequefia

en comparacion con el avidn de referencia. Esta reduccion en el tamafio del ala se logra
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gracias a la generacion de sustentacion proporcionada por doce pequeiias hélices eléctricas
distribuidas a lo largo del borde de ataque del ala durante las fases de despegue y aterrizaje. El
propdsito de estas hélices distribuidas es incrementar la presion dindmica y, en consecuencia,

la sustentacion sobre el ala a bajas velocidades [17].

Lilium

La empresa Lilium en Munich llevé a cabo la primera prueba de vuelo de su vehiculo VTOL
para dos pasajeros, totalmente eléctrico (ver Figura 1.8). Esta aeronave estd compuesta por
treinta y seis Ducted-Fan montados a lo largo de sus diez metros de envergadura. Durante
la maniobra de despegue, los motores apuntan hacia abajo para generar sustentacion, y una
vez en vuelo, los motores rotan hacia una posicion horizontal para proporcionar empuje en

el modo avién [18].

HAMR (Hybrid Advanced Multi-Rotor)

Esta aeronave fue desarrollada por la empresa Advanced Aircraft, con el objetivo de mejo-
rar las capacidades VTOL de los vehiculos actuales, abordando principalmente el desafio
energético que enfrentan las aeronaves de tipo multirrotor. A través de la implementacion
de la tecnologia DEP, esta aeronave incluye seis rotores (véase Figure 1.9). Ademads, se ha
integrado un sistema de generacion de energia eléctrica destinado a alimentar los motores,
lo que aumenta la autonomia a més de dos horas con un tanque de combustible y una carga
util de 3.6 kg. Alternativamente, existe la opcién de incorporar dos tanques, lo que extiende
el tiempo de vuelo a tres horas y media, si bien esto conlleva una reduccion en la carga util

disponible a 1.3 kg [19].

Greased Lightning GL-10

De manera similar, la empresa Advanced Aircraft Company en colaboracion con la NASA
desarroll6 el vehiculo Greased Lightning GL-10 con el objetivo de aumentar las capacida-
des de vuelo vertical y, al mismo tiempo, aprovechar las ventajas que ofrece el ala fija. Esta
aeronave incorpora un total de diez rotores para llevar a cabo el despegue vertical. Poste-
riormente, a través de un sistema basculante, estos rotores se transforman en hélices para
propulsar el vehiculo, que ahora opera como un avién convencional (véase Figure 1.10).

Esta construido utilizando materiales compuestos a base de fibra de carbono, el cual ha su-
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perado exitosamente pruebas de vuelo y se encuentra en una segunda fase de disefio a gran

escala [20].

Figura 1.7: Diseno conceptual NASA X-
57 Maxwell.
Autor: NASA [21].

D N
o

Figura 1.9: Disefio conceptual de la aero-
nave HAMR desarrollada por Advanced
Aircraft Company.

Autor: Advance Aircraft Company [19].

Lightning Strike X-Plane

%

Figura 1.8: Prototipo de la aeronave Tilt-
Rotor de Lilium.
Autor: Lilium [18].

Figura 1.10: Prototipo de la aeronave
Greased Lightning GL-10 desarrollado
por NASA.

Autor: Advance Aircraft Company [20].

El proyecto del Lightning Strike VIOL X-Plane comenzé como una iniciativa de la Defense

Advanced Research Projects Agency (DARPA, por sus siglas en inglés), en la que participan

cuatro importantes empresas aeronauticas: Aurora Flight Sciences Corporation, The Boeing

Company, Karen Aircraft Inc y Sikorsky Aircraft Corporation. Estas compaiiias tienen como

objetivo mejorar las capacidades actuales de VTOL [22]. DARPA desarroll6 una version

a escala de esta aeronave, equipada con veinticuatro Ducted-Fan eléctricos dispuestos a lo

largo de la envergadura y la superficie estabilizadora del vehiculo (véase Figura 1.11). En

2016, se llevaron a cabo pruebas de vuelo que demostraron la funcionalidad del disefio,

especificamente evaluando la aerodindmica del VTOL, validando sus dindmicas de vuelo y

sistemas de control, para aplicar estos resultados a su version a gran escala [23].
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(a) Concepto de aeronave. (b) Prototipo de la aeronave.

Figura 1.11: Aeronave no tripulada con capacidades VTOL Lightning Strike X-Plane.
Autor: (a) DARPA [22], (b) A. M. G. Walan, [23].

Joby S2

El concepto Joby S2, presentado por Joby Aviation, busca desarrollar una aeronave hibrida
incorporando la tecnologia DEP, posicionando sus motores de manera estratégica a lo largo
de la aeronave sin aumentar la complejidad mecénica ni el peso. Estd disefiado principalmen-
te para aplicaciones de alcance corto a mediano, limitado en gran medida por las capacidades
actuales de las baterias. La aeronave cuenta con doce motores que impulsan doce rotores de
angulo de paso fijo (véase Figura 1.12). Esta configuracion permite aumentar la seguridad
operacional debido a la redundancia en los motores. Durante el modo avién, la velocidad
generada por los rotores que funcionan como hélices proporciona un incremento de sus-
tentacion al vehiculo, de manera similar a los dispositivos hipersustentadores 2. Ademas, al
posicionar las hélices en los extremos del ala durante el modo crucero, se logra aumentar la

eficiencia de propulsion [24].

(a) Modo multirrotor. (b) Modo avion.

Figura 1.12: Concepto de aeronave no tripulada VTOL Joby S2.
Autor: A. M. Stoll [24]

’Los mecanismos hipersustentadores son dispositivos o sistemas utilizados en la aviacién para aumentar la
sustentacion de una aeronave.
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Vahana

El proyecto Vahana, desarrollado por Airbus en colaboracion con otras empresas en Oregon,
Estados Unidos, se presenta como una aeronave totalmente eléctrica. Estd compuesta por
ocho rotores (véase Figura 1.13). Utiliza una configuracién de ala basculante para llevar a
cabo la transicion de vuelo. Este vehiculo estd disefiado para aplicaciones de transporte de
pasajeros o carga sin necesidad de un piloto a bordo. Hasta febrero de 2019, en Pendleton,
Oregon, este vehiculo realiz6 un total de cincuenta pruebas de vuelo con la aeronave a escala
real. Durante estas pruebas, alcanzé una altura maxima de cinco metros y una velocidad

maxima de 92 km/h, acumulando un total de cinco horas de vuelo [25].

Figura 1.13: Prototipo Vahana desarrollado para la evaluacion del concepto de la aeronave.
Autor: R. Lyasoff [25].

1.3. Planteamiento de la solucion

Se aborda el disefio y construccién de un VANT tipo H-VTOL con una mayor eficiencia del
vuelo vertical. Para lograr este objetivo, se desarrollardn dos vehiculos con caracteristicas
distintivas. Estos se destacardn por su capacidad VTOL gracias a un sistema de propulsion
eléctrica distribuida y Ducted-Fan. Ademds, ambos vehiculos serdn capaces de operar en
modo ala fija mediante la implementacién de un sistema basculante Dual Ducted-Fan en
la parte frontal, el cual permitiré la transicion hacia el modo de vuelo en avién, generando
sustentacion por medio del ala para reducir el consumo energético durante la fase crucero, la

cual es la de mayor duracion.

La Figura 1.14 ilustra los dos conceptos XEVTOL concebidos en este proyecto para inves-
tigar las ventajas que brindan los Ducted-Fan y la tecnologia DEP. Se llevard a cabo una
comparacion entre un sistema que emplea cuatro Ducted-Fans (Figura 1.14(a)) y una ver-
sién que incorpora seis Ducted-Fans (Figura 1.14(b)), con el fin de analizar las diferencias y

beneficios de cada enfoque.
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(a) XEVTOL-2FNW. (b) XEVTOL-4FNW.

Figura 1.14: Conceptos XEVTOL con dos y cuatro Ducted-Fans integrados en el ala, junto
con un sistema basculante Dual Ducted-Fans en la parte delantera para la transicion.

1.4. Objetivo General

Desarrollar el disefio conceptual, la prueba de concepto y construir un vehiculo aéreo no tri-
pulado tipo H-VTOL basado en las tecnologias de Propulsion Eléctrica Distribuida y Ducted-
Fan para mostrar que hay un incremento en la eficiencia de vuelo vertical y crucero en este

tipo de configuraciones.

1.4.1. Objetivos Particulares

= Evaluar el desempeiio del sistema de propulsiéon mediante la utilizacién de DEP y
Ducted-Fans a través de pruebas experimentales para determinar la eficiencia energéti-

ca del sistema.

= Obtener el modelo matemético de la plataformas XEVTOL-2FNW mediante el for-
malismo Newton-Euler, con el propésito de desarrollar leyes de control basadas en el

modelo matematico.

= Comparar el rendimiento de vuelo entre las plataformas XEVTOL-2FNW y 4FNW
a través de simulaciones Model In the Loop en X-Plane y Matlab-Simulink, con el

propoésito de evaluar los beneficios del uso de la tecnologia DEP.

= Validar los resultados de simulacion MIL por medio de pruebas de vuelo utilizando
prototipos experimentales de los conceptos XEVTOL-2FNW y XEVTOL-4FNW, con
el fin de determinar su rendimiento en vuelo y demostrar un aumento en la eficiencia

energética durante el vuelo multirrotor.
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1.5. Justificacion

Los principales pardmetros de rendimiento para las aeronaves H-VTOL son: peso, veloci-
dad méxima, eficiencia en vuelo vertical, eficiencia en crucero y seguridad [26]. Se observa
que diversas configuraciones de H-VTOL se centran principalmente en la reduccién del pe-
so muerto al emplear un mismo sistema de propulsién para ambos modos de vuelo. Sin
embargo, en el estado del arte actual, no se aborda directamente la mejora en la eficiencia

energética del sistema de propulsion, lo que podria aumentar la eficiencia del vuelo vertical.

En este contexto, se presenta la tecnologia DEP, que se distingue por componer el siste-
ma de propulsién mediante pequefios subsistemas, cada uno compuesto por un motor y un
rotor/hélice, en lugar de utilizar un solo sistema de mayor tamafio. De esta manera, las uni-
dades de propulsion se distribuyen a lo largo del fuselaje, lo que contribuye a estabilizar la

orientacion de la aeronave y mejora significativamente la eficiencia propulsiva [27, 28].

Por otro lado, se tiene el sistema Ducted-Fan, considerado como una combinacidn entre una
hélice y un motor turbofdn 3. Una de las principales ventajas del Ducted-Fan radica en que
el ducto proporciona un rendimiento estitico superior en comparacion con una hélice libre.
Esto se debe al efecto conjunto de la succidn en el labio curvado de entrada del conducto
y al incremento de la presion estdtica en la salida del mismo. Ademas, el ducto reduce la
interaccién aerodindmica en las puntas de las palas, disminuyendo la generacién de vortici-
dad y mejorando la eficiencia de las hélices. Simultdneamente, el ducto brinda proteccién a
la hélice. En situaciones de emergencia, el conducto puede funcionar como una estructura
resistente a los impactos, evitando dafios significativos al fuselaje y protegiendo tanto a la

aeronave como a las personas en tierra durante su operacion [29].

Las tecnologias DEP y Ducted-Fan se presentan como dos enfoques que permiten generar
un mayor empuje con un menor consumo de energia en comparacion a la configuracion con-
vencional multirrotor. La primera de estas tecnologias logra este efecto al reducir la carga
de los motores, llevandolos a una regién de mayor eficiencia, mientras que la segunda tec-
nologia incrementa la eficiencia de los rotores. Por lo tanto, la investigacion en plataformas
aéreas que empleen estas tecnologias resulta sumamente relevante, ya que tiene el potencial

de aumentar la eficiencia del vuelo vertical en aeronaves del tipo H-VTOL.

3El turbofin es uno de los motores de aviacién mds comunes, el cual combina caracteristicas de los motores
de turbina de gas y los motores de hélice para proporcionar propulsion.
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1.6. Hipotesis

= Mediante la tecnologia Ducted-Fan, es factible mejorar la eficiencia del sistema de
propulsién durante la etapa de vuelo vertical en una aeronave de tipo H-VTOL. Esto
se logra al aumentar el empuje generado con un menor consumo de energia eléctrica

en comparacion con un sistema de palas libre.

= Mediante el uso de la tecnologia DEP, es viable optimizar el sistema de propulsion al
llevarlo a una regién de mayor eficiencia, lo que a su vez mejora el rendimiento de la

aeronave en el modo VTOL.

= Una aeronave con seis Ducted-Fans logra una mayor eficiencia en vuelo vertical en

comparacion con un vehiculo que tiene una configuracién de cuatro ductos.

1.7. Publicaciones y estancias de investigacion

Listado de las publicaciones y estancias realizadas durante el desarrollo de esta tesis.
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Rotor Configuration”, IEEE 16th International Conference on Electrical Enginee-
ring, Computing Science and Automatic Control (CCE), 2019, pp. 1-6, doi: 10.1109/1-
CEEE.2019.8884533.

= F D. Loépez, J. M. Bustamante, J. L. Sanchez, L. H. Manjarrez, F. M. Palacios and E.
S. Espinoza, “A Strategy for Airfoils Selection in the Design of Customized Aircraft
Models for Flight Simulation Testing”, IEEE [9th International Conference on Elec-

trical Engineering, Computing Science and Automatic Control (CCE), Mexico City,
Mexico, 2022, pp. 1-6, doi: 10.1109/CCE56709.2022.9975940

= J. L. Sanchez, L. H. Manjarrez, J. M. Bustamante, E. S. Espinoza, D. S. Chavez and
L. R. Garcia, “Flight tests of the Hexa-Goose fixed-wing VTOL UAS using MIL, SIL,
and HIL simulations”, AIAA Region IV Student Conference, Invited Paper, March 31
- April 1, 2023.
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Publicaciones en revistas internacionales

= J. M. Bustamante, J. L. Sanchez, L. H. Manjarrez, E. S. Espinoza, A. Osorio. y L. R.
Garcia. “Performance evaluation of an H-VTOL aircraft with Distributed Electric Pro-

pulsion and ducted-fans using MIL simulation”. Publicado, Machines 2023, Volumen

11, Issue 9, 852, doi:10.3390/machines11090852.

= J. L. Sanchez, J. M. Bustamante, L. H. Manjarrez, E. S. Espinoza, C. A. Escalante and
R. Lozano, “Aerodynamic Design and Experimental Testing of Hexa-Goose: A Fixed-

Wing VTOL Aircraft”, Sometido. Robotics and Automation Letters, IEEE, 2023.

= J. M. Bustamante, J. L. Sanchez, E. S. Espinoza, C. A. Santana, O. Garcia and A.
Osorio, “Development and Validation of Distributed Electric Propulsion Ducted-Fan
H-VTOL UAV Using Wind Tunnel Testing”, En desarrollo. The Aeronautical Journal,
Cambridge, 2023.

Estancias de investigacion

= Centro de Investigacion e Innovacion en Ingenieria Aerondutica (CIIIA), Apodaca,
Nuevo Leon, México, Dr. Octavio Garcia Salazar y Dr. Carlos Antonio Santana Del-

gado, 21 de junio al 30 de julio de 2021.

1.8. Organizacion de la tesis

El resto del trabajo de tesis se encuentra organizado de la siguiente forma:

= Capitulo 2. En este capitulo, se aborda la fase de disefio de las plataforma XEVTOL. Se
detallan los requerimientos de disefio, se realiza un andlisis aerodindmico del vehiculo

y se presenta el estudio efectuado sobre el sistema de propulsion.

= Capitulo 3: En este capitulo, se desarrolla el modelo matematico de las dinamicas de
la plataforma XEVTOL-2FNW utilizando el formalismo Newton-Euler. Se establecen
las fuerzas y momentos que afectan a ambas plataformas para derivar las ecuaciones

que gobiernan el movimiento de esta aeronave.

= Capitulo 4. En este capitulo, se detalla el proceso de creacion de las simulaciones

Model In the Loop (MIL) utilizando los programas X-Plane 11 y Matlab-Simulink.
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Estas simulaciones se desarrollan con el propdsito de analizar el rendimiento de las
plataformas XEVTOL durante la fase de vuelo VTOL y la transicion hacia el vuelo en

modo ala fija.

= Capitulo 5. En este capitulo, se aborda el proceso de desarrollo de los prototipos
XEVTOL-2FNW y XEVTOL-4FNW destinado a las pruebas de vuelo. Se detalla la
etapa de fabricacion, se describen los aspectos relacionados con la avidnica y la progra-
macion del autopiloto PX4. Por dltimo, se documentan pruebas de despegue vertical y

vuelo estacionario utilizando las dos aeronaves.

= Capitulo 6. Finalmente, en este apartado se discuten las conclusiones a las que se llegd

en este trabajo y se habla sobre los trabajos futuros.







Capitulo2

Diseno del concepto XEVTOL

En este capitulo, se abordaré el proceso de disefio del concepto XEVTOL basado en las
tecnologias DEP y Ducted-Fan. Partiendo de los requisitos de disefio y el perfil de mision
establecidos, se llevo a cabo la fase de disefio conceptual. Posteriormente, se presenta la fase
de disefio preliminar abordando la aerodindmica, el sistema de propulsion, obteniendo las

caracteristicas geométricas y de propulsion de los vehiculos XEVTOL-2FNW y 4FNW.

2.1. Requerimientos

El primer paso en el proceso de disefio implica la definicién de los requisitos para la aeronave
que se va a desarrollar. Estos requisitos pueden tomar la forma de variables cualitativas o
cuantitativas que deben ser satisfechas en la solucion final de disefo. En este caso particular,
el objetivo consiste en concebir un vehiculo aéreo no tripulado con un Peso Maximo al
Despegue (MTOW, por sus siglas en inglés) inferior a 3 kg, lo que lo clasificaria como un

RPAS de categoria pequeiia, es decir, con un peso por debajo de los 25 kg.

