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Resumen

Mediante un planteamiento teérico, similar al de un aerogenerador, se determiné la fuerza
de empuje realizada por la hélice principal de la plataforma propuesta, el momento de giro que
proporciona esta misma hélice afectando directamente a la guifiada y el momento de giro que pro-
porciona la hélice trasera, asi como la potencia requerida por los motores para generar esas fuerzas
y momentos. Estos datos fueron corroborados mediante analisis de volumen finito con el software
Ansys Fluent encontrando una coincidencia bastante aceptable. Los resultados de Ansys Fluent
se vincularon con un andlisis estructural en Ansys Mechanical para validar el funcionamiento es-
tructural del componente impreso en 3D, el cual se encontré a un tercio de su esfuerzo ultimo de
tension. Una vez se tuvo la validacidon mecanica para el correcto funcionamiento de la plataforma,
se model6 mediante la ecuacion de Euler-LaGrange el comportamiento del sistema, obteniéndose
asi 3 ecuaciones diferenciales de segundo orden no lineales, una por cada grado de libertad que
permite la plataforma al helicoptero montado en ella. Se linealizaron las ecuaciones dinamicas para
asi aplicarles una técnica de control bajo la hipo6tesis de que un controlador lineal puede controlar
satisfactoriamente un sistema no lineal si este se sintoniz6 con la version linealizada de la planta,
lo cual se logro satisfactoriamente cumpliendo el objetivo de este trabajo. Para simular el compor-
tamiento de las ecuaciones dinamicas y del control aplicado en estos se realiz6 un diagrama de
bloques en Simulink, y con la libreria de Simscape se vincul6 todo dato fruto de ese diagrama a las
conexiones del ensamble exportado mediante CAD, logrando asi una animacién que corresponde

al escenario fisico previo a la construccién de un prototipo.
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Abstract

A theoretical approach, similar to a wind turbine, was used to determine the thrust force produ-
ced by the main propeller of the proposed platform, the moment of rotation provided by this same
propeller and directly affects the yaw and the moment of rotation provided by the rear propeller,
as well as the power required by the motors to generate these forces and moments. This data was
corroborated by finite volume analysis with the Ansys Fluent software and found a quite accep-
table match. The Ansys Fluent results were linked to a structural analysis in Ansys Mechanical
to validate the structural performance of the 3D printed component, which was found to be one
third of its ultimate tensile strength. Once the mechanical validation for the correct operation of
the platform was had, the system behavior was modeled using the Euler-LaGrange equation, in this
way, 3 non-linear second order differential equations were got, one for each degree of freedom that
the platform allows the helicopter mounted on it. The dynamic equations were linearized in order
to apply a control technique under the hypothesis that a linear controller can satisfactorily control
a non-linear system if it was tuned to the linearized version of the plant, which was achieved sa-
tisfactorily fulfilling the objective of this work. In order to simulate the behavior of the dynamic
equations and the control applied to them, a block diagram was made in Simulink, and with the
Simscape library, all data from that diagram was linked to the connections of the assembly expor-
ted through CAD, thereby achieving an animation that corresponds to the physical scenario prior

to the construction of a prototype.
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Capitulo 1

Introduccioén

En el presente trabajo se disefia el control de una plataforma para un helicéptero de 3 grados de
libertad y se simula su dindmica altamente no lineal. El sistema recibe como entrada el error respec-
to a la posicion y orientacion objetivo y genera como salida las sefales de control que las corrigen.
Consta ademas de un movimiento traslacional para desplazarse verticalmente y dos rotaciones en

el guifiado y alabeo.

En un principio los Vehiculos Aéreos No Tripulados (VANT o UAV por sus siglas en inglés)
fueron usadas con fines militares, sin embargo, ahora tienen un uso destacado en cultura general,
ya sea para tomar fotos arqueoldgicas o panoramicas, mapeo de terrenos o en cosas tan cotidianas
como entrega de correspondencia. Es, por tanto, de gran importancia satisfacer de la mejor manera
las especificaciones de disefio de un esquema de control. Esto se complica debido a que, durante el
vuelo, los VANT se ven afectados por diferentes factores ambientales, siendo las rafagas de viento

las que mas afectan. Adicionalmente la dinamica de los VANT es no lineal.

Con lafinalidad de poder realizar actividades de alto riesgo, como lo son rescates en derrumbes
o terremotos, liberacién de escombro e inclusive operaciones médicas a distancia, se debe tener la
certeza de que el sistema responderd como es deseado sin importar las perturbaciones con las que

Sse encuentre.

El objetivo de este proyecto es, por tanto, desarrollar un sistema de control para estabilizar
un helicoptero de 3 grados de libertad, a través del andlisis de su dinamica y aplicando técnicas
de control. Ademas, se debera seleccionar una hélice capaz de maniobrar una masayde 0.5
su material para fabricacion, realizar el disefio del conjunto Plataforma-Aeronave, seleccionar los
motores adecuados para el funcionamiento del sistema en conjunto con su controlador de velocidad,
determinar la fuerza de sustentacion proporcionada por la hélice, asi como la velocidad que genera
por la rotacion de los alabes mediante ANSYS Fluent comparandolo con un analisis teérico Y el

efecto que produce estructuralmente sobre las palas.
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En estado del arte, se hace una breve descripcion de la aeronautica desde sus inicios, donde
la gente fantaseaba con poder alcanzar el cielo algun dia, pasando por la época donde se hizo
posible el primer vuelo y el desarrollo tecnolégico que se logro gracias a las guerras mundiales,
para finalmente aterrizar en los estudios mas recientes relacionados como tipos de aeronaves y los

diversos modos de controlarlas.

En el marco teorico, se hace una recopilacion de los conceptos técnicos necesarios para el sa-
tisfactorio desarrollo del proyecto. Se mencionan las ecuaciones de movimiento y como obtenerlas,
cémo simplificar un modelo para su facil andlisis y que ésta version simplificada represente o mas
acercado posible la ecuacion original dentro de un determinado dominio. Se habla sobre la trans-
formada de Laplace la cual sirve para resolver ecuaciones diferenciales de una forma algebraica
pasando del dominio del tiempo al dominio de la variable compl€jae’sto como precursor de la
funcion de transferencia, un modo de representar el comportamiento de un sistema que se define
como la salida entre la entrada, es cominmente usado en el diagrama de blogues y para sistemas

de control como el PID, del cual se hablard mas adelante.

En metodologia, se describen los componentes a utilizar y su seleccion, el material del cual

seran fabricados, el equipo necesario y el modo en que se analizara cada grado de libertad.

Para la dinamica del sistema se usa la ecuacion de Euler-Lagrange y se encuentra que la ve-
locidad del fluido que genera la rotacion de la hélice es dependiente de la potencia introducida al
sistemay que la fuerza de sustentacion que se genera es dependiente de la velocidad del fluido des-
plazado y por tanto de la potencia. Estos resultados son de interés para conocer el peso que podra
soportar la aeronave y es por esta razon que se validan en DFC (Dinamica de Fluidos Computacio-

nal).

En ANSYS Fluent se realiza el mallado del dominio, dividido en una malla giratoria y una
zona de fluido no perturbado , y se resuelve mediante una simulacién estacionaria y una transitoria,

al igual que se proponen dos tipos de mallado para comparar la convergencia de la solucion.

En ANSYS Mechanical se vinculan las cargas de presion ejercida por el fluido sobre el sélido
y agregandole el factor de rotacion se simula estructuralmente, pasando de igual manera desde un

mallado hasta la obtencion de la solucién y es simulado usando dos mallados distintos.
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En la parte de control se analizara la dinamica del sistema en Simulink, donde por medio de la
funcién de transferencia (linealizando el sistema) se puede establecer un controlador que estabilice
la respuesta del sistema no lineal.

En discusion se retoman todos los datos obtenidos en la parte de resultados, realizando un
analisis entre ellos, comparativas con otros autores, hipotesis y sugerencias a futuros trabajos. Fi-

nalmente, en conclusiones, se evalua el proyecto después de haber pasado por todas las etapas.
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Capitulo 2

Estado del Arte
2.1. Breve Historia de la Aeronautica

Desde el comienzo de la humanidad, uno de los mas grandes suefios ha sido el poder volar, un
claro ejemplo de esto es el mito griego de Dédalo e icaro, mostrado en Ia 2.1.1. En éste, el
ingenioso arquitecto, mecanico y escultor, Dédalo, después de edificar el laberinto para encerrar al
Minotauro de la isla de Creta, viéndose prisionero de Minos, rey del lugar, construyo dos pares de
alas de cera y plumas para escapar, junto con su hijo icaro. En este punto, el padre previno al joven
para que evitara volar muy bajo, cerca del agua, o muy alto, cerca del sol, pues de lo contrario, sus
alas se estropearian. Mas la imprudencia de icaro al verse capaz de volar lo hizo desobedecer a su

padre, ocasionando su muetrte [1].

En épocas mas recientes, Leonardo Da Vinci dedic6 parte de su tiempo en idear la forma de
gue el hombre pudiera volar. Basandose en las extremidades de los murciélagos, cre6 una maquina
voladora tipo aeroplano, sin motor, sostenido por las corrientes de aire, posteriormente disefié el
tornillo aéreo, considerado el antecesor del helicoptero, ambos mostrados en Ip figlra 2.1.2. Sus

aportaciones fueron punto de partida para la aviacion moderna [2].

Fue hasta 1903 cuando los hermanos Wright, de Carolina del Norte, en Estados Unidos, Pu-
dieron realizar el primer vuelo sostenido en una maquina mas pesada que el aire, al cual llamaron
“Flyer 1", mostrado en la figur.3. Este era un biplano construido de madera con tela como re-
cubrimiento en las alas, tenia una longitud de 6.4 m, una altura de 2.7 my 12.3 m de envergadura,

pudiendo soportar el peso de una sola persdna [3].

En la actualidad, se encuentran todo tipo de sistemas de vuelo en gran parte de los aspectos de
la vida moderna, no solo en ambitos militares, sino también en aplicaciones comerciales y civiles.
Se ha evolucionado desde la popularizacion del avibn como medio de transporte masivo de personas

y mercancia, la utilizacion de helicopteros para labores de reconocimiento, rescate y transporte,
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Figura 2.1.1: Mito de icaro y Dédaldl[1]

hasta llegar a la miniaturizacién de aeronaves. Esto Ultimo se refiere al surgimiento de dispositivos
voladores controlados por radiofrecuencia, asi como los relativamente modernos UAV, también
conocidos como drones. Dentro de estos Ultimos se encuentran dos grupos: los controlados de
forma remota por Radio Control (RC) y los capaces de realizar rutinas de vuelo de forma totalmente
auténoma. La mayor parte de estos avances e innovaciones en la aeronautica han sido posibles
gracias al desarrollo de la mecénica, la electrénica, la computacion, instrumentacién, control, entre

otras ramas de la ciencia y la ingenieria [4].

Cabe resaltar que la diferencia entre estos dos grupos de aeronaves no se encuentra en la con-
figuracién mecanica, ya que un mismo tipo de sistema en particular podria clasificarse en cualquier
categoria, sino en la forma de controlar dicho dispositivo. En los vehiculos controlados por RC es
necesaria la intervencion de un operador humano, el cual supervisa y controla el funcionamiento
y los procesos llevados a cabo por el sistema en todo momento. Por otra parte, los UAV tienen la
capacidad de cumplir rutinas de vuelo de forma completamente autbnoma, incluyendo despegue,
seguimiento de trayectorias y aterrizaje. Para lograr esto, un sistema de este tipo requiere la imple-
mentacion de distintos sensores que le permitan determinar su posicién y orientacion, ademas de
un algoritmo de control que le permita interpretar la informacion recibida de los sensores y tomar

asi las decisiones pertinentes para cumplir con la tarea asignada.
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Figura 2.1.2: Maquinas voladoras disefiadas por Leonardo Da Vinci. Tipo aeroplano (izquierda), y tipo tornillo
(derecha)ll?]

Figura 2.1.3: Flyer |, disefiado y construido por los hermanos Wright.[3]

2.2. Helicopteros y Multicépteros

Dentro de los sistemas voladores propulsados por rotores se encuentran incluidos un gran nu-
mero de dispositivos, desde aeronaves de uno o dos rotores, como los helicopteros, hasta vehiculos
de un gran numero de dichos mecanismos. Debido a esto, se introdujo el concepto de multicoptero,
el cual se define como un vehiculo aéreo propulsado por multiples rotores (3 o mas), distribuidos
en alguna configuracion regular, y que carece de un rotor de cola. Esta Ultima caracteristica es la

gue diferencia a los multicépteros de cierta clase de helicopteros.

Los multicOpteros resultan ser sistemas inherentemente inestables, por lo cual para su correcto
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funcionamiento, resulta necesaria la implementacion de un algoritmo de control que pueda estabi-
lizar su orientacion. El movimiento de estos dispositivos generalmente se realiza gracias a cambios
en la velocidad de sus propulsores, lo cual exige sofisticadas estrategias de control y programacion.

Algunas configuraciones comunes de multicopteros son las siguientes:

4 Tricoptero
4Quadricoptero
$Hexacoptero

4Octacéptero

Los helicopteros, por su parte, han causado gran interés por parte de la comunidad cientifica
debido a la gran influencia de los efectos aerodindmicos, al alto grado de interaccion de sus varia-
blesy a sus caracteristicas no lineales, que hacen que estos sistemas sean dificiles de maniobrar. Pol
tanto, sin una teoria de control bien desarrollada no se podrian tratar estos dispositivos de manera

inteligente [5].
2.3. Estudios Actuales

Actualmente los drones muestran un desarrollo significativo en los Ultimos[afios [6], debido a
su amplia aplicabilidad y al reto que ofrece en el area de cohirol [7]. La investigacién en UAV se ha
incrementado debido principalmente al facil acceso a la informacién y a la reduccion de los costos
de los equipos e instrumentacion. A pesar de todo, adn se necesita un modelo matematico preciso

de la dindmica de la aeronave [5].

Para el caso de los vehiculos aéreos de ala fija, (ver por ejemplo [8]) se aborda el disefio de
un esquema de control conocido cobaxrksteppin@daptativo, el cual estd basado en variedades
invariantes para el seguimiento del angulo de ataque, el angulo de deslizamiento y el angulo de
alabeo. Este disefio es robusto ante variaciones aerodinamicas. Cabe destacar que el control esta

basado en un modelo linealizado.

M.E. Guerrero et al[[7] presenta los resultados de un modelo matematico y de una estrategia
de control basado en la formulacion de Euler-Lagrange, donde las ecuaciones de movimiento se

expresan en el formalismo Hamiltoniano, y se disefia un control basado en pasividad por asignacion
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de interconexién y de amortiguamiento, esto con el objetivo de estabilizar en posicién y orientacién
un UAV.

J. de J. Rubio et al [9] utiliza dos diferentes tipos de modelos mateméaticos para un mismo

guadroptero y se comparan las respuestas obtenidas en cada uno de ellos.

Las técnicas de control no lineal, como dinamica inversa no lineal [10] transforma la dinamica
de las variables a controlar en una cadena de integradores usando retroalimentacion de estado, la
cual se logra solamente bajo las condiciones de perturbaciones acopladas y que la dindmica residual

sea estable, esto impone una restriccion en la seleccion de variables a controlar.

Ademas, técnicas de control robusto basados en pasividad [11], donde se usa la forma Hamil-
toniana del sistema y la ley de control se selecciona tal que la funcién de energia de lazo cerrado
deseada total sea cero. No obstante, es necesario conocer el modelo exacto y establecer condiciones
para evitar singularidades en el control, esto debido a la naturaleza de los modelos mateméticos de

los UAV. Por lo tanto, el disefio de estos controladores es labofioso [12].

Hoy en dia, la sobresimplificacion en el modelo del sistema real, aunado a especificaciones mas
exigentes y restrictivas, condujo a la descripcion de sistemas mediante variables de estado. Esto da
pie a técnicas de control como LQR (Regulador Lineal Cuadratico, por sus siglas en ingles), LQRY
(un LQR con ponderacion en la salida) y LQRd/dtY][13]. P. T. Garran et al [13] muestra que la
razon de considerar la derivada de la variable de salida es que, la operacion matemética de salida
expresa los cambios instantaneos en el tiempo y esto contribuye a mejorar la respuesta transitoria
del sistema controlado. Lo anterior es critico en algunas aplicaciones como son: la reduccién de
las vibraciones en estructuras flexibles, sistemas levemente amortiguados, la supresion del aleteo y
rafagas de viento en sistemas aeronauticos, y en definitiva, en cualquier sistema donde disminuir

las oscilaciones de la respuesta transitoria sea un requerimiento.

