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RESUMEN

Una nueva generacion de vehiculos aéreos no tripulados o Unmanned Aerial Vehicles
(UAVs) promete aeronaves inteligentes que reconfiguran sus alas durante el vuelo del
mismo modo que lo hacen las aves. Estas aeronaves se utilizardn en operaciones civiles,
cientificas y comerciales. Sin embargo, todavia existen barreras técnicas que deben ser
superadas especialmente en las dreas de generacion de energia, almacenaje, navegacion,
aerodinamica, propulsion, comunicacion y control. Un aspecto importante a considerar en
el disefio de UAVs con alas que mutan, que aun no es comprendido en detalle, es el aspecto
aeroservoeldstico. Para lograr una compresion cabal del comportamiento aero-
servoeldstico es necesario atacar cada una de las disciplinas que engloba la aeroservo-

elasticidad: aerodinamica, dinamica, elasticidad y control.

El objetivo general de este trabajo de tesis de Maestria fue investigar, mediante
simulaciones numéricas, topicos trascendentales que deben necesariamente ser
considerados para lograr un disefio eficiente: los aspectos aerodindmicos y los
estructurales. Para llevar a cabo las simulaciones se ha desarrollado: i) una herramienta
computacional de alta fidelidad que incorpora un modelo aerodindamico, basado en el
método de red de vortices no lineal e inestacionario, y un modelo cinemadtico para UAVs
con alas que mutan; y ii) una herramienta computacional que incorpora un modelo de ala
Sflexible con actuadores piezoeléctricos adheridos sobre la estructura elastica del ala del
UAV, donde se utiliza el método de los elementos finitos para formular las ecuaciones de

movimiento que gobiernan la dinamica de la estructura.

Los resultados de las simulaciones permitieron analizar el comportamiento aerodindmico
inherentemente no lineal e inestacionario asociados a los UAVs con alas que mutan. La
variacion temporal de las cargas aerodindmicas depende de la cinemadtica prescripta para
los dngulos que describen el cambio de forma del ala. Los resultados también permitieron
analizar la respuesta estdtica y dindmica de una estructura de ala flexible sometida a la
accion de actuadores piezoeléctricos. Los casos investigados permiten inferir que la
respuesta estructural es dependiente del voltaje aplicado y de la disposicion espacial de los

actuadores.

Los modelos presentados en esta tesis constituyen una solida base para el desarrollo de un
modelo aeroservoeldstico capaz de considerar fenomenos no linealales e inestacionarios

que afectan significativamente el desempefio de los UAVs con alas que mutan.
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ABSTRACT

A new generation of Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) promises an intelligent aircraft
capable of reconfiguring its wings during flight the way birds do. These aircrafts will be
used in civil, commercial and scientific operations. However, there are still technical
barriers that must be overcome, especially in the areas of energy generation, storage,
navigation, aerodynamics, propulsion, communication and control. An important aspect to
be considered in the design of UAVs with morphing wings, which is not yet understood in
details, is the aeroservoelastic aspect. To achieve a thorough comprehension of the
aeroservoelastic behavior, it is necessary to attack each of the disciplines encompassed by

the aeroservoelasticity: aerodynamics, dynamics, elasticity and control.

The general objective of this master of science in engineering thesis is to investigate, by
numerical simulations, two transcendental aspects that must be consider seeking an
efficient design: aerodynamic and structural aspects. To carry out the simulations it were
developed: i) a high fidelity computational tool that incorporates an aerodynamic model,
based on the non-linear unsteady vortex lattice method (NUVLM), and a kinematic model
Jor UAVs with morphing wings; and ii) a computational tool that incorporates a flexible
wing model with piezoelectric actuators adhered over the elastic structure of the UAV
wings, in which the finite element method was used to formulate the equations of motion

that governs the structure dynamics.

The results of the simulations allowed analyzing the inherently nonlinear and unsteady
aerodynamic behavior associated to UAVs with morphing wings. The temporal variation of
the aerodynamic loads depend on the prescribed kinematic of the angle that describes the
shape change of the wing. The results allowed analyzing the static and dynamic response of
a flexible wing structure subjected to the action of piezoelectric actuators. The investigated
cases allowed inferring that structural response is dependent on the applied voltage and the

spatial arrangement of the actuators.

The presented models in this thesis provide a solid base to develop an aeroservoelastic
model capable to consider nonlinear and unsteady phenomena that significantly affect the

performance of UAVs with morphing wings.






I. INTRODUCCION Y REVISION BIBLIOGRAFICA

1.1. Introduccion

Este trabajo de Tesis es parte de un proyecto de mayor envergadura cuyo objetivo
final es adquirir una comprension cabal del comportamiento aeroservoelastico de un
nuevo concepto de vehiculos aéreos no-tripulados (UAVs) que utilizan mecanismos
inspirados en los modos de locomocion de las aves. Esos mecanismos permiten, entre
otros, i ) cambiar la forma de sus alas con el fin de adaptarse a las diferentes etapas de
una misién, ii) incrementar el rendimiento aerodinamico y iii) generar trayectorias
complejas segiin lo requieran las misiones. Este tipo de aeronaves no-tripuladas que ha
acaparado la atencion de muchos investigadores, ha sido denominado como morphing
aircraft, morphing plane o también morphing airframe. En esta tesis se designa a estas
aeronaves como UAVs con alas que mutan, UAVs con alas que cambian de forma, o

simplemente UAVs reconfigurables.