La aeronave debe tener capacidades de vuelo VTOL, ser capaz de mantenerse en vuelo es-
tacionario y realizar transiciones desde el modo multirrotor al modo ala fija y viceversa.
Ademas, se requiere que la aeronave tenga un techo de servicio maximo de 3000 m, mante-
ner una velocidad de crucero de 25 m/s, disponga de una autonomia de vuelo de una hora en
crucero, acompafiada de diez minutos adicionales en vuelo multirrotor. Por dltimo, el rango
operativo deseado abarca una distancia de 40 km. Adicionalmente, a estos requerimientos, el
diseio debe incorporar tecnologias Ducted-Fan y DEP, dado que estas forman parte integral

del enfoque de estudio.

17
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El perfil de mision de la plataforma seguira el esquema de un crucero sencillo, constando de
ocho etapas que pueden ser adaptadas conforme a los requisitos particulares de la misién en
curso. En este escenario, se plantea llevar a cabo una operacién de buisqueda y rescate en una
zona boscosa, la cual presenta un entorno desafiante para los procedimientos de despegue
y aterrizaje convencionales. El perfil de mision para el concepto XEVTOL se ilustra en la

Figura 2.1. Dicho perfil comprende las siguientes fases:

0. En la primera etapa, la aeronave debera realizar despegue en modo vertical.
1. A continuacion, se llevara a cabo un ascenso de forma vertical.

2. Se continuard el ascenso hasta alcanzar una altitud de 30 metros.

3. A partir de este punto, comienza la transicion al modo avion.

4. Esta etapa marca el inicio de la fase de crucero/mision.

5. Al concluir esta etapa, la aeronave reducird su velocidad para efectuar la transicién al

modo multirrotor.
6. Luego, se procedera al inicio de la fase de descenso.

7. Por dltimo, se culminara la misién con un aterrizaje vertical.

icié 4 Crucero/Mision i
2 Altura de transicién he =30 m 5 Transicién
5 hz :_30 m/ VH4 =22mls h5 =30m
Vy, = 0m/s vy, = 0mis Vy, =17 m/s

3 Transicion

B Vy, = —0.2m/s

1 Ascens - ) Vu,=17mis
Vy, =0.2m/s

Figura 2.1: Perfil de mision. La aeronave realiza un despegue vertical desde el punto (A),
asciende y realiza la transicién a modo ala fija para ejecutar la misidn, luego regresa al modo
multirrotor, desciende de forma vertical y aterrizaje sobre el punto (B). Donde Vi es la
velocidad vertical, Vz velocidad horizontal y h es la altura del vehiculo.
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2.2. Descripcion del concepto

Siguiendo la tendencia actual de disefio de aeronaves que incorporan sistemas DEP y Ducted-
Fan para potenciar sus capacidades de vuelo vertical, se ha desarrollado el concepto XEV-
TOL. Este concepto toma como punto de partida el disefio del UAV Mapper V1.8, una ala
volante fabricada por TUFFWING y presentado en la Figura 2.2. Esta plataforma cuenta con
una envergadura de 120 cm y estéd construida utilizando Polipropileno expandido (EPP, por

sus siglas en inglés), tubos de fibra de carbono, coroplast y madera contrachapada [30].

Figura 2.2: La plataforma TuffWing se emplea principalmente para llevar a cabo levanta-
mientos de imagenes aéreas. En este proyecto, su disefio de ala volante sirve como base para
el desarrollo del concepto XEVTOL.

Autor: Tuffwing [30].

El concepto XEVTOL se compone de un conjunto de Ducted-Fans incorporados en el ala,
ademds de un sistema Dual Ducted-Fan basculante en la parte delantera, disefiado para rea-

lizar la transicién entre el modo multirrotor y el modo ala fija, y viceversa.

Dentro de este estudio, se presentan dos variantes de aeronaves basadas en el concepto XEV-
TOL: el XEVTOL-2FNW y el XEVTOL-4FNW, los cuales se encuentran representados en
la Figura 2.3. La razon subyacente en la presentacion de estas dos variantes radica en el
proposito de analizar los efectos de la DEP en este tipo de vehiculos, especificamente al au-
mentar el nimero de Ducted-Fans de cuatro a seis. Este incremento se realiza mientras se

examina el impacto aerodindmico resultante de la inclusién de un mayor nimero de ductos.

Ambos vehiculos, incorporan un sistema Dual Ducted-Fan basculante, activo durante toda la
duracion de la mision. Ademas, integran dos o cuatro Ducted-Fans embebidos en el ala que
funcionan unicamente durante el vuelo multirrotor (ver Figura 2.3 (a) y (b)). En la fase de
transicion al modo ala fija, el sistema basculante gira en la direccion del vuelo (ver Figura 2.3

(¢) y (d)), generando una aceleracion en el vehiculo para generar sustentacion a través del
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ala. De manera simultdnea, los Fan-In-Wing disminuyen gradualmente su potencia a medida
que aumenta la sustentacion proporcionada por el ala. Esta disminucién continda hasta que
la sustentacién generada por el ala equilibra el peso del vehiculo. En ese punto, los Fan-In-
Wing se desactivan y la sustentacion se mantiene a través de los efectos aerodinamicos del

ala, siguiendo el principio de un avién convencional.

(a) Modo de vuelo multirrotor 2FNW. (b) Modo de vuelo multirrotor 4FNW.

(c) Modo de vuelo ala fija 2FNW. (d) Modo de vuelo ala fija 4FNW.

Figura 2.3: Los conceptos XEVTOL se basan en la tecnologia DEP y Ducted-Fan, y se
caracterizan por su capacidad VTOL y transicién hacia el modo ala fija. Estas plataformas
incorporan un mecanismo basculante en la parte frontal que posibilita esta transicion.

2.3. Diseno Preliminar

Esta etapa de disefio se enfoca principalmente en la determinacién del MTOW de la aero-
nave, asi como en el andlisis aerodinamico y del sistema de propulsion. Estos factores son
fundamentales para establecer las dimensiones de la aeronave, estimar los costos de fabrica-

cién y evaluar la complejidad de los célculos requeridos [31].

2.3.1. Peso de las aeronaves

Durante la fase de disefio de una aeronave, uno de los pardimetros mas criticos es su peso,

ya que a partir de este valor se ejecutan una serie de calculos que afectan el disefio de los
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diversos sistemas, como los aerodinamicos y de propulsion. El cdlculo del peso se obtiene al
considerar todos los componentes que conforman la aeronave. En situaciones donde ciertos
componentes ain no estan definidos, se emplean estimaciones basadas en software de disefio
asistido por computadora (CAD, por sus siglas en inglés), en este caso especifico, se utilizd

CATIA V5R21.

En una primera etapa, se determiné el peso de la version del concepto 2FNW, y a partir de
este valor se realizo6 el cdlculo correspondiente para la version 4FNW. El desglose detallado
del peso de ambas aeronaves se representa en los diagramas presentados en la Figura 2.4.
En dichos diagramas, se puede apreciar que los elementos que mas contribuyen al peso de
los vehiculos son las baterias, la estructura del avidn y el sistema de propulsion. Ademas, en
los costados de los diagramas se muestra el peso vacio de las aeronaves, el cual se refiere
al peso total de la aeronave sin incluir ningin tipo de carga ttil ni otros elementos que no
formen parte integral de la estructura y operacion bésica de la aeronave. También se incluye
el MTOW, el cual constituye uno de los requisitos de disefio previamente mencionados.
La carga util se define como la diferencia entre el MTOW vy el peso vacio. Por udltimo, se
presenta la relacion empuje-peso (T/W), considerando la propulsién en vuelo multirrotor al
cincuenta por ciento de potencia, de acuerdo con las especificaciones técnicas de los motores,

en relacion con el MTOW.

Cables

Peso Vacio Peso Vacio
2.1kg 2.7 kg
MTOW MTOW
Est:l;t;)ura 3kg 3kg
Estructura
Carga Uil 21% Carga Util
1.6 kg 0.3 kg
Sistema .
Bateria Basculante Batirla
25% 14% T/W 26% T/W

1.7 2.1

Sistema
Varillas Basculante
Carbono 11%

Propulsién 4%
13% g ,
18%

ZFNW Pro?;!zién 4FNW

Varillas
Carbono
3%

Figura 2.4: Desglose del peso de los componentes de las aeronaves XEVTOL-2FNW y
4FNW, mostrando el peso vacio, MTOW, carga util y la relacion Propulsion/Peso (T/W)
de cada aeronave.
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2.3.2. Aerodinamica

El disefio aerodindmico engloba la investigacion, planificacion y configuracion de la forma
de objetos cuya funcién se vincula directamente con el aire y las fuerzas que éste ejerce.
Su objetivo fundamental radica en minimizar la resistencia que el aire atmosférico opone
a un cuerpo en movimiento, y simultineamente maximizar, en el caso de las aeronaves, la

generacion de fuerza de sustentacion.

Ingenieria Inversa TuffWing

El disefio de las plataformas XEVTOL estd basada en el ala volante Tuff Wing. Sin embargo,
no se tenfa acceso a una descripcién geométrica completa del ala y el fuselaje de dicha
aeronave. Por lo tanto, se llevd a cabo un proceso de ingenieria inversa en las instalaciones
del Centro de Investigacion e Innovacion en Ingenieria Aeronautica (CIIIA, por sus siglas),
ubicado en Apodaca, Nuevo Ledn. Este proceso de ingenieria inversa implicé la creacion de
un archivo CAD a partir de una pieza fisica ya existente. Utilizando este archivo, se llevaron

a cabo diversas evaluaciones, tanto de la estructura como de la aerodinamica.

La metodologia empleada para obtener la informacion geométrica del vehiculo TuffWing
consistio en la utilizacion de la técnica de escaneo 3D con léser. Esta técnica permite la cap-
tura tridimensional de las dimensiones de las piezas utilizando una matriz de puntos laser
proyectados sobre la superficie del vehiculo, tal como se ilustra en la Figura 2.5. A través de
este proceso de escaneo, se generd una nube de puntos o malla representativa del vehiculo
en tres dimensiones. Después, se llevo a cabo el post-procesamiento de esta informacién me-
diante el programa Geomagic !. Utilizando los datos obtenidos del escaneo, se reconstruyé
la estructura de la aeronave, incluyendo la hélice, y se definieron los planos de referencia
necesarios. Como resultado final, se obtuvo un modelo tridimensional en formato CAD de la
plataforma TuffWing. La Figura 2.6 muestra imédgenes de las hélices reconstruidas y alma-

cenadas en formato CAD.

!Geomagic es una marca de software y tecnologia relacionada con la captura y procesamiento de datos
tridimensionales y la creacién de modelos digitales 3D.
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Figura 2.6: Imagenes del CAD del
Figura 2.5: Escaneo del fuselaje por vehiculo XEVTOL obtenido a partir del
medio de escaner laser. proceso de ingenieria inverso realizado.

2.4. Caracterizacion aerodinamica por medio de XFLR5

del perfil del ala escaneada

A partir del proceso de escaneo 3D del ala de la plataforma TuffWing, se procedi6 con el pro-
ceso de ingenieria inversa para reconstruir y analizar el perfil del ala. La Tabla 2.1 presenta
los parametros empleados en los anélisis aerodindmicos del perfil alar obtenido mediante el
software XFLR52. Estos parametros son idénticos a los utilizados en los andlisis previos del
perfil obtenido de manera manual. Es importante destacar que la obtencién manual del perfil
implica la captura de las curvas del perfil a través de un proceso de calcado del modelo fisico,

seguido de la discretizacion de las coordenadas para generar la representacion numérica.

Tabla 2.1: Condiciones utilizadas en el andlisis del perfil.

Magnitud Valor Unidad
Reynolds 292,938 -
Densidad del Aire 0.9814 kg/m?3
Viscosidad Dindmica | 1.77x107° | kg/m's

Mach 0.0513 -
No. Paneles 150 -
Incrementos (Ac«) 0.5 -

2XFLRS es una herramienta de andlisis para perfiles aerodindmicos, alas y aviones que operan con niimeros
de Reynolds bajos [32].
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2.4.1. Resultados de la caracterizacion del perfil en XFLRS

Mediante las simulaciones realizadas en XFLRS, se generaron las curvas de coeficiente de
sustentacion (C7), coeficiente de arrastre (C'p) y momento de cabeceo (C',) para el perfil
escaneado del ala, las cuales son dependientes del angulo de ataque («) del perfil. Este perfil
fue extraido del modelo CAD resultante del proceso de ingenieria inversa. Los resultados
obtenidos se representan en las Figuras 2.7, 2.8 y 2.9. Estas figuras exhiben las curvas po-
lares del perfil escaneado, comparandolas con las curvas previamente obtenidas mediante el

proceso manual.

1.2

1,

0.8
0.6

— Perfil Escaneado
—Perfil Manual

Figura 2.7: Curva de sustentacion vs dngulo de ataque («) del perfil escaneado.

La comparacion entre ambas curvas revela que la curva correspondiente al perfil escaneado
exhibe una mayor suavidad en relacion con la curva generada manualmente, lo cual se hace
particularmente evidente en la curva de sustentacion. También se observa una ampliacion
del rango de convergencia de la curva hacia el limite inferior del angulo de incidencia («)
para el perfil escaneado, mientras que en el perfil manual la convergencia se extiende hacia
el limite superior del angulo de incidencia. Esta tendencia es evidente en las tres graficas

correspondientes a las curvas de sustentacion, arrastre y momento.

Se destaca un error maximo del setenta y siete por ciento en la curva de momento a un
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0.16

0.14+ —Perfil Escaneado h
—Perfil Manual

0.12
0.1

(a]
O 0.08
0.06
0.04

0.02

Figura 2.8: Curva de arrastre vs dangulo de ataque («) del perfil escaneado.

0.06

0.04- —@Perfil Escaneado .
—Perfil Manual

0.02

-0.02

-0.04

-0.06

-0.08

-0.1

01320 5 0 5 10 15
Figura 2.9: Curva de momento vs dngulo de ataque («) del perfil escaneado.

a = 0. En la curva de sustentacion, se encontré un error miximo del setenta y uno por
ciento, también en o = 0. En cuanto a la curva de arrastre, la desviacion alcanza hasta un

cincuenta por ciento entre las dos curvas. A nivel cualitativo, se nota una menor discrepancia
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en las curvas de arrastre.

Estos andlisis reflejan que las curvas generadas a partir del perfil escaneado del ala presentan
ciertas diferencias y caracteristicas notables en comparacion con las curvas derivadas del

método manual.

2.5. Caracterizacion del sistema Ducted-Fan

Para la caracterizacion del sistema Ducted-Fan se emple6 el banco de pruebas RCbenchmark
1580, el cual se utiliza para evaluar sistemas motor-hélice. Durante la prueba, se recopilan
diversos pardmetros como la fuerza de traccién, momento, corriente, vibraciones, voltaje
y potencia eléctrica, entre otros. Es relevante mencionar que las pruebas ejecutadas para
la caracterizacion de este sistema de propulsion se llevaron a cabo con una configuracién
especifica. En esta configuracion, se procur6 minimizar las perturbaciones en la corriente
de aire inducida por la hélice, logrando esto al configurar el sistema para empujar el banco
de pruebas. De esta manera, se dejo despejada la seccidon aguas abajo del sistema Ducted-
Fan. En la Figura 2.10 se presenta una fotografia del banco de pruebas con la instalacion del

sistema Ducted-Fan en proceso de ensayo.

Figura 2.10: Banco RCbenchmark 1580, Figura 2.11: Motor brushless F40 PROII
se muestra el sistema Ducted-Fan monta- 2600KV desarrollado por T-Motor.
do sobre éste para su caracterizacion. Autor: Quadjunkie [33].

Las pruebas consistieron en evaluar el rendimiento del motor F40 PROII (ver Figura 2.11 y
Tabla 2.2) en conjunto con la hélice Gemfan 5055, tanto con ductos como sin ellos. Durante
las pruebas, se aplicé una rampa de aumento de potencia al motor, variando desde el cero por

ciento hasta el cien porciento de su capacidad, y se registraron los datos correspondientes en
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Tabla 2.2: Principales especificaciones del motor F40 PROII 2600K V.

Peso 275¢g
Potencia max. 767 W
RPM max. 41,600
Diametro 27.9 mm
Largo 31.5 mm
KV 2600
Corriente max. 5T A
Baterias Lipo 3-4S
ESC F35A

una computadora a través del banco de pruebas.

Entre los datos recolectados, los mas relevantes para el andlisis incluyeron la fuerza de trac-
cién generada, la potencia eléctrica consumida y la sefial PWM utilizada. Estos datos per-
mitieron determinar cdmo se incrementaba la traccion al emplear el sistema Ducted-Fan en

comparacion con la configuracion sin ductos.

Se realizaron las pruebas experimentales utilizando el sistema Ducte-Fan y una hélice sin
ducto. Se considerd un voltaje de 16 V correspondiente a una bateria de cuatro celdas. Las
pruebas fueron realizadas a una elevacion de 2250 m sobre el nivel del mar a una temperatura

de 20 °C.

Con los resultados experimentales se construy6 la grafica de la Figura 2.12, la cual muestra
la traccién generada en funcidn del porcentaje de potencia. Se observa que la configuracién
con Ducted-Fan presenta un incremento en la generacion de traccién en comparacion con la

hélice sin ducto, notando un incremento del treinta y cinco por ciento a maxima potencia.

2.5.1. Eficiencia energética de los motores

A través de la caracterizacion experimental llevada a cabo en el sistema Ducted-Fan, se
obtuvieron diversos pardmetros mediante mediciones directas. Algunos de estos parametros
incluyen la fuerza de traccién generada por el sistema y la potencia eléctrica consumida. A
partir de la relacion entre la fuerza de traccidn y la potencia eléctrica, se deriva una métrica de
considerable importancia llamada eficiencia energética. Esta métrica cuantifica la cantidad
de fuerza de traccién que el sistema es capaz de generar por unidad de potencia eléctrica

consumida.
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Figura 2.12: Grafica Empuje-Corriente obtenida de pruebas experimentales en el banco con
el motor F40 a 16V (4S5), utilizando la hélice 5055 con y sin ducto.
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Figura 2.13: La grafica de eficiencia energética del sistema Ducted-Fan en relacién con el
porcentaje de potencia muestra que la eficiencia aumenta a medida que disminuye la poten-
cia. No obstante, esta eficiencia alcanza su punto maximo de 4.4 g/W cuando se emplea el

17 % de la potencia total.
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La Figura 2.13 representa la grafica que relaciona la eficiencia del sistema Ducted-Fan con
el porcentaje de potencia (también conocido como throttle en inglés). En esta gréfica se
puede observar una curva que parte desde el origen y muestra un incremento gradual de
la eficiencia a medida que aumenta la potencia. Llega a un valor méximo y a partir de ahi

comienza a descender la eficiencia.