Helbert Eduardo Espitia C. et al. |14], muestra un sistema que se desea controlar, generando
un control tipo booleano, bastante util para sistemas secuenciales en automatismos. Sin embargo,
este tipo de control presenta un desempefio limitado debido a transiciones bruscas de las diferentes
acciones de control. Una forma de mejorar el desempeio de estos sistemas consiste en reemplazar

los conjuntos booleanos por difusos. En su trabajo Helbert Eduardo Espitia C/let al. [14], utiliza
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el concresor basado en relaciones booleanas (CBR). Esta técnica de disefio considera los senso-
res, actuadores y las relaciones Booleanas empleadas en las estrategias de control. Finalmente nos
muestra las superficies de control obtenidas tanto por el control booleano como por el CBR, y
compara el error en una posicion deseada obteniendo un error del 3.96 % por parte del CBR contra

6.5 % del controlador booleano.

La principal ventaja del control difuso es que ofrece salidas de una forma veloz y precisa,
disminuyendo asi las transiciones de estados fundamentales en el entorno fisico que controle. Por
ejemplo, si el aire acondicionado se enciende al llegar a la temperatura,de I18demperatu-
ra actual oscila entre los 280°, nuestro sistema de aire acondicionado estaria encendiéndose y
apagandose continuamente, con el gasto energético que ello conllevaria. Si estuviese regulado por
l6gica difusa, esos 3o serian ningun umbral, y el sistema de control aprenderia a mantener una

temperatura estable sin continuos apagados y encendidos [15].

Una de las técnicas mas clasicas de control es el PID (Proporcional Integral Derivativo), el cual
se basa en la medicion del error a la salida mediante un sistema retroalimentado. La medicion entre
el error y la sefal de referencia son introducidas hacia las ganancias del PID, donde la ganancia
proporcional es estrictamente el error medido. La ganancia integral nos proporciona un ajuste en
base a errores pasados y finalmente la ganancia derivativa otorga una visién a futuro del error.
Cabe mencionar que la ganancia derivativa es bastante pequefia con relacion a la proporcional y la
integral, puesto que el prondstico del error puede ser distante al verdadero valor futuro, mientras

gue el error actual y el error pasado son facilmente cuantificables.

Uno de los métodos que se utilizan para mejorar el controlador PID convencional es emplear un
controlador de orden fraccional (FOPIBJ*D?, o Fractional Order PID) con un orden fraccional
de A\ y 6 en las ganancias integral y derivativa, respectivamente. En los ultimos afios, el calculo
fraccional se ha aplicado en el modelado y control de varios tipos de sistemas fisicos, como es bien
conocido y documentado en muchas teorias de control o en las literaturas de aplicaciones. En el
controlador FOPID junto a los parametros proporcional, integral y derivAgpX; y K,) tiene
dos parametros adicionales. Por lo tanto, tiene cinco parametros que hacen que el FOPID sea mas

flexible y pueda satisfacer de mejor manera al sistema [16].

Mohamed Jasim Mohamed et al [16] compara un PID tradicional contra uno de orden frac-
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cionario usando valores pakay ¢ entre 0y 2, obteniendo resultados muy prometedores logrando

estabilizar al sistema mas rapido o con menor vibracién durante la transicion.

Y es asi como podemos notar que en el area de control hay un campo muy grande que in-
cursionar, y de la manera en gque se esta expandiendo el mercado de sistemas autbnomos. Es unge
necesidad el conseguir un control inteligente que se adapte al sistema y lo estabilice de la manera

optima.
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Capitulo 3

Marco Tedrico

En este capitulo se presentan los conceptos fundamentales para poder realizar el control y si-
mulacion de una aeronave de 3 grados de libertad, con la finalidad de entregar las herramientas
necesarias que permitan comprender el desarrollo de este proyecto. Empezando con la obtencion
de las ecuaciones que describan cada grado de libertad (una ecuacion por cada grado de libertad).
Posteriormente se indica como obtener la funcion de transferencia del sistema, asi como su repre-
sentacion en ecuaciones de estado. Se muestra tambien cdmo controlar la velocidad y orientacion
de los motores, como validar el sistema por medio de dindmica de flujo computacional (DFC), un

analisis por el método del elemento finito (MEF) y finalmente teoria de control para el sistema.

3.1. Ecuaciones de Movimiento

Uno de los conceptos fundamentales de la mecanica es el de particula, se denomina asi a un
cuerpo cuyas dimensiones pueden despreciarse cuando se describe su movimiento. La posicién
de una particula en el espacio esta determinada por su vector de pasicidyas componentes
coinciden con sus coordenaday), z. La derivada de- con respecto del tiempo = % se llama

. . — 27 - ., . .,
velocidad y la derivada segunda= ddt;‘ = %1 aceleracion del punto. La derivacion puede ser

representada como un punto sobre la letra: (v = r).

Para determinar la posicidon de un sistemadearticulas en el espacio, hace falta avecto-
res de posicidn, es decir, 3N coordenadas. Sin embargo, no basta dar las coordenadas generalizadas
para determinar el estado mecanico del sistema en un instante dado, en el sentido de que esto no
permite prever la posicion del sistema en el instante siguiente. Dadas simultdneamente las coorde-
nadas y las velocidades se determina completamente el estado del sistema y permite, en principio,

predecir su movimiento futuro.

Matematicamente, esto significa que dadas las coordenadas y las velocidades en un cierto ins-

tante quedan definidas univocamente las aceleraciones en ese instante. Las relaciones entre las
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v/

Figura 3.1.1: Diagrama de Cuerpo Libre de una Aerorave.[17]

aceleraciones, las coordenadas y las velocidades se llaman ecuaciones de movimiento. Con respec-
to a las funciones de posicion dependientes del tiempo, son ecuaciones diferenciales de segundo
orden cuya integracion permite en principio determinar esas funciones, es decir, las trayectorias del

sistema.

Es asi que una aeronave en el espacio tiene 6 grados de libertad, 3 movimientos en las direc-
cionesz, y y z y 3 desplazamientos angulares, una rotacion por cada eje, como se puede ver en la

figura[3.1.1, por lo que se cuenta con 6 ecuaciones diferenciales para describir su comportamiento.

3.1.1. Ecuaciones de Movimiento en Mecanica Clasica para Cuerpos Rigidokas ecua-

ciones de movimiento mas conocidas son:

#Mecéanica Newtoniana (a través de la segunda ley de Newton)
#Mecanica Lagrangiana (a través de las ecuaciones de Euler-Lagrange)

#Mecénica Hamiltoniana (a través de las ecuaciones de Hamilton)

Histéricamente la mecanica newtoniana fue el primer modelo dinamico capaz de hacer pre-
dicciones importantes sobre el movimiento de los cuerpos. La mecénica lagrangiana y la mecanica
hamiltoniana son formulaciones alternativas de la mecanica clasica con mayor grado de formali-

zacion, puesto que la mecanica newtoniana considera movimientos de particulas o solidos en un

Pagina 12



CAPITULO 3. MARCO TEORICO indice

espacio euclideo tridimensional considerando sobre él un sistema de coordenadas inercial, tomando

estas consideraciones en la mecénica lagrangiana y hamiltoniana, se vuelven equivalentes.

El grado de dificultad para describir el movimiento de un sistema entre un enfoque u otro
dependera propiamente del sistema. La principal ventaja de la mecanica lagrangiana es que las
ecuaciones de movimiento no dependen del sistema de referencia elegido, y la principal ventaja de
la mecanica hamiltoniana es que no refiere al concepto de fuerza y sus ecuaciones son de primer
orden, por lo tanto mas facil de encontrar su solucion. Sin embargo, lo mas costoso es buscar los
momentos conjugados de las coordenadas generalizadas, y reexpresar las velocidades en términos

de estos momentos conjugados para construir el hamiltoriiano [18].

3.1.1.1. Dinamica por Euler-Lagrange La mecénica del sistema en un solo grado de liber-
tad se describe a continuacion por el método de Euler-Langrange. Este método consiste en encontrar
primeramente el Lagrangiano del sistema, que se calcula restando la energia cinética total menos

la energia potencial del sistema, de esta manera se tiene:
L=FE.—FE, (3.1)

Dondef es el Lagrangiano del sistemay y £, son energia cinética y potencial, respectiva-

mente. Y por otra parte la ecuacion de Euler-Lagrange esta definida como:

d (0L oL
Dondez y x son las coordenadas generalizadas del sisteetéiempo yr las fuerzas o pares

externos que modifican al sistema.

3.1.2. Reduccion en el Modelo Matematico Una vez obtenido el modelo que describe el
sistema, sin importar la forma en que se hallé, muchas veces es conveniente simplificarlo o linea-
lizarlo para estudiar la estabilidad local de un punto de equilibrio, a esta linealizacion se le llama
modelo simplificado. Un modelo simplificado representa el comportamiento de un sistema alrede-
dor de un punto de interés, cuando el sistema se encuentra trabajando cerca de ese punto el modelo

simplificado podra ser lo suficientemente confiable y cercano al modelo original no lineal.
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3.1.2.1. Series de Taylor. La serie de Taylor de una funcién real o complgja) infinita-
mente diferenciable en el entorno de un nimero real o compjegs la siguiente serie de poten-

cias:

0 rn),
S LI gy (3.3)

donde:
n! es el factorial deu

f™x, es lan-ésima derivada d¢ en el puntar,

3.2. Transformada de Laplace

La transformada de Laplace es un tipo de transformada integral frecuentemente usada para la
resolucion de ecuaciones diferenciales ordinarias. La transformada de Laplace de unaffiifncion

definida para todos los nimeros positivos 0, es la funcion:

F(s) = L{f (1)} = / Tt (1) dt (3.4)

La transformada de Laplace convierte la ecuacion diferencial en ecuaciones algebraicas con
el operador s, por lo que es posible manipular las mismas mediante las reglas basicas del algebra
para obtener la solucién en el dominio de s. La solucion final se obtiene tomando la transformada

inversa de Laplacé[7].

3.2.1. Tablas de Conversion Entre Dominio de Laplace y Dominio del TiempoExisten
tablas, como la tabla 3.2.1, donde se muestran diferentes funciones en dominio del tiempo y su
equivalente en dominio de Laplace para de una manera mas practica no tener que realizar la integral,

sin embargo, si la funcion deseada no se encuentra tabulada, se requerird utilizar la definicion.

3.3. Sistemas de Control

Un sistema de control, puede ser de lazo abierto o lazo cerrado, de una entrada-una salida
(SISO), una entrada-multiples salidas (SIMO), multiples entradas-una salida (MISO) y multiples

entradas-multiples salidas (MIMO), y dependiendo del modelo matematico pueden ser lineal o no
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Tabla 3.2.1: Transformadas de Laplace de Algunas Funciones Elementales. [19]

fO) | L)} = F(s)
1. 1 % 5s>0
2. t > s> 0
3. n:2t,;,4,... S"njrl s >0
4. e Sia s>a
5.| sin(at) | &= $s>0
6. | cos(at) | ==z $s>0
7. | sinh(at) | 2% $s>0
8. | cosh(at) | "= $s>0
Referencia Ent.rada del SE{Iida del
o Sistema Sistema
:’O > Sistema ;-,O N

Figura 3.3.2: Sistema de Lazo Abierto.

lineal. En la figura 3.3]2 se puede ver claramente el porqué de su nombre, sin ninguna modificacion

en el tiempo, la entrada va directamente al sistema y se obtiene una salida sin necesidad de sensores

La desventaja principal que tiene este tipo de control, es que no puede corregir perturbaciones

externas, A diferencia del control a lazo cerrado el cual se puede apreciar en |afigyra 3.3.3.

3.4. Funcioén de Transferencia

En la teoria de control muy frecuentemente se usan las funciones de transferencia para des-
cribir las relaciones entre la entrada y la salida de componentes o de sistemas que se modelan por
medio de ecuaciones diferenciales. La funcién de transferencia se define como el cociente de la
transformada de Laplace de la salida (funcion de respuesta del sistema) y la transformada de La-
place de la entrada (funcién excitacion), bajo la suposicién de que todas las condiciones iniciales

son cero, es decir, se considera que el sistema bajo estudio esta en reposo.
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. Error Entrada del Salida del
Referencia ) ) .
+ medido Sistema Sistema
>(O) Controlador Sistema >()

Medida de la salida

Sensor

Figura 3.3.3: Sistema de Lazo Cerrado.

R(s) >| Gls) <)

Figura 3.4.4: Representacion de la Ganancia de un Sistéma.[7]

Para el sistema ilustrado en la Fighira 3.4.4, la s&li¢ig es el producto de la ganandigs)

y la entradaR(s), lo que implica queC(s) = R(s)G(s); la ganancia del sistema es entonces

G(s) = 28 Para el analisis de los sistemas de control se usa el modelo a lazo cerrado como se

muestra en la figufa 3.4.5. Cabe destacar que la definici6t{ ¢lese ha considerado para sistemas
en reposo, lo que implica que las condiciones iniciales son cero.

Utilizando la definicion anterior de ganancia, se obtiene:

C(s) = G(s)E(s) y E(s) = R(s) — C(s)H(s) (3.5)

Ahora se pueden combinar las ecuaciones despejando C(s) de la segunda y sustituyéndola en

la primera para determinar la ganancia total del sistema, de la siguiente forma:

C(s) = G(s)[R(s) = C(s)H(s)] = G(s)R(s9) — G(s)C(s)H (s) (3.6)

Despejando a C(s) da:
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R(s) + E(s) C(s)
—PO—D G(s) =

A

H(s)

Figura 3.4.5: Modelo de Sistema de Control a Lazo Cerriado.[7]

C(s)+ C(s)G(s)H(s) = G(s)R(s) (3.7)

Finalmente

C(s) G(s)

Grls) = R(s) 1+G(s)H(s)

(3.8)

Cabe mencionar que esta no es la forma mas eficiente de encontrar la ganancia para un sistema

de bloques, ya que existe el algebra de bloques, pero resulta bastante ilustrativo.

3.4.1. Funcion de ransferencia de Sistemas de MIMO La definicién de la funcién de

transferencia se puede extender a sistemas con multiples entradas y multiples salidas, definiendo

en este caso una matriz de ganancias. Por ejemplo para un sistema definido por dos entradas y dos

salidas mediante las ecuaciones:

Yi(s) = Gu(s)Ri(s) + Gia(s)Ra(s) (3.9)
Ya(s) = Gal(s)Ri(s) + Gaa(s)Ra(s)
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la salida del sistema queda representada por el vector:

yis) = | (3.10)
Ya(s)
la entrada por el vector:
R(s) = |0 (3.11)
RQ(S)

y la matriz de ganancia se define entonces por:

G(s) = |Gl Cuzlo) (3.12)
Ggl(S) GQQ(S)

Se puede entonces generalizar para el caso detradas y: salidas.

3.4.2. Propiedades de la Funcion de TransferencialLas propiedades de la funcién de trans-

ferencia quedan resumidas de la siguiente manera:

¢#La funcién de transferencia esta definida sélo para sistemas lineales invariantes en el tiempo,
no esta definida para sistemas no lineales.

4La funcion de transferencia es independiente de la magnitud y naturaleza de la entrada o
funcion de excitacion.

4 Todas las condiciones iniciales son cero.

4La funcion de transferencia de sistemas continuos es expresada sélo como una funcion de la
variable complej&, para el caso discreto los sistemas son modelados por ecuaciones de
diferencias y la funcién de transferencia es una funcion de z, donde la transformada Z es la
usada para este caso.