Durante los ultimos afios, los vehiculos aéreos no-tripulados han sido un t6pico de
investigacion muy importante en el campo de la ingenieria aerondutica debido a sus
potenciales aplicaciones civiles, cientificas y comerciales , . Las investigaciones
en las diferentes disciplinas que abarca la tecnologia asociada a los UAVs fueron dando
lugar a disefios preliminares de aeronaves no tripuladas cada vez més eficientes y que
permiten llevar a cabo un amplio rango de operaciones inalcanzables para los aviones con
topologias convencionales. Las misiones civiles, cientificas y comerciales que se asigna
a estas aeronaves auténomas o pilotadas de manera remota son cada vez mas exigentes y
requieren niveles de prestaciones mas elevados. La necesidad de mejorar la funcionalidad
de los UAVs, inspiré una nueva generacion de aeronaves no-tripuladas que reconfiguran
sus alas durante el vuelo para adaptarse a los distintos regimenes de vuelo que requiere

una dada mision.

Algunas de las operaciones que podrén realizar estos diminutos aviones, las cuales
son imposible de llevar a cabo por un UAV convencional, seran: i) volar entre los
apretados recovecos de una ciudad con la finalidad de lograr un monitoreo continuo en
ambientes urbanos (Figura 1-1) [3], ii) aterrizar en forma rapida y eficiente sobre
balcones y terrazas de departamentos, iii) pasar por debajo de puentes elevados y iv)

explorar atmdsferas no terrdqueas.



Figura 1-1: Aplicaciones de UAVs ~ Vigilancia en ambientes urbanos |3].

Estos conceptos futuros de UAVs han sido concebidos como plataformas espaciales
flexibles y moviles, y por eso tienen importantes problemas de estabilidad, ya que al
cambiar de forma en pleno vuelo pueden influenciar de manera muy significativa el
desempeflo de la aeronave. Por lo tanto, la habilidad para estimar margenes confiables
para las inestabilidades es de mucha importancia para un disefiador de UAVs.

El desarrollo completo de estas avanzadas aeronaves, caracterizadas por su elevada
capacidad de maniobra, es hasta el momento algo utopico ya que todavia existen barreras
tecnologicas que deben ser superadas, sobre todo en las areas de generacion de energia,
almacenaje, aeroelasticidad, propulsion, comunicacion y control. Un aspecto importante
a considerar en el disefio de UAVs con alas que mutan, que atn no es comprendido en
profundidad, es el aspecto aeroservoelastico. Para lograr una compresion cabal de ese
comporta-miento es necesario atacar cada una de las disciplinas que engloba la
aeroservoelasticidad: aerodindmica, dindmica, elasticidad y control.

Lamentablemente, los métodos tradicionales usados para estudiar el comporta-
miento aerodindmico de aeronaves del tipo convencional {41, {5], [6] no son aptos para
el andlisis de estos avanzados UAVs. Por ello, resulta incuestionable que es necesario
mejorar y calibrar las herramientas numéricas existentes, y desarrollar nuevos algoritmos
de alta fidelidad que permitan investigar el comportamiento aerodindmico inherentemente

no-lineal e inestacionario de los vehiculos aéreos no-tripulados reconfigurables.

Los mecanismos de accionamiento utilizados para mutar las alas, juegan un
importante rol en el desempefio del UAV. La utilizacion de mecanismos convencionales
resulta insuficiente para obtener la maniobrabilidad que se requiere del vehiculo, sin
embargo esto puede ser resuelto mediante la implementacion de una nueva tecnologia
conocida como estructuras inteligentes (Smart Structures), donde se adhieren materiales
adaptivos (actuadores/sensores ) sobre una estructura eldstica con el objetivo de sensar y




comandar el estado de la misma. Esto, ademas de incrementar la agilidad del vehiculo,
reducira el consumo energético y evitara la construccion de complejos mecanismos. Es
por ello que existe un gran interés en desarrollar modelos de estructuras con materiales
adaptivos para investigar la viabilidad de esta tecnologia en aplicaciones morphing.

Los objetivos de la investigacién realizada en este trabajo de tesis, que se
describen en detalle en la seccién 1.3, surgen de lo expuesto en los parrafos anteriores.
Entre estos objetivos, los mas importantes son: i) investigar el comportamiento
aerodinamico no-lineal e inestacionario de UAVs con alas que cambian de forma, y ii)
estudiar al comportamiento de las alas flexibles de estos UAVs cuando son sometidas a

deformaciones inducidas mediante actuadores del tipo piezoeléctrico.

Para alcanzar esos objetivos se realizaron simulaciones numéricas del comporta-
miento aerodindmico y estructural de UAVs reconfigurables, y para eso fue necesario

desarrollar dos herramientas computacionales apropiadas para los casos en estudio.

La primera herramienta computacional que se desarrolld para esta tesis incorpora:

i) un modelo aerodindmico que permite predecir el campo de movimiento
del fluido alrededor de la estructura del ala que muta dindmicamente, y
calcular las cargas aerodindmicas actuantes sobre esta estructura;

ii) un modelo cinematico para alas de UAVs reconfigurables; y

iii) un método que permite combinar esos dos modelos.

De acuerdo a las caracteristicas operacionales de los UAVs reconfigurables, el modelo
aerodindmico debe ser no-lineal e inestacionario, por ello se implement6 el método conocido
como método de red de vortices no lineal e inestacionario o “non-linear unsteady vortex-
lattice method”. El modelo cinematico que se desarrolld tiene en cuenta la variacion
temporal del angulo de flecha, de diedro y de torsion del ala. La capacidad del modelo de
considerar no linealidades cinematicas y aerodinamicas permiten analizar movimientos del

ala que incluyen grandes rotaciones y grandes desplazamientos productos de la mutacion.