Es importante recordar que la tecnologia DEP se define como un sistema de propulsién com-
puesto por una serie de pequefios motores eléctricos distribuidos a lo largo de la estructura
de la aeronave. El objetivo principal de este sistema es permitir que cada motor funcione de

manera sinérgica con los demads para aumentar la eficiencia del conjunto propulsor.

Al relacionar la tecnologia DEP con la gréfica de la Figura 2.13, se evidencia que a medida
que desplazamos el porcentaje de potencia de los motores hacia el lado izquierdo, se alcanza
un maximo de eficiencia del diecisiete porciento con un valor de 4.4 g/W. Esto significa que
el sistema entrega 4.4 gramos de fuerza de traccion por cada vatio consumido. En contraste,
se puede observar que al desplazar la potencia hacia el lado derecho, la eficiencia energéti-
ca disminuye gradualmente, llegando a un minimo de 1.9 g/W cuando se opera a maxima

potencia.

Estos resultados resaltan la importancia de considerar la eficiencia energética al determinar
la potencia de operacién Optima para sistemas propulsores DEP, donde un ajuste estratégico

del porcentaje de potencia puede lograr un equilibrio entre rendimiento y eficiencia.

Volviendo al contexto de las plataformas XEVTOL, se han elaborado las Tablas 2.3 y 2.4 con
base en la informacion obtenida de la caracterizacion del sistema Ducted-Fan y la estimacion
del peso de las aeronaves. Estas tablas presentan los detalles de carga por motor necesaria pa-
ra cada configuracion, asi como el porcentaje de potencia y la eficiencia resultante, tomando

en consideracion las variantes de peso en vacio y MTOW.

Al analizar estas tablas, se puede observar que la plataforma 4FNW exhibe una eficiencia
energética mayor en comparacion con la version 2FNW. La configuracion 4FNW es hasta un
diecisiete por ciento mds eficiente. Esto se debe a la incorporacion de dos motores adicionales
en la configuraciéon 4FNW, lo que reduce la carga individual de cada motor y permite que
estos operen en una region de mayor eficiencia. Ademds, se destaca que, en el caso de la
configuracion 2FNW con MTOW, la potencia supera el sesenta por ciento, lo que implica

que no seria posible transportar mas de 3 kg. En contraste, la configuracién 4FNW solo llega
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al cincuenta por ciento de potencia, lo que indica que esta version tendria la capacidad de

incrementar su MTOW hasta un dieciocho por ciento mas.

Estos resultados resaltan la influencia de la configuracion de motores en la eficiencia y ca-
pacidad de carga de las plataformas XEVTOL, y demuestran como el uso adecuado de los

motores y su potencia puede impactar significativamente en el rendimiento de la aeronave.

Tabla 2.3: Parametros de carga por motor, % de potencia y eficiencia energética del sistema
Ducted-Fan para el vehiculo 2FNW.

Configuracion de peso | Carga por motor [g] | % Potencia | Eficiencia [g/W]
Peso vacio (2.1 kg) 0.525 52.3 2.78
MTOW (3 kg) 0.75 66.14 243

Tabla 2.4: Parametros de carga por motor, % de potencia y eficiencia energética del sistema
Ducted-Fan para el vehiculo 4FNW.

Configuracion de peso | Carga por motor [g] | % Potencia | Eficiencia [g/W]
Peso vacio (2.7 kg) 0.45 45.6 3.03
MTOW (3 kg) 0.5 50.6 2.84

2.6. Ubicacion de los Ducted-Fans XEVTOL-2FNW

Para la disposicién de los Fan-In-Wing en la configuracion XEVTOL-2FNW se aplicaron

los siguientes criterios:

= Ubicacion en el eje y (horizontal del ala): Se eligi6 situar los Fan-In-Wing en la mitad
de la linea de flecha del ala, a un cuarto de la cuerda. Esta posicién se selecciond
para garantizar que no estuvieran demasiado cerca del centro de gravedad (c.g.), lo
que permitiria crear un brazo de palanca efectivo para el alabeo. No obstante, se evitd
superar el cincuenta por ciento de la cuerda para prevenir una flexion excesiva de las

semi-alas y salvaguardar la integridad estructural.

= Ubicacién en el eje x (longitudinal del fuselaje): Se determind que la posicién més
adecuada seria lo mas hacia atras posible, pero sin llegar a las dreas de las superficies
de control. Este criterio se basa en la observacion de que la influencia en el flujo de aire

disminuye al estar mas cerca del borde de salida del ala, segin lo sugerido por [34].




CAPITULO 2. DISENO DEL CONCEPTO XEVTOL 31

En cuanto a la disposicion del Dual Ducted-Fan para la version 2FNW, se decidi6 ubicarlo
delante del c.g. en el eje vertical para compensar el momento de cabeceo generado por los
Fan-In-Wing. Aunque se tendria el mismo nimero de motores delante y detras del c.g., el
Dual Ducted-Fan terminé situado 41 mm maés lejos del c.g. Esta diferencia se debid a la
necesidad de alinear el c.g. para los modos de avion y multirrotor. En el caso de esta aeronave,
el fabricante sugeria colocar el c.g. maximo al setenta por ciento de la cuerda del fuselaje,

aunque en este caso fue fijado al cuarenta porciento.

En la configuracion XEVTOL-4FNW, se aplicaron los mismos criterios para la ubicacion
de los Fan-In-Wing que se definieron para el caso del XEVTOL-2FNW. En cuanto a la
disposicion del Dual Ducted-Fan en la parte trasera, se buscé colocarlo lo més cerca posible
del c.g. Esto se debi6 a la distribucion de cuatro Ducted-Fan en la parte posterior y solo dos
en la frontal, lo que implica que se generan momentos adicionales en la parte trasera. Para
contrarrestar esto, se acerco el sistema Dual Ducted-Fan posterior al c.g. y se alejo el sistema

frontal del c.g., proporcionando asi un mayor brazo de palanca.

La distancia del Dual Ducted-Fan frontal al c.g. se determiné mediante un andlisis estatico
considerando que la plataforma se encuentra en vuelo estacionario. A partir de la suma de
momentos en torno al c.g., se calculd esta distancia para lograr un equilibrio adecuado de los

momentos generados por los Ducted-Fan en ambas partes de la plataforma.

Para finalizar este capitulo dedicado al disefio del concepto XEVTOL, se presentan en las
Figuras 2.14 y 2.15 los bosquejos de las plataformas, donde se observa la geometria de la
configuracién de ala volante, asi como sus medidas. Ademas, se puede apreciar la ubicacion

final de los Ducted-Fan con respecto al c.g.

2.7. Discusion

Con base en la informacién obtenida en esta fase de disefio, se desarrollard en los proximos
capitulos el modelo matemético del XEVTOL-2FNW, el modelo 3D elaborado en el software
Plane Maker para llevar a cabo simulaciones de ensayos en vuelo y la construccion de los

prototipos destinados a vuelos experimentales.
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Figura 2.14: Vista en planta del XEVTOL-2FNW. Mostrando las posiciones de los motores

con respecto al c.g., sobre el plano z — .
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Figura 2.15: Vista en planta del disefio preliminar del concepto XEVTOL-4FNW, mostrando
las dimensiones del vehiculo, principalmente la ubicacion de los Ducted-Fans con respecto

alc.g.




Capitulo3

Modelo matematico

En este capitulo, se realiza el desarrollo del modelo matemético que describe las dindmi-
cas de la plataforma XEVTOL-2FNW. Este modelo se obtiene siguiendo el formalismo de
Newton-Euler, y se tiene en cuenta tanto la influencia de los motores como la contribucion
de las fuerzas y momentos aerodindmicos generados por el ala. Determinando las ecuaciones

de movimiento de la plataforma XEVTOL-2FNW.

3.1. Dinamica

Considerando la plataforma aérea XEVTOL-2FNW como un cuerpo rigido con seis gra-
dos de libertad, el cual tiene un marco fijo en el c.g. denominado marco del cuerpo
B = [z, ys, 28] € Ry un marco inercial fijo en la tierra T = [z, 1, 21] € R?, co-
mo se muestra en la Figura 3.1.

El modelo dindmico derivado del formalismo de Newton-Euler [35] esta dado por:

ml 0| | Vg p x mVy F,
S+ = 3.1
0 Iy g Op X Ipllp M,

Donde m es la masa de la aeronave, I € R33 y 0 € R3*® son la matriz identidad y la
matriz cero, respectivamente. La velocidad lineal en el marco del cuerpo se denota por V3 =
U, V, W]T € R3 donde U, V, W representan las velocidades lineales sobre los ejes
T, Y, 2B, respectivamente y cuya derivada con respecto al tiempo se denota como V. Las
velocidades angulares en el marco del cuerpo vienen dadas como 25 = [p, ¢, r]7 € R®. La
derivada con respecto al tiempo de estas velocidades angulares se denota como Q. Fr € R3

y My € R? representan las fuerzas y momentos en el marco del cuerpo que actian sobre el

33



34 CAPITULO 3. MODELO MATEMATICO

Figura 3.1: Marcos de referencia y sus rotaciones para describir la transformacion de coor-
denadas del XEVTOL-2FNW.

c.g. de la aeronave. La matriz Zy es el tensor de inercia que contiene los momentos de inercia
del vehiculo. Como el plano xg-zp es simétrico: I, = [, = 0y I,. = 1., [36], y el tensor

de inercia se define como:

Ixm O II‘Z
Ig =10 I, 0 (3.2)

La ecuacion (3.1) estd definida en el marco del cuerpo {B} y tiene que ser trasformada al
marco inercial {I} para poder aplicar las leyes de Newton y obtener el modelo matematico
en términos del marco inercial. Esto se realiza por medio de una rotacion de ejes, rotando
primero alrededor de zp un dngulo de guifiada (/). Después, alrededor de y; rotando un
angulo de cabeceo (#). Por dltimo una rotacién alrededor de x5 un dngulo de alabeo (¢).
Obteniendo la matriz Rp_,j la cual es una matriz de rotacion ortogonal que lleva del marco

del cuerpo al marco inercial [37], definida en la ecuacién 3.3.

CpCo  CpSeSh — SyCy  CySeCh + SySe
RB—>H = [ SyCo SySeS¢ + CyCp  SypSeCyp — CySg (33)
—Sp 098¢ C@C¢

donde: ¢, = cos(*) y s, = sin(x)

Mientras que la matriz Wp_,; permite obtener las ecuaciones para la cinematica rotacional
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en funciodn de las velocidades angulares, la cual estd dada por:

1 sgse/co CcySo/co
Weor= |0 Cp —54 (3.4)

0 S¢/Cg C¢/C@

Por lo que agrupando las ecuaciones (3.3) y (3.4), se obtiene una transformacién que permite
trasladar las velocidades y aceleraciones lineales, asi como las angulares del marco de refe-
rencia del cuerpo al marco inercial. En la ecuacion (3.5), se muestra la transformacion de las

aceleraciones lineales y angulares del cuerpo al marco inercial.

P R 0 Vi
"11 _ B 'IB% 35)
Or 0 Waor| |28

donde el vector de aceleracion lineal en el marco inercial se define como: Py = [Z, 4, Z]7.

Mientras que el vector de aceleracion angular en el marco inercial es: O = [¢, 6, ¥]T.

3.2. Fuerzas

En el diagrama de la Figura 3.2, se presentan las fuerzas y momentos que actdan sobre el
cuerpo. Las fuerzas se resaltan en color rojo y los momentos en azul. En el diagrama, el
centro de gravedad (c.g.) del cuerpo se denota con la letra “c”, el centro aerodinamico (c.a.)
y el origen del marco inercial se representan como “0”. La fuerza total sobre el vehiculo,
denotada como F7, resulta de la suma vectorial de tres tipos de fuerzas, como se ilustra en la
ecuacion (3.6). Estas fuerzas incluyen: las fuerzas de propulsion generadas por los Ducted-
Fans, representadas por F,; las fuerzas aerodindmicas originadas por el ala, representadas

por F; y la fuerza gravitacional, representada por Fyy .

X
Fr=|v|=F+F,+Fy (3.6)
Z
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Figura 3.2: Fuerzas y momentos que acttian sobre la plataforma aérea, estableciendo el marco
de referencia del cuerpo, fijo al c.g. del vehiculo.

3.2.1. Fuerzas de propulsion

Estas son las fuerzas que los Ducted-Fans generan al hacer girar las hélices o rotores, se
encuentran denotadas por la ecuacién (3.7). Donde F; = kw?, i = 1,2, 3,4, define dichas
fuerzas, teniendo a k£ como una contante de proporcionalidad y w como la velocidad angular
del motor. Por otra parte, las fuerzas de propulsién debidas al motor 1y 2, tienen contribucion
sobre el eje xp 0 2 dependiendo del angulo de orientacion del mecanismo basculante o7 por
lo que se utiliza la matriz de rotacién mostrada en la ecuacion (3.7), [35]. Se observa que los

motores 3 y 4, al estar fijos al cuerpo, solo tienen contribucién en el eje vertical z.

F1
Fp:): SsT SsT 0 0
F?2
F,=|F,|=1 0 0 0 0 (3.7
F3
sz —CsT  —CsT -1 -1
F4

Donde: 7 = 0° para el modo multirrotor y 67 = 90° para el modo avion.

3.2.2. Fuerzas aerodinamicas

Las fuerzas aerodindmicas se generan principalmente debido a la interaccion del ala con el
flujo de aire, dando lugar a tres tipos de fuerzas: la fuerza de sustentacion (F7), la fuerza de

arrastre (Fp) y la fuerza lateral (Fy ), definidas en la ecuacién (3.8) como:
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1
FD = §pooVOZOSODw

1

1
FL = §pooVO%SCLw

Donde p,, es la densidad del viento, V, es la velocidad del viento relativo, S es la superficie
alar, Cp,, = Cp,w+Cp,, es el coeficiente de arrastre del ala, Cp,,, s el coeficiente de arras-
tre del ala a cero levantamiento, C'p, , es el coeficiente de arrastre debido a la sustentacion del
ala (arrastre inducido), C'y,, es el coeficiente de fuerza lateral, Cr,, = ag+a1a+a20p+asf3,
es el coeficiente de sustentacion del ala, ag, a;, as, as son coeficientes aerodinamicos, dg €s
el dngulo de deflexion del elevon y (3, representa el dngulo de ajuste del elevén (en inglés

Trim) [38, 39].

La matriz de rotacién Ryy_,p en la ecuacion (3.9) permite trasladar estas fuerzas aerodinami-
cas desde el marco del viento al marco del cuerpo [40]. Esto se logra mediante la rotacion
del marco de viento {W} alrededor de z)y con un dngulo de deslizamiento 3, y la rotacién
del marco de estabilidad {S} alrededor de ys con un angulo de incidencia «, como se ilustra

en la Figura 3.3.

F,. —CaC3  —CoSp  Sa Fp
Fo=1\Fy,| = ss s 0 Fy (3.9)
F,. —C8Sa —Sa53 —Col| |FL
R —~— ,

La cual puede ser escrita como:

—colcsFp + s3Fy) + saFL
F, = ssFp + csF, (3.10)
—Sa(CgFD + SﬁFy) + CQFL

3.2.3. Fuerza gravitacional

Dado que la fuerza de gravedad estd definida en el marco inercial {I}, se realiza una rota-

cién basada en los dngulos de Euler  y ¢ para llevar esta fuerza al marco del cuerpo {B},
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y
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Figura 3.3: Definicion de ejes viento {W}, ejes de estabilidad {S} y angulos aerodinamicos.

mediante la ecuacién (3.11), donde g = 9.81 m/s? representa la aceleracién debida a la

gravedad.
Fw, —Sg
Fyw = | Fw, | =mg |cysy (3.11)
Fy . CoCop

3.3. Momentos

Los momentos que afectan a la plataforma provienen de los sistemas de propulsion (M),
los efectos giroscopicos (Mgy,,) y los efectos aerodinamicos (M,). La suma total de estos

momentos se representa como My y se define en la ecuacion (3.12).

L
Mp=|M| =M, + Mgy, + M, (3.12)

3.3.1. Momentos debidos al sistema de propulsion

Los momentos generados por el sistema de propulsion se originan a partir de dos fenémenos.
El primero es causado por la fuerza de traccion que los Ducted-Fans generan por el brazo de
palanca que tienen con respecto al c.g. del cuerpo, y se representan como M7, .. El segundo

se origina por el par de fuerzas que los motores producen al girar y se denota como M ,. En
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consecuencia, el momento debido al sistema de propulsion se expresa en la ecuacion (3.13).

— My, + Mr, (3.13)

En la Figura 3.4 se bosquejan los diagramas de cuerpo utilizados para el andlisis de los

momentos alrededor de los tres ejes (xp, yp, zp) del vehiculo, los cuales estdn dados por:

Aok — ) + dy (el — ) oy AR( — 3)
My, = |cspdipk(w? + w3) — dpok(w? +w?) | + 0 (3.14)
0 Me(w? — w3) + csp Me(w3 — w?)

donde: )\kwf =71,1 =1, 2,3, 4, es el par generado por los motores y A, es una constante de
proporcionalidad para relacionar la fuerza de traccion que generan los motores con el par de

fuerzas que éstos producen [35].