4Si se conoce la funcién de transferencia de un sistema, se estudia la salida o respuesta para

varias formas de entradas con la intencidn de conocer las caracteristicas del Sistema [7].
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3.5. Ecuacion de Estado

El método de variable de estado se utiliza para describir, con un sistema de ecuaciones dife-
renciales de primer orden, a un sistema lineal o no lineal variante o invariante en el tiempo. Se
denomina variable de estado al conjunto linealmente independiente de variables que se utiliza para
especificar el estado de un sistema descrito mediante un namero finito de variables de estado. Este
sistema se conoce como sistema finito. La ecuacion de estado debe formularse de tal modo que si
se obtiene el valor del sistema en un instante dado (condicion inicial) junto con los valores de las
variables de entrada para ese momento y parattagl@onces se podra determinar la disposicion
del sistema y el valor de estas variables para cualquier otro morhesdadecir, la solucién del

sistema. La forma matricial de la ecuacion de estado es:

z(t) = Ax(t) + Bu(t) (3.13)

Dondez(t) es el vector de estadd, es la matriz de coeficientes dex m, u(t) es el vector de
entrada o excitacion es la matriz de distribucion x m. La ecuacion de estado se escribe de la

forma:

T aix Q2 + - Aim T bii b1z - - bim U
X2 A21 Q22 -+ -+ Q2m X2 bay baa - - bam U2
. . R T : (3.14)
| Ln | | On1 An2  © * Gpm| | Tn | _bnl bn2 v bnm_ | Un |

Teniendo una ecuacion diferencial de la for&’ +b2" +cZ' +dZ = Epu(t) con condiciones

iniciales Z(0) = f Z'(0) = g Z"(0) = h despejando a la variable de mayor orden quéda:=

Eu(t)—b2z" —cz' —dz
a

. Realizando el siguiente cambio de variable:

ry = A
To = iE:l
Ty = T
: Eu(t) — brs — cxog — day
Trs =

a
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Bateria

Generador
de PWM

Figura 3.6.6: Diagrama de conexion de un ESC.

se construye la matriz de estado con base a los resultados anteriores:

Ty 0 1 0 T 0 f
vl =10 0 1| |x| +|0| Eut)z0)=|g (3.15)
il |-t -5 =] |w] 2 "

Esta ecuacidn de estado representara la ecuacion diferencial de la dinamica delsistema [7].

3.6. Control de Velocidad

El sistema de control que se disefie manipulara directamente a los motores a traves de un con-
trolador de velocidad, conocidos como ESC por sus siglas en inglés (Electronic Speed Controller).
Este controlador, como lo muestra la fighira 3.6.6, recibe anchos de pulso por un par de sus termi-
nales. Cuenta con una bateria de alimentacion, usualmente de 2 o 3 celdas de 3.7 V, y a su salida
se conecta al motdsrushlesgara hacer girar al motor. Un PWM (modulacién por ancho de pul-

S0s, por sus siglas en inglés) cuenta con una frecuencia de operacion,dentro de esa frecuencia se
mantiene un pulso en alto determinado tiempo y el resto en bajo, eso le indicara al ESC con qué

velocidad hacer girar al motor. Esto se representa en la 3.6.7.

3.7. Dinamica de Flujo Computacional (DFC)

Un flujo de fluido en la naturaleza puede ser laminar o turbulento. En el caso de los flujos

laminares, el movimiento de las particulas es estratificado y ordenado. Se considera que el flujo se
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Figura 3.6.7: Esquema de 3 diferentes tiempos en alto para un PWM.

desplaza en laminas paralelas, sin mezclarse entre ellas.

Sin embargo, la mayoria de los flujos en la naturaleza son turbulentos y se caracterizan por
describir trayectorias irregulares donde se producen fluctuaciones no estacionarias. Es decir, sus

propiedades varian en el tiempo para un mismo punto.

Estos flujos tienen la propiedad de ser rotacionales, es decir, las particulas fluidas giran alrede-

dor de un eje. Esto da lugar a una serie de estructuras fisicas llamadas vortices o remolinos.

Otra caracteristica es que los flujos turbulentos son siempre disipativos. Debido a las pérdidas
energéticas por los efectos viscosos, para que la turbulencia se mantenga, se necesita un suministro
continuo de energia. Este aporte procede del flujo principal y aumenta los procesos de deformaciéon

a los que se ven sometidas las particulas del fluido.

Por altimo, los flujos turbulentos son difusivos. Sus propiedades se mezclan rapidamente in-

crementando los efectos del transporte de masa, cantidad de movimiento y energia.

Para definir cuando se considera que un flujo es turbulento se emplea el nimero de Reynolds
(Re):

Re = — (3.16)
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U (") es la velocidad media del flujd, (m) es la longitud caracteristica, que corresponde
con el tamafio del vortice mas grande que se produce en una seccion determinadas)yes la
viscosidad cinematica. Esto implica que el nimero de Reynolds es una relacion entre los efectos

inerciales y los viscosos del flujo.

Cuanto mas grande es el valor Be para un flujo determinado, méas predominan las fuerzas
inerciales y mas turbulento es el flujo. En cambio, cuanto mas bajo sea este valor, los esfuerzos

viscosos son mas predominantes y el flujo es mas laminar.

Las ecuaciones de Navier-Stokes gobiernan el comportamiento de un fluido Newtoniano (cuan-
do su viscosidad es constante en el tiempo). Generalmente se entienden como el conjunto de ecua-

ciones de la cantidad de movimiento y la ecuacién de continuidad.

La ecuacion de la cantidad de movimiento, en notacion vectorial, se expresa como:

Du ou /- R ~
— = —+<u-V)u = —Vp+ uViu 3.17
P =P\ 7 p+p (3.17)

Donde% es la derivada material o total. Esta derivada se descompone en la aceleracion local,
gue representa la variacion de la velocidad en un punto fijo del espacio, y en la aceleracioén convec-
tiva, asociada a la variacion de la velocidad cuando se desplaza el punto. Adgmass] es la

viscosidad dinamicay [%] la densidady [*] es el vector velocidad y (Pa) la presion.

Los términos en la ecuacion (3]17) son todos lineales con excepcion de la aceleracion convec-
tiva. El primer término del lado derecho representa el balance de fuerzas masicas de gravedad y
fuerzas superficiales normales asociadas a la presion. El segundo término del lado derecho repre-

senta la difusion de cantidad de movimiento debido a los efectos viscosos.

La ecuacion|[(3.17) contiene 4 incognitas, una por cada componente de la velocidad y otra
por la presion. Para cerrar el niumero de ecuaciones requeridas, se tiene en cuenta la ecuacion de
continuidad, que en realidad es la aplicacion del principio de conservacion de la masa. Para un

fluido incompresible, la ecuacién de continuidad se expresa como:

V-u=0 (3.18)
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Figura 3.7.8: Ejemplo de una malla estructurada (izquierda) y no estructurada (derecha).[20].

Es frecuente usar notacion tensorial para expresar las ecuaciones anteriores para de esta manere
visualizar mejor los distintos términos que las componen. En notacion tensorial se consideran las
tres coordenadas (y, z), de modo que la velocidad tiene tres componentgsi, us). Si se divide

la ecuacion[(3.17) entre la densidad, la componente en la direccprede describirse como:

Ouj , Ou _ 10p , O

— = 3.19
ot T Ox; p Ox; +U8x? (3.19)
Por otra parte, la ecuacion de la continuidad quedaria como:
oui _, (3.20)
81}

El primer paso en la modelacion con DFC es la eleccion de un dominio geométrico donde se
guiere modelar el comportamiento del flujo a su paso. Sin embargo, independientemente del tipo de
flujo que se quiera estudiar es necesario una discretizacion espacial del dominio para obtener la so-
lucion numérica. Las posiciones discretas en las que las variables son calculadas estan definidas por
la malla numérica. La malla divide el dominio en un namero finito de subdominios denominados
comunmente celdas. Existen dos tipos de mallado: las mallas no estructuradas y las estructuradas,
como se muestra en la figura 3]7.8.

En las mallas no estructuradas las celdas se elaboran conectando arbitrariamente una serie de

puntos, que se denominan vértices, mediante lineas que no llegan a cortarse. Estas lineas definen

Péagina 23



CAPITULO 3. MARCO TEORICO indice

los vértices de las celdas que en 2D son una mezcla de cuadrilateros y triangulos y en 3D tetraedros

y hexaedros.

En cambio, en las mallas estructuradas el dominio se divide en bloques, y a continuacion
se definen las celdas en cada uno. Las celdas resultantes de la malla son cuadrilateras en 2D y

hexaedros en 3D.

Las mallas no estructuradas presentan la ventaja de adaptarse mejor a dominios de geometrias
complejas y la generacion de la malla suele ser mas rapida. Pero las mallas estructuradas resuelven
mejor las ecuaciones de Navier-Stokes porque los métodos numéricos que luego se emplean toman
como hipotesis que los dominios son regulares. Todo lo que se separe de ello genera errores nume-
ricos que se van acumulando. Ademas, las mallas estructuradas permiten tener un mayor nimero
de celdas en los lugares donde se generen los fendbmenos turbulentos mas complicados. Por tanto,

se tiene un mayor control sobre las celdas.

Como las ecuaciones fisicas de Navier-Stokes son de dificil solucion tienen que ser discretiza-
das en sistemas algebraicos simples. El método de discretizacion de los volumenes finitos es el mas
utilizado en los programas comerciales de DFC. Es una técnica flexible (se puede usar con mallas

estructuradas y no estructuradas) y se emplea en casos de geometrias complejas.

Con el método de los volumenes finitos, cada celda del dominio discretizado representa un
pequefio volumen de control. Seguidamente, se integran numéricamente las ecuaciones de con-
servacion de la masa, de cantidad de movimiento y de la energia. Asi se construyen ecuaciones
algebraicas para las variables dependientes o incognitas. Por ultimo, las ecuaciones algebraicas son
resueltas de una forma ordenada para ir actualizando los valores de las variables independientes.

Las ecuaciones se aplican en puntos discretos de las celdas llamados nodos [20].

3.8. Método del Elemento Finito (MEF)

El proceso de aproximar el comportamiento de un continuo mediante “elementos finitos”, que

se comportan de una forma similar a los elementos reales, es el siguiente [21]:

1. El continuo se divide, mediante lineas o superficies imaginarias, en un nimero de “elementos

finitos”.
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2. Se supone que los elementos estan conectados entre si mediante un nimero discreto de puntos,
gue llamaremos nodos, situados en sus contornos. Los desplazamientos de estos nodos seran las

incognitas fundamentales del problema, tal como ocurre en el analisis simple de estructuras.

3. Se toma un conjunto de funciones que definan de manera Unica el campo de desplazamientos

dentro de cada “elemento finito” en funcion de los desplazamientos nodales de dicho elemento.

4. Estas funciones de desplazamientos definirAn entonces de manera Unica el estado de deforma-
cion dentro del elemento en funcion de los desplazamientos nodales. Estas deformaciones, junto
con las deformaciones iniciales y las propiedades constitutivas del material, definiran el estado

de tensiones en todo el elemento y, por consiguiente, también en sus contornos.

5. Se determina un sistema de fuerzas concentradas en los nodos, tal que equilibre las tensiones en
el contorno y cualesquiera cargas repartidas, resultando asi una relacién entre fuerzas y despla-

zamientos.

Considérese un dominiQ en equilibrio discretizado por medio de una malla de elementos
finitos de tamafidi. Se puede plantear bajo la hipotesis de pequefios desplazamientos como la

resolucion de un sistema lineal de ecuaciones expresado de la forma:

Ku=f (3.21)

Dondeu es el campo solucién de la aproximacion asociado a los desplazami&ntepre-
senta una matriz de rigidez global que relaciona los desplazamientos con las fuerzas aplicadas, y
f son las fuerzas equivalentes en los nodos de la malla correspondientes a las deformaciones y
tensiones iniciales, las fuerzas volumétricas y las fuerzas superficiales aplicadas. De acuerdo a la
metodologia del MEF las coordenadas Xz, y}”? se interpolan a partir de los valores nodales

X; = {z;,y;}T en el elemento tal que la aproximacion se define como:

X =Y N (3.22)
=1

donden es el numero de nodos del elementdVy es la matriz de funciones de forma del

elemento correspondiente al nodo
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Figura 3.8.9: Transformacion de coordenadas.[21].

N, 0
N, = (3.23)
0 N,

Las funciones de forma suelen definirse para un elemento de referencia usando coordenadas
locales al elemento. Para el elemento cuadrilatero bilineal de la 3.8.9 las funciones de forma
en funcion del sistema de coordenadas locdles) e definen como:

Ny = 0290y (460

2
(3.24)
N, = @00y (-0

Utilizando la misma representacion isoparamétrica de elementos finitos, el campo de despla-
zamientos & {u,,u,}” se interpola de manera analoga a partir de los valores de desplazamiento

en los nodos del elemento:
u(z,y) = ZNiui (3.25)
=1
Asimismo, el campo de deformaciones se puede interpolar como:

e(z,y) = zn:Biui (3.26)
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donde la matriz B; se define como la derivada de la matriz de funciones de forma N; respecto

a las coordenadas globales:

ON;
% 0
L IN;
Bi=| 0 2 (3.27)
ON; ON;
Ay ox

Las funciones de forma dependen explicitamente de las coordenadas locales, por lo que resulta
necesario utilizar una transformacion de coordenadas para obtener 5. Usando la regla de la cadena
se evaluan los términos de las derivadas de las funciones de forma respecto a las coordenadas

globales (x, ) como:

oN N
o b=Jte (3.28)
oN oN
Ay dy

donde J es la matriz jacobiana de transformacion de coordenadas definida como:

or 9y
J = gf Zj (3.29)
o on

Se puede plantear la derivada de x respecto a & como:

ox ONZ s
Z (& n)

Los términos restantes se evaliian de manera similar. El determinante de la matriz jacobiana .J
relaciona el elemento diferencial dédn con el elemento diferencial dzdy en el sistema global. La

matriz de rigidez K del elemento €2 se puede escribir entonces como:

1 1
K:/BTDBdQ:/ / BTDB|J|d¢dn (3.31)
Q —1J -1

donde D representa la matriz constitutiva o matriz de propiedades del material que relaciona
las tensiones con las deformaciones. Una vez se tienen las matrices de rigidez en cada elemento,
se ensambla la matriz de rigidez global K y el vector de fuerzas equivalentes en nodos f para

posteriormente resolver el sistema lineal de la ecuacion m
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3.9. Ingenieria Asistida por Computadora (IAC)

La ingenieria asistida por computadora se encarga de simular a través de software especializado

cémo funcionara y reaccionara determinado sistema bajo un entorno real.

3.9.1. ANSYS Workbench ANSYS Workbench es una plataforma de software desde donde
se crean los proyectos de analisis IAC en diferentes disciplinas, Workbench despliega graficamente

el intento de la simulacion en ingenieria y se establecen las relaciones entre diferentes fendmenos.

3.9.2. ANSYS Fluent ANSYS Fluent es un programa de andlisis y simulacion DFC de pro-
posito general, usado para problemas de flujo de fluidos. Tiene herramientas de modelado, genera-
cion de mallay simulacion en una interfaz moderna que da cabida a una amplia gama de resolucion
de problemas. ANSYS Fluent se integra con la plataforma ANSYS Workbench de forma bidirec-
cional para compartir informacién de modelado y mallas. Por ejemplo, un escenario de flujo puede

ser usado como condiciones de frontera en un problema de disefio estructural.

3.9.3. ANSYS Mechanical Ansys Mechanical es una herramienta de ANSYS para resolver
analisis estructural mecanico como elementos estructurales lineales, no lineales y analisis dinamico.

Cuenta con herramientas de modelado, generacion de malla y simulacion.

3.10. Teoria de Control

El control ofrece los fundamentos necesarios para obtener un comportamiento deseado en los
sistemas dinamicos. Se usa para mejorar u optimizar los procesos con el objeto de obtener mejores
resultados y simplificar el trabajo de muchas operaciones [7]. Existen diversos tipos de control, con

Sus respectivos pros y contras. A continuacién se mencionan algunos de ellos.

3.10.1. Control Proporcional Integral Derivativo (PID) Un PID consta de una ganancia
proporcional, integral y derivativa. Se establece un punto des¢tdse compara con la referencia
actual de la planta (proporcionada por un sensor) generando ur@jtal cual es introducido al
PID que accionara a la planta. El proceso se ejecuta infinidad de veces hasta obtener un error igual
a 0 (esto se logra cuande— oo si el controlador se encuentra bien sintonizado), lo cual indica que

el sistema se encuentra donde se desea. De igual manera, si se modifica sk genera alguna
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Figura 3.10.10: Diagrama de Bloques de un Control PID.[22]

perturbacion externa, el PID seguira ejecutandose para obtener la posicion indicada. El diagrama
de bloques que representa esto se ve en la figura 3.10.10

ElI PID es considerado una de las técnicas de control mas clasicas, y para este existen diferentes
tipos de sintonizacion. De igual manera el método mas clasico es el de Ziegler-Nichols, el cual
consiste en, una vez teniendo el modelo matematico que describe al sistema, proporcionar una
ganancia proporcional “critica”, es decir, aumentar la ganancia hasta donde (aproximadamente) el

sistema se vuelva inestable, como lo muestra la figura 3]10.11.

Una vez teniendo el valor de la ganancia critiéa,{), se mide el periodo de oscilacioR,(),
y usando la tabl@?, se obtienen las ganancias de acuerdo al controlador a implementar. Las ga-
nancias de la tabl&? son de referencia y pueden ser ajustadas manualmente para conseguir la

respuesta deseada.