La segunda herramienta computacional implementa un modelo estructural para
alas flexibles que incorpora la adhesién de actuadores piezoelectricos que se distribuyen
espacialmente sobre la estructura del ala del UAV reconfigurable. Las ecuaciones
diferenciales de movimiento son discretizadas mediante el uso del Método de los
Elementos Finitos. El modelo incorpora la influencia de la adhesion de los actuadores

piezoceramicos ubicados en ambas caras del material elastico.



La inclusion de los actuadores trae aparejado cambios en las matrices de masa y
rigidez del sistema discretizado. El vector de cargas también sufre modificaciones, puesto
que se incorpora el término de la llamada “fuerza bloqueada”, generada por la
limitacién en la deformacidén libre del actuador al someterlo a un campo eléctrico
variable en el tiempo. El sistema de ecuaciones diferenciales ordinarias resultante es
integrado mediante el método Predictor-Corrector de Hamming de cuarto orden. La
herramienta computacional permite llevar a cabo simulaciones numéricas del

comportamiento estético y dindmico de la estructura eléstica del ala del UAV.

En este trabajo de tesis se presenta en detalle el desarrollo de los modelos utilizados
en las herramientas computacionales antes mencionadas, los cuales constituyen una s6lida
base para implementar un modelo para investigar el comportamiento aeroservoelastico

no-lineal ¢ inestacionario estacionario de UAVs con alas que cambian de forma.

1.2. Revisién bibliografica
La revision de la bibliografia realizada en el presente trabajo de tesis esta dividida
en tres partes:
i) vehiculos aéreos no-tripulados con alas que mutan o Morphing aircrafft,
ii) modelos aerodinamicos, y

iii) modelos estructurales con actuadores piezoeléctricos.

1.2.1. El concepto Morphing Aircraft

Un nuevo concepto de aeronave denominado Morphing Aircraft |71, (8], [9],
promete una generacion de aviones inteligentes no-tripulados que reconfiguraran sus

alas durante el vuelo con el objeto de incrementar el rendimiento aerodinamico, reducir

el consumo de energia, adaptarse a multiple regimenes de vuelo, entre otros.

Aunque Morphing es un término novedoso en aeronautica, este concepto tiene sus
origenes en el primer vuelo oficial llevado a cabo por los hermanos Wright (1903),
quienes desarrollaron una aeronave de alas flexibles que poseia un sistema mecanico
constituido por poleas y cables (Figural-2a), el cual permitia torsionar las puntas de las
alas con el objetivo de alterar las cargas aerodindmicas para controlar el vuelo [10},

[11], [12], [13]. Este concepto, actualmente denominado como Morphing-Wings (o alas

reconfigurables ), era conocido como Warping-Wings.
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Figura 1-2: Ejemplos de alas reconfigurables
a) Aeronave de los hermanos Wright. b) Avién Bell X-5 [14].

Una de las primeras aplicaciones de alas reconfigurables, o de geometria variable,
fue el avion Bell X-5 (Figura 1-2b), desarrollado por la compafiia Bell Aircraft Corporation
en 1951, que permitia variar el 4ngulo de flecha del ala (Swing-wing) durante el vuelo
[15]. Este avion fue inspirado en la aeronave P-1101 disefiada por la compaiiia alemana
Messerschmitt, que solo podia cambiar la flecha en tierra. El Bell X-5 tenia algunos
problemas de estabilidad para ciertas posiciones de las alas, lo que llevé a la destruccion
de uno de los prototipos desarrollados, cobrandose la vida de un piloto de prueba. Tiempo
después, a pesar de los problemas de estabilidad, la tecnologia Swing-wings fue utilizada
con éxito en modelos General Dynamics F-111 Aardvark y Grumman F-14 Tomcat,

ademas de otras aeronaves.

Desde 1979 varios programas de investigacion sobre el concepto morphing fueron
llevados a cabo. Uno de ellos fue el programa Mission Adaptive Wing (MAW) dirigido
por el Laboratorio de Investigacion de la Fuerza Aérea (AFRL) de Estados Unidos cuyo
objetivo fue estudiar alas que cambian su combadura durante el vuelo [12], [16]. Las
pruebas de vuelo fueron llevadas a cabo por la Administracidon Nacional de Aeronautica
y del Espacio (NASA). Desafortunadamente, incrementos en el peso, volumen y comple-

jidad de los mecanismos contrapesé los beneficios aerodindmicos.

Otros dos programas de investigacién relacionados con el concepto de morphing
fueron: i) el Active Flexible Wing (AFW) llevado a cabo por la NASA y por la
compafiia Rockwell International [17], [18]; y ii) el programa Active Aeroelastic Wing

(AAW) desarrollado por el AFRL y la NASA [12]. Aunque esos dos programas no tuvieron



Figura 1-3: Concepto desarrollado por Lockheed Martin ( folding-wing) [32}.

como objetivo especifico el estudio de la tecnologia Morphing, mostraron que la flexibi-

lidad del ala podria proveer importantes incrementos en la performance aerodinamica.

Entre 1995 y 2001 se llevé a cabo el programa Smart Wing Programme (SWP)
sustentado por la Agencia de Investigacion de Proyectos Avanzados de Defensa (DARPA)
junto con la NASA y el AFRL [12], [19]. El objetivo de este programa fue desarrollar
superficies de control utilizando materiales inteligentes que permitieran incrementar los

beneficios aerodindmicos y aeroelésticos en aviones militares.