3.3.2. Momentos Giroscopicos

Los momentos giroscopicos de las hélices se presentan en la ecuacion (3.15). En el primer
término de la ecuacidn, en el producto vectorial entre la velocidad angular del cuerpo y la
del motor, se observa una rotacién de esta ultima velocidad angular en funcién del dngulo
de inclinacion dr. Esto es valido tinicamente para los motores 1 y 2, ya que estos modifican
su contribucion al momento giroscépico en funcidn de su orientacion debido a d7. Por otro
lado, los motores 3 y 4 permanecen fijos al cuerpo. La ecuacién (3.16) detalla las operaciones

desarrolladas en la ecuacion (3.15).

ngToz 2 4
Myyro = | Myyo, | = > Jou(82 x wilssy, 0, c5, ")+ Y S (25 x wi)  (3.15)
i=1 1=3
M

gyro-
g{csp (w1 Jp1 — wadpa) — wsdps + wadps}

ngm = p{C(sT (w1Jp1 — ngpg) + w3Jp3 — w4Jp4} + TS5y (wszg — lep1) (316)

qSsy (w1Jp1 - w2Jp2)
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VB
dD)’ PAl dD)’
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(a) Vista frontal, plano yg-zg (momentos alrededor de xp).
F
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(b) Vista lateral, plano xg-zg (momentos alrededor de yp).

(c) Vista superior, plano xg-yp (momentos alrededor de zp).

Figura 3.4: Diagramas de cuerpo libre de la plataforma XEVTOL-2FNW.

donde, J, es el momento de inercia de las hélices alrededor de los ejes de rotacion de los

motores [41].
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3.3.3. Momentos aerodinamicos

Para este tipo de aeronave sin estabilizadores, la contribucién de momentos debida a efectos
aerodindmicos proviene exclusivamente del ala del vehiculo, dado que carece de superfi-
cies estabilizadoras presentes en los aviones convencionales. Estos momentos son generados
por las fuerzas aerodindmicas F,, cuyo c.a. se encuentra a una distancia /,,, desde el c.g.
Ademads, también hay una contribucién debido a los momentos aerodindmicos en funcién de

los coeficientes adimensionales.

Los momentos aerodindmicos de la plataforma se definen en la ecuacién (3.17), basandose en
el diagrama de la Figura 3.5. En esta figura se ilustran las fuerzas y momentos aerodindmicos
que actian sobre el vehiculo, sefialando las distancias al c.g. (I4) y al c.a. ({,,;) desde la

cuerda media aerodinamica (¢) del ala.

Moy la
M, = |M,, | = [ra X Fa] + |m, (3.17)
Maz n(l
0 1/2pV2SbC)
My = | =lyz[salcsFp + sgF,) — co Fr]| + [1/2pV2ScCh, (3.18)
—lwz[$sFp + cgF,)] 1/2pV2SbC,,
donde: 1, = [—l,, 0 0], es el vector de posicién del c.a. con respecto al marco del cuerpo.

El vector [I, m, n,]", representa los momentos aerodindmicos en funcién de sus coeficientes

aerodindmicos adimensionales C}, C,,, y C), [42].

FL

Figura 3.5: Diagrama de cuerpo libre de la plataforma XEVTOL-2FNW en el plano xp-2g,
mostrando las fuerzas y momentos aerodindmicos.
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3.4. Ecuaciones de movimiento

Basandonos en la formulaciéon de Newton-Euler, se puede notar que las ecuaciones de movi-
miento del XEVTOL-2FNW para los modos multirrotor, transicion y ala fija se expresan de

la siguiente manera:

z CyCo  CpSeSp — SyCy  CypSeCh + SySg U
]j = | SyCo  SySeS¢ + CyCyp  SypSeCp — CySp V (3193-)
z — 59 CoS¢ CoCy W
é 1 sese/co cosefcal| |P
ol =10 ¢ —ss | |4 (3.19b)
iﬁ_ _O Se/co  Ccy/co 7
U Vr—Wgq X
. 1
VI=|Wp=-Ur| + 1YV (3.19¢)
1474 Ug—Vp Z
i 1
- ﬁ {[([yy - [zz)[zz - [32] qr + [xz([mz - Iyy + Izz)pq + ]:L“ZN + [zzL}
p xrz
1 2 2
q - - [(IZZ - [azx)rp - [:rz(p -r ) + M]
[yy
r 1
U U L — 1) 90+ (Ll — Lo — L)) a7 + LN + LT}

(3.194d)

Las ecuaciones (3.192a) y (3.19b) representan las velocidades lineales y angulares de la
plataforma con respecto al marco inercial, mientras que las ecuaciones (3.19c) y (3.19d)

representan las velocidades lineales y angulares en el marco del cuerpo.

Dado que la configuracion XEVTOL-4FNW es similar al vehiculo XEVTOL-2FNW, la deri-
vacion de su modelo matematico se omite. La principal diferencia entre ambas configuracio-
nes reside en las fuerzas y momentos que actian sobre el vehiculo, resultado de la inclusién
de dos Ducted-Fans en la configuracion XEVTOL-4FNW. Por lo tanto, solo se requerira
la modificacién de los términos relacionados con las fuerzas y momentos provenientes del

sistema de propulsion.
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3.4.1. Modelo matematico en modo multirrotor

Durante el vuelo multirrotor se considera que los Dual Ducted-Fans basculantes estan en
posicion vertical 07 = 0°y o = 0° y 8 = 0°. Se desprecian las fuerzas aerodindmicas y los

momento aerodindmicos, F, =0y M, = 0.

En condiciones de vuelo estacionario, los dngulos de orientacion de alabeo, cabeceo
y guifiada del vehiculo en el marco del cuerpo, se mantienen con pequefias variaciones, por

lo que dichas velocidades angulares [p, g, |7 ~[0, 0, 0]7.

Dado que se aproxima [p, ¢, r]T~[0, 0, 0|7 y que las inercias de las hélices son pe-

quefias, los efectos giroscopicos de éstas se descartan.

Considerando que el marco de referencia del cuerpo coincide con los ejes principales

del vehiculo, el producto de inercia [, es cero.

Aplicando estas consideraciones a las ecuaciones (3.19a)-(3.19d), el modelo simplifi-

cado para vuelo multirrotor queda de esta manera:

. 1

I=— E(UT)(C¢SQC¢ + 5y4Sp) (3.20a)

. 1

j=— E(UT)(stG% — CySg) (3.20b)

. 1

Z=qg— E(UT>CQC¢ (3.20¢)

. My M, M,

¢ = + —S¢t9 + C¢t9 (320(1)
Ixx Iyy ]zz

My, M,

0 =—-=cy — 3.20
Iyy Co [ZZ S¢ ( e)

_MoSs n YCo (3.20f)

IyyCG IzzCO

Donde ur = Fy + Fy, + F5 + Fj es el control de fuerzas y My = dp,(Fs + F3 — Fy — F),
My = dp,(Fy + F3) — dp,(F5 + Fy), y My = (14 — 73) + (72 — 71) son los controles de

momentos.
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3.5. Discusion

La importancia de desarrollar este modelo matemaético se hard evidente en el proximo capitu-
lo dedicado a las simulaciones MIL. En dicho capitulo, se trabajara con el simulador X-Plane,
que sera responsable de calcular las fuerzas y momentos que impactan al vehiculo simulado.
A partir de un modelo matemaético similar al presentado aqui, se derivardn las ecuaciones
de movimiento de la aeronave. Por lo tanto, comprender este modelo matemético resulta

fundamental para entender el funcionamiento de X-Plane.

Ademads, el modelo dindmico de la plataforma aérea posibilita el desarrollo de estrategias
de control basadas en dicho modelo. Cabe destacar que solo se ha presentado el desarro-
llo del modelo matematico del vehiculo XEVTOL-2FNW. Esto se debe a que el modelo de
la version XEVTOL-4FNW es muy similar al que se ha desarrollado en esta seccion. Las
principales diferencias radican en la definicion de las fuerzas y momentos que actiian sobre
el vehiculo, ya que en la version XEVTOL-4FNW se incorporan dos Ducted-Fans adicio-
nales. En consecuencia, los términos relacionados con las fuerzas y momentos debidos a la

propulsién deberan ser ajustados.




Capitulo4

Simulaciones Model In The Loop (MIL)
mediante X-Plane y Matlab-Simulink

La seguridad durante el vuelo constituye uno de los requisitos primordiales en cada disefio
de VANT que se lleva a cabo. Las restricciones en términos de espacio y peso que afectan
a estas plataformas en la actualidad hacen que resulte dificil incorporar dispositivos adicio-
nales que permitan establecer redundancia en los sistemas del vehiculo, como es el caso en
las aeronaves tripuladas, donde se busca minimizar la probabilidad de fallos. No obstante,
el ambito del software no se ve limitado por estas restricciones fisicas y, por lo tanto, es el
area principal en la que se estd trabajando actualmente. En este contexto, se estdn desarro-
llando algoritmos que buscan garantizar la seguridad durante el vuelo y brindar una mayor

confianza en la operacion de la aeronave no tripulada.

En la actualidad, poner a prueba nuevos algoritmos en un vehiculo de manera experimental
conlleva altos costos y un consumo considerable de tiempo. Ademas, requiere realizar nu-
merosas pruebas repetitivas durante la fase de desarrollo. Cabe destacar, que este proceso
puede ser peligroso, y las regulaciones actuales sobre RPAS (Norma Oficial Mexicana NOM
107 SCT3 2019, [43]) imponen restricciones considerables en lo que respecta al desarrollo

experimental.

Adicionalmente, se deben tener en cuenta las posibles fallas en alguno de los sistemas de la
aeronave, como los sensores, lo que puede llevar a estimaciones imprecisas realizadas por
los sistemas de control del vehiculo. Esto limita la capacidad de evaluar adecuadamente la
estrategia de control durante las pruebas de vuelo. Por este motivo, [44] propone el desarrollo

de pruebas para el sistema de control a través de simulaciones en tres modalidades: Model

45
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In the Loop (MIL), Software In the Loop (SIL) y Hardware In the Loop (HIL). MIL es una

técnica de simulacion empleada para abstraer el comportamiento de un sistema o subsistema
al incorporar un modelo. De esta manera, el modelo puede ser utilizado para probar, simular
y verificar la dindmica del sistema que representa [45, 46]. En el contexto de una aeronave,
esta técnica permite analizar las dindmicas del avidn al implementar una estrategia de control.
Esto posibilita evaluar la precision del modelo empleado, el rendimiento de la ley de control

y analizar el disefio de la aeronave, obteniendo una retroalimentacion valiosa del sistema.

4.1. X-Plane

En el desarrollo de simulaciones de vuelo utilizando la técnica MIL con las plataformas
XEVTOL, se emple6 el simulador de vuelo X-Plane, creado por Austin Meyer y producido
por Laminar Research. X-Plane es una herramienta destacada en el ambito de los simuladores
de vuelo. Se caracteriza por su alta precision, basandose en célculos detallados de cdmo
el flujo de aire afecta las superficies de las aeronaves simuladas. Ademds, X-Plane cuenta
con la aprobacién de la Federal Aviation Administration (FAA, por sus siglas en inglés) y
estd autorizado para el entrenamiento de pilotos de vuelo instrumental cuando se utiliza en

combinacion con hardware especifico [47].

X-Plane se distingue de otros simuladores por la incorporacion de la Teoria del Elemento de
Pala-Momentum (BEMT, por sus siglas en inglés). A diferencia de la metodologia tradicio-
nal, en la cual los simuladores de vuelo emulan el rendimiento de una aeronave mediante la
utilizacion de datos empiricos en una tabla de consulta predefinida (lookup table, en inglés)
para determinar las fuerzas aerodindmicas, X-Plane se basa en el enfoque BEMT. Este en-
foque es especialmente valioso en las etapas iniciales de disefio, ya que es capaz de prever
el rendimiento de aeronaves nuevas o experimentales que atn no han sido minuciosamente

caracterizadas, a diferencia de las aeronaves comerciales [47].

X-Plane incorpora una herramienta denominada Plane Maker que brinda a los usuarios la
capacidad de disenar y modificar sus propias aeronaves, tanto partiendo de modelos preexis-
tentes como creando vehiculos completamente nuevos. Una vez que se han definido todas
las especificaciones fisicas de la aeronave, como su peso, envergadura, superficies de con-
trol, sistema de propulsion, perfil alar y otros aspectos relevantes, el simulador X-Plane es

capaz de estimar el comportamiento de vuelo de la aeronave en el mundo real [48].
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4.1.1. (Coémo funciona X-Plane?

X-Plane trabaja a partir de identificar la forma geométrica de la aeronave para comprender
su comportamiento de vuelo. Esto se logra a través de la implementacion de la BEMT. Esta
teoria implica descomponer la aecronave en pequefios elementos y luego calcular las fuerzas
que actdan sobre cada uno de estos elementos en intervalos de tiempo muy cortos. Estas
fuerzas se convierten en aceleraciones, que posteriormente se integran para obtener veloci-
dades y posiciones, lo que permite describir la dindmica de movimiento de la aeronave en la

simulacion [49].

El proceso de calculo que X-Plane lleva a cabo durante la simulacién se explica a continua-

cion:

1. Discretizacion: Este proceso se lleva a cabo solo una vez durante la inicializacion
de la simulacion. Consiste en la subdivision de las diversas partes de la aeronave en
un ndmero finito de elementos, cuya cantidad es determinada por el usuario a través
de Plane-Maker. Se establece un maximo de diez elementos por semi-ala o semi-
estabilizador. Estudios demuestran que con esta cantidad de elementos se obtienen
estimaciones de velocidades y aceleraciones de alabeo que son cercanas a las obteni-

das con un mayor nimero de elementos [49].

2. Determinacion de la velocidad: Este proceso se repite dos veces por ciclo de simula-
cion y se enfoca en determinar las velocidades lineales y angulares a lo largo de los ejes
longitudinal, lateral y vertical para cada elemento derivado del proceso de discretiza-
cién. Durante este calculo, se tienen en cuenta los efectos del downwash', propwash?

y los mecanismos hiper e hipo sustentadores (flaps, slats, spoilers, etc.).

El propwash se determina, por medio del area del disco y empuje de cada hélice.
Utilizando la densidad de aire local. X-Plane determina el propwash requerido para

conservar el momentum.

El downwash se calcula en funcién del alargamiento, conicidad y flechado del ala,

ademds de la distancia horizontal y vertical del estabilizador horizontal a el ala, de-

!Cambio de direccién del flujo de aire causado por la interaccién de la aerodindmica de un perfil, ala o rotor
en movimiento, como parte del proceso de generacion de sustentacién[50].
*Masa de aire perturbada en la direccién del flujo inducido por los efectos de la hélice de la aeronave.
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terminando el downwash por medio de una tabla de datos empiricos para obtener el

angulo del downwash generado por el coeficiente de levantamiento.

3. Determinacion de coeficientes: A través de Airfoil Maker, se captura la informacion
del perfil del ala en 2D, y posteriormente X-Plane se encarga de aplicar este perfil
en un contexto tridimensional. Para el ala finita, se aplican técnicas como lift-slope
reduction, CLmax reduction, induced drag y moment reduction de acuerdo con las
caracteristicas geométricas del ala, estabilizador horizontal, estabilizador vertical o la
pala de la hélice correspondiente. Ademads, se toman en cuenta los efectos de com-
presibilidad del aire mediante la utilizacién del modelo Prandtl-Glauert para vuelos a

velocidades subsoOnicas.

4. Determinacion de las fuerzas: Utilizando los coeficientes obtenidos en el paso 3, asi
como las superficies identificadas en el paso 1 y la presion dindmica (calculada para
cada elemento de la aeronave), se procede a calcular las fuerzas para cada elemento,
las cuales son luego sumadas para obtener el resultado total para toda la aeronave.
Estas fuerzas se dividen por la masa de la aeronave para determinar las aceleraciones
lineales y se dividen entre los momentos de inercia para obtener las aceleraciones

angulares correspondientes.

5. Se repite el proceso: Todo el proceso se realiza de nuevo desde el punto 2, quince

veces por segundo durante la simulacion de la aeronave.

Durante la simulacion en X-Plane, es posibler visualizar varios pardmetros de vuelo de la
aeronave a través de graficos o tablas, y también es posible guardar estos valores en archivos
de texto para su posterior andlisis. A continuacién, se presentan los principales parametros

aerodinamicos que proporciona la simulacion:

1. Fuerzas aerodindmicas totales y del 2. Relacion L/D, coeficientes totales y del
ala. ala.
a) Lift, Ibf. a) L/D.
b) Drag, Ibf. b) C.
¢) Side, Ibf. ¢) Cp.
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4.1.2. Precision de simulacion con X-Plane

La mayoria de los simuladores de vuelo emplean derivadas de estabilidad para predecir el
vuelo de la aeronave, utilizando simplificaciones y datos empiricos. En contraste, X-Plane
aborda la naturaleza de las fuerzas que afectan a cada elemento de la aeronave, descompo-
niéndola en partes pequeiias. De esta manera, modela como volaria la aeronave en el mundo
real mediante la teoria BEMT. Esto se considera un enfoque mas so6lido y preciso en una

amplia gama de condiciones de vuelo, segun lo sefialan los desarrolladores de X-Plane [49].

No obstante, ;qué tan realistas son estas simulaciones con X-Plane? La literatura ofrece
el trabajo de [51], en el cual se evalia la precision de X-Plane a través de simulaciones
con la aeronave F-15E. Este estudio sefiala que la precision del simulador depende de la
correcta captura de los parametros de entrada. En este trabajo, se compara la informacion
obtenida mediante la simulacién con datos analiticos o extraidos de los manuales de vuelo de
la aeronave. Los resultados revelan que las simulaciones logran una alta fidelidad en ciertos
aspectos, como las velocidades de entrada en pérdida, demostrando una concordancia muy

cercana a los resultados reales.

Adicionalmente, en el trabajo de [52], se realizaron simulaciones con el Pilatus PC-9 imple-
mentado en X-Plane 10, logrando minimizar las discrepancias entre el modelo y la realidad.
Los resultados de estas simulaciones fueron comparados con datos tedricos y experimen-
tales, demostrando que el rendimiento y las caracteristicas de estabilidad de la aeronave se
mantuvieron en un margen de aproximadamente diez por ciento en relacion a los valores

tedricos o reales, con la excepcion de la estabilidad lateral.