3.10.2. Control por Logica Difusa La denominada légica difusa permite a los sistemas
tratar con informacion que no es exacta; es decir, dicha informacién contiene un alto grado de im-
precision, contrario a la l6gica tradicional que trabaja con informacion definida y precisa. Como
ejemplo de informacion que maneja la l6gica difusa tenemos: estatura media, estatura alta, etc., que

en términos difusos son realmente imprecisos. La teoria de conjuntos difusos parte de la similitud
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Figura 3.10.11:  Diagrama de Bloques Introduciendo una gan#f)c@ritica.[23]

Tabla 3.10.2: Tabla de sintonia de Zieger-Nichals! [23]

Tipo de Controlador K, K; Ky
P 05K, o0 0
PI 045K, | 0,542%5= 0
PID 0,59K,. | 1,18 f; 0,074K,, P.,

con los conjuntos clasicos en los cuales se tiene una funcién de pertenencia de 0 o 1. En los con-
juntos difusos la idea basica es que un elemento forma parte de un conjunto con un determinado

grado de pertenencia.

Por ejemplo para un conjunto de hombres altos la I6gica difusa considera mediante una fun-
cion que define la transicion de “alto” a “no alto” se asigna a cada valor de altura un grado de
pertenencia al conjunto, entre 0 y 1. Asi un hombre que mida 1.79 podria pertenecer al conjunto
difuso “hombres altos” con un grado 0.8 de pertenencia, uno que mida 1.81 con un grado 0.85,
y uno que mida 1.50 con un grado 0.1. Visto desde esta perspectiva se puede considerar que la
l6gica clasica es un caso limite de la I6gica difusa en el que se asigna un grado de pertenencia 1 a
los hombres con una altura mayor o igual a 1.80 y un grado de pertenencia 0 a los que tienen una

altura menor. En la imagé¢n 3.10/12 Se puede observar como se calcula el grado de pertenencia para
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Figura 3.10.12:  Calculo de grado de pertenencia para un numero difuso.[24]
nameros difusos tipicos (triangulares y trapezoidales).

3.10.3. Control PID de Orden Fraccionario (FOPID) Este como se menciond anterior-

mente es una modificacion del PID tradicional. La funcién de transferencia de un PID clasico esta
dado por

K;
G(s) = K, + —* + Kus (3.32)

en el dominio del tiempo se tiene una relacion del tipo

g(t) = K et +K/ +m—d) (3.33)

en el caso fraccionario se tiene la funcion de transferencia

K;
G@:m+§+m§ (3.34)

donde) y ¢ son el orden de la integral y la derivada. En el dominio del tiempo se tiene una
relacion

-2 5
g(t) = Kye(t) + Kz% (t) + Kddt5 e(t) (3.35)
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Figura 3.10.13: Comparacion entre un PID y un FORID.[16]

Se pueden ver las posibilidades ofrecidas por el FOPID en la zona amarilla de lafigurg 3.10.13
. En ella, estas nuevas posibilidades se presentan graficamente como la posibilidad de ocupar toda

la superficie del cuadrado y no unicamente 4 puntos.

Al tratarse de derivadas e integrales de orden fraccionario, no se pueden resolver de manera

analitica, se debe recurrir a métodos numéricos.

3.10.4. Estabilidad La estabilidad de un sistema esta dada por las raices del polinomio
caracteristico de la ecuacion diferencial en dominio del tiempo o bien los polos de la funcién
de transferencia del mismo en dominio de la variable compleja s. Mientras todos los polos se
encuentren dentro del semi-plano izquierdo del plano complejo, es decir, con parte real negativa, el

sistema sera estable. La funcién de transferencia de un sistema de segundo orden es

1

o 3.36
52 + 2Cwys + w? (3.36)

donde el términa,, se denomina frecuencia natur@ks el coeficiente de amortiguamiento y

m la masa equivalente del sistema. El térmjng representa la parte real de los polos complejos
y v/1 — C*w, la parte imaginaria, el términ¢/1 — (*w,, también se denomina frecuencia natural
amortiguada av;. De igual manera el termingw,, es igual a< y w,, es igual a%, dondecy k

son el amortiguamiento y rigidez equivalentes del sistema.

La frecuencia natural,, es la distancia que existe entre el origen al polo y el coeficiente

de amortiguamiento es el coseno del &ngulo mostrado en la figura 3.10.14. Cuando el coeficiente
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A

Figura 3.10.14: Representacion de un polo en el plano complejo del sistema de segundo orden.

" sz+l(/:*L) -

M(t) theta

b)

Figura 3.10.15:  Entorno de simulink, a): sistema lineal, b): sistema no-lineal.

de amortiguamiento es cero, los polos complejos no tienen parte real y cuando el coeficiente de

amortiguamiento es uno (o0 mayor que uno) los polos complejos son puramente reales.

3.10.5. Control Matlab-Simulink De manera lineal el sistema puede ser representado me-
diante diagrama de bloques, el cual consta de una referencia (el punto que se desea alcanzar) siendo
comparada con un sensor. Esta diferencia entra al controlador y el controlador es conectado a la
planta. Para la representacion no lineal del sistema no se usa la variable carsjpiejgue se mo-
dela en dominio del tiempo, despejando la derivada de mayor orden. En la jmagen|3.10.15 se puede
ver el diagrama de bloques para la dindmica de un péndulo, linealizado y no-lineal, recordando que

la dinamica de un péndulo e&(& + gLsin (0)) = M(t).
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MeehansIExploter-Eaerioetm| Cylinder Piston  Hydraulic ~ Friction

Piston Area [m~3] |0.25
Piston Stroke [m] |1.85
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Gylinder to Arm
7 e D 1 R
B @ x -} | 1ime|o (&S] >s i A B

Cmd  Select
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. @y

Directional Valve

BEAGS

Figura 3.10.16:  Entorno Simulink-Simscapel[26].

3.10.6. Simscape Simscape es una libreria de Matlab simulink que permite crear rapida-
mente modelos de sistemas fisicos, se pueden construir modelos basados en conexiones fisicas
gque se integran directamente con diagramas de bloques y otros paradigmas de modelado, ayuda a

desarrollar sistemas de control y probar su nivel de rendimiento [25].

Simscape tiene diferentes extensiones para los principales softwares de disefio como son Soli-
dworks, PTC Creo, Inventor y Catia. Con esta herramienta se puede exportar un ensamble creado
en CAD a una extensién xml que puede leer Matlab y compila en un diagrama de bloques para Si-
mulink. Al correr la simulacién, se abre una pestafia dentro del entorno de Matlab (no en Simulink)
nombrada “Mechanics Explorers” en donde se visualiza la geometria y como reacciona acorde a los
impulsos recibidos desde Simulink, en la figura 3.10.16 se puede observar el entorno de Simscape

con Simulink.
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Capitulo 4

Metodologia
4.1. Introduccién

En este capitulo se aborda la metodologia a seguir para la elaboracion del proyecto. Se pretende
implementar una plataforma de un helicoptero a escala con 3 grados de libertad, traslacion en el eje
z, rotacion sobre ese mismo eje y una rotacion mas en el e@n el fin de poder aplicar técnicas

de control sobre de él.

Es necesario para esto definir el material de las hélices, que son las que proporcionaran la fuer-
za de empuje al sistema. Ademas, usando herramientas computacionales de ingenieria se procede &
modelar por medio de CAD. El comportamiento estructural del sistema se analiza en forma tedrica
y también es simulado con Ansys Mechanical. Ansys Fluent se utiliza por otra parte para el andlisis
del flujo que pasa a través de la hélice. En cuanto al control, este sera simulado en Matlab. Es de
mencionar que una plataforma experimental de vuelo no es algo que no se encuentre actualmente

en el mercado, hay empresas que entregan estas plataformas para uso didactico, como la que se

muestra en la figufa 4.1.1.

El presente proyecto pretende abordar el problema desde un rotor principal con un rotor trasero
encargado de mantener la estabilidad en el guifiado, mientras que el rotor principal se encargara de
mantener la altura. Finalmente, el rotor podra cambiar ligeramente su angulo mediante un servo-

motor, controlando de esta manera el alabeo.

Debido a la popularizacion de los drones, conseguir refacciones para éstos se ha vuelto mas
sencillo y econémico, sin embargo, también dificulta rastrear al proveedor y que éste a su vez
proporcione los datos relevantes para el estudio aerodinamico del sistema. Es por esto que, una
vez que se tenga el material y la geometria del helicoptero, se procede a seleccionar las hélices

adecuadas.

Como se vio en el capitulo anterior, se requiere determinar un modelo matematico que describa

el comportamiento de la aeronave el cual, en este trabajo, se encontrara mediante la mecénica
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Figura 4.1.1: Plataforma Quanser de 2DOF.[27]

Lagrangiana. Posteriormente una hélice que pueda maniobrar con una masa gee8ta debe
ser capaz de ser impresa en 3D para pruebas experimentales. De igual manera se debe selecciona

el motor adecuado para la aplicacion.

4.2. Dinamica del sistema

La obtencién de un modelo matematico es esencial para describir el comportamiento de un
sistema, en este caso un helicoptero. A través de éste se puede predecir posicidon, velocidad y
aceleracion en cada instante de tiempo, asi como, velocidad angular de la hélice, potencia requerida

por el motor, entre otras variables. La orientacion del sistema se puede observar enlla figura 4.2.2

El andlisis del sistema es el siguiente: un flujo méasico de aire pasa a través del alabe del
rotor principal generando una fuerza de sustentacion o de empuje lo cual provocara, al romperse el

equilibrio, la elevacion del helicéptero a lo largo del eje

El sistema tendra energia potencial al elevdfse= mgx. De manera similar se genera una
energia cinética igual &. = {mv?, dondem es la masa del helicopterg,la aceleracion de la
gravedad terrestre,la elevacion del helicopterowla velocidad con la que asciende el helicoptero
[28]. El aire es el fluido que realizara el trabajo de generar la elevacion. La energia cinética es

entonces
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Figura 4.2.2: Orientacion del sistema.

1
ECAi're ém’UAire (41)
La masa se puede calcular como
Mmaire = pVAire - PAI (42)

siendop la densidad del airé/ volumen yA el area del disco formado por la rotacion de los
alabes|[[29]. Sustituyendp (4.2) ¢n (4.1) se obtiene

1

E = ipAmviire (43)

CAire

Debido a que la energia cinética del aire es la Unica causante de la elevacion del helicoptero, y

tomando en cuenta qu& = Fx, dondell es trabajo Y fuerza [29], entonces

1
F= §pAU124ire (44)

La fuerza de empuje depende de la velocidad del aire, y esta depende a su vez de la velocidad
angular del rotor. Sabiendo qﬂ@ =Fvy queW = Mw para sistemas en rotacion, doridiees

potencia, M es par motor y es velocidad angular [28], se tiene que

1 .
Fogire = 5,0141}134”6 =W (4.5)

Despejandd’y;,. se obtiene
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3 QW
ire = \| 7 4.6
VA p (4.6)

3 .2
F— {4V (4.7)
2

De manera analoga un flujo de aire pasara por el rotor trasero generando un momento en el eje

Sustituyendd 416 gn 4.4 se tiene

x. En este caso se carece de energia potencial, pero se tiene energia cinética rotacional la cual se
calcula también con la ecuacipn}4.1. El volumen desplazado, a diferencia del caso anterior, sera un

cilindro en forma de dona. Este volumen se puede calcular como

Vaire = AOr, (4.8)
dondeA es el area de la seccion circular formada por la héfiess el Angulo de rotaciénry.

es la distancia desde el origen de rotacion al centro de la seccidn circular.

La masa, como en la ecuacipn]4.2, se obtiene de multiplicar la densigdadel volumen
del fluido desplazado. Finalmente, sabiendo que el trabajo producido por una fuerza rotacional es
W = M6y que la velocidad del aire desprendida por los alabes se encuentra mediante la ecuacion
[4.9, se puede igualar el trabajo con la energia cinética dando como resultado

1
§pA0rCV2 = M6

aire

5| a2
P2 A2

3/ 1 - 2

Se puede apreciar que si la ecuagion 4.9 se divide entkresultado es fuerza, y del lado

u s ual, =r, u uacion 4.7, :
derecho se encuentra la relaciria cual, parar conduce a la ecuacipn 4.7, como debe ser

1
M = 5,0147‘6

De esta manera se puede obtener la fuerza de levantamiento de la hélice en funcion de la

potencia del rotor principal (4.7), asi como el momento que produce el rotor secundario (4.9). A
continuacion, se analizara cada grado de libertad.
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4.2.1. Altura Usando la ecuaci.l se encuentra el Lagrangiano del sistema

1 .2 1 _ - 1.
L= g™me + §J<p902 + §J992 — mgx (4.10)
T para este caso es
1 .
T = Fcos (0. —0) + —Msin () (4.11)
rT

donded. es el angulo de controk'y M estan dadas por las ecuaciones 4.9, respectiva-

mente y los subindiceB y T" hacen referencia al rotor principal y trasero, respectivamente.

Usandqg 4.70  4.11 €n 3.2 y resolviendo queda finalmente

: 1 2 1 2
mx +mg =y 5,014]0[/1/,3g cos (0, — 0) + ¢ §pATVVTg sin (0) (4.12)

4.2.2. Guinado Usando nuevamente el Lagrangiano de la ecuacion 4.10 y coque para

este caso es

T = Mcos(0) +— (4.13)

dondewp es la velocidad angular del rotor principal, y considerando una relacion lineal entre
potencia y velocidad angular la ecuacjon| 3.2 con respecto a la coordenada geneyalpaeida

finalmente
. 2/ 1 2
Joo =11 §pATWj:’ cos (A) 4+ 0,19 (4.14)

4.2.3. Alabeo Y finalmente como en el caso anterior, el lagrangiano es el mismo y solo

cambiar, siendo

T =r,Fsin (0. —0) (4.15)

por lo tanto, la Ultima ecuacién dinamica del sistema es

o = 1 %pApWE sin (6, — 6) (4.16)
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4.3. Validacion por DFC

Con el proposito de corroborar la certeza de los calculos en la sgccioh 4.2.1 se realizan dos
simulacién en ANSYS Fluent tanto en estado estacionario como en transitorio, y para cada una de
estas un mallado diferente. Se genera un modelo con una parte giragadkguré) y su dominio,
como se muestra en la figura 4]3.3.

En la figurg 4.3 .4 se muestran los dos tipos de mallados, una malla tetraédrica no estructurada
y una malla hexaédrica estructurada, ambos analisis se realizan en ambas mallas para corroborar la

convergencia de la solucién.

Posteriormente se utiliza un modelo de viscosidad k-épsilon y se elige el método de solucion,
seleccionandose uno de segundo orden para una mayor exactitud como se muestra gn lafigura 4.3.5.
En el modelo viscoso se marca la opcion de “production limiter” para el mallado estructurado, esto

permite que la solucidén converja con este tipo de malla, de lo contrario el residual tiende a crecer.

Se agrega una velocidad rotacional a la parte girat@reclosuré como se muestra en la
figura[4.3.6. y finalmente se usa una inicializacion hibrida. Se resuelve a 600 iteraciones o un
criterio del x 10~* en los residuales, como se puede ver en la figura|4.3.7. Para garantizar que la
solucion haya convergido se colocan tres monitores distribuidos radialmente, y uno al centro. Una
vez que los valores monitoreados no cambien de valor en una medicion especificada, (por ejemplo
como magnitud de velocidad), se habra alcanzado convergencia. En la simulacion transitoria se ve

la evolucion que tiene el sistema con respecto del tiempo. Para esto se generan pasos de tiempo

Dominio

Enclosure

A

Figura 4.3.3: Sistema modelado en Ansys Fluent.
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3 viscous Model Solution Methods
Model Model Constants Pressure-Velocity Coupling
8 Tnviscid c2-Epsilon .
Lo
SIMPLE ~
O Spalart-Almaras (1 eqn) TKE Prandtl Number ‘ J
® Ieepsilon (2 eqn) Spatial Discretization
O komega (2 eqn] -
e G TOR Prandtl Number Giadent
o [Least Squares cell Based |
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O Scale-Adaptive Simulation (SAS) [second order |
8 fe&ach:dEdsdy snmatﬁs(?gs) e
arge imulation
g v \Secund Order Upwind ll
epsion Model Turbulent Kinetic Energy
O standard ‘ T ll
O ruG User-Defined Functions Secoud G derUpuind
@® Realizable Turbulent Viscosity Turbulent Dissipation Rate
Near-Wall Treatment [no Second Order Upwind =
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O standard wall Functions
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O Menter-Lechner [n
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Figura 4.3.5: Modelo de viscosidad (izquierda) y Método de solucion (derecha).

con tamafio en segundos y niumero de iteraciones de cada uno de éstos. Cada paso de tiempo debe
converger. Esta configuracion se ve en la figura4.3.7, y se utifieat motiohen lugar de frame

motior en la figurgd 4.3.5; éstos son los Unicos cambios con respecto a la simulacion estacionaria.