En enero de 2003, con la idea de explotar la tecnologia Morphing y como una
extension del SWP, DARPA comenz6 con un nuevo programa denominado Morphing
Aircraft Structure (MAS) con el objetivo de disefiar y construir estructuras de alas

capaces de cambiar su forma sustancialmente durante el vuelo [10], [20], [21].

Como resultado de las investigaciones realizadas en las primeras etapas del MAS,
dos diseflos conceptuales fueron considerados: i) el concepto de alas desplegables ( folding-
wing ), propuesto por la compaiiia Lockheed-Martin [22], {231, y if) el concepto de cuerda y
flecha variable ( bat-wing o sliding-wing ) propuesto por la compafiia NextGen Aeronautics
[24], [25]. Estos dos disefios conceptuales con diferentes enfoques fundamentales, fueron
estudiados en detalle, enfocandose principalmente en estudios aerodindmicos y aeroe-
lasticos {24], [26], [27], [28], [29], [30].

El concepto folding-wing est4 asociado a una aeronave cuyas alas estan constituidas
por plataformas que se pliegan y despliegan, lo que les permite modificar la envergadura
y el area efectiva del ala, y consecuentemente, reducir o incrementar la relacion susten-
tacion/resistencia. Esto posibilita a la aeronave realizar misiones que incluyan vuelos de
planeo (Figura 1-3a), misiones que requieran vuelos a altas velocidades (Figura 1-3d) y

misiones donde son necesarias configuraciones intermedias como las mostradas en la

Figura 1-3by 1-3c.
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Figura 1-4: Concepto desarrollado por Next-Gen Aeronautics ( bat-wing o sliding wing) |32}].
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Figura 1-5: Concepto avanzado de “Morphing UAV” [35].

El concepto sliding-wing consiste en variar el angulo de flecha y la cuerda del ala.
Esto permite a la aeronave pasar de una configuracién de vuelo rdpido (Figura 1-4a) a
una configuracién de vuelo lento y gran autonomia (Figura 1-4d), con la posibilidad de

adoptar configuraciones intermedias como en las Figuras 1-4b y 1-4c.

En 2008 en la Universidad de Bristol, Inglaterra, comenzé un proyecto denomi-
nado Morphing Aircraft Project cuyo objetivo principal fue desarrollar simulaciones
completamente integradas de Morphing Aircraft que incluyen aerodindmica, estructuras

inteligentes, dindmica estructural y control de vuelo {31], [32].

La idea de desarrollar estas aeronaves de avanzada naci6 inspirada en el vuelo
natural [33], [34]. La NASA estima que los aviones del futuro podran imitar el vuelo de
las aves, logrando mayor eficiencia y seguridad [35], es por ello que ha desarrollado un
concepto avanzado de aeronave no-tripulada que estid inspirado en el vuelo de las
4guilas, Figura 1-5. En esta direccion, en la Universidad de Florida, Estados Unidos, se
han desarrollado diferentes investigaciones sobre UAVs reconfigurables inspirados en
el vuelo de las aves [3], [36], [37]. El objetivo principal de estas investigaciones se

centrd en topicos relacionados con el control de sistemas morphing.



Figura 1-6: Configuraciones de un UAYV con alas flexibles inspirado en las gaviotas {36].

Abdulrahim y Lind [36] presentaron el estudio de un prototipo de UAV con alas que
mutan, inspirado en las alas de gaviotas (Figura 1-6). En este prototipo la estrategia de
mutacién del ala es similar a la estrategia propuesta por Lockheed Martin. La diferencia
radica en la topologia del vehiculo y en las diferentes posiciones que pueden adoptar las alas.

En la Figura 1-6 se ilustran diferentes configuraciones del prototipo estudiado en [36].

Con la misma filosofia, en otra universidad norteamericana, la Universidad de
Brown, se desarrollan investigaciones sobre el comportamiento aerodindmico de
Murciélagos con el fin de implementar los mecanismos de vuelo de estos mamiferos en

aplicaciones Morphing [38], [39].

Ademas de esos programas y proyectos de investigacion, numerosos € importantes
estudios sobre el concepto de alas reconfigurables se vienen llevando a cabo alrededor
del mundo. Las diferentes estrategias propuestas para modificar la forma geométrica de
las alas incluyen, entre otras: variacién de la envergadura {40}, [41], [42] variacion de su

combadura [43], [44] y variaciones de la torsion [45], entre otras.
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Figura 1-7: Clasificacién de aviones reconfigurables [46].

En un trabajo de Gomez y Garcia [46], se propone una clasificacion global de los
Morphing Aircraft de acuerdo a la construccion del ala; Structured Wings si las alas tienen
una estructura interna o Inflatable Wings si es un ala con un ‘sistema expandible’. Ademés

se propone una sub-clasificacién de acuerdo a las estrategias de mutacién del ala:

i. El cambio de forma se realiza sobre la plata alar ( Planform)
e Variacion de la envergadura mediante sistemas telescopicos ( Telescoping).

e Variacion de la flecha (Sweep).

ii. El cambio de forma se realiza fuera del plano de la planta alar (OQut-of-plane)
e Variacion del angulo de diedro mediante sistemas plegables ( Folding).
e Variacion de la combadura ( Camber).
¢ Variacion de la torsion del ala (twist).

e Variacion de Winglets.