La literatura revela que X-Plane 10 ha demostrado tener la capacidad de modelar diversas
aeronaves con un alto grado de concordancia en términos de desempefio y caracteristicas de
estabilidad. X-Plane se posiciona como una herramienta valiosa para la evaluacion de nuevos
disefos de aeronaves, permitiendo una aproximacién robusta y detallada para el anélisis de

la dindmica aérea.

4.1.3. Metodologia de trabajo en Plane Maker

La metodologia de disefio empleada para generar el modelo 3D de la aeronave en Plane
Maker se ilustra en el diagrama de la Figura 4.1. Este enfoque se aplicé al disefio del concepto

XEVTOL-2FNW. No obstante, esta misma metodologia se extiende al disefio de la version
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XEVTOL-4FNW. La distincion principal reside inicamente en la configuracién del sistema
de propulsion, dado que para la version XEVTOL-4FNW se requiere la incorporacion de dos

motores adicionales.

Inicio { /;\\\’
! \I/

Pruebas de vuelo en el
i simulador X-Plane

Creacion del fuselaje, ala i
y superficies de control no
I ¢ Vuelo exitoso?

i

Disefio conceptual

Creacion de objetos sty
secundarios (Ducted- Incorporar texturas,
Fans, estructuras, etc.) objetos en 3D y detalles
i decorativos a la aeronave
Configuracion de l
sistemas (propulsion, Fin

eléctrico, peso y balance)

'
Figura 4.1: Metodologia de disefio en Plane Maker. El proceso de disefio comienza con el
disefo conceptual que ayuda a crear los componentes de la aeronave en el software. Luego,

se realizan pruebas de vuelo para evaluar el rendimiento de la aeronave y se realizan ajustes
en la geometria si es necesario.

4.2. Modelado 3D del vehiculo XEVTOL-2FNW

Como paso inicial en el modelado del vehiculo, se establecié la geometria del fuselaje y
el ala del vehiculo. Se descubrié que en Plane Maker, el ala estd compuesta por secciones
individuales. Dependiendo de la complejidad del ala, puede constar de una sola seccion
para alas simples o de multiples secciones en casos de alas mds intrincadas, como las de
geometria variable. Cada seccion de ala puede incluir superficies de control, como alerones,
elevadores o flaps. Ademas, en cada seccion es posible definir un perfil independiente de las

otras secciones si se requiere un torcimiento aerodindmico especifico para el ala.
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La geometria del vehiculo se defini6 de la siguiente manera: la parte central del vehiculo que
actia como fuselaje se definié como ala dentro de Plane Maker, considerando esta seccion
como un ala rectangular. La semi-ala derecho se considerd en 3 secciones: 2 secciones de
ala ubicadas en la punta y en la raiz, y una parte central donde se encuentra el Ducted-Fan,

como se muestra en la Figura 4.2.

Seccién de
Ducted-Fan

‘‘‘‘‘‘

Fuselaje
Seccion
de raiz

Seccion
de punta

Figura 4.2: Vista superior del modelo 3D de la aeronave XEVTOL-2FNW creado en Plane
Maker.

De manera similar, se procedié a disefiar el perfil de carbono sobre el cual se coloca el
motor coaxial basculante, como se muestra en la Figura 4.3. Este componente se segmento
en secciones, tal como se ilustra en la Figura 4.4. En cada seccion, se definieron los puntos
que configuran la forma transversal del objeto a modelar, asi como su posicion a lo largo del
eje longitudinal. En el caso del brazo en cuestion, se contemplan 4 secciones: las primeras
y ultimas representan las tapas del perfil, mientras que las secciones 2 y 3 reflejan la forma

poligonal del perfil de carbono.

Figura 4.3: Ilustracion en formato CAD del brazo de sujecion del motor coaxial basculante
que se desea modelar en Plane Maker.

Ademais, se establecio la posicion de este componente en relacion al punto de referencia de
la aeronave. En la Figura 4.5, se presenta el resultado del modelado del brazo que sostiene
el motor coaxial basculante. En la vista en alambre se aprecia la forma poligonal del perfil,

mientras que en la vista solida se muestra como se presentard esta parte en la simulacion.
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Figura 4.4: Secciones transversales a lo largo del eje longitudinal definidas en el médulo de
Miscellaneous Bodies para construir el brazo de sujecion del motor.

(a) Vista wireframe.

(b) Vista s6lido.

Figura 4.5: Imagenes en 3D del brazo modelado en Plane Maker utilizando el moédulo Mis-

cellaneous Bodies.

Hasta este punto, se ha revisado las secciones relacionadas con el modelado 3D del cuerpo

de la aeronave. El siguiente paso a abordar es la definicidn del sistema de propulsién del

vehiculo. En términos generales, una aeronave se compone de varios sistemas, incluyendo el

sistema eléctrico, hidraulico, de combustible, avidnica, control de vuelo y propulsion. Estos

sistemas pueden ser configurados en Plane Maker para obtener una representacion mds rea-

lista del comportamiento del vehiculo. Incluso es posible simular fallas en estos sistemas. A

continuacion, se describe el proceso que se llevé a cabo para definir el sistema de propulsion,

basado en los resultados experimentales de empuje de los motores.
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4.2.1. Comparacion de resultados experimentales y simulacion del sis-

tema de propulsion en X-Plane

Con el objetivo de mejorar la precision de las simulaciones de los conceptos XEVTOL en
X-Plane, se compararon con los resultados experimentales del sistema de propulsién y las
simulaciones generadas por X-Plane. A partir de esta comparacion, se realizaron ajustes
en los parametros de simulacion de la hélice en X-Plane. Estos ajustes se llevaron a cabo
utilizando un banco de pruebas disefiado en el entorno de X-Plane, como se muestra en la
Figura 4.6. Este banco de pruebas incorpora las caracteristicas del sistema de propulsién de

las plataformas aérea.

Figura 4.6: Hélice 5055 y banco de pruebas utilizado en la simulacion del sistema de propul-
sién en X-Plane.

En la Figura 4.7, se presentan los resultados de la simulacion del motor utilizando una rampa
de subida con una duracién de 28 segundos. Los resultados experimentales de este motor
se muestran en color azul, mientras que los resultados obtenidos mediante la simulacién en
X-Plane se representan en color rojo con una linea interrumpida. Se puede observar que, a
mdxima potencia, la simulacion presenta una diferencia de 0.25 kgf en comparacion con el
valor experimental, 1o que corresponde a un error del veinte por ciento. En el punto de 19.5

segundos, se registra un error maximo del treinta por ciento.

En la Figura 4.8, se presenta la comparacion entre el régimen de giro de la hélice en la
simulacién y en el experimento real. Se puede observar un error maximo del diez por ciento,

y en este caso, el valor experimental se alcanza a maxima potencia en la simulacion.

En la Figura 4.9, se presenta la potencia eléctrica del motor. Se puede observar que el
error maximo se mantiene por debajo del veinte por ciento. Es relevante destacar que en
los parametros de régimen de giro y potencia eléctrica, la simulacién presenta una menor

discrepancia. Esta comparativa confirma que el sistema de propulsién en la simulacion se
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Figura 4.7: Comparativa de empuje de las hélices en simulacién contra resultados experi-
mentales. Mayor error alcanzado del treinta por ciento.
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Figura 4.8: Comparativa de RPMs de las hélices en simulacion contra resultados experimen-
tales. Méaximo error del diez por ciento.

4.2.2. Configuracion del sistema eléctrico

Continuando con la configuracion del sistema eléctrico, este proceso se realiza en el médulo
Systems dentro de la pestafia Standard en Plane Maker. En la seccion Electrical 1 se estable-
cen los parametros eléctricos que se emplearan durante la simulacion. Esto incluye la fuente
de energia eléctrica, el nimero de canales a través de los cuales se distribuye la energia y la
presencia de inversores. Para la aeronave, se define una bateria de 59 Wh, un solo canal y no

se utilizan inversores.

En la seccion Electrical 2, se establece la curva caracteristica que describe la relacion en-

tre la potencia eléctrica y el porcentaje de carga de la bateria, tal como se muestra en la
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Figura 4.9: Potencia eléctrica de la hélice en simulacion contra referencia experimental. El
error no excede mads alld del veinte por ciento.

Figura 4.10. Por otro lado, en las secciones Bus 1 y Bus 2 se especifican los sistemas e ins-
trumentos conectados a los canales previamente definidos, junto con su consumo de energia
correspondiente.

[GEI’]EFE| T "GEnEral 2 ”Elettri[al T E{Bus F "E!us 2 ”L\mits T “Limits 2 ”Warnings ]

MAX PER-BATTERY POWER OUTPUT TO ELECTRIC MOTORS WITH STATE OF CHARGE

2575 hwatts 2609 watts

2524 watts 2535 watts R
B =

Fr——

BATTERY POWER OUTPUT FOR ELECTRIC MOTORS
‘Systems:Electrical’ lists 1 batteries at 59 watt-hours each for a total of 59 watt-hours.
'Systems:Limits 2' lists nominal battery voltage of 16 volts at a max of 180 amps for a max output of 3023 watts per battery.

This graph shows how much of that maximum power is available per-battery as a function of the battery state of charge. (click and drag to tune)

Figura 4.10: Perfil de descarga de la bateria configurado en Plane Maker.

4.2.3. Configuracion de las velocidades y limites de las fuerzas G

En esta seccion, se establecen las velocidades médximas, minimas y de operacion normal de

la aeronave, las cuales serédn reflejadas por los instrumentos durante la prueba. Estas veloci-
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dades incluyen la velocidad maxima de crucero, velocidad de pérdida, velocidad 6ptima de
ascenso, velocidad méxima de operacion normal, velocidad de nunca exceder y el nimero
méximo de Mach ? aceptable. Es importante destacar que estas velocidades deben expresarse

en nudos o millas por hora.

Ademas, se define la maxima fuerza G positiva y negativa que la estructura del vehiculo
puede soportar antes de sufrir fallas estructurales durante la simulacién. Cuando los valores G
superan el cincuenta por ciento de los definidos, se generan fallas estructurales en la aeronave

en la simulacidn.

4.2.4. Configuracion de peso y balance

Para definir el peso y balance de la aeronave, se emplea el médulo Weight & Balance en la
pestafia Standard. Aqui se especifica la posicion del centro de gravedad a lo largo del eje
longitudinal, indicando valores maximos y minimos, asi como el centro de gravedad en el

eje vertical.

Asimismo, en este apartado se establece el peso vacio, el combustible, el peso miximo de
despegue, entre otros parametros. Para las plataformas XEVTOL, se define un centro de gra-
vedad del cuarenta por ciento y sesenta y siete por ciento de la cuerda del fuselaje, y se asigna

un peso vacio de 2.1 kg y 2.7 kg para las configuraciones 2FNW y 4FNW respectivamente.

Por ultimo, en la Figura 4.11 se presentan los modelos 3D de los conceptos XEVTOL desa-

rrollados en Plane Maker, los cuales seran utilizados para las simulaciones en X-Plane.

(a) XEVTOL-2FNW. (b) XEVTOL-4FNW.

Figura 4.11: Imégenes de los modelos 3D de los conceptos XEVTOL desarrollados en el
programa Plane Maker.

3El niimero de Mach, es una unidad adimensional que se utiliza para describir la velocidad de un objeto en
relacién con la velocidad del sonido en un medio especifico.
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4.3. Simulaciones MIL. Modo multirrotor y transicion de

vuelo a ala fija

Utilizando X-Plane en co-simulacion con Simulink, se llevaron a cabo simulaciones de vue-
lo multirrotor y transicion hacia el modo ala fija de las plataformas XEVTOL-2FNW y
XEVTOL-4FNW mediante la técnica MIL. En este enfoque, el programa X-Plane se encar-
ga de generar el modelo dindmico del vehiculo utilizando el modelo desarrollado en Plane
Maker. La informacion de la posicion y orientacion del vehiculo se transmite desde X-Plane
a Simulink a través del protocolo UDP. En Simulink, se procesa esta informacion y se ge-
neran las sefiales de control que se envian a los motores del vehiculo en X-Plane para su

estabilizacion. El proceso de simulacion se esquematiza en la Figura 4.12.

p,q,7

Orientacion y U 37

#,60,%  Rotacié Pd>4d>Td

posicién UDP
X-Plane ————> .. "> inercial a ———— >Controlador
recepcion
cuerpo
PIDy || PID,
Paquete con las PIDy
senales
de los motores UDP My, M, ..., My | Mixers
envio

Figura 4.12: Diagrama a bloques del programa desarrollado en Simulink. En color azul, se
muestra el bloque de recepcion de la informacion, en color verde la de control, en rojo envio
de sefiales de control para los motores y en blanco el simulador X-Plane.

4.3.1. Esquema de Control para modo multirrotor

Comenzando con el modelo matemético para el vuelo multirrotor, expresado en las ecuacio-
nes (3.20), se procede a descomponer dicho modelo en cuatro dindmicas: altitud, direccidn,
lateral y longitudinal. A continuacidn, se describen los controladores PID que se utilizaron

en cada una de estas dinamicas.
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Controlador de altitud

La dindmica de altitud esta conformada por la ecuacion (4.1). Se define el error de altitud

e, = z — z4, donde z, es la altitud deseada.

i=g- %(UT)@% (4.1) B, =% — 3, (4.2)
Sustituyendo la ecuacion (4.1) en la ecuacién (4.2), se tiene: é, = g — %(UT>CQC¢ — Z4.
El objetivo de control es garantizar que ¢, = 0, se propone un control PD, obteniendo:
é,=¢g— %(UT)CQC(b — %4 = —K,,e, — K4.¢é,, al despejar ur, se obtiene la ecuacién (4.3).
Sustituyendo la ecuacion (4.3) en la ecuacion (4.1) y considerando z,; constante, se tiene la
ecuacion (4.4).

ur = —(~%1— Kpee: — Kué. — ) (%) (43)

Finalmente, al subtituir la ecuacion (4.3) en la ecuacién (4.1) y considerando z; como una

constante, se obtiene la ecuacién (4.4).
Z=u, 4.4)

donde u, = —K.e, — Kg.¢..

Controlador direccional

La dindmica dada por la ecuacion (3.20f) corresponde a la dindmica direccional representada
por el dngulo de guifiada (¢/). Bajo la consideracion de 1) ~ 0, se obtiene la ecuacion (4.5).
Se define el error e, = ¥ — 14, donde v, es el dngulo de guifiada deseado, se obtiene la

ecuacion (4.6).

. My M,
v [yyCQ + 1..co (4.5) Ey = (o (4.6)
M, M -
Sustituyendo la ecuacion (4.5) en la ecuacion (4.6), se obtiene: €, = 7 09 + 7 v o_ Ug.
yyCo 22C0
El objetivo de control es garantizar que ¢, = 0, se define un control PD, obteniendo:
M, M .
Ms9 b gy = —kpypey — Kayéy, despejando My, se obtiene la ecuacion (4.7).
]yyCQ I 22Co
M, .
My = ILzcq <—[ HCQ; — Fpyey — deew) 4.7)
vy

Sustituyendo la ecuacién (4.7) en la ecuacion (4.5), se llega a la ecuacion (4.8).
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b = uy (4.8)

dOHdelW,:i—%@wew-—AKhwéw.

Controlador lateral

El subsistema lateral estd conformado por las ecuaciones (3.20b) y (3.20d). Bajo las
consideraciones ¢ ~ 0, ¢ = 0, s, ~ ¢y sustituyendo uz de la ecuacion (4.3), el subsistema
lateral se reescribe en las ecuaciones (4.9) y (4.10). Se define el error e, = y — y4, donde yq

es la posicidn lateral deseada.

j= 20 (4.9)
CoCy
M ¢y =i — i (411)
p=— (4.10)
[.ISC
Sustituyendo la ecuacion (4.9) en la ecuacion (4.11), se obtiene: ¢, = —ﬂ — 1q. El
CoCy
objetivo de control es garantizar que § = 0, se define un controlador PD, obteniendo:
—ﬂ —Ja = —kpyey — Kqy€,. Despejando ¢, se obtiene el dngulo deseado para estabilizar
CoCy
la dindmica lateral y esta definido por la ecuacion (4.12).
. CoC
ba = (—kpye, — Kdye)% (4.12)

Sustituyendo la ecuacion (4.12) en la ecuacion(4.9), se llega a la ecuacion (4.13).
y=0o (4.13)

Definiendo el error e, = ¢ — ¢4. Al sustituir la ecuacién (4.10) en la ecuacién (4.14), se

obtiene: €, = [—d) — ¢4. Para garantizar la convergencia en el dngulo de alabeo, se propone
T

un controlador PD, y despejando M, se obtiene la ecuacion (4.15).

Ep = & — dg (4.14) My = Lip(=kppey — Kagey + Ha) (4.15)
Sustituyendo la ecuacién (4.15) en la ecuacion (4.10), se llega a:

O = uy, (4.16)

donde Uy = —k‘p¢€¢ — Kd¢é¢.
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Controlador Longitudinal

El subsistema longitudinal estd conformado por las ecuaciones (3.20a) y (3.20e). Bajo las
consideraciones ¢ ~ 0, ¥ ~ 0, y sustituyendo uy de la ecuacién (4.3), el subsistema longi-

tudinal se reescribe en las ecuaciones (4.17) y (4.18) como:

¥ = —gtan() (4.17)
6 = My (4.18)
Iyy

Se define el error longitudinal e, = x — x4, donde x, es la posicion longitudinal deseada,
obteniendo:

€x =T — Tq (4.19)

Siguiendo el mismo desarrollo del control lateral, se obtiene el dngulo de cabeceo deseado

en la ecuacién (4.20).

0, = tan~" (— pe® dx€ +xd> (4.20)
g

Definiendo M, como:

Mg = ]yy(ed — ]{?pgeg — Kdgég) (421)

Sustituyendo la ecuacion (4.20) en la ecuacion (4.17) y la ecuacion (4.21) en la dindmica de

0 representada por la ecuacion (4.18), se tiene:
i=0 (4.22) 0 = ug (4.23)
donde Up = —Rpp€y — Kdgé.