4.4. Andlisis Estructural MEF

Dentro de ANSYS es posible realizar tanto estudios estructurales como de fluidos, para esto
cuenta con diferentes modulos acorde a lo que se necesite. En la $eccion 4.3 se trabajoé con Fluent
y para esta seccion se trabajara con Mechanical. De igual manera se realizaran dos analisis, uno
estatico estructural y el otro transitorio estructural para el mallado seleccionado del analisis de
fluido.
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2 Fluid b

Zone Name
|enclosure

Frame Motion [] 3D Fan Zone [ Source Terms
[ Laminar Zone [ Fixed Values
[ Porous zone

Reference Frame

Relative Specification UDF

Relative To Cell Zone|absolute  ~| Zone Motion Function|none -

Rotation-Axis Origin Rotation-Axis Direction

X (mm) [0 constant -] x[o [ constant -
¥ (mm) |0 constant j Y|1 | constant j
z(mm)[-26 constant -z [constant M|
Rotational Velocity Translational Velocity
Speed (rpm) 9709 [constant ~] xms)o [constant -~
ML T
Z(m/s) |0 constant M
o

Figura 4.3.6: Configuracion de la rotacion de “enclosure”.

Al igual que con Fluent, Mechanical requiere de un mallado para proceder con el calculo nu-
mérico. Una vez generada la malla se vinculan los datos del andlisis de fluido al andlisis estructural
mediante una conxion kink como se muestra en la figra 4]4.8. Ademas, ambos resultados, tan-
to el de fluido como el estructural pueden visualizarse juntos en una ventana de resultados del

postprocesador CFD Post.

Una vez que exista el vinculo entre el andlisis de fluido y el estructural se puede acceder a la
funcion de Imported Load donde se importan los datos de presion a las superficies del sélido,
como se muestra en la figura 4]4.9.

Se agrega unRemote Displacemera modo de sujecion mediante uR€mote Poiritlocali-
zado justo al centro de la geometria y un “Rotacional Velocity” con la velocidad de giro de la hélice,
como se muestra en la figyra 4.4.10. La velocidad tabular sobreeksjablece una velocidad de

giro de 9709-pm tanto al inicio como al final de la simulacion (velocidad constante).

Finalmente, se selecciona una solucion por medio de dos subpasos y se habilitan las largas
deflexiones. En la pestain&0olutiori se puede tener acceso a diferentes resultados de acuerdo al

interés. En este caso se inserta deformacion total y estrés equivalente de von-Mises. Todo esto se

ve en lafigura 4.4.11

Para el andlisis transitorio, la carga importada sera no solo un dato, sino que tendra en memoria

los 288 datos obtenidos en la simulacién de flujo, por lo que en este analisis el tiempo debe definirse
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inilzaton Hethocs [creck cose-.] [Frver wesh vaton.|
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Calculate Data File Quantities...
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Figura 4.3.7: Inicializacion y célculo de la solucién, estacionaria (izquierda), transitoria (derecha).

de igual manera que en esa simulacion, es decir, 288 pasos distribuidos en un tiempo de 0.14832 s
gue se ingresan em\halysis SettingsY para los datos de presion se afiadiran de igual manera un

dato por cada paso. Esta sera la Unica diferencia entre los dos analisis.
4.5. Control Matlab-Simulink

En el dominio de Laplace la funcién de transferencia de un controlador PID como se indica
en la ecuacic’)2 e, + % + Kys. Esta funcion de transferencia multiplicara a la funcion
de trasferencia de la planta, al tener 3 plantas se tendran 3 controladores, uno para cada actuador.
La multiplicacion dada sera la funcion de transferencia del sistema previo a la retroalimentacion,
y usando algebra de bloques se encuentra la funcién de transferencia del sistema controlado. Esta

funcién de transferencia debera comportarse lo mas parecido posible a la referencia proporcionada.
Primeramente, aislando y linealizando el primer grado de libertad, la ecuacion resultante queda
como
mx +mg = cpP (4.17)
. 2
dondec, representa a la constar\trg pA, Yy P la constantéV;;’.

En dominio del tiempo la expresian P representa fuerza y es esta fuerza la que debe propor-

cionar el control PID, por lo tanto, se puede expresar lo siguiente

Péagina 43



CAPITULO 4. METODOLOGIA indice
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Figura 4.4.8: Workbench de ANSY'S con los andlisis realizados.

(ref —a)K, + /(Tef — ) K;dt + %(r@f —x)Kq=cpP (4.18)

igualandd 4.1]7 iy 4.18 se obtiene una ecuacion integrodiferencial dependiente de los valores de
K, K;y K, para el comportamiento del sistema:

(ref —a)K, + /(ref — ) K;dt + %(ref —1)Kq = mx +mg (4.19)

Otra manera de sintonizar el controlador es por el método de ziegler nichols, el cual, en vez de
ser analitico, se encuentra de manera experimental. Se realizan ambos controladores en un grado
de libertad a modo de comparacion, y finalmente se sintonizan las ganancias de los dos grados de

libertad restantes.

4.5.1. Valores dek, K;y K, Usando la ecuacion diferencial de referenciaz+x —ref =

0, se puede despejar la derivada de mayor orden y reemplazar en la e¢uadion 4.19, dando como

resultado

(K, K K; Kt K
x(—d—1>+x(—p—1)+—z xdt—mf—’Jrreerg—mf P=0 (4.20)
m m

m m m

derivando la expresién se obtiene una constante que multiplica a cada una de las derivadas de

x e igualandolas con la ecuacion de referencia se obtiene
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Figura 4.4.9: Importacion de datos de fluido a estructural.

v(he—-1) + ¢<ﬁ—) v By ol
" " " " (4.21)
x (1) - z (1) + ()ax — ref(l) = 0
Resulta evidente que:
K
— =1 (4.22)
m
By oy
m
K,
21 =1
m

Y los valores de las ganancias, por tanto, serign= K; = 2m y K, = m. Debido a que
se perdieron valores constantes en la derivacion de la ecyacign 4.20 , se agrega una donstante
en la ecuacion origingl 4.119 del lado del PID para compensar y se reemplazan los valores de las

constantes antes encontradas

2m7°ef—2mx+7‘efmt—m/xdt—Qmi—l-K:mi—I—mg

Considerando estado estahte- ref y sus derivadas- 0 y su integral= ref(t)

2mref — 2mref +refmt —refmt —2mxr + K = max +mg

K = mg
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Figura 4.4.10: Sujecion y entrada de velocidad al sistema.

Se puede destacar que no importa el valor de la referendi (as 4 ganancias seran siempre
las mismas. Mientras que para el método de Ziegler-Nichols se requiere forzoso tener una referencia
definida para elegir las ganancias, asi como todas las constantes definidas. Usando una referencia
de 0.5n, masa de 0.23w, y unac, de 0.322518, mediante prueba y error se puede llegar a que la
ganancia critica del sistema es 4.7 con un periodo de oscilacion critico de 1.29 segundos, utilizando
la tabla de conversign 3.10.2 se tendria u#fade 2.77, unak; de 4.3 y unak; de 0.45, esta
respuesta carece de algun tipo de ganancia de compensacion, asi como existen varias opciones para

sintonizar.

Debido a que una vez saturado el sistema, la ganancia que seleccionemos como critica podra
ser toda aquella mayor a 4.7, utilizando uka de 8 se obtiene uf.. de 1.081 y por tanto las
ganancias par&, K; y K, seran 4.72, 8.73 y 0.64 respectivamente, ambas soluciones se muestran
en la figurg 4.5.72, se pueden apreciar como una solucion encuentra el estado estable mas rapido
gue otra. Para este método es necesario ajustar las ganancias manualmente para obtener la respuest
deseada mediante pruebay error, resulta muy atil en la practica debido a que no se requiere conocer

la planta del sistema, GUnicamente si se desea simular.
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Figura 4.4.11: Solucién y parametros a mostrar.
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Figura 4.5.12: Sintonizacion por Ziegler Nichols.
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Capitulo 5

Resultados
5.1. Introduccion

En este capitulo se aplica la metodologia antes detallada. De forma resumida se describiran
los aspectos abordados a lo largo de la investigacion, asi como de la publicacién producto de este

trabajo, y se mostraran los resultados obtenidos.

5.2. Material de la Hélice

El Instituto Tecnoldgico de Pachuca, dentro de su Laboratorio de Mecanica, cuenta con una
impresora 3D marca Mojo con dimensiones de impresion de 127x127%x127Debido a que
la dimensién de la hélice para el propésito mencionado debe contar con un diametro mayor, el
prototipo de hélice sera seccionado y unido con tornillos. El material que usa la impresora Mojo es
un polimero ABSplus-P430. En el mercado es muy comun el uso de ABS para hélices en drones,
por lo que el producto final podra ser fabricado en este material sin ningun inconveniente. El disefio
CAD es mostrado en la figura 5.P.1.

La hélice se disefio con un tamafo no convencional con el propésito de poder realizar un

prototipo impreso en 3D con la impresora Mojo 3D Printer como se menciond anteriormente. El

Figura 5.2.1: Hélice Propuesta.
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tamafio maximo que se logré imprimir fue de 2661 de didmetro, por lo que la nomenclatura
de la pala ed0,5 x 5,5 x 3, el primer numero hace referencia al diametro de la hélice en pulgadas,
el segundo al paso de la hélice (geometria del alabe) en pulgadas y el tercero al nUmero de palas,

para este caso 3.

5.3. Motor

En este trabajo se seleccion6 un mdiarshlessmodelo Tom Cat Park 450, mostrado en la
figura[5.3.2. Cuenta con una hoja técnica que proporciona la fuerza de levantamiento normalmente
alcanzada dependiendo la hélice montada en él. Este dato no es proporcionado comunmente por el
fabricante y es por eso que se opto por este modelo. Los mbumsdesson ampliamente usados

para drones por su rapida conexion con los ESC asi como por su menor desgaste en funcionamiento.

5.4. Fuerza de Levantamiento

Los datos utilizados son:

g=981%

m = 0,874kg
p=1225%

A = 0,05477m>

Figura 5.3.2: Motor Brushless Tom Cat Park 450.
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g Y p son constantes tipicas, mientras que el &rea del disco se calcula tomando en cuenta la
distancia libre de los alabes. La hoja técnica del motor a utilizar [30] indica una fuerza de levanta-
miento de entre 1.02 y 1.1y, un consumo eléctrico de 200.84 con una alimentacion de 11.1
V para una hélice tripala de 11 pulgadas de didmetro y un paso de 5.5 pulgadas. Sustituyendo estos

valores en la ecuacidn 4.7 se tiene

F =11 47N

Por lo que el helicoptero podra levantar una carga igual o menor a M,.47lo que es lo
mismo, podra cargar una masa de 1.kG9Esto representa una pérdida, en el peor de los casos,
de 12.73%. Ahora usando una interpolacion lineal entre una hélice 10 x 3y 11 x 10 x 3
para aproximar el consumo energético del motor, se obtiene para hélicésb x 3 quey =
11,34x + 75,6 dondex es el diametro de la hélice en pulgadagel consumo energético. Usando

el diametro del modelo propuesto, se tiene

F =10,83N

Y usando la ecuacign 4.6, la velocidad del aire que pasa a través de los alabes es

VAire = 17797@
S
5.5. Simulacion de Flujo de Fluido con DFC

La calidad de la malla juega un papel importantisimo en la precision y estabilidad de los
célculos numéricos [31]. Como se menciono anteriormente se usaron 2 tipos de mallado, el mallado

externo de la malla tetraédrica se puede observar en la 5.5.3 y el mallado externo de la malla
hexaédrica en la figufa 5.5.4.

En lafigurd 5.5.8 se puede observar que la mayoria de elementos, un 29 % del total, son tetraé-
dricos y se encuentran con una ortogonalidad del 84 % asi como la ortogonalidad promedio es del
76 % con una desviacion estandar de 12.6. Mientras que en la[figuria 5.5.4 se observa una mayoria
de elementos hexaédricos, un 30 % del total, con una ortogonalidad del 95 % y una ortogonalidad
promedio del 65 % y una desviacion estandar de 31.6. Estos parametros indican una buena calidad

en las mallas generadas y usadas en este trabajo.
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Figura 5.5.3: Ortogonalidad de los elementos en la malla tetraédrica (fluido).

5.5.1. Simulacién en Estado Estacionario

5.5.1.1. Mallado Tetraédrico Se obtiene un residual del ordende* con 600 iteraciones.
Se considera una simulacion valida al ser minima la variacion en velocidad determinada en los
cuatro puntos monitoreados, es decir, la simulacion convergié como se muestra en [a figura 5.5.5.
Los valores finales obtenidos en cada punto son: punto C = 12.971, punto 1 = 18.855, punto 2 =
19.509 y punto 3 = 19.166, todos &n

Dentro de la pestafia déektitPostprocesing” de Fluent se puede obtener la fuerza en sus
componentes, y en el postprocesador “CFD Post” (dentro de Fluid Flow (Fluent) de ANSYS) se

genera una representacion de volumen para la velocidad. Estos datos se muestran e lafjgura 5.5.6.

5.5.1.2. Mallado Hexaédrico Otra manera de corroborar la convergencia del sistema es
mediante la fuerza de levantamiento. Dentro de Fluent se crea un parametro de fuerza en el eje
vertical, siendo analizada Unicamente una tercera parte de la geometria la fuerza esperada sera de
un tercio del total. El residual obtenido es igualmente del orderddé (un poco menor al caso
anterior), el ultimo valor de fuerza registrado ed¥ N como se puede ver en la figlra 5|5.7, lo

gue corresponde a un total de fuerza de levantamiengcddeV.
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ELY N imid

Figura 5.5.4: Ortogonalidad de los elementos en la malla hexaédrica (fluido).

De igual forma esta simulacién puede ser visualizada en CDF Post para obtener una visualiza-
cion de la representacion de volumen en velocidad, como se observa en la figura 5.5.8, obteniendo

rangos similares al mallado anterior, sin embargo, la distribucién de color no es la misma.

5.5.2. Simulacién en Estado Transitorio

5.5.2.1. Mallado Tetraédrico En estado transitorio se busca convergencia en cada paso de
carga. Se simularon 24 vueltas a una velocidad de 9709 es decir, se consigue una vuelta cada
0.00618s. Se define el paso de tiempo en 0.0005X&ra completar una vuelta en 12 pasos. Esto
quiere decir que se necesitan 288 pasos de tiempo para simular las 24 vueltas en un tiempo de
0.14832s, y se definen 25 iteraciones por cada paso de tiempo. En la 5.5.9 se observa la
evolucion de la velocidad con respecto del tiempo. Los valores finales para cada punto son: punto
C =10.494, punto 1 = 16.527, punto 2 = 16.775 y punto 3 = 16.776, todgs en

De igual manera se puede encontrar el valor de la fuerza en ese ultimo instante y en CFD Post
la representacién de volumen, pero en este caso se generd la informacién para cada paso de tiempo
y por tanto se genera una animacion. En la fiura 5.5.10 se puede observar la representacion de

volumen del Gltimo paso de tiempo y la fuerza de sustentacion en ese instante.
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Residuales
Continuidad
—— Velocidad x
Velocidad y
Velocidad z

k

épsilon

0 100 200 300 400 500 600
Iteracion

== Punto C 20
== Punto 1 18 |

= Punto 2 16 |
== Punto 3

Magnitud de 10
Velocidad ‘
(m/s) a

o 100 200 300 400 500 600
Iteracion

Figura 5.5.5: Residuales (arriba) y medicion de velocidad en puntos evaluados (abajo).

5.5.2.2. Mallado Hexaédrico De igual manera que en el caso estacionario, la convergencia
de la malla hexaédrica se realiza con respecto a la fuerza de levantamiento, y de la misma forma
en que el andlisis transitorio con mallado tetraédrico, se busca una convergencia en cada paso de
carga por lo que los resultados mostrados en la figura $.5.11 muestran el comportamiento respecto

al tiempo de la evolucion de la fuerza de levantamiento.

Nuevamente se produce una animacion con esta simulacion, la cual se puede apreciar en la
figura[5.5.1P, la distribucion del flujo por magnitud de velocidad difiere bastante de su analogo
con malla tetraédrica, sin embargo, tiene una tendencia similar al andlisis estacionario visto en la
subseccioh 5.5.7.2.