Esta clasificacion que se resume en la Figura 1-7 esquematiza la informacién

encontrada en la literatura.



Independientemente de la estrategia utilizada, la reconfiguracién dindmica de las
alas presenta un gran desafio para los investigadores que intentan predecir de manera

confiable el comportamiento aerodindmico no-lineal e inestacionario.

Breuker et al. [47] utilizaron un modelo basado en la teoria de la linea sustentadora
de Prandtl para predecir las cargas aerodinamicas con el fin de llevar a cabo simulaciones
del comportamiento aeroeldstico, pero ese enfoque tiene limitaciones para modelar la

geometria del ala.

Wickenheiser y Garcia [48] presentaron un método extendido de la linea sustentadora
para modelar alas con grandes curvaturas. Un método més eficiente que se utilizoé para
determinar cargas aerodinamicas, es el método de red de vortices (VLM) [36], [49], pero
al igual que los dos anteriores es utilizado para flujos cuasi-estacionarios, y por lo tanto
no es posible captar en detalle los efectos de naturaleza inherentemente no-estacionaria

asociados a la reconfiguracién dindmica del ala.

Niksch et al. [50] presentaron el desarrollo de un modelo aerodindmico basado en
el método de los paneles. Este modelo es valido para un rango lineal de 4ngulo de

ataque.

1.2.2. Modelos aerodinamicos

Los diferentes modelos que se encuentran en la bibliografia para la determinacién
de cargas aerodinamicas que actian sobre cuerpos sumergidos en un flujo de aire,
pueden ser clasificadas en tres grupos: /) Modelos analiticos, ii) Modelos basados en las

ecuaciones de Euler/Navier-Stokes, y iii) Modelos basados en singularidades.

Entre los modelos analiticos se puede citar los modelos basados en: i) coeficientes
de influencia [511], [52], [53], ii) funciones de Wagner, Theodorsen y Kiisner [52], [53]

y iii) teorias de faja (Strip theory) (6], [52]. Todos estos métodos se caracterizan por su

simplicidad en lo que respecta a su implementacién computacional, pero tienen muchas
limitaciones ya que solo pueden ser utilizados en problemas lineales, estacionarios o cuasi-

estacionario, y para cuerpos de geometria simple.

Los modelos basados en las ecuaciones de Euler/Navier-Stokes estan orientados al
desarrollo de algoritmos numéricos que permitan resolver las ecuaciones diferenciales

no-lineales que gobiernan la dindmica de fluido [54], [55]. Sin embargo, la utilizacion
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de estos métodos implica discretizar todo el dominio espacial donde se define el problema,
lo que genera modelos numéricos con un enorme nimero de grados de libertad [56], [57] y

por lo tanto, para su implementacion se necesitan grandes recursos computacionales.

Los modelos basados en la distribucién de singularidades se fundamentan en la idea
de reemplazar las superficies de los cuerpos inmersos en el fluido por una distribucion
de singularidades, y calcular la intensidad de dicha distribucién mediante la solucién de
una ecuacion integral [58]. La gran ventaja de estos métodos es su generalidad y su relativa

simplicidad para ser implementados computacionalmente.

El modelo aerodindmico empleado en esta tesis se basa en el método de red de
vértices no lineal e inestacionario (NUVLM) centrado en la idea de representar a la
capa limite y a la estela mediante una sabana vorticosa adherida y una sdbana vorticosa
libre, respectivamente. Belotserkovskii [59] aproximo las sabanas de vorticidad como una
red discreta de filamentos vorticosos, desarrollando un método numérico para el célculo
de flujos inestacionarios para alas delgadas moviéndose en medios ideales incompresibles.
Este método no determinaba la geometria de la estela y estaba limitado a pequefios

angulos de ataque.

Ermolenko [60] fue el primero en modelar los vértices provenientes de las puntas
de alas, pero no tuvo en cuenta la estela desprendida del borde de fuga. Belotserkovskii
y Nisht [61] desarrollaron un modelo no lineal para flujos inestacionarios que incluia la
estela vorticosa desprendida desde las puntas de alas y desde el borde de fuga, pero no
consideraba la separacion que se produce en el borde de ataque cuando el angulo de ataque
es grande. Mook y Maddox [62] modificaron el modelo de Belotserkovskii para incluir

efectos de separacion de flujo en el borde de ataque.

En un trabajo de Konstadinopoulos et al. [63] se presenta un método general para
flujos tridimensionales, no viscosos, incompresibles e inestacionarios. El método
presentado puede aplicarse a cualquier configuracién de ala realizando maniobras

arbitrarias.

Mas tarde, Preidikman [64] y Preidikman y Mook [65] utilizaron el NLUVM para
realizar una descripcion unificada de la dinamica estructural, de la aerodindmica y de la
teoria de control con el fin de desarrollar simulaciones aeroservoelasticas. Una revisién

detallada de los modelos aerodinamicos puede encontrarse en [64].
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1.2.3. Modelos estructurales con actuadores piezoeléctricos

El concepto Morphing ha adquirido gran importancia debido al desarrollo de
nuevos materiales adaptivos y a los avances tecnologicos en el 4rea de estructuras
inteligentes (Smart Structure ) [66], [67], [68], [69].

Con el fin de causar una reconfiguracion controlada sobre el ala de un UAV se
propone modelar un sistema de control compuesto de sensores y actuadores inmersos de
manera conveniente en la estructura elastica del ala. Los sensores y actuadores seran los
encargados de controlar la deformacion adecuada para obtener una reconfiguraciéon que

optimice el rendimiento aerodindmico y el consumo de energia, entre otros.