En resumen, los controladores de vuelo para la dindmica de traslacion del multirrotor son los

siguientes:

= —kpey, — kayey (4.24)
= —kppey — Kipsy (4.25)

= —kpe, — kgt (4.26)
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mientras que las dindmicas de rotacién, estan definidas como:

b= —kpges — kass (4.27)
0= —kpeo — kaolo (4.28)
b= —kppey — kayéy (4.29)

Partiendo de la ley de control para la dindmica rotacional de alabeo, mostrada en la ecua-

cion (4.27), se observa que ¢ — 0 cuando eg — 0, despejando  del lado izquierdo de la
kp¢

ecuacion (4.27), la expresion gzﬁ =% f + g es obtenida, dado que $—0,al despejar ba
d¢
se llega a la ecuacion (4.30)).
: k
ba= 2 e4 (4.30)
kd¢
ke

De la misma forma, se obtienen las ecuaciones (4.31) y (4.32) para los dngulos de cabeceo y

guifiada.

0, = -2 ¢, (4.31)

.k
e = 2 ey (4.32)

En donde kg, kg y Ky, son constantes positivas que relacionan el error de orientacién con
la velocidad angular deseada. Para relacionar las velocidades angulares deseadas del marco
inercial con las velocidades angulares deseadas en el marco del cuerpo, se utiliza la matriz
de transformacion Wy_.p. La transformacion de la velocidad angular utilizando esta matriz

se expresa en la ecuacion (4.33) como:

Dd I 0 —s P
Pi=1q | =10 cp 8400 0, (4.33)
Tq 0 —S¢  CyCy Qﬁd

WiLp
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Leyes de control para las velocidades angulares en el cuerpo

Para asegurar que se alcancen los dngulos deseados proporcionados en las ecuaciones (4.30)-

(4.32), se implementaron los siguientes controladores PID en el marco del cuerpo:

tip, = kppe, + kdpe, + k1, / ep dt (4.34)
Uy = kpgeq + kdgeq + k1 / eq dt (4.35)
i, = kpre, + kd.é, + kI, / e, dt (4.36)

donde k,,, kq, y k1,, © = p, ¢, 7, son constantes positivas definidas de manera heuristica para
ajustar la correspondiente ley de control. Las leyes de control descritas anteriormente, se

ejemplifican en el diagrama de la Figura 4.13.

Control multirrotor

Zd

Figura 4.13: Diagrama de bloques de las leyes de control utilizadas para estabilizar el vehicu-
lo en orientacion y altitud mediante el uso de controladores K-PID durante el modo de vuelo
multirrotor.
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4.3.2. Esquema de control para ala fija y transicion

El esquema de control durante la fase de vuelo en modo ala fija se muestra en la Figura
4.14. Los controles durante esta fase de vuelo estan basados en la estrategia de control PID
utilizada por el firmware PX4 del autopiloto Pixhawk, como se describe en la referencia
[53]. Con esta estrategia de control, se busca estabilizar las dindmicas de alabeo, cabeceo y
altura. En el diagrama, se observa que el dngulo de alabeo deseado se ha definido como cero,

mientras que para el cabeceo deseado, este depende del error de altitud.

Los controladores de modo multirrotor y modo ala fija se activan dependiendo de la fase de
vuelo en la que se encuentre la aeronave, funcionando ya sea de forma separada o conjunta
durante la transicion. En el diagrama de la Figura 4.15, se presenta un esquema simplificado
de control durante la transicion. Se puede observar como se selecciona el modo de vuelo
para activar los mezcladores correspondientes y posteriormente enviar las sefiales de control

a los motores y superficies de control de la aeronave.

Durante la transicion de vuelo, la plataforma comienza a inclinar el mecanismo basculante
para ganar velocidad horizontal, a la vez que activa gradualmente el control en modo avién.
Al mismo tiempo, se reduce progresivamente la autoridad del control multirrotor hasta que
se desactiva por completo, quedando el vehiculo bajo el control en modo avién. Ademads de
activar las superficies de control, el control en modo avion también acciona gradualmente

los Ducted-Fans uno y dos de la parte frontal a un treinta por ciento de su potencia.

+ ep u
) . PI Srw, o
+_ ® € k| 4 N P ¢ F
¢d g
. . Wi 2 + Cq -P_Ig Uhpw §
2 (O o @ _

0 —> ¢a 0.3—— M, 0 —— M;

0.3—— M, 00— M,

Figura 4.14: Diagrama de bloques de las leyes de control utilizadas para estabilizar el vehicu-
lo en orientacidén y altitud durante el modo ala fija.
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-Modo de vuelo multirrotor
-Modo de vuelo ala fija
-Transicion

Figura 4.15: Diagrama de transicion que ilustra la seleccion del modo de vuelo para enviar
la ley de control a los mezcladores y, finalmente, las sefiales de control a los actuadores.

4.3.3. Mixers

Las senales de control destinadas a cada uno de los motores y actuadores se derivan a partir
de la combinacion de los controladores, los cuales toman en cuenta la posicién de los Ducted-
Fans en relacion al centro de gravedad para evaluar los efectos que estos tendran sobre las
dindmicas del vehiculo. A esta combinacion de sefiales se le denomina mezcla de control, o

mixers.

La senal especifica para cada configuraciéon de motores de estos vehiculos se determina
basandose en la geometria de la aeronave, como se ilustra en la Figura 3.4. A partir de
esta geometria, los mezcladores para cada motor M; de ambas configuraciones se presentan

en la Tabla 4.1:

Tabla 4.1: Configuracién de Mixers para las dos plataformas XEVTOL.

XVTOL-2FNW XVTOL-4FNW
My = u, —dpy up + dig ug —uy | My =u, — I3 ug + 11 ug + uy
My = u, +dpy ug + diy ug +uy | Mo =u, + 13 up + 1 ug — uy
Mgzuz—dpyud,—d[)zu@—ud, M3:uz—l4U¢—l2UJ9—U¢
M4:uz+dDyu¢—dDwue+u¢ M4:UZ+Z4U¢—ZQU,9+Uw
M5ZUZ—Z5U¢—l6U9+Uw
M6IUZ+Z5U¢—Z6U9—U¢

Donde: d;, = 0.2194 m, dp, = 0.1584 m, dp, = 0.0762 m, dp, = 0.29 m, [; = 0.4053 m,
I, =0.0822m, 3 = 0.07m,l; = 0.29m, l5 = 0.79 mand /g = 0.17 m son las ubicaciones de
los Ducted-Fans con respecto al c.g. en el plano xg-yg. M;: representa el sistema Ducted-Fan

de las plataformas.
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4.3.4. Condiciones de Simulacion

Las simulaciones de vuelo se llevaron a cabo bajo las condiciones atmosféricas de la Ciudad
de México (consultar Tabla 4.2). La prueba consistié en realizar un despegue vertical con
ambas plataformas hasta alcanzar la altura de transicion previamente definida en 30 metros.
A continuacién, se procedié con la fase de transiciéon al modo avién y, una vez completa-
da esta fase, se mantuvo un vuelo recto y nivelado a una altitud constante de 30 metros.
Estas simulaciones se llevaron a cabo utilizando ambas versiones de las plataformas mencio-
nadas anteriormente: XEVTOL-2FNW y XEVTOL-4FNW, permitiendo asi una posterior
comparacion de su desempeiio energético y aerodindmico. Es importante destacar que las
simulaciones se realizaron considerando el peso vacio de cada vehiculo, es decir, 2.1 kg y

2.7 kg para XEVTOL-2FNW y XEVTOL-4FNW, respectivamente.

Tabla 4.2: Condiciones atmosféricas durante la simulacion.

Magnitud Valor Unidad
Elevacion CDMX 2250 m
Densidad del Aire 0.9814 kg/m?

Viscosidad Dindmica | 1.77x1075 | kg/m's

Temperatura 18
Hora 12 h
Viento 0 m/s

Las pruebas de vuelo MIL se desarrollaron utilizando dos computadoras en paralelo, una
ejecutando X-Plane 11.5 y la otra Matlab-Simulink 2022a comunicdndose por medio de una
red local. De esta forma, se realizaron las pruebas de vuelo con el minimo de caracteristicas
grificas, manteniendo un nimero de cuadros por segundo durante la simulacién en un mar-
gen de 30 fps (cuadros por segundo), en donde un intervalo entre 25-35 fps es considerado
ideal para la simulacion [54]. Los equipos utilizados para el desarrollo de estas simulaciones
son: Laptop ASUS ROG GL752VW con procesador Intel Core I7-6700HQ 2.60 GHz, 16GB
de RAM, tarjeta grafica NVIDIA Geforce GTX 960M, con Windows 10 Home y Xtreme PC
Gamer AMD Radeon Vega Renoir Ryzen 7 5700G 3.8 GHZ, RAM 16GB, con Windows 10

Pro.
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4.3.5. Resultados de Simulacion

Los resultados obtenidos mediante la técnica MIL utilizando X-Plane y Matlab-Simulink se
derivaron de las simulaciones de vuelo de las configuraciones XEVTOL-2FNW y XEVTOL-
4FNW. Para ambas configuraciones, se realizé una comparacion en términos de eficiencia

energética y rendimiento aerodinamico.

Las Figuras 4.16, 4.17, 4.18 y 4.19 presentan los resultados de altura, orientacion (cabeceo
y alabeo), las sefales de transicion, los pardmetros de eficiencia energética, velocidades y el
rendimiento aerodindmico utilizando X-Plane y Simulink después de simular cada uno de

los vehiculos bajo las mismas condiciones.
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Figura 4.16: Resultados de simulacion para las dos plataformas. Se muestra de arriba hacia
abajo: altura, orientacion (cabeceo y alabeo) y las sefiales utilizadas para la transicion.

Se puede observar en el grifico de altura de la Figura 4.16 que el vehiculo se eleva has-
ta una altura de treinta metros en modo multirrotor a una velocidad de ascenso de 1 m/s,
manteniéndose a esta altura durante cinco segundos. Luego, inicia la transicion al modo de
ala fija treinta y cinco segundos después del despegue. Esta transicion, comienza inclinando
gradualmente el mecanismo basculante hacia adelante, al mismo tiempo que aumenta pro-
gresivamente el empuje de los dual Ducted-Fans frontales hasta alcanzar el treinta por ciento

de la potencia para ganar velocidad horizontal. Al segundo cuarenta, el controlador del modo
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multirrotor comienza a disminuir su accion, lo que implica reducir la potencia de los Ducted-
Fans embebidos en el ala, ya que apagarlos disminuye la resistencia adicional causada por
las palas giratorias, reduciendo asi el consumo total de energia y aumentando la autonomia

de la aeronave.

Durante la transicion, los Ducted-Fans son controlados por dos sistemas: el controlador del
modo multirrotor y el controlador del modo ala fija. Debido a la accidon de inclinacion,
los motores frontales experimentan una disminucién en su rendimiento relacionado con la
dindmica de cabeceo, lo que resulta en un notorio cabeceo hacia abajo del vehiculo, como se
muestra en la Figura 4.16. Este cabeceo hacia abajo durante la transicion, siempre que sea
pequefio, no afecta significativamente la dinamica de balanceo. Sin embargo, si su magnitud
aumenta, puede comenzar a influir en el alabeo del vehiculo. La fase de transicion finaliza a
los sesenta segundos, cuando la potencia de propulsion alcanza su valor establecido en trein-
ta por ciento, los dngulos de balanceo y cabeceo convergen a cero grados y el vehiculo vuela

nivelado a una altura de treinta metros.

Los resultados mostrados en la Figura 4.17 muestran tres parametros energéticos obtenidos
durante la simulaciéon de ambos vehiculos. El grafico de potencia muestra el consumo de
potencia eléctrica del sistema de propulsion durante la fase de multirrotor, desde el segundo
0 hasta el segundo 35. A partir del segundo 35 hasta el segundo 40, el consumo de energia
se incrementa debido a la transicion del modo multirrotor al modo ala fija, que requiere mas
energia para compensar la pérdida de altitud. Después de alcanzar el segundo 40, se observa
una reduccién en el consumo de energia. Esta reduccion se debe a la transicion gradual
del modo multirrotor al modo ala fija. Durante esta fase, la aeronave entra en un descenso
debido a la disminucién del empuje generado por los dual Ducted-Fans frontales y la falta
de sustentacion suficiente para mantener el vuelo en modo ala fija. La altitud es controlada
por las superficies de control, mientras que se incrementa gradualmente el empuje de los
Ducted-Fans frontales hasta que el vehiculo alcanza la velocidad horizontal suficiente para

utilizar exclusivamente el controlador de ala fija.

En la Figura 4.17, relacionada con los resultados de potencia obtenidos, se marcan el inicio
y el final de la fase de transicién con lineas discontinuas en el tiempo ¢ = 35 sy t = 60 s,
respectivamente. Una vez que la transicion ha finalizado, en ¢ = 60 s, los dual Duced-
Fans basculantes solo generan empuje hacia adelante. Podemos observar que en el segundo

sesenta, hay una disminucién significativa del cien por ciento en el consumo de energia
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Figura 4.17: Pardmetros energéticos. De arriba a abajo: Potencia eléctrica consumida por el
sistema de propulsion de cada aeronave, Eficiencia energética (propulsion/potencia eléctrica)
y porcentaje de potencia utilizado.

durante la fase de ala fija. Esta reduccidn se atribuye a la sustentacion aerodindmica generada
por el ala, lo que permite un vuelo més eficiente. Esto contrasta con el modo multirrotor, en
el que la sustentacion proviene principalmente del empuje de los rotores, lo que requiere un

suministro continuo de energia para mantener el vehiculo en vuelo.

Al analizar la fase multirrotor, se observa que la plataforma 4FNW consume energia adicio-
nal debido a la inclusion de dos Ducted-Fans extra en comparacion con el 2FNW, que opera
con una demanda de energia mds baja. Sin embargo, al examinar detenidamente el grafico
de eficiencia energética, se revela que el 4FNW logra una eficiencia energética de 4 g/W,
mientras que el 2FNW alcanza 3.6 g/W. Esto demuestra que el 4FNW es el vehiculo més
eficiente en términos energéticos. Esta ventaja se debe a la distribucion del peso del vehiculo
entre un mayor nimero de Ducted-Fans, permitiendo operar a porcentajes de potencia mas

bajos, resultando en un rendimiento més eficiente.

En la gréfica de 1a Figura 4.18, se presentan la velocidad horizontal y la velocidad de ascenso
de ambas plataformas. Es evidente que durante el vuelo en modo multirrotor, ambas aero-

naves ascienden a una velocidad constante de 1 m/s. Por otro lado, se observa un aumento
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Figura 4.18: Velocidades horizontal (1/},) y ascenso (V7).

en la velocidad horizontal a medida que ambas aeronaves alcanzan sus velocidades méximas
en el modo ala fija, utilizando solo el treinta por ciento de potencia de los motores. En con-
creto, las aeronaves 2FNW y 4FNW alcanzan velocidades horizontales de 29 m/s y 27 m/s,
respectivamente. La diferencia en las velocidades aerodinamicas se debe al peso mas ligero

del vehiculo 2FNW en comparacion con el 4FNW.

La Figura 4.19 ilustra los resultados relacionados con el rendimiento aerodindmico obtenido
durante las simulaciones MIL. En el gréfico se presentan tres curvas correspondientes al

coeficiente de sustentacion (C7), al coeficiente de arrastre (Cp) y a la fuerza de arrastre (D).

Los resultados de los coeficientes se presentan para el modo de vuelo ala fija. Al comienzo
de esta fase, se observa un aumento en el coeficiente de sustentacion (C7), ya que los vehicu-
los necesitan ascender para alcanzar su altitud objetivo. Ademads, los vehiculos vuelan a una
velocidad aerodindmica relativamente baja, por lo que se ajusta el angulo de ataque para au-
mentar C';. A medida que la velocidad aerodindmica aumenta, el coeficiente de sustentacion
tiende a estabilizarse en un valor constante, indicando la entrada en una fase de crucero. Du-
rante esta fase de crucero, el vehiculo 4FNW muestra un mayor C';, en comparacién con el

2FNW, debido a su mayor peso que requiere una mayor sustentacion.
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Figura 4.19: Resultados aerodindmicos. Coeficiente de sustentacién (C'p), coeficiente de
arrastre (C'p) y fuerza de arrastre (D).

Por otro lado, el coeficiente de arrastre (C'p) sigue un comportamiento similar al C';, aumen-
tando al inicio debido a al arrastre inducida durante la fase de ascenso, pero disminuyendo a
medida que se alcanza la velocidad de crucero. Sin embargo, el 4FNW muestra un mayor va-
lor de C'p durante la fase de crucero en comparacién con el 2FNW, debido a los Ducted-Fans

adicionales de esta configuracion.

En cuanto a la fuerza de arrastre (D), durante el vuelo en modo multirrotor, ambas aeronaves
exhiben un arrastre cercano a 0.9 N, que se debe a una fuerza contraria al movimiento vertical
del vehiculo. Este arrastre estd influenciado por factores como la superficie alar y la velocidad

de ascenso.

Por ultimo, los resultados de arrastre durante el vuelo en modo multirrotor muestran un valor
cercano a 0.9 N para ambas aeronaves. Este arrastre se debe a la generacion de una fuerza
opuesta al movimiento vertical del vehiculo. Factores como la superficie alar y la velocidad

de ascenso influyen en este arrastre.

En la Figura 4.20 se muestran algunas imagenes de las simulaciones de vuelo por medio de

MIL en el entorno de X-Plane.
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(a) XEVTOL-2FNW en vuelo avion. (b) XEVTOL-4FNW realizando la transicion.

Figura 4.20: Capturas de pantalla de las plataformas XEVTOL volando en el entorno de
simulacién X-Plane.

4.4. Discusion

Por medio de las simulaciones MIL desarrolladas mediante X-Plane, se logré analizar el
desempefio de los conceptos XEVTOL estudiando sus pardmetros de energia y aerodindmi-
cos, mostrando al concepto XEVTOL-4FNW como el de mayor eficiencia en la fase de vuelo
multirrotor, sin embargo el par de ductos extra que tiene esta configuracion incrementaron
el arrastre aerodindmico en comparacion con el 2FNW. En el siguiente capitulo se presen-
ta la construccién de los prototipos 2FNW y 4FNW para el desarrollo de pruebas de vuelo

experimentales.