5.5.3. Comparativo Entre Soluciones Tomando en cuenta el margen de error de 12.73 %
determinado anteriormente en la sec¢ion 5.4, los resultados obtenidos pueden resumirse en la tabla

[5.5.1. Dicho error puede traducirse como una constante de pérdidas aerodinamicas.
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Velocidad en ANSYS

representacion R19.0
estacionaria

' 1.971e+001

1.479¢+001

B 985704000

4.929¢+000

0.000¢+000
[m s*1]

Figura 5.5.6: Representacion en volumen de velocidad y fuerza en el compgnanédisis estacionario.

5.6. Andlisis Estructural con MEF

Debido a que el analisis de DFC con mallado tetraédrico es el que menor error presenta en
comparacion con los célculos tedricos, es esta simulacién la que se considera como validay procede
avincularse con el andlisis estructural. En la figura 5]6.13 se observa el mallado asi como la calidad
ortogonal, donde el 3% de los elementos son hexaédricos y cuentan con una ortogonalidad del
95%, mientras que en promedio la ortogonalidad de cada elemento eg/dedOuna desviacion
estandar de 32.8.

5.6.1. Analisis Estatico Estructural Con la presion ejercida por el fluido aunado a la ve-
locidad de rotacién los alabes sufriran deformacion. La simulacién muestra una deformacion total
maxima de 1.56nm en la parte mas alejada del alabe y una deformacion en la parte central alrede-
dor de 0.18:m, como se muestra en la figlira 5.6.14. De igual manera se determina el estrés que se
genera en los alabes, siendo la parte mas critica la arista donde hay un cambio de seccién drastico.

El estrés alli es de 10.3% Pa y la zona menos critica tiene un estrés dekd24, como se muestra
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Figura 5.5.7: Residuales (arriba) y medicion de fuerza de levantamiento (abajo).

en la figurd 5.6.15.

5.6.2. Andlisis Transitorio Estructural

Como se vio en la figul

a4.4.8, el analisis estaciona-

rio se vincula con el estatico y los andlisis transitorios se vinculan entre si. Al igual que en analisis

de fluido, un andlisis transitorio estructural permite visualizar la evolucion del sistema a través del

tiempo. En la figur@a 5.6.16 se muestra la deformacion total en el ultimo paso cuando, como se vio

en el analisis de fluido, el sistema se considera estable. Y de igual manera en |a figuia 5.6.17 se

Tabla 5.5.1: Cuadro comparativo de resultados

Anlisi Tipo de | Magnitud de| Error | Fuerza de sus- Error
nalisis
Mallado velocidad €) | (%) | tentacion (V) | (%)
Célculo Tedrico N/A 17,97 — 9,454 —
DCF Estacionarid _ 19,71 9,68 9,18 2,92
— Tetraédrico
DFC Transitorio 17,13 4,67 9,265 2
DCF Estacionarid _ 18,9 5,17 8,94 5,48
— Hexaédrico
DFC Transitorio 18,77 4,45 8,44 10,73
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Velocidad en” ANSYS
Representacion R19.0
Estacionaria

1.967e+001
1.475e+001
9.833e+000
4.916e+000

0.000e+000
[m s*-1]

A

Figura 5.5.8: Representacion en volumen de velocidad, analisis estacionario.

muestra el estrés en este ultimo paso.

Debe observarse que, a pesar de los resultados ser muy similares al analisis estatico, lo im-
portante del analisis transitorio es ver la evolucion con el tiempo. En la figura]5.6.18 se puede ver

como es el progreso de la deformacion y del estrés hasta que se estabiliza.
5.7. Control

Una vez teniendo las ecuaciones dindmicas del sistema se ingresan en Simulink en forma de
diagrama de bloques y se inserta dentro de un encapsulado. Este encapsulado tendra las 3 entrada:

de control , T'y 6.) y sus salidas seran las coordenadas generalizadas del sistema.

Para poder visualizar los resultados de la simulacion en animacion mediante Simscape, hay

== Punto C
= Punto 1

= Punto 2
= Punto 3

Magnitud de
Velocidad
(m/s)

0 1957 4017 60.77 8137 10197 122.57 143.17 163.77
Tiempo (ms)

Figura 5.5.9: Medicion de velocidad en puntos evaluados.
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Velocidad en ANSYS
representacion R19.0
estacionaria
l 1.713e+001 7
e
1.2850+001 h = 4
R e
T -
| 8.5648+000 &
4 282e+000
0.000e+000
[m s*-1)

Figura 5.5.10: Representacion en volumen de velocidad y fuerza en el compgremdisis transitorio.

gue exportar desde el software CAD la geometria para que pueda ser leida por Simulink. Una
vez exportada la geometria, el comando smimport('CAD_Name.xml’) importa el modelo llamado

CAD_Name al entorno de Simulnik para poder ser manipulado por la teoria de control.

La geometria de Simscape de igual forma sera encapsulada y contara con 3 entradas, las cuales

son las coordenadas generalizadas, y 3 salidas que son las mediciones propias del sistema mecanicc

Fuerza de 37
Levantamiento 2.5
(N) 2

0 20 40 60 80 100 120 140

Tiempo (ms)

Figura 5.5.11: Medicion de fuerza de veolcidad.
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emulado en Simscape. Para este encapsulado las salidas deben ser iguales a las entradas.

Las entradas al encapsulado de las ecuaciones dinamicas seran proporcionadas por el tipo
control seleccionado, un controlador para cada grado de libertad. A su vez el controlador requiere
una referencia o posicion deseada a ser comparada con la medicion obtenida del sistema, esto se

representa mediante un punto suma donde se resta la medicion actual a la referencia proporcionada.

El sistema controlado se muestra en la figura 5] 7.19, donde se usa un PID como controlador en
cada grado de libertad. El sistema tiene como referencia elevarse a 0.5 metros y mantener las dos
rotaciones en 0. En cuanto al guifiado, el helicoptero tiende a girar en cuanto pierde contacto con
el suelo y es en donde el controlador toma accion, sin embargo, el alabeo se mantiene constante en

0 hasta que una fuerza lo perturbe.

5.7.1. Altura Como se vio en la seccidn 4.5.1 el controlador en la altura esta sintonizado

como2me(t) + 2me(t) + m/e(t)dt siendo el erroe(t) = 0,5 — z, aproximando a la ecuacion

diferencial de referencia + = + = — 0,5 = 0, donde 0.5 hace referencia a la fuerza de entrada.
Con estos datos se tiene una frecuencia natural de 1 y una razon de amortiguami@%toﬁie

la figure[5.7.2D se aprecia el comportamiento que tendra el sistema con una referencia tipo escalon
con valor final de 0.5 y cambio de valor al primer segundo. La respuesta del sistema sigue a la

referencia sin importar la forma que tome, si por ejemplo se deseara que el helicoptero suba a

Velocidad en AN%YQSD
Representacion
Estacionaria

1.962e+001
1.471e+001
9.810e+000

4.905e+000

i
0.000e+000 “

[m s*-1] )

Figura 5.5.12: Representacion en volumen de velocidad, anélisis transitorio.
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Figura 5.6.13: Calidad ortogonal de la malla (solido).

o a0 a000(rm)
]

Figura 5.6.14: Deformacion total, analisis estéatico estructural.

determinada altura y baje después de determinado tiempo de forma senoidal el sistema respondera
de esa forma, ilustrandolo de igual manera en la figura §.7.20.

El esfuerzo de control es la manera con respecto del tiempo en que el controlador aplica la
fuerza requerida al sistema, en la figura 5.J7.21 se observa el esfuerzo de control para el grado de
libertad de desplazamiento vertical y a su vez muestra la potencia que debe suministrar el motor

para lograr dicha fuerza.

5.7.2. Guinado Dado que la referencia en el guifiado es 0, el procedimiento anterior no

puede ser reproducido exactamente igual. La ecuacion linealizada del guifiado es
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Figura 5.6.15: Estrés de von-Mises, estético estructural.

c
<J/z
.

Figura 5.6.16: Deformacion total, analisis transitorio estructural.

Joo = rrerT 40,19 (5.1)
. 2
dondecy representa a la constang %pAT y T la constantéV?.

Al despejarrrcrT e igualar este valor, que representa el momento de control, al PID la ecua-
cion en dominio de queda
0,19

— Kaps = J,p8° — — (5.2)

Dado que el valor d&, es muy pequefio para este cas@43 x 10~*) se puede despreciar

iP

_(pr_

para eliminar un polo, y despejando se encuentra el valgr de
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Figura 5.6.17: Estrés de von-Mises, analisis transitorio estructural.

B 0,19
YT R+ Ky + K,
La funcién de transferencia esta definida como la salida entra la entrada al sistema, al encontrar

(5.3)

la ecuacion que describe directamente la salida habria que dividir entra la entrada, lo cual modifica
al numerador del lado derecho de la igualdad por lo que la estabilidad, frecuencia natural y coefi-
ciente de amortiguamiento no se consideran sin cambio alguno. Es asi que usando de referencia la
misma ecuacion que en el grado de libertad anterior en dominio de la variable con(g&gisaﬁ)

las ganancias quedan definidas como:

K, = 0,19
K, = 019
K; = 0,19

Para obtener una convergencia mas rapida los valores de las ganancias pueden aumentarse
proporcionalmente, quedando, = K; = K, como se aprecia de lo encontrado previamente,
y se encontraran valores de frecuencia natural (amortiguada y no amortiguada) y coeficiente de

amortiguamiento iguales.

En este grado este grado de libertad el control se encuentra trabajando en todo momento desde

gue el helicoptero emprende vuelo, esto debido al momento generado por la hélice principal al
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Figura 5.6.18: Deformacion total (arriba) y estrés de Von-Mises (abajo). Verde méaximo, rojo minimo y azul

promedio.

dejar de tocar el suelo. Al ser la referencia 0, se espera que el control mantenga al helicoptero en
Su posicion, es decir, no se requiere dar un escalén como referencia de entrada, como se aprecia en
la figura[5.7.2p (usando ganancias con valor de 1.9).

Se puede apreciar como gira aproximadamente 0.006 radianes antes de empezar a decrecer.
Para lograr esto igual se tiene un coste, momento de control. En la?l@gseamuestra el momento

de control requerido, asi como la potencia que necesita entregar el motor para lograr esto.

5.7.3. Alabeo EI procedimiento se realiza similar al guifiado, la ecuacion linealizada del

alabeo es
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PID_P

PID_teta_c

\10 1
PID_T

Figura 5.7.19: Sistema en Simulink.

Jo = rpc,P(60. — 0) (5.4)

donde el PID sera igual@, se desprecia ldy y al estar el termine,c, P con posibilidad de

dividir a la J, todo el término en conjunto queda eliminado, quedando la ecuacion como

Ko+ (K, +1)0+ Ki/edt = 7(t) (5.5)

donder(t) representa cualquier perturbacion externa, debido a que el sistema se encuentra en
posicién 0 y no hay nada dentro del sistema que ocasione su movimiento. En Simulink para ver la

respuesta del controlador se induce un impulso mediante un generador de sefales.

Derivandd 5.5 y pasando al dominio de la variable compleja s se obtiene la siguiente ecuacion
gue representa la funcion de transferencia multiplicada por su entrada:

_ 7(s)
K2+ (K, +1)s+1

Debido a que el término que multiplica a s en el denominadak gs- 1, al igualar este

(5.6)

término a 1 como en los casos anteriores dariafine: 0, por lo que se cambia el parametro de
sintonizacion & = 2 para obtener una respuesta menos oscilatoria y obtendtupasitiva. De
esta forma, nuevamente se tienen las 3 ganancias iguales, donde
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Posicion [m]

02F -

Posicion [m]
©
b
L
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0
0 6 12 18 24 30 36 42 48 54 60 66 72 78 84 90
Tiempo [s]

Figura 5.7.20: Respuesta al escalén (arriba) y a un sinusoidal (abajo).

K, = 1
K; =1

En el segundo 2 se induce la perturbacion para visualizar el comportamiento del controlador,
esto se visualiza en la figufa 5.7.24. En contraste con los otros dos grados de libertad este no
es dependiente (en su totalidad) de una potencia de giro de motor, sino de una posicion angular

proporcionada por un servomotor, este movimiento angular se puede ver en la figura tal.

5.8. Estabilidad

Como se mencion6 anteriormente, la estabilidad esta dada por los polos del polinomio carac-
teristico del sistema, basta con estar en el semi-plano izquierdo del plano complejo para corroborar

la estabilidad del sistema.

Para el grado de libertad vertical el polinomio es
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Figura 5.7.21: Esfuerzo de control (arriba) y potencia requerida por el motor (abajo)).

2 4+252+25+1

teniendo como raices

—1,0000 + 0,00007
—0,5000 =+ 0,86601

Posicion Angular [rad]
L - T R S R S

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28
Tiempo [s]

Figura 5.7.22: Respuesta del sistema ante una referencia O.

(5.7)

(5.8)
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Figura 5.7.23: Momento de control (arriba) y Potencia requerida por el motor (abajo).

En el guifiado el polinomio es

Jos® + 1,95 + 1,95+ 1,9

(5.9)

En este caso se pueden considerar ambas variantes, calcular las raices con J o despreciarla

completamente. Las 5 raices posibles se muestran a continuacion

x10°

1=

Posicion Angular [rad]

2 4 6 8 10 12 14 16 18
Tiempo [s]

20

22

Figura 5.7.24: Respuesta del sistema ante un impulso.
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Momento [Nm]

L L L L
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Tiempo [s]

Figura 5.7.25: Posicion de control.

—1,141617760908799 (5.10)
—0,0005 = 0,000866531207308i
—0,5 4 0,866025403784438i

Y finalmente el polinomio caracteristico del alabeo es

2 +25+1 (5.11)

En este caso no se puede considdgacomo no despreciable debido a que conlleva la reapa-

ricion del términor,c, P, lo que lo vuelve altamente no lineal. Los polog de 5.11 son

1 (5.12)

En este Ultimo caso las raices son reales e iguales, de cualquier forma, todas las raices encon-
tradas tienen parte real negativa y se concluye de esta manera que el sistema es estable con este

sintonizacion de ganancias.
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Capitulo 6

Conclusiones

Durante el desarrollo del presente proyecto se abordaron diversas areas de la ingenieria y
conforme se fue superando cada etapa se fue llegando a diversas conclusiones, Las cuales son

descritas en los siguientes parrafos.

Una gran ventaja que tiene el método de Euler-LaGrange para encontrar la ecuacion dinamica
gue rige a un sistema contra el método tradicional de Newton es el hecho de trabajar sobre energias
en vez de fuerzas, ya que lo primero son escalares y lo segundo vectores. La no linealidad que
presenta el contacto de la aeronave con el piso es una de las restricciones que no muestran las
ecuaciones dinamicas por lo que en simulink hay que considerarlas o de lo contrario la aeronave se

mostraria en caida libre, lo cual no es asi.

A pesar de existir una gran variedad de tipos de control, el PID sigue siendo de los mas usados,
tanto en la practica por poder ser sintonizados a prueba y error, asi como también la gran eficacia
con la que cuenta, ya que a pesar de existir controladores mas “finos” las ventajas de estos no son
significativas y conllevan un mayor recurso humano y tiempo de implementacion, por lo cual, es de
gran importancia seguir investigando para poder, algun dia, controlar todo tipo de perturbaciones

de una manera rapida de implementar y sin un costo elevado.

Como se mencion6 dentro del texto, el mallado para un analisis de elemento o volumen fi-
nito juega un papel importantisimo para la convergencia de la solucion, incluso para converger a
valores apegados a la realidad. Para geometrias complejas resulté ser mas exacto el mallado tetraé-
drico, aunque esto significé un coste computacional mucho mayor, esto debido al gran nimero de
elementos formados bajo este tipo de mallado. La malla hexaédrica fue mas compleja de generar,
sin embargo, el resultado convergia en minutos a comparacioén de horas con la malla tetraédrica,

aunque con un error mayor.

Debido al gran crecimiento que han tenido los drones, es muy facil conseguir sus piezas y
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especificaciones generales, por lo que elegir el tipo de hélice, el motor, el driver para el motor, etc.,

fueron de las partes relativamente sencillas de este proyecto.

En la secciof 5]4 se puede apreciar que al reducir media pulgada en el diametro la pérdida en
fuerza de sustentacion fue del 5.51 %. Esto es consistente debido a que la pérdida de area por media
pulgada de didmetro san005447105 m? que representa casi #) % del flujo volumétrico de aire
gue realizara el trabajo. Sin embargo, al reducir la geometria también se reduce la inercia rotacional
por lo que necesitara menos potencia para mantener el movimiento y provocalgie @t area

perdida no se refleje por completo en la pérdida de fuerza de sustentacion.