Aunque una gran cantidad de materiales adaptivos [70] estan disponibles para ser
integrados como actuadores/sensores [71] en una estructura, el modelo estructural adoptado
en esta tesis incluye actuadores del tipo piezoeléctrico [72], [73], [74]. Se han seleccionado
a estos materiales inteligentes por ser: eficientes en el control de superficies flexibles, de
bajo consumo de energia, de bajo peso [75], faciles de construir y de embeber en estructuras

convencionales [76].

La flexién del ala puede lograrse por medio de un modelo bidimensional con
actuadores unimorfos [77] (conformado por una capa de piezoeléctrico y otra de
material eléstico ), o bien mediante actuadores multimorfos {78], [79], [80] (conformado

por varias capas de material piezoeléctrico y material elastico).

El modelo de viga con actuadores de deformacién inducida representa un
elemento béasico e importante en estructuras inteligentes [81]. El trabajo de Crawley et
al. [82] fue uno de los més importantes en el modelado de estructuras con actuadores
piezoeléctricos embebidos, alli se presentaron técnicas analiticas y resuitados experimen-
tales para el uso de actuadores piezoeléctricos como elementos de estructuras inteligentes.

Se desarrollé un modelo dindmico (en base a la teoria de Euler-Bernoulli {83]) capaz de

predecir la respuesta de una estructura sometida a la accién de actuadores piezoeléctricos.

Benjeddou ez al. [84] presentaron el desarrollo de un modelo de elementos finitos
que considera actuadores para la extensién y la deformacion por corte. Ganapathi et al.
[85] y [86] presentaron una nueva formulacién de elementos finitos para vigas séndwich
que incluye el efecto de corte transversal, el alabeo debido a la torsion, y los efectos de

flexion, con el fin llevar a cabo andlisis estaticos. Kusculuoglu ez al. [87] presentaron un
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modelo de elementos finitos en el que el actuador piezoeléctrico y la viga se modelan
utilizando la teoria de viga de Timoshenko. Existen en la literatura otros trabajos con

enfoques interesantes en el modelado de elementos finitos, tales como [88], [89] y [90].

En un trabajo desarrollado por Chopra [81] se present6 una revisidn de modelos
de vigas con actuadores de deformacion inducida. Los lineamientos de uno de estos
modelos, que se siguen en el capitulo 4 de este trabajo de tesis, fue adoptado por
Preidikman et al. [91] para desarrollar un modelo de viga bidimensional que incluye
actuadores piezoeléctricos, con el fin ultimo de desarrollar herramientas numéricas para

investigar el comportamiento aeroeléstico de micro vehiculos aéreos.
Una extensa y detallada revision bibliografica sobre modelos de vigas con

actuadores piezoeléctricos puede encontrarse en [67], y {92].

1.3. Objetivos

El objetivo general de este trabajo es estudiar el comportamiento aerodindmico no
lineal e inestacionario y el comportamiento estructural de vehiculos aéreos no-tripulados

con alas que cambian dindmicamente de forma.
Los objetivos especificos mas importantes de este trabajo fueron:

. Desarrollar un modelo aerodindmico que permita predecir el campo de movi-

S,

miento del fluido alrededor de la estructura del ala que muta dindAmicamente y

las cargas aerodindmicas actuantes sobre esta estructura.

Implementar computacionalmente el modelo aerodinamico citado en el punto i,

y

con el fin de obtener resultados preliminares para comprender el comportamiento

aerodindmico de UAVs reconfigurables.

1. Desarrollar un modelo estructural para alas flexibles de UAVs reconfigurables
inspirados en el vuelo natural que incorpore la adhesién de actuadores piezo-

eléctricos que se encarguen de deformar la estructura del ala.

iv. Implementar computacionalmente el modelo estructural citado en el punto i,
de modo que permita obtener los pardmetros cinematicos de cualquier punto de

la estructura del ala.
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1.4.  Aspectos originales de este trabajo

El primer aspecto original de este trabajo es haber desarrollado una herramienta
numérica que permite calcular los coeficientes aerodindmicos en funcién de los parametros
geométricos que definen las diferentes configuraciones que pueden adoptar las alas del
UAV. Ademas permite obtener la evolucién temporal de estos coeficientes cuando el

ala se reconfigura de una posicién a otra.

El segundo aspecto original es haber desarrollado un modelo de estructura tridi-
mensional que es utilizado para idealizar la estructura del ala del UAV reconfigurable.
Este modelo incorpora la adhesion de actuadores piezoeléctricos encargados de inducir
deformaciones localizadas sobre la estructura con el fin de modificar el estado de la

misma.

Los modelos antes mencionados serviran para llevar adelante futuros esfuerzos
con el objetivo de lograr un entendimiento cabal del comportamiento aeroservoelastico
inestacionario y no-lineal de UAVs con alas altamente flexibles que cambian dinami-

camente de forma durante el vuelo.

1.5. Organizacién de la tesis

En el Capitulo 2 se describen los modelos cineméticos que se implementaron para

estudiar las diferentes estrategias de mutacidn de las alas reconfigurables.

En el Capitulo 3 se describe el modelo aerodindmico que se utiliza para predecir
las cargas aerodindmicas sobre las alas reconfigurables. En la primera parte se presenta la
formulacion matemaética del problema, luego se detalla la técnica numérica implementada
(NUVLM), y por ultimo se describe brevemente el procedimiento para obtener las

cargas aerodindmicas. En ese mismo capitulo se explica como se acopla el modelo

cinemadtico al modelo aerodinamico antes mencionado.