Capitulod

Resultados experimentales de los

prototipos

En este capitulo, se presenta el proceso de construccion de los prototipos XEVTOL-2FNW y
XEVTOL-4FNW para realizar pruebas de vuelo, basados en la informacion obtenida durante
la fase de disefio. El proceso de construccion abarca varios pasos, que incluyen la adapta-
cion de la plataforma TuffWing al disefio de los conceptos XEVTOL, la fabricacion de la
estructura que integra los Ducted-Fans mediante impresion 3D, el disefio y fabricacion de
elementos estructurales para ensamblar la plataforma, la incorporacién de la avidnica en la
aeronave, la programacion del autopiloto de acuerdo a la configuracion de las plataformas y,

finalmente, la realizacion de pruebas de vuelo en modo multirrotor.

5.1. Manufactura de los prototipos

El desarrollo de estos prototipos se inicié tomando como punto de partida una aeronave co-
mercial tipo ala volante llamada TuffWing, que estaba construida principalmente con espuma
de polipropileno expandido (EPP) y placas de plastico de PVC corrugado. Se llevé a cabo
una adaptacion de esta aeronave para acoplarse con las dos configuraciones XEVTOL. A
continuacion, se describen los procesos de manufactura realizados para la obtencion de los

prototipos.

73
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5.1.1. Ducted-Fan y Dual Ducted-Fan

Para adaptar el vehiculo TuffWing al diseio XEVTOL, que incluye los Ducted-Fans embe-
bidos en el ala, se empled la técnica de corte con hilo caliente. Se realizaron dos aberturas
en cada semiala, siguiendo las ubicaciones de los Ducted-Fans previamente determinadas en
las fases de disefio anteriores. Estas aberturas permitieron fijar la estructura que alberga los

sistemas Ducted-Fan en la aeronave.

La construccion de los Ducted-Fan se llevo a cabo utilizando tecnologia FDM (Fused De-
position Modeling) con impresoras 3D. Para la parte del ducto, se utiliz6 material PLA y la
impresora 3D Flashforge. Para la parte central que actia como soporte para los motores, se
empled la impresora Markforge Mark Two junto con el material Onyx, una mezcla de nylon
y fibra de vidrio con refuerzos de fibra de carbono. Esta eleccién permitié obtener una mayor

resistencia mecénica y térmica en comparacion con el PLA.

El resultado fue el Ducted-Fan que se muestra en la Figura 5.1. Este Ducted-Fan se integro
en el agujero de la semiala previamente creado, como se puede apreciar en la fotografia del

ensamble en la Figura 5.2.

Figura 5.1: Fotografia del Ducted-Fan fa-

bricado mediante FDM utilizando una Figura 5.2: Fotografia del ensamble del
combinacion de materiales. La parte del Ducted-Fan dentro de la abertura de la
ducto fue impresa en PLA, mientras que semiala izquierda, cortada mediante la
la parte central en Onyx. técnica de hilo caliente.

La manufactura del Dual Ducted-Fan, tanto el frontal como el posterior para la version
4FNW, requiri6 la segmentacion de la pieza en varias partes debido a que sus dimensiones
excedian el 4drea de trabajo de las impresoras 3D. Los cortes se planearon meticulosamente
para afectar el menor nimero posible de elementos y no comprometer la integridad estruc-

tural del componente.
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El CAD de las piezas en las que quedo seccionado el dual Dual Ducted-Fan se muestra en
la Figura 5.3. Posteriormente se construyo el ducto mediante FDM utilizando material PLA
para la parte de los ductos y la parte central mediante Onix reforzado con fibra de carbono.

En la Figura 5.4 se muestran los ductos construidos, asi como los motores y los rotores

Figura 5.3: Bosquejo CAD de las piezas en las cuales se dividi6 el Dual Ducted-Fan del
sistema de propulsion de las plataformas XEVTOL.

montados.

Figura 5.4: Fotografia del ensamble final del Dual Ducted-Fan con sus motores y rotores.

A continuacion, se describe el disefio y construccion de elementos estructurales que integran
la aeronave como son: el marco de empotre del perfil de carbono y la sujecion del mecanismo
basculante. Algunas de ellas desarrolladas mediante impresion 3D y otras utilizando corte
laser para construir piezas que formen una estructura en conjunto que soportara al mecanismo

basculante junto con el Dual Ducted-Fan.

5.1.2. Marco de empotre del perfil de carbono

El marco de montaje del perfil de fibra de carbono cumple el propdsito de asegurar el brazo
de fibra de carbono en el que se encuentra montado el Dual Ducted-Fan. Este marco tiene
la funcién de mantener el brazo de fibra de carbono, que sostiene el Dual Ducted-Fan, de
manera fija a la estructura principal del ala volante, que en su mayoria estd construida de

EPP. El objetivo de esta estructura es limitar los movimientos longitudinales del brazo, asi
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como los momentos generados por el propio peso de los motores durante el vuelo. En la
Figura 5.5 se ilustra el disefo creado como solucién para anclar el brazo de fibra de carbono

al fuselaje de la aeronave.

Figura 5.5: Disefio en CAD del marco de sujecion de la barra.

En la Figura 5.5, se distingue una pieza de tono gris oscuro colocada sobre el marco de
sujecion. Esta pieza tiene una doble funcion: reforzar la seccidn critica del marco y servir
como punto de fijacion para el perfil de fibra de carbono, representado en color blanco. Su
propoésito primordial es restringir los desplazamientos longitudinales del perfil de carbono.
La pieza de refuerzo, detallada minuciosamente en la Figura 5.6, estd compuesta por tres

partes, como se ilustra en la subfigura (c).

(a) Vista 3D de la pieza so- (b) Vista posterior de la pieza sobre la zona a reforzar.
bre la zona a reforzar.

(c) Partes que conforman
a la pieza de refuerzo-
mordaza.

Figura 5.6: Pieza de refuerzo-mordaza del marco de sujecion de la barra.
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Utilizando placas de MDF cortadas mediante un cortador ldser se construyeron las partes
que conforman al marco de sujecion anteriormente descrito y el resultado se muestra en la

Figura 5.7.

(a) Vista posterior del marco de (b) Vista superior del marco de em-
empotre. potre.

Figura 5.7: Foto del marco de empotre ensamblado en el fuselaje del avién y sujetando la
barra.

Basandose en el disefio en CAD de la pieza ilustrada en la Figura 5.6, se opt6 por fabricarla

mediante FDM utilizando la impresora Mark Two. La Figura 5.8 exhibe el resultado de

la manufactura de las partes constituyentes del refuerzo del marco, ademds de mostrar su
montaje en dicho marco.

- S

(a) Resultado de la impresioén 3D de las piezas de refuerzo

(b) Pieza de sujecién montada en el marco de sujeccién

Figura 5.8: Refuerzo fabricado en Onix mediante la técnica de FDM.

5.1.3. Sujecion del mecanismo basculante

La pieza de sujecion del mecanismo basculante tiene la funcién de mantener unidos el perfil

de fibra de carbono y el servomotor Dynamixel AX-12, en el cual estd montado el Dual
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Ducted-Fan frontal. Se realiz6 una modificacién en esta pieza para permitir el paso de los

cables a través del interior del perfil de carbono.

Se desarroll6 la construccion de esta pieza utilizando la técnica de Fabricacion FDM me-
diante el uso de Onix como material base, reforzado con fibra de carbono. La Figura 5.9 (a)
ilustra el proceso de impresion de la pieza, en el que se pueden apreciar las capas de fibra de
carbono en color azul, que refuerzan la estructura de la pieza, y el material ONYX en color
blanco. En la otra parte de la Figura 5.9 (b), se muestra la pieza construida y montada so-
bre el perfil de fibra de carbono, cumpliendo su funcién de sujetar el servomotor Dynamixel

AX-12, en el cual se encuentra montado el Dual Ducted-Fan.

(a) Software Eiger para la configuracién de la im- (b) Pieza montada sobre el perfil de carbono para
presion de la pieza en el equipo MarkForge Two. sujetar al motor basculante.

Figura 5.9: Pieza de sujecion con el perfil de carbono impresa en material Onix reforzada
con fibra de carbono. Configuracién en el software Eiger y pieza montada.

Siguiendo la misma metodologia, se fabricé la version 4FNW. Esta variante comparte ca-
racteristicas similares con la version 2FNW, presentando la principal diferencia en el Dual
Ducted-Fan de la parte trasera del vehiculo 4FNW. La construccion de este Dual Ducted-Fan
se llevo a cabo de manera similar a la descripcion previamente detallada. Se muestra en la

Figura 5.10 el ensamble de estos Dual Ducted-Fan sobre el fuselaje de la plataforma 4FNW.

Figura 5.10: Fotografia de los dos Dual Ducted-Fans ensamblados en el fuselaje, formando
la parte central del vehiculo XEVTOL-4FNW.




CAPITULO 5. RESULTADOS EXPERIMENTALES DE LOS PROTOTIPOS 79

5.2. Avionica del vehiculo

El autopiloto Pixhawk ofrece una amplia variedad de opciones para la conexion de periféri-
cos gracias a su soporte de varios protocolos de comunicacion. Esto permite la conexion de
diversos sensores que contribuyen a la navegacion de la aeronave o para la recoleccion de
informacién durante una misién. También es posible conectar dispositivos de comunicacidn,
actuadores y mas. En este proyecto en particular, se utilizaron los siguientes dispositivos pe-
riféricos: GPS, receptor de radio, telemetria, servomotores y motores sin escobillas. Estos
componentes se integraron con el autopiloto Pixhawk para habilitar un control y operacion

efectivos de la aeronave.

La comunicacion entre el piloto y la aeronave se establece a través de un enlace con el radio-
control. En este proceso, el piloto envia comandos desde el radiocontrol hacia el receptor a
bordo de la aeronave. El receptor recibe estos comandos y los transmite al autopiloto, que a
su vez los interpreta como acciones sobre los actuadores, en funcidén del modo de vuelo en el
que se encuentre la aeronave. En este proyecto especifico, se utiliz6 un radio control DX8 de
la marca Spektrum con 8 canales para establecer esta comunicacion y controlar las acciones

del vehiculo desde tierra.

Finalmente, es importante mencionar la comunicacién con el servomotor AX-12A, que re-
quiere una interfaz electrénica para recibir y comprender la informacién proporcionada por
el Pixhawk. Para lograr esto, se empled una tarjeta Arduino Nano. Esta tarjeta tiene la fun-
cion de leer la sefial PWM que indica la orientacion del servo en relacion a la fase de vuelo
transmitida por el Pixhawk. Luego, convierte esta informacién en una trama de datos que
el AX-12A puede entender, permitiendo asi controlar y orientar el servomotor de manera

adecuada segun las instrucciones recibidas del autopiloto.

La Figura 5.11 muestra el diagrama de la avidnica que estd integrada en la plataforma
XEVTOL-2FNW. Es importante destacar que este mismo diagrama se aplica también a la
plataforma XEVTOL-4FNW, con la unica diferencia en el nimero de motores: cuatro en la

primera y seis en la segunda version.




80 CAPITULO 5. RESULTADOS EXPERIMENTALES DE LOS PROTOTIPOS
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Figura 5.11: Conexion de los dispositivos utilizados en los prototipos a los periféricos de la
tarjeta Pixhawk 1.

5.3. Programacion del Autopiloto Pixhawk 1 usando PX4

El controlador de vuelo Pixhawk 1 es un reconocido sistema de piloto automatico de proposi-
to general que se fundamenta en el disefio de hardware abierto del proyecto Pixhawk, es-

pecificamente en su version FMUV2.

PX4 es un proyecto de desarrollo de piloto automatico de c6digo abierto que forma parte de
DroneCode. Ha sido desarrollado con una arquitectura que permite una migracion sencilla

de una plataforma a otra.

La estructura general de la arquitectura de PX4 se compone de un conjunto de tareas que
se ejecutan en un sistema operativo en tiempo real (RTOS, por sus siglas en inglés) llamado
NuttX. Este RTOS estéd disefiado para ser compatible con una amplia gama de plataformas

de 8 a 32 bits, y ofrece soporte para varios protocolos de comunicacion.

Los controladores de sensores y actuadores, ademds de otras tareas que interactian con dis-
positivos externos a la computadora, se ejecutan como tareas independientes sobre NuttX.
Para la interaccion con el conjunto de tareas encargadas del control de vuelo, la estimacion
de estados y otras funciones, se emplea un sistema de publicacidn y suscripcion de mensajes

conocido como uORB.

PX4 es una plataforma que ofrece la flexibilidad de adaptar su estructura segin las necesida-
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des del usuario, las cuales se dividen en cuatro secciones:

1. Ya se tiene un vehiculo y solo se quiere volar.
2. Se estda modificando un vehiculo ya desarrollado.
3. Se quiere construir un vehiculo desde cero.

4. Se quiere ejecutar el firmware de PX4 en un nuevo hardware y extender la plataforma.

Cada una de estas secciones se ajusta a diferentes escenarios y niveles de desarrollo, per-
mitiendo a los usuarios elegir la ruta que mejor se adapte a sus requerimientos y objetivos

especificos.

En este contexto, el nivel de dificultad varia desde lo mds sencillo, que incluye vehiculos
listos para volar, hasta tareas mas complejas como modificar algoritmos, afiadir nuevos mo-
delos, integrar hardware adicional y establecer comunicacion entre el autopiloto y otros dis-

positivos externos.

Dado que las configuraciones XEVTOL se destacan por ser aeronaves H-VTOL no conven-
cionales, estas no se encuentran predefinidas en el catdlogo de aeronaves ya desarrolladas por
PX4. Por lo tanto, es necesario configurar el firmware PX4 para el correcto funcionamien-
to de las aeronaves. Para lograr esto, se toma como base la configuracion de las aeronaves

H-VTOL que ya estédn incluidas en el autopiloto.

Este proceso implica definir la geometria de los vehiculos mediante la ubicacién de los
Ducted-Fans en relacion con el c.g. y asignar las dindmicas que controlardn cada uno de los
actuadores de las aeronaves. De esta manera, se crea una configuracion personalizada que se
adapte a las necesidades y caracteristicas tnicas de las aeronaves XEVTOL. A continuacién

se describe dicho proceso.

5.3.1. Definicion de la Geometria del vehiculo

Los prototipos con los que se trabaja se definen por su configuracion multirrotor como cua-
drirrotor y hexarrotor (2FNW y 4FNW, respectivamente). Ademads, en el modo ala fija, se
emplea una configuracién de ala volante. Es importante sefialar que esta configuracion es-
pecifica de H-VTOL no se encuentra disponible directamente en el catdlogo de vehiculos de

PX4, aunque existen algunas configuraciones H-VTOL disponibles.
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Por lo tanto, se necesita llevar a cabo una adaptacion personalizada del firmware para ga-
rantizar el funcionamiento de estos prototipos. Esta adaptacion implica la modificaciéon de
parametros especificos que impactan en la geometria, el control de los Ducted-Fans y otros

actuadores.

Para definir una nueva configuraciéon de vehiculo en PX4, se requiere la creacién de un
nuevo conjunto de archivos “mixer’que definen como se combinan las sefales de control
para los actuadores disponibles. Asimismo, es necesario generar un archivo de configuracion
especifico para el vehiculo, donde se establezcan parametros tales como ganancias y limites
de rendimiento de la aeronave. En el caso de vehiculos multirrotor o VTOL con disposiciones
no convencionales, también es esencial crear un archivo que detalle la distribucién y el giro

de los rotores.

En el caso de una aeronave H-VTOL con una configuracién no convencional, el proceso de
creacion de una nueva configuracion comienza con la elaboracion del archivo de descripcion
de geometria. En este archivo se detalla la disposicion geométrica de la aeronave, incluyendo
la ubicacion de cada motor en relacion con el c.g. Ademads, se especifica el sentido de giro

de cada motor, asi como la proporcién de fuerza y momento que cada uno de ellos genera.

Los archivos de geometria se encuentran en la ruta src/lib/mixer/geometries con la extension
.toml. A continuacion se presenta el codigo desarrollado para el vehiculo XEVTOL-2FNW.

Para el vehiculo XEVTOL-4FNW, la estructura es similar, con la adicion de dos Ducted-

Fans.
# Quad [ [rotors]]
[info] name = "front_right"
key = "2FNW" position = [0.20, 0.78, 0.0]
description = "XEVTOL-2FNW" direction = "CCW"
Cct=1.2
[rotor_default]
axis = [0.0, 0.0, —-1.0] [[rotors]]
Ct = 1.0 name = "front_left"
Cm = 0.05 position = [0.20, -0.78, 0.0]
direction = "CW"

[[rotors]]
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name = "rear_right"

[[rotors]]
position = [-0.20, 0.29, 0.0]

name = "rear_left"
direction = "CCwW"

position = [-0.20, -0.29, 0.0]

Dentro de la seccion [info], se encuentra un parametro llamado “key”, el cual especifica cémo
se utilizard la geometria en el mezclador. Ademas, en esta misma seccidn, se proporciona una

descripcion de la configuracion en el parametro “description”.

Cada rotor del vehiculo se define en la seccion [rotors]. En la variable “direction” se especi-
fica el sentido de rotacion de cada motor (“CW? para horario y “CCW” para antihorario). La
variable “axis” indica la ubicacién del motor con respecto al c.g. Las variables “Ct” y “Cm”
representan los coeficientes de tracciéon y momento generados por la hélice, respectivamente.

La variable “name” permite asignar un identificador a cada motor.

5.3.2. Mixers

El proceso continda con los archivos del “mixers”. En estos archivos se asignan los controles
a los diferentes actuadores de la aeronave. Se utilizan los archivos .main.mix y .aux.mix,
los cuales se encuentran en la ruta ROMFS/px4fmucommon/mixers. El archivo .main.mix
se refiere a los puertos identificados como “main out”, mientras que el archivo .aux.mix
corresponde a los puertos de salida auxiliares. El siguiente cddigo corresponde al archivo

vtol/AAVVT/quadt.main.mix creado para los vehiculos.