Los datos de la tabfa 5.5.1 muestran la certeza del calculo teérico para encontrar la fuerza de
levantamiento de cualquier hélice propuesta, esto sin tomar en cuenta la geometria de los alabes
por lo que es consistente que la fuerza encontrada en las simulaciones fuera menor aun cuando
la velocidad del viento que pasa por los alabes fuera mayor al calculado. Esto se traduce como
una entrada al sistema mayor de lo requerido para obtener una salida menor, es decir, perdidas de
eficiencia. Esta pérdida no es meramente mecanica, depende a su vez de la eficiencia energética del

motor a utilizar.

Los valores obtenidos en la seccjon 5.6.1 de deformacion total y tension de Von-Mises son de
1,5mm y 10,3M pa respectivamente, al ser analisis estacionario el programa itera hasta encontrar
estos valores que son los que se encuentran en estado estable. Al realizar el analisis transitorio en
la secciorn 5.6]2 se observa que la deformacion y tension tienden a alcanzar los valores del analisis
estructural. Esto valida que ambas soluciones son equivalentes, la diferencia notoria es que en el
analisis transitorio se observa el pico de deformacion inicial tanto en deformacién como en tension

los cuales soB,5mm y 12,9 M pa.

Finalmente, en la secci¢n 5.7 mientras las ganancias seleccionadas para el controlador esta-
blezcan los polos del sistema en el semi-plano izquierdo del plano complejo, es decir, que las raices
del polinomio caracteristico de la ecuacion dindmica tengan parte real negativa, la combinaciéon de
ganancias es infinita y solo cambiara la forma en que el sistema llegue a la referencia establecida,
ya sea mas rapido o mas lento, con mas o menos oscilaciones, etc. Debido a la retroalimentacion
es practicamente un hecho que el sistema lograra su estabilidad, lo importante es el como lo hara,

es decir, que camino tomara.
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Con los resultados obtenidos, desde la manufactura de los componentes, la fuerza obtenida del
flujo al pasar por la hélice, la funcionalidad estructural de los componentes en desgaste, la instru-
mentacion necesaria, la dinamica simulada como punto de comparaciény la ley de control aplicada
para estabilizar, se puede concluir que se lograron satisfactoriamente los objetivos planteados que-

dando pendiente como trabajo a futuro la construccién de la plataforma y la experimentacién con
esta.
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Anexo A

Propiedades ABSplus-P430

.

ABSplus-P430

PRODUCTION-GRADE THERMOPLASTIC
FOR DESIGN SERIES 3D PRINTERS

ABSplus™ is a true production-grade thermoplastic that is durable enough to perform virtually the same as production parts. When
combined with Design Series 3D Printers, ABSplus is ideal for building 3D models and prototypes in an office environment.

ENGLISH METRIC
MECHANICAL PROPERTIES TEST METHOD

XZ AXIS XZ AXIS
Tensile Strength, Ultimate (Type 1, 0.125”, 0.2”/min) ASTM D638 4,700 psi 33 MPa
Tensile Strength, Yield (Type 1, 0.125”, 0.2”/min) ASTM D638 4,550 psi 31 MPa
Tensile Modulus (Type 1, 0.125”, 0.2”/min) ASTM D638 320,000 psi 2,200 MPa
Tensile Elongation at Break (Type 1, 0.125”, 0.2"/min) ASTM D638 6% 6%
Tensile Elongation at Yield (Type 1, 0.125”, 0.2”/min) ASTM D638 2% 2%
1ZOD Impact, notched (Method A, 23°C) ASTM D256 2.0 ft-Ib/in 106 J/m

MECHANICAL PROPERTIES

TEST METHOD

ENGLISH

XZ AXIS

ZX AXIS

METRIC

XZ AXIS

ZX AXIS

Flexural Strength (Method 1, 0.05”/min) ASTM D790 8,450 psi 5,050 psi 58 MPa 35 MPa
Flexural Modulus (Method 1, 0.05”/min) ASTM D790 300,000 psi 240,000 psi 2,100 MPa 1,650 MPa
Flexural Strain at Break (Method 1, 0.05”/min) ASTM D790 4% 4% 2% 2%
THERMAL PROPERTIES? TEST METHOD ENGLISH METRIC

Heat Deflection (HDT) @ 66 psi ASTM D648 204°F 96°C

Heat Deflection (HDT) @ 264 psi ASTM D648 180°F 82°C

Glass Transition Temperature (Tg) DSC (SSYS) 226°F 108°C

Melting Point | eeeeaaaae Not Applicable® Not Applicable®
Coefficient of Thermal Expansion ASTM E831 4.90x10° in/in/°F 8.82x10% mm/mm/°C

STRATASYS.COM

stratasys

THE 3D PRINTING SOLUTIONS COMPANY
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Obtencion de la fuerza de empuje de una hélice y el control de su posicion

Obtaining the thrust force of a propeller and control of its position

TORRES-SUAREZ, Francisco Emmanuelf. RESENDIZ-ROSAS, Celerino, PALACIOS-PINEDA,

Luis Manuel y RAMIREZ-VARGAZ, Ignacio

Tecnolégico Nacional de México/Instituto Tecnoldgico de Pachuca

ID 1¥ Autor: Francisco Emmanuel, Torres-Suarez / ORC ID: 0000-0003-4779-5085, Researcher ID Thomson: P-4870-

2018, Mendeley ID: francisco-emmanuel-torres-suarez

ID 1% Coautor: Celerino, Reséndiz-Rosas / ORC ID: 0000-0003-3197-2876, Researcher ID Thomson: P-6224-2018,

Mendeley ID: celerino-resendiz-rosas

ID 2% Coautor: Luis Manuel, Palacios-Pineda / ORC ID: 0000-0001-5297-2950

ID 3% Coautor: Ignacio, Ramirez-Vargaz / ORC ID: 0000-0003-1887-8949

Recibido: Septiembre 05, 2018; Aceptado: Diciembre 06, 2018

Resumen

Se propuso una plataforma para limitar los grados de
libertad de un helicoptero montado en ella, dejando como
unico grado de libertad la altura. Mediante un
planteamiento tedrico se deternuinaron: la fuerza de
empuje realizada por la hélice, la velocidad del viento
que fluye a través de los alabes y la potencia requerida
para desplazarlo. Se compararon estos resultados con una
simulacion realizada en ANSYS Fluent con fines de
validacién. El disefio contempld una hélice impresa en
3D, un motor sin escobillas y un controlador electrénico
de velocidad (ESC). Para el planteamiento se propuso
que la fuerza de empuje esté en funcion de la velocidad
de flujo, la velocidad de flujo en funcién de la potencia
requerida por el motor, y a su vez, esta potencia sea una
funcion de la aceleracion. Mediante la ecuacion de Euler-
Lagrange se modelé el comportamiento del sistema,
obteniéndose asi una ecuacion diferencial de segundo
orden que al resolverla proporcioné la posicion,
velocidad y aceleracion del helicoptero en su movimiento
vertical. Se consiguié de esta manera determinar la fuerza
de empuje para esta hélice, objetivo de este trabajo.

Fuerza de empuje, ANSYS Fluent, Control de lazo
abierto

Abstract

A platform was proposed to limit the degrees of freedom
of a helicopter mounted on it, letting height as the unique
degree of freedom Through a theoretical approach the
thrust force performed by the propeller, the velocity of
the wind that flows through the blades and the power
required to move it were determined. These results were
compared with a simulation performed in ANSYS Fluent
for validation purposes. The design included a 3D printed
propeller, a brushless motor and an electronic speed
controller (ESC). For this it was proposed that the thrust
force is a function of the flow velocity, the flow velocity
is a function of the power required by the motor, and in
tum, this power is a function of the acceleration. Using
the Euler-Lagrange equation the behavior of the system
was modelled, giving a second-order differential equation
that, when solved, provided the position, velocity and
acceleration of the helicopter m its vertical motion. In
this way, it was possible to determine the thrust force for
this propeller, goal of this work

Thrust force, ANSYS Fluent, Open loop control

Citacién: TORRES SUAREZ, Francisco Emmanuel, A RESENDIZ ROSAS, Celerino, PALACIOS PINEDA, Luis Manuel
y RAMIREZ VARGAS, Ignacio. Obtencién de la fuerza de empuje de una hélice y el control de su posicion. Revista de

Tecnologia e Innovacion. 2018. 5-17: 18-28
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Introduccion La entrada al sistema es la fuerza de

El propésito de este proyecto es el disefio de un
helicoptero no tripulado con una sola hélice de
un grado de libertad, capaz de mantenerse
mvariante en su posicion durante el tiempo que
dure en operacion. Esto debido a los diferentes
factores  ambientales que entorpecen  su
funcionamiento, siendo las rafagas de viento las
mAs comunes.

A vpartr de este analsis se pueden
desarrollar aplicaciones mas especificas para la
industria, o generalizando, aplicaciones en
desastres  naturales, busqueda y  rescate,
vigilancia, mspeccion de mstalaciones,
estructuras, tuberias, entre otras (Ollero y Maza,
2007).

Las aplicaciones de los vehiculos aéreos
no tripulados (VANT) se han extendido tanto
que es necesario mejorar su funcionamiento.
Actualmente se han desarrollado varios trabajos
enfocados en el control de la dmnamica de
VANT tipo Quadrotor (Curi et al, 2014;
Guerrero et al, 2015; Lara et al, 2017;
Lencmas et al, 2016; Parra et al, 2013;
Remoso et al., 2016; Rubio et al, 2014; Rubio
et al, 2015). Sm embargo, se ha desatendido en
mayor medida el estudio de helicopteros, que
son de los vehiculos aéreos actualmente mas
utilizados.

El  objetivo  principal de  esta
mvestigacion es modelar y controlar la
dmamica  no-lmeal de un  helicoptero,
restrmgido en el espacio por una plataforma, de
manera que solo tenga movimiento vertical

Un sistema Inealizado puede
representar a un sistema no-lneal alrededor de
un punto. Una vez que se aleja de ese punto no
hay garantih de que el sistema esté siendo
representado con fidelidad. La Imnealizacion de
un sistema no-lineal en expansion en series de
Taylor ha sido utlizada comimmente para el
analisis de estabilidad y para la sintonizacion de
controladores lmeales (Carrillo et al, 2015), sm
embargo, existen  diversos métodos  de
Imealizacion.

De esta manera, se obtienen resultados
que son aproximados, pero representan el
comportamiento  del sistema no-lneal, y una
vez contando con el sistema lmnealizado se
aplican las técnicas de control Imeal

ISSN: 2410-3993
ECORFAN® Todos los derechos reservados

empuje proporcionada por la rotacion de la
hélice, que es dependiente de la potencia del
rotor. Una variante importante para la velocidad
proporcionada por la hélice es la geometria de
los alabes. Esta puede disefiarse en un software
CAD vy posteriormente analzarse en un
software de DFC (Dmamica de Flyo
Computacional).

Metodologia
Modelo del sistema

La obtencion de un modelo matematico es
esencial para describr el comportamiento de un
sistema, en este caso un helicoptero.
Dependiendo de las variables consideradas se
puede  predecr  posiciéon,  velocidad y
aceleracion  del movimiento  vertical  del
helicoptero, asi como el tiempo en realzar la
operacion, velocidad angular de la hélice,
potencia requerida por el motor, etc. Para
obtener el modelo existen diversos métodos. En
este trabajo se usé el método de Euler-Lagrange
descrito a contmuacion.

a) Dméamica por Euler-Lagrange

Este método consiste en  encontrar
primeramente el Lagrangiano del sistema. Este
se calcula restando la energia cmética total con
la energia potencial del sistema (Ibafiez s.f), de
la siguiente forma
£=E. —E,. 6))

En (1) £ es el Lagrangiano del sistema,
E. y E, son energih cinética y potencial,
respectivamente. Por otra parte, la ecuacién de
Euler-Lagrange  (Ibafiez, s.f) esta definida
como
d (ag) 0f 0 @
dt\ox/ ox

En (2) X y x son las coordenadas
generalzadas del sistema y t el tiempo. El
analisis del sistema es el siguiente: un flujo
masico de awe pasa a través de los alabes
generando una fuerza de sustentacion o de
empuje lo cual provocara, al romperse el
equilibrio, la elevacion del helicoptero.

Un bosquejo del sistema es mostrado en
la figura 1.

TORRES SUAREZ, Francisco Emmanuel, A RESENDIZ ROSAS,
Celerino. PALACIOSPINEDA, Luis Manuel y RAMIREZ VARGAS,
Ignacio. Obtencion de la fuerza de empuje de una hélice y el control de
suposicion. Revista de Tecnologia e Innovacion. 2018
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Figura 1 Bosquejo del sistema
b) Analisis del sistema

El sistema tendra energia potencial al elevarse
Ep=mgx (Beer et al, 2010). De manera
similar se genera una energia cmética igual a
E, =%mv2 (Beer et al, 2010), donde m Ia

masa del helicoptero, g la aceleracion de la
gravedad  terrestre, x la  elevacion  del
helicoptero y v la velocidad con la que asciende
el helicoptero. El ame es el fluido que realizara
el trabajo de generar la elevacién, la energa
cinética es entones

Ec,Aire = EmAirevlz\ire' 3)

La masa se puede calcular (Wark y
Richards, 2001) como

Mypjre = pVAire = pAX (4)

Seendo p la densidad del aie, V
volumen y A el area del disco formado por la
rotacion de los alabes. Sustituyendo (4) en (3)
se obtiene

1
Ec,Aire = E pAXV.lZ\ire' )

Debido a que la energia cinética del aire
es la tUmica causante de la elevacion del
helicoptero, y tomando en cuenta que W = Fx
(Wark y Richards, 2001), donde W es trabajo y
F fuerza, entonces

1
F= EpAvﬁim. (©)

ISSN: 2410-3993
ECORFAN® Todos los derechos reservados

Diciembre 2018 Vol5 No.17 18-28

La fuerza de empuje depende de la
velocidad del aire, y ésta depende a su vez de la
velocidad angular del rotor. Sabiendo que
W=Fv y que W=Mw para sistemas en
rotacién (Beer et al, 2010), (W es potencia, M
es par motor y w es velocidad angular) se tiene
que

1 )
Fvaire = E pszire =W, 7
Despejando se obtiene

1 2W

Vaire = p_A ®)
Sustituyendo (8) en (6) se tiene
¢ pAW?2 ©)
= >

Contando con todos los datos
necesarios, solo resta encontrar la ecuacidén
diferencial que rige al sistema. Comenzando
con el Lagrangiano y resolviendo la ecuacion
de Euler-Lagrange (sustituyendo v = X)

Z—i = %pszAire —mg (2
Entonces:
1

g == PAV? g = 0 9

Sustituyendo la ecuacion (9) en (13):

+mg = (14)

Se debe tomar en cuenta que W, sm
ningn tipo de control, es mdependiente de t.
Es decir, el motor otorgara toda su potencia en
el vuelo. De esta manera todo en la ecuacion
seria constante y facilmente mtegrable, de la
siguiente forma:

TORRES SUAREZ, Francisco Emmanuel, A RESENDIZ ROSAS,
Celerino. PALACIOSPINEDA, Luis Manuel y RAMIREZ VARGAS,
Ignacio. Obtencion de la fuerza de empuje de una hélice y el control de
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:[pAW2 1
X = 26?—55; 2+ Ct+Cy (15)

Para determmar las constantes de
mtegracion deben aplicarse las condiciones
miciales. En el tiempo 0 la distancia serda 0, la
distancia de referencia.

Similarmente en el tempo 0, la
velocidad serd la velocidad con la que empieza
el vuelo, es decr 0. Una vez aplicado esto, la
ecuacion queda finalmente como

:[pAW? 1
X = W_Eg t2. (16)

Otro dato que nos brinda la ecuacién
(14) es el momento en que el helicoptero
comienza su elevacion. Cuando X = 0 se tienen
dos significados, o estd en reposo antes de
comenzar a elevarse o se encuentra elevado en
la posicion deseada de forma estatica, en ambos
casos el sistema se encuentra en equilibrio.

Haciendo X =0 en la ecuaciéon (14) se
obtiene

2
mg= |PAWE_ g a7
2

Esto es consistente, debido a que las
Unicas fuerzas presentes son el peso del
helicoptero y la fuerza de sustentacion y al ser
iguales el sistema se encuentra en equilibrio. De
igual manera la ecuacién (13), cuando X =0,
muestra la velocidad que debe alcanzar la hélice
del helicoptero para estar a punto de despegar.

Simulaciéon en DFC

Con el propésito de corroborar la certeza de los
calculos se realza una smulacion en ANSYS
Fluent tanto en estado estacionario como en
transitorio.