En el Capitulo 4 se desarrolla el modelo estructural de alas flexibles para UAVs
con alas que cambian dindmicamente de forma. En el inicio de este capitulo se presentan
los conceptos basicos de materiales piezoeléctricos. Luego, se brinda una descripcion
general sobre: i) el efecto piezoeléctrico, ii) las ecuaciones constitutivas lineales para

medios piezoeléctricos, iii) la influencia que ellos ejercen sobre una viga de material
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elastico. A continuacion se presenta la formulacién de las ecuaciones de movimien
que son discretizadas espacialmente mediante el método de los elementos finitos. Al
final se describe brevemente el método numérico utilizado para integrar en el dominio
del tiempo el sistema de ecuaciones diferenciales ordinarias producto de la discretizacion

antes mencionada.

En el Capitulo 5 se muestran resultados preliminares obtenidos con las simulaciones
numéricas, las cuales se llevaron a cabo con la implementacién computacional de los
modelos antes mencionados. Se presentan numerosos casos de estudio que ayudan a
comprender el comportamiento aerodindmico y estructural asociado a UAVs reconfi-
gurables. Un primer grupo de resultados referido a aspectos aerodindmicos brinda
abundante informacién sobre el comportamiento aerodindmico asociado a las tres
diferentes estrategias de mutacién de alas reconfigurables propuestas en esta tesis. Un
segundo grupo de resultados estd referido a aspectos estructurales y muestra la

aplicacion de actuadores piezoeléctricos distribuidos sobre estructuras elasticas.

En el Capitulo 6 se presentan las conclusiones de este trabajo de tesis y se
mencionan los trabajos futuros que esperan realizarse en una préxima etapa con el fin de

ampliar la investigacion aqui realizada.
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II. MODELO CINEMATICO

2.1. Introduccién

Para llevar a cabo las simulaciones numéricas del comportamiento aerodinamico
de alas reconfigurables es necesario desarrollar un modelo cinemético que pueda

describir la posicion y velocidad de todos los puntos del ala.

En este trabajo de tesis se desarrollan tres modelos cineméticos que permiten estudiar

diferentes estrategias de reconfiguracion de las alas:
Modelo 1: ala rectangular donde el angulo de diedro y la flecha son variables.
Modelo 2: ala plegable del tipo folding-wing propuesta por Lockheed Martin.
Modelo 3: ala rectangular donde los dngulos de torsion y de diedro son variables.

En todo el trabajo se considera unicamente la geometria del ala del UAV, mientras

que el resto del vehiculo (fuselaje, empenajes, etc.) no es modelado.

2.2. Sistemas de referencia

Antes de comenzar con el desarrollo de los modelos, se definen 4 sistemas de

referencia:

1. Sistema de referencia inercial o newtoniano N, que tiene asociada una terna

de vectores unitarios (i,, ii,, ii, ) que conforma una base vectorial dextrogira.

A esta base se le asocia un sistema de coordenadas cartesiano ortogonal,

cuyos ejes son denotados como (x, y, 2).
2. Sistema de referencia 4 que tiene asociado una terna de versores a,,a, y a,
3. Sistema de referencia B que tiene asociado una terna de versores b,, b,y b,

4. Sistema de referencia C que tiene asociado una terna de versores ¢,,¢, y ¢,

~

Los vectores unitarios n,, a,, b,, y ¢ (i=1, 2, 3) satisfacen las siguientes
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Figura 2-1: Meodelo 1 — Geometria del ala y ubicacién de las regiones.

relaciones,
[n,,n,,0,]=0, -(ﬁ2 xﬁ3) = +1

[a,,a,,a,]=4a,-(a,xa,) = +1
2.1

A ~

b, (b, xb,) = +1

I

[b;,b,,b,]
[€.¢€,,¢]=¢"(,x¢) = +1

Las condiciones impuestas por las ecuaciones (2.1) indican que el conjunto de
vectores asociados a los marcos de referencia N, A, B, y C conforman bases ortonormales y
dextrogiras (satisfacen la regla de la mano derecha, [93]). La disposicion de los sistemas

de referencias sobre las alas depende del modelo considerado y se describe mds adelante.

2.3. Modelo 1: Cinematica de ala rectangular con dangulo de diedro y flecha variables

2.3.1. Geometria del ala y descripcion de los Angulos asociados a la mutacion

Como caso de estudio, en el modelo 1 se considera un ala rectangular de perfil
simétrico que es modelada mediante una placa plana (Figura 2-1). Se considera el sistema
de referencia cuyas coordenadas cartesianas (x, y, z) permiten describir la geometria del
ala que es simétrica respecto al plano xz. Este plano divide al ala en dos zonas, la
semiala derecha (SD) y la semiala izquierda (SI). Cada semiala esta constituida por tres

regiones denotadas Ra, Rs, y Rc contenidas en el plano xy como se indica en la Figura 2-1.
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Figura 2-2: Modelo 1 — Cambio en la geometria del ala por rotacion de las regiones.
a) Esquema de rotacién de las regiones. ) Angulos de diedros.