Motores

R: 2FNW 10000 10000 10000 O

Channel 5 connects to the right (starboard) elevon.

Channel 6 connects to the left (port) elevon.

7500 7500 0 -10000 10000




84 CAPITULO 5. RESULTADOS EXPERIMENTALES DE LOS PROTOTIPOS

S: 1 0 -10000 -10000 0 -10000 10000
S: 11 10000 10000 0 -10000 10000
M: 2

O: 7500 7500 0 -10000 10000
S: 1 0 -10000 -10000 0 -10000 10000
S: 11 -10000 -10000 0 -10000 10000

Los cédigos .mix considerardn tnicamente las lineas de c6digo que comiencen con una letra
seguida de dos puntos. La letra inicial determina el tipo de definicion que se realizara: la letra
Z indica que no se desea crear un mixer pero se ocupa el puerto, la letra M indica que se trata
de un mixer sencillo que combina cero o mas entradas de control, y la letra R indica que es

un mixer para multirrotores.

El fragmento de cédigo presentado anteriormente comienza con un mixer disefiado para
multirrotores. En este caso, el identificador “2FNW” se refiere a la configuracion definida en
el archivo .toml. Dado que esta configuracion define cuatro rotores, se asignaran los primeros
cuatro puertos de “main out”. Los tres valores siguientes representan el nivel de control que
se aplicard a los movimientos de alabeo, cabeceo y guifiada, normalizados en un rango de
0.0 a 1.0, con un factor de escala de 10000. Por ultimo, el dltimo valor indica la velocidad

de rotacién deseada para los motores cuando las entradas de control son nulas.

5.4. Resultados de las pruebas de vuelo multirrotor

A partir del proceso de disefio y construccion que se llevo a cabo, se logré la creacién de
las plataformas XEVTOL-2FNW y XEVTOL-4FNW, disefiadas para llevar a cabo pruebas
de vuelo en el modo multirrotor. En consecuencia, esta seccién se enfoca en presentar los
resultados de las pruebas de vuelo realizadas, cuyo proposito fue validar la funcionalidad de
estas configuraciones y evaluar su rendimiento en el modo de vuelo multirrotor, con el obje-
tivo de establecer una comparacion entre ellas. Para ilustrar visualmente estas plataformas,
la Figura 5.12 exhibe el montaje final de ambos vehiculos, encapsulando todo el proceso

realizado.
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(a) XEVTOL-2FNW. (b) XEVTOL-4FNW.

Figura 5.12: Fotografias de los prototipos XEVTOL desarrollados para llevar a cabo pruebas
de vuelo.

5.4.1. Capacidades VTOL

Durante las pruebas experimentales, uno de los pardimetros mds importantes a evaluar es la
capacidad de despegue vertical de la aeronave. El objetivo es lograr que la aeronave pueda
despegar utilizando aproximadamente entre un cincuenta y sesenta por ciento de la potencia
total disponible. Esta estrategia tiene varios propdsitos: en primer lugar, ayuda a conservar
la energia de las baterias y prolongar la duracion del vuelo; en segundo lugar, proporciona
un margen de potencia adicional que puede utilizarse para contrarrestar perturbaciones como
rafagas de viento; por dltimo, este exceso de potencia también se reserva para situaciones de

emergencia.

Para evaluar las capacidades VTOL, se llevaron a cabo pruebas de vuelo con ambos proto-
tipos. Estas pruebas consistieron en realizar vuelos en modo multirrotor utilizando la confi-
guracion de vuelo “Estabilizado”del autopiloto PX4, donde las leyes de control se encargan

dnicamente de mantener la orientacion del vehiculo.

Durante las pruebas, se llevé a cabo el despegue vertical de ambas plataformas hasta una altu-
ra de cinco metros, manteniéndose en vuelo estacionario por diez segundos y posteriormente
aterrizando de forma vertical. Las condiciones atmosféricas que se presentaron durante estas

pruebas se detallan en la Tabla 5.1.

Las Figuras 5.13 y 5.14 ilustran los resultados de las pruebas de vuelo realizadas con las pla-
taformas 2FNW y 4FNW, respectivamente. En estas figuras se muestran los datos obtenidos

para la altura alcanzada, asi como la orientacion en términos de cabeceo y alabeo.

Ambos vehiculos despegaron de manera vertical y alcanzaron la altura deseada de cinco

metros. Ademads, se logro el aterrizaje vertical exitosamente. En cuanto a la orientacion, se
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Tabla 5.1: Condiciones atmosféricas durante las pruebas de vuelo.

Magnitud Valor Unidad
Elevacion CDMX 2250 m
Densidad del Aire 0.9814 kg/m3

Viscosidad Dindmica | 1.77x1075 | kg/m s
Temperatura 20 °
Viento ventolina -

observa que ambos vehiculos lograron estabilizarse. Cuando el valor de orientacién se man-
tiene en cero, significa que la aeronave estd manteniendo la referencia del horizonte, mientras
que un valor diferente indica que el piloto ha enviado comandos para realizar ajustes en la
orientacion o que el autopiloto esté realizando alguna compensacion debido a perturbacio-

nes, como rafagas de viento. Estos resultados confirman la funcionalidad VTOL de ambas

configuraciones multirrotor.

o)

Altura [m]
N S
I I

Cabeceo [grados]

Alabeo [grados]

0 5 10 15 20 25 30 35
Tiempo [s]

Figura 5.13: Resultados experimentales obtenidos para la plataforma XEVTOL-2FNW. Se
muestra de arriba hacia abajo: la altura, la orientacion en cabeceo y en alabeo.
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Figura 5.14: Resultados experimentales obtenidos para la plataforma XEVTOL-4FNW. Se
muestra de arriba hacia abajo: la altura, la orientacion en cabeceo y en alabeo.

5.4.2. Evaluacion del desempeino energético

De igual forma, durante las pruebas de vuelo se monitorearon parimetros energéticos como
la Potencia eléctrica consumida, la eficiencia energética y el porcentaje de potencia dis-
ponible utilizada. Mostrando en la la Figura 5.15 los resultados correspondientes a estos

parametros energéticos para la comparacion de desempefio de las aeronaves.

Se puede observar que durante el vuelo estacionario, la plataforma 2FNW consume en pro-
medio 771 W de potencia, mientras que la plataforma 4FNW consume 896 W. Este incre-
mento de hasta un dieciséis por ciento en el consumo de energia en el 4FNW se debe a la
inclusién de dos Ducted-Fans adicionales en comparacioén con el 2FNW, que opera con una
demanda de energia mas baja. Sin embargo, al analizar el grafico de eficiencia energética, se
revela que el 4FNW logra una eficiencia energética de hasta 3.79 g/W, en contraste con el
2FNW que alcanza 2.6 g/W como méaximo. Estos resultados demuestran que el 4FNW es el
vehiculo mas eficiente en términos energéticos, a pesar del mayor consumo de energia.

La informacion recopilada indica que el vehiculo XEVTOL-2FNW logr6 despegar vertical-

mente y mantenerse en vuelo estacionario utilizando el cincuenta y cuatro por ciento de su
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Figura 5.15: Parametros energéticos de las pruebas de vuelo. De arriba a abajo: Potencia
eléctrica consumida por el sistemas de propulsion de cada aeronave, Eficiencia energética
(propulsién/potencia eléctrica) y porcentaje de potencia utilizado.

potencia total, alcanzando una altura de 5 m. Por su parte, el vehiculo XEVTOL-4FNW lo
logré utilizando el cuarenta y uno por ciento de su potencia total y alcanz6 una altura de
5 m. Estos resultados validan la capacidad de despegue vertical del concepto XEVTOL, con-
firman los cdlculos de potencia requerida para levantar el peso de las plataformas 2.1 kg y
2.7 kg, y respaldan los resultados de simulacion obtenidos durante la fase de vuelo en modo

multirrotor.

Finalmente, en la Figura 5.16 se presentan fotografias tomadas de las aeronaves durante las
pruebas de vuelo. Ademads, se proporciona un enlace para acceder al video de las pruebas de

vuelo realizadas. https://youtu.be/QVprPsGmCtk.

5.5. Discusion

En este capitulo, se ha detallado el proceso de fabricacion de los prototipos XEVTOL-2FNW
y XEVTOL-4FNW, incluyendo la integracion de la avidnica necesaria para llevar a cabo
pruebas de vuelo experimentales y validar el rendimiento de estas plataformas en modo

multirrotor. Se determiné que la aecronave XEVTOL-4FNW exhibe una mayor eficiencia
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(a) XEVTOL-2FNW (b) XEVTOL-4FNW

Figura 5.16: Fotografias de las aeronaves XEVTOL durante las pruebas de vuelo multirrotor
realizadas en las instalaciones del CINVESTAV.

energética al generar una mayor sustentacion con un consumo de energia menor en compa-
racion con el vehiculo XEVTOL-2FNW. Estas pruebas experimentales han respaldado los
resultados obtenidos en el proceso de disefio y simulacidn, lo que fortalece la validez y efi-

cacia del enfoque XEVTOL en términos de despegue vertical y eficiencia energética.







Capitulo6

Conclusiones y trabajo a futuro

6.1. Conclusiones

Del trabajo de investigacion desarrollado, se derivan las siguientes conclusiones:

6.1.1. Desempeiio del sistema de propulsion

Los resultados de la caracterizacion experimental del sistema Ducted-Fan y la hélice libre
han proporcionado informacién sobre su eficiencia. Se ha demostrado que el sistema Ducted-
Fan supera en eficiencia energética al sistema de hélice libre, logrando un aumento de hasta
un treinta y cinco por ciento en la traccidon generada a maxima potencia. Este incremento
se traduce en un aumento de hasta 350 grf por motor, lo que equivale a un incremento de
1.4 kgf para la plataforma XEVTOL-2FNW y 2.1 kgf para la XEVTOL-4FNW, en condicio-
nes de mixima potencia. Los resultados anteriores, destacan claramente los beneficios de la

implementacion del sistema Ducted-Fan en aeronaves de esta naturaleza.

Un hallazgo importante es que la eficiencia energética del sistema Ducted-Fan presenta una
region de méxima eficiencia en torno al 17 % de potencia, con un valor de 4.4 g/W. Se
observa que a medida que la potencia se incrementa, la eficiencia disminuye rapidamente,
llegando a un minimo de 1.9 g/W a maxima potencia. Esto resalta la importancia de operar
los motores en la regidén cercana al 17 % de potencia para obtener una mayor fuerza de

traccion con un menor consumo de energia eléctrica.

Aplicando estos resultados a las configuraciones XEVTOL, se encontré que la plataforma
XEVTOL-4FNW, con un nimero mayor de Ducted-Fan, logra un aumento del 17 % en la

eficiencia vertical en comparaciéon con la XEVTOL-2FNW, bajo condiciones de maximo

91
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peso de despegue. Por otro lado, la version XEVTOL-2FNW, al tener un margen mayor con
respecto al peso méximo de despegue, muestra una mayor capacidad de carga. Sin embargo,
operaria en una region de menor eficiencia (por encima del 66 % de potencia). En contraste,
la plataforma XEVTOL-4FNW opera a alrededor del 50 % de potencia, lo que sugiere que

aun tiene la posibilidad de cargar un 30 % mas de peso.

6.1.2. Modelo matematico

La construccién del modelo matematico para describir las dindmicas del vehiculo XEVTOL-
2FNW a través del formalismo Newton-Euler ha sido un paso fundamental en este estudio.
Este modelo matematico general abarca diversos modos de vuelo, incluyendo multirrotor,
avidn y transiciones entre ellos. Esta representacion matemaética ha habilitado la formulacién
de estrategias de control basadas en el modelo, asi como la realizacién de simulaciones de la

plataforma para verificar los resultados mediante el uso de X-Plane.

Al desarrollar este modelo matematico, se ha conseguido una herramienta versatil que puede
representar la dindmica de la plataforma XEVTOL-2FNW durante sus diferentes modos de
operacion. Esto, a su vez, ha permitido el disefio y desarrollo de estrategias de control, que
son esenciales para lograr un vuelo estable y controlable en todas las fases de operacion,
incluyendo el despegue vertical, el vuelo en modo multirrotor y la transicion hacia el vuelo

como ala fija.

6.1.3. Comparacion del desempeiio de vuelo de los vehiculos 2FNW y

4FNW por medio de simulaciones MIL

Las simulaciones de vuelo MIL proporcionaron una valiosa herramienta para la evaluacion y
andlisis del rendimiento del sistema de propulsion propuesto. A través de estas simulaciones,

se han obtenido los siguientes resultados:

Se observé un incremento de hasta el 10 % en el consumo de energia del vehiculo XEVTOL-
4FNW durante la fase de vuelo en modo multirrotor. Este aumento se atribuye a los
dos Ducted-Fans adicionales, los cuales consumen mds energia en comparacién con el
XEVTOL-2FNW. Sin embargo, a pesar de este aumento en el consumo, se demostré que el
XEVTOL-4FNW es 11 % maés eficiente energéticamente en comparacion con el XEVTOL-
2FNW. Esto significa que el sistema de propulsion del XEVTOL-4FNW genera mas empuje
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con el mismo consumo de energia.

Durante la transicién de vuelo de modo multirrotor al vuelo en modo ala fija, se observd
una disminucién del consumo de energia eléctrica en ambas plataformas, reduciéndose la
potencia consumida en un 100 %. La potencia consumida por el XEVTOL-4FNW durante la

fase de vuelo en modo ala fija aument6 1 % en comparacion con el XEVTOL-2FNW.

En cuanto a la velocidad horizontal, durante la fase de vuelo en modo ala fija, el XEVTOL-
2FNW logr6 alcanzar una velocidad hasta un 7.4 % mas en comparacién con el XEVTOL-
4FNW durante la misma fase de vuelo en modo ala fija. Esto se atribuye a que el XEVTOL-

2FNW es més ligero.

Los resultados aerodindmicos de las simulaciones MIL mostraron que ambas plataformas
presentaron una fuerza de arrastre durante el ascenso vertical debido a la superficie del
ala. Esto contrasta con los multirrotores convencionales, donde esta fuerza es desprecia-
da. Ademads, se determiné que durante el vuelo en modo ala fija en condicién de crucero,
el XEVTOL-4FNW produjo un incremento de hasta un 46 % en el coeficiente de sustenta-
cion, debido a que se requirié mds sustentacion dado su mayor peso. En lo que respecta a la
resistencia aerodindmica del vehiculo, el XEVTOL-4FNW gener6 un aumento de hasta un
19 % en el coeficiente de arrastre durante el vuelo de crucero, debido a la presencia de los

Ducted-Fans extra.

6.1.4. Pruebas de vuelo multirrotor con el prototipo XEVTOL-2FNW
y XEVTOL-4FNW

Las pruebas de vuelo en modo multirrotor han demostrado de manera concluyente la capa-
cidad operativa de los conceptos XEVTOL para llevar a cabo despegues, aterrizajes y vuelo
estacionario de forma vertical. Estas pruebas no solo validan la precision de los resultados
obtenidos a través de las simulaciones, sino que también proporcionan una evaluacion practi-

cay tangible de la efectividad de estos conceptos en condiciones reales.

En particular, se realizé una comparacion entre los resultados de las simulaciones y los da-
tos recopilados durante las pruebas de vuelo multirrotor. En lo que respecta al porcentaje
de potencia utilizado para mantener el vuelo estacionario, se observé un error relativo del
44 % para la plataforma XEVTOL-2FNW y un 39 % para la XEVTOL-4FNW. Similarmen-

te, en términos de potencia eléctrica consumida, se detectd un error relativo del 9 % para la




94 CAPITULO 6. CONCLUSIONES Y TRABAJO A FUTURO

plataforma XEVTOL-2FNW y un 21 % para la XEVTOL-4FNW. En cuanto a la eficiencia
energética, los errores relativos fueron del 38 % para la plataforma XEVTOL-2FNW y del
5 % para la XEVTOL-4FNW.

Estos resultados indican que, si bien existen diferencias entre las simulaciones y las pruebas
reales, las simulaciones mediante la técnica MIL son aceptables y valiosas para las etapas
iniciales de disefio. Estas simulaciones permiten agilizar significativamente el proceso de
desarrollo de las aeronaves. A pesar de las discrepancias, estas simulaciones brindan una
base sdlida para la toma de decisiones y la evaluacion de conceptos en una fase temprana de

desarrollo, lo que a su vez puede acelerar la iteracion y optimizacion del disefio.

6.2. Trabajo futuro por desarrollar
Como trabajo futuro por desarrollar, se contempla:

= Desarrollar simulaciones CFD de la plataforma XEVTOL-2FNW para determinar el

impacto a la aerodindmica de los Fan-In-Wing durante la fase de vuelo en modo avion.

» Validar la caracterizacion aerodindmica en CFD por medio de pruebas experimentales

en tunel de viento utilizando un prototipo a escala.

= Realizar simulaciones de vuelo utilizando el modelo matematico desarrollado y apli-
car la misma estrategia de control PID en lazo cerrado. El objetivo es comparar los

resultados de estas simulaciones con las obtenidas a través del método MIL.

= Realizar un andlisis de la fuerza de arrastre originada por la superficie del ala durante el
despegue vertical, junto con la busqueda de la velocidad de ascenso 6ptima durante el
modo multirrotor, se torna fundamental para mitigar el consumo energético generado

por el arrastre adicional.

= Desarrollar un controlador de altitud que haga uso del dngulo de cabeceo y el empuje,
con el objetivo de mejorar la respuesta de altitud del vehiculo durante los modos de

vuelo de transicién y de ala fija.

= Estudiar los conceptos XEVTOL a través de simulaciones software-in-the-loop y
hardware-in-the-loop podria ofrecer una mayor comprension sobre el rendimiento de

estos vehiculos, lo que permitiria retroalimentar el proceso de disefio.
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= Incorporar la asistencia de los Ducted-Fans embebidos en el ala para generar sustenta-
cion y compensar la falta de flujo de aire sobre las alas hasta que la aeronave alcance la

velocidad aerodindmica requerida durante la fase de transicion en lugar de apagarlos.

= Realizar de forma experimental la transicion de vuelo multirrotor a modo avidén con

ambas plataformas.
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