Se genera una malla para la parte
giratoria (“enclosure”) y para el dominio, como
se nuestra en la figura 2.
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Enclosure

Figura 2 Sistema modelado en Ansys Fluent

En estado estacionario se utiliza un
modelo de viscosidad k-épsilon, como se
nmuestra en la figura 3

Viscous Model x
Model Model Constants

O mviscid C2-Epsilon

O Laminar G

O Spalart-Allmaras (1 eqn)

@ keepsilon (2 eqn)

O komega (2 eqn)

O Transition k-ki-omega (3 eqn)
O Transition SST (4 eqn) |2
O Reynolds Stress (7 eqn)

O Scale-Adaptive Simulation (SAS)

O petached Eddy Simulation (DES)

O Large Eddy Simulation (LES)

TKE Prandtl Number
L ]
TOR Prandtl Number

keepsion Model
O standard

O RNG User-Defined Functions

@ Realizable Turbulent Viscosity

Near-Wall Treatment Lo M
O standard wall Functions Pt Nurtbits

@ Scalable Wall Functions JEKE Frani Heimbes;

O Non-Equilibrium Wall Functions

O Enhanced Wall Treatment TOR Prandt! Number -
O Menter-Lechner none -
O User-Defined Wall Functions

Options
[ curvature Correction
1 Production Limiter

[ [conce] [ven]

Figura 3 Modelo de viscosidad

Posteriormente se agrega una velocidad
rotacional a la parte giratoria “enclosure” como
se muestra en la figura 4. Fmalmente se elige el
método de solucion, seleccionindose uno de
segundo orden para una mayor exactitud.

Se usa una micializacion hibrida y se
resuelve a 600 iteraciones o un criterio de
1% 10™* en el residual como se puede ver en
las figuras 5y 6.

Para garantizar que la solucion haya
convergidlo se  colocan tres  monitores
distribuidos  radialmente, y uno al centro. Una
vez que los valores monitoreados no cambien
de valor en una medicién especificada, como
magnitud de velocidad, se habra alcanzado una
convergencia.

En la smulacién transttoria se ve la
evoluciéon que tiene el sistema con respecto del
tiempo.
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Para esto se generan pasos de tiempo
con tamafio en segundos y mimero de
iteraciones de cada uno de estos. Cada paso de
tiempo debe converger, esta configuracion se ve
en la figura 7 y es el tmico cambio con respecto
ala simulacién estacionaria.

x
2 (8 £
z £ E
HE B
8
§a £
e 3 2
S
g = sz
158 S A
oo G
s 5 £z 5
=l g 2 £/ 28 ER—l b
2 E -84 $# T E |2
= E[E = g g2 5|8 2 £ 35 (2
2 23| E 8 gagé E% |z
S 28 B & 5 ] 2 2|8
BE§E5EFEnoo” = =

Figura 4 Configuracion de la rotacion de “enclosure”

Solution Methods
Pressure-Velocity Coupling
Scheme

[smPLE ~]

Spatial Discretization
Gradient
‘Least Squares Cell Based

L

Pressure
ISecond Order

L

Momentum
ISecond Order Upwind

Ly

Turbulent Kinetic Energy
[Second order upwind

L

Turbulent Dissipation Rate
ISecond Order Upwind

L

[J warped-Face Gradient Correction
[] High Order Term Relaxation

Figura 5 Método de soluciéon
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Solution Initialization
Initialization Methods
@ Hybrid Initialization
O standard Initialization

More Settings...

Run Calculation

Update Dynamic Mesh...

Number of Iterations Reporting Interval
[600 SIB B
Profile Update Interval

P

Data File Quantities.

(e

Figura 6 Inicializaciéon y calculo de la solucién

Run Calculation

Check Case... Preview Mesh Motion...

Time Stepping Method Time Step Size (s)
[Fixed ~| [o.000s15 | @
‘ Setting ‘ Number of Time Steps

E—
Options

[] extrapolate Variables
[] pata Sampling for Time Statistics

[ solid Time Step

Max Iterations/Time Step Reporting Interval

|25 =[x :]
Profile Update Interval

[2

Figura 7 Calculo de la solucion transitoria
Resultados
Datos

Se desea tener un control sobre la posicion del
helicoptero, es decr, que no se eleve
mdefinidamente. Los datos utilizados son:
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Articulo
m
g=9.81 el
m = 0.874 kg
kg

A= 0.05477 m?

g y p son constantes tipicas, mientras
que el area del disco formado por las hélices fue
obtenido de una hélice 10.5x5.5x3, que quiere
decr que tiene un didmetro de 10.5 pulgadas,

un paso de 5.5 pulgadas y un mimero de palas
de 3.

La hélice se tomd en cuenta con un
tamafio no convencional con el propdsito de
poder realizar un prototipo mmpreso en 3D con
la mmpresora Mojo 3D Printer ubicada en el
laboratorio  de  mecanica  del  Instituto
Tecnolégico de Pachuca.

Calculos vs fabricante

La hoja técnica del motor a utilizar (Tom Cat
Park P450, s.f), imdica una fuerza de
levantamiento  de entre 1.02 y 1.13 kg, un
consumo ekctrico de 200.34 W con una
alimentacion de 11.1 V para una hélice tripala
de 11 pulgadas de didametro y un paso de 5.5
pulgadas.

Como lo mdica la ecuacion (9), la fuerza
de sustentacion depende del area del disco
formado por la hélice. Sustituyendo estos
valores en la ecuacién (9) se tiene

o 3\/(1.225)(Tt(0.132972))(200.342) (18)

F=1147N.

Por lo que la fuerza tedrica de
sustentacion da como resutado 11.47 N, y
podra levantar una carga de igual o menor peso,
0 lo que es lo mismo, podra cargar una masa de
1.169 kg.

Esto representa en promedio una
pérdida de fuerza de sustentacién en 8.02%, y
en el peor de los casos 12.73%.
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Ahora usando la ecuacion de la recta
para determmar el consumo energético del
motor a partr de la hoja técnica del fabricante,
se obtiene que y = 11.34x + 75.6 donde x, en
este caso, es el diémetro de la hélice en
puleadas. Usando el diametro del modelo
propuesto

19)

:/(1.225)(0.05477)(194.672)
2

F =10.83 N.

Se puede apreciar que al reducr media
pulgada en el didmetro la pérdida en fuerza de
sustentacion fue del 5.51%, y considerando una
pérdida de 12.73% la masa maxima que podra
cargar la hélice sera de 0.9637 kg, es decrr,
9.454 N.

Una vez teniendo los datos definidos, se
calcula la velocidad del awre que pasa a través
de los alabes mediante la ecuacion (8):

_o|_20046n o om
vaie = | A zasy00sa7ny - 7 G0

Calculos vs DFC

Ademas de comparar los resultados obtenidos
contra los datos del fabricante, se realiza una
simulacion en ANSYS Fluent.

a) Estado estacionario

Se obtiene un residual del orden de 10™* con
600 iteraciones. Se considera ademas que la
simulacién convergid al ser minima la medicién
de la variacidon en velocidad en los cuatro
puntos considerados, como se nuestra en la
figura 8.

Los valores finales obtenidos en cada
punto son: Punto C = 12.971, Punto 1 = 18.855,
Punto 2 = 19.509 y Punto 3 = 19.166, todos en
my/
S
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le+6 = Residuales

le+d o Velocidad y

x
le+2 —— épalion

100 200 300 400 500 600
Iteracion

= Punto C
= Punto 1
~= Punto 2
— Punto 3

Magnitud de
Velocidad
(m/s)

o 160 200 300 400 500 600
Iteracion

Figura 8 Residuales y medicion de velocidad en puntos

Dentro de la pestafia de “Postprocesing”
de Fluent se puede obtener la fuerza en sus
componentes, y en el postprocesador “CFD
Post” (dentro de ANSYS) se genera una
representacion de volumen para la velocidad.
Estos datos se muestran en la figura 9.

Velocidad en ANSYS

representacion R19.0
estacionaria
197164001 e

1479¢+001

B 9857¢+000

492004000
0.0006+000
[msh1]
wall-seiid 0. 23 1.0848048e-07 0.036985522)

Net (-0.002469601 9.2292006 0.043226348)

(010)
Forc

wall-enclosure
wall-solid

Net

Figura 9 Representacion en volumen de velocidad y
fuerza en el componente y, analisis estacionario

La mayor magnitud de velocidad
obtenida es de 19.71 M/c y una fuerza de
sustentacion de 9.178 N, en comparacién con la
velocidad de 17.97 M/g y la fierza de
sustentacion de 9.454 N calculadas en la
seccion 1.
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Se puede observar una diferencia de
2.92% en la fuerza y de 9.68% con respecto del
maximo valor obtenido en velocidad.

b) Estado transitorio

En estado transitorio se busca convergencia en
cada paso de carga. Se simularon 24 vueltas a
una velocidad de 9709 rpm, es decr, se
consigue una vuelta cada 0.00618 s.

Se defne el paso de tiempo en 0.000515
s para completar una vuelta en 12 pasos. Esto
quere decr que se necesitan 288 pasos de
tiempo para simular las 24 vueltas en un tiempo
de 0.14832 s, y se definen 25 iteraciones por
cada paso de tiempo.

En la figura 10 se observa la evolucion
de la velocidad con respecto del tiempo, los
valores finales para cada punto son: Punto C =
10.494, Punto 1 = 16.527, Punto 2 = 16.775 y
Punto 3 =16.776, todos en M/.

- Punto C 18-
= Punto 1 16
~ Punto 2
= Punto3 14
12
Magnitudde 10
Velocidad 8
(m/s) 6
4
2
o
0 1957 4017 6077 8137 101.97 122.57 143.17 163.77

Tiempo (ms)
Figura 10 Medicion de velocidad en puntos

De igual manera se puede encontrar el
valor de la fuerza en ese uUltimo mstante y en
CFD Post la representaciéon de volumen, pero
en este caso se gener6 la mnformacion para cada
paso de tiempo y por tanto se genera una
animacion.

En la figwra 11 se puede observar la
representacion de volumen del ultimo paso de
tempo y la fuerza de sustentacién en ese
mstante.
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Velocidad en ANSYS
representacion R19.0
estacionaria
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556264000

428204000

000084000
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Figura 11 Representacion en volumen de velocidad y
fuerza en el componente y, analisis transitorio

La mayor magnitud de velocidad
obtenida es de 17.13 M/c y una fuerza de
sustentacion de 9.265 N. Comparando estos
resultados con los obtenidos en la seccion II se
tiene una diferencia de 2% en la fuerza y de
4.67% con respecto del maximo valor obtenido
en velocidad.

Cuadro comparativo

Tomando en cuenta el margen de error,
determmado en la seccion II, los resultados
obtenidos pueden resumirse en la tabla 1.

Dicho error puede traducwse como una
constante de pérdidas aerodmamicas para
futuros trabajos.

Magnitu
d de Fuerza de Erro

velocidad sustentacio r (%)

D) n )

Tabla 1 Cuadro comparativo de resultados

Se puede observar que el error en la
magnitud de velocidad es apreciable mientras
que en fuerza de sustentacion la diferencia es
minima.
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Sm embargo, en la figura 11 se nota un
flujo mas uniforme que en la figura 9 vy, al ser
un analisis transitorio, la exactitud es mayor
debido a que se busca una convergencia para
cada paso de tiempo y el paso de tiempo se
considera pequefio. En la figura 10 se puede
apreciar como es que la velocidad converge con
el tiempo.

Control

Reemplazando valores y graficando la ecuacion
(16), permite ver el comportamiento del
helicoptero, mostrado en la figura 12, sin
ningun tipo de control de por medio.

—%(9.81) t? 21)

16(0.874%)

x = 1.03t?
Desplazamiento(m)
60
40

20

7 Tiempo(s)
Figura 12 Desplazaniento sin control

Es claro que conforme el tiempo tienda
a mfinto, la distancia recorrida igualmente lo
hara. Para mmplementar un control, se debe
definir cual es el comportamiento deseado. Se
propone una curva de desplazamiento como la
mostrada en la figura 13, y a partir de ésta se
encuentran velocidad, aceleraciéon y potencia
requerida.

Desplazamiento(m)
1.5

0.5

Z Tiempo(s)

Figura 13 Desplazamiento con control
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La  ecuacion que  describe el
comportamiento de la figura 13 es: 0.8743(1+

:—3)t3 —0.8743, derivando con respecto a t se

tZ
. ) I G
obtiene: 0.8743 (1 + t3) ( )
3t%In (1 + t%)) Derivando nuevamente:

9 6

— -t
(1+3)e ()¢

L Ly 3 _
6tin(1+3)) + 0.8743(1 +2)°'( oyt

ecuaciones nos

0.8743 (1 +:—3)t3 (-

3tIn(1+3))%  Estas
representan  velocidad y  aceleracidon  con

respecto del tiempo, las cuales se iustran en las
figuras 14y 15.

Ve\ocidad(m)
S

12
1.0
0.8
06
0.4
0.2

7 Tiempo(s)

Figura 14 Velocidad Con Control

. (M
Aceleracion ( — )
2

3 s

1 T4 5 6 7 ool
-1

Figura 15 Aceleracion Con Control

Ahora de la ecuacion (14) se puede
despejar W en fimcién de la aceleracion, y al
graficar se obtiene al Figura 16. La expresion
resultante al operar es bastante extensa, por lo
que se procede a discretizar. En la figura 16 se
observa una discretizacion en el dommio de 0 a
3.5, rango en donde aproximadamente se
estabiliza el sistema. Usando el comando FIT
del software Wolfram Mathematica se obtiene
la siguiente funcién aproximada:

—7795979.4' + 76038.7't + 972298.4't2
—9598.2't3 — 22354,7't* + 1425.3't5 (22)
+7796120.5'Cos(0.5t) — 75415.7’Sin(t)
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Potencia(W)
200
180 ‘:" \ Aproximacién
1 ‘ * Discretizacién
160|f %
140!

120 3\///

05 10 15 20 25 30 35 °mPo(s)

Figura 16 Aproximacién vs Discretizacion

Para el control del sistema, se
manipulara a través de una modulacién por
ancho de pulsos (PWM, por sus siglas en
mglés). Sabiendo que la potencia maxima
alcanzada por el motor es de 194.67 W, se
dividira por 1.9467 W % YV se obtendra una
grafica del porcentaje summistrado por el
PWM, como se muestra en la figura 17.
Pasando de los 3.5 segundos, el PWM se
mantendra fijo para mantener el helicoptero en
su posicion.

PWM en Alto(%)

90|
80
70;

60

7 Tiempo(s)

Figura 17 Porcentaje de tiempo en alto para PWM

Una vez defnido el control y por
consecuente teniendo una defintiva curva de
potencia  summistrada, se  encontrarda la
aceleracion, velocidad y posicién en ese orden.
Con esta entrada de potencia el sistema no
lneal no cuenta con solucidon exacta.

Debido a esto se resuelve
numéricamente  en  Wolffam  Mathematica
mediante el comando NDSolve en un dominio
de 0 a 3.5. En las figuras 18, 19 y 20 se observa
el resultado obtemido contra lo propuesto.
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Figura 18 Conparativo Aceleraciéon

m
Velocidad ( 7)
s!

1.2

— Propuesto
Resultante

= Tiempo(s)

Figura 19 Comparativo Velocidad

Desplazamiento (m)
1.5

1.0 — Propuesto
Resultante
0.5
1 2 38 4 5 6 7remrl

Figura 20 Comparativo Desplazamiento
Conclusiones

La fuerza de empuje de una hélice impresa en
3D ha sido obtenida mediante un planteamiento
tedrico y ha sido validada por una simulacion
CFD en ANSYS.

Para evitar el ascenso desmedido del

helicoptero, se aplicdé un control al motor por
medio del ESC.

La ecuacion diferencial resultante esta
en fincion de la potencia y fmalmente,
determmando un comportamiento de esta, se
obtuvo el ascenso requerido. Al ser la funcion
de potencia altamente compleja, se optd por
crear una aproximacién y encontrar la
cmematica del helicoptero de forma numérica.
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Por otra parte, se debe tener en cuenta
que la geometria de los dlabes no fue
considerada a la hora del planteamiento
analitico, dejando asi la posibilidad de agregar
un factor de pérdidas aerodmamicas que
reduzca el error, ademas de acompaiarlo de una
prueba experimental. Fmalmente, la fuerza de
empuje ha sido determmada exitosamente, y a
través de ésta se logra posicionar el helicoptero
de manera eficaz en la forma prevista. Se puede
asi considerar los calculos analiticos como una
aproximacion valida.
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