La herramienta numérica que se desarrollé genera automaticamente la geometria
del ala a partir de las coordenadas (x, y) de los puntos o, p, q, 1, s, U, vy w, que definen
las regiones Ra, R ¥ Re, y ademés determinan las dimensiones de la envergadura y la
cuerda del ala. Es importante notar que al describir la geometria mediante los puntos
antes mencionados es posible generar geometrias mas complejas que la de un ala
rectangular, sin embargo como el objetivo se centra en el comportamiento aerodinamico
de alas deformables, los estudios iniciales s6lo tratan el caso de una geometria muy

simple, una placa rectangular.

Debido a la simetria geométrica respecto del plano xz la atencién se concentra
unicamente sobre la semiala derecha. Cabe destacar que al desarrollar el modelo
cinematico sobre la SD la mutaciéon del ala también es simétrica respecto al plano xz

antes citado.

El cambio en la geometria del ala se obtiene mediante rotaciones, en funcion del
tiempo, de las regiones R, (contenida en el plano I1,), Rs (contenida en el plano IT,) y
Rc (contenida en el plano I1,) alrededor de los segmentos op, rq y us, respectivamente
(Figura 2-2a). Los angulos asociados a estas tres rotaciones, £,(f), B,(f) y Bs(t), medidos

entre cada una de las regiones y el plano xy, se denominan angulos de diedros (Figura 2-2b).

Ademas, estas regiones admiten deformacion por cizallamiento en el plano en el cual
se encuentran contenidas. Los dngulos de cizallamiento asociados a la deformacion de

cada region, y,(?), y(f) y wi(f), se denominan angulos de flecha (Figura 2-3a).
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Figura 2-3: Modelo 1 — Cambio en la geometria del ala por cizallamiento de las regiones.
a) Angulos de flecha. b) Cizallamiento de Ia regién R, contenida en el plano I1,.

A modo de ejemplo en la Figura 2-3b se muestra una deformacién tipica de la
regiéon Ra. Cabe destacar que después de la deformacion por cizallamiento, los segmentos
que encierran las regiones permanecen sin variacion de su longitud, esto es: pq = pq’,
or =or’, gr = q’r’, y ademas, este ultimo segmento se mantiene paralelo al segmento qr.

Los puntos q’ y r’ devienen de la evolucion en el tiempo de los puntos q yr.

2.3.2. Disposicion de los sistemas de referencia

En este modelo, los sistemas de referencia se disponen como se muestra en la

Figura 2-4, y se detallan a continuacién:

1. El sistema de referencia inercial o newtoniano N se dispone sobre la raiz del

ala cuyo origen es ‘0’.

2. El origen del sistema de referencia A es coincidente con el origen de V; a, se
mantiene colineal con el segmento ‘op’, y ademas a, y a, se encuentran en el

plano I1,.

3. El sistema de referencia B tiene su origen en el punto ‘r’; b, se mantiene

colineal con el segmento ‘qr’, y ademas b,y b, se encuentran en el plano IT,.

4. El sistema de referencia C tiene su origen en el punto ‘u’; €, se mantiene

colineal con el segmento ‘us’, y ademds €,y ¢, se encuentran en el plano IT,.
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1,

Figura 2-4: Modelo 1 — Dispesicién de los sistemas de referencia.

2.3.3. Transformacion de coordenadas

Antes de comenzar con el desarrollo del modelo cinematico es necesario establecer la
relacion entre los sistemas de referencias introducidos en la seccion anterior. Para llevar
a cabo la transformacion de coordenadas desde los sistemas 4, B y C al sistema N se
definen dos sistemas de referencias intermedios: U = (4,,4,,4;) y V= (V,,V,,V,).
Los vectores unitarios que forman la base de U y V también satisfacen con las condiciones

indicadas por las ecuaciones (2.1).

La Figura 2-5 ilustra sobre el proceso de orientacién que permite establecer la
relacion entre los sistemas de referencias previamente introducidos. La orientacion del
sistema A respecto de NV se define mediante una rotacion aplicada sobre 4 de magnitud
6,(r) alrededor de a,. La orientacion del sistema B respecto del sistema U se obtiene
mediante una rotacién aplicada sobre B de magnitud &€,(¢) alrededor de 5, , ¥ la
orientacion del sistema C respecto del sistema ¥ se consigue mediante una rotacién

aplicada sobre C de magnitud &,(¢) alrededor de ¢, .
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Figura 2-5: Modelo 1 — Orientacién de los sistemas utilizados.

Si bien los dngulos 6,(v), 0,(¥) y O,(¢) estan relacionados con los dngulos de
diedros 5,(2), B(8) y By(?); se prefiere utilizar a los primeros porque eso simplifica la

formulacion del modelo. Observando las Figuras 2-2b y 2-5 se deduce que,

Bi@®)= 6,1
Bo()= 6,(1) +6,0) 2.2)
B = 6, +6,(0)+6,(1)

El procedimiento de orientacién de los sistemas de referencia se expresa matema-

ticamente a través de las matrices de rotacion dadas por las ecuaciones (2.3), (2.4) y (2.5).

1 0 0
[Tw ] =10 cosf(r) —sinb(r) (2.3)
sing(r) cosé(r) |

1 0 0
[Ta] =] 0 cosBy(r) —sinbyr) 2.9
sin@(1) cosy(t) |

~ —

| I 0 0
[T] =] 0 cosby(t) —sinéy(r) 2.5
sin@(r) coséfr) |
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donde [T,,], [Tys] ¥y [T,] son, respectivamente, las matrices de rotacion que orientan el
sistema A con respecto al IV, el sistema B con respecto al U, y el sistema C con respecto
al V.

El sistema U tiene una traslacion con respecto del 4, pero la orientacién es la misma,
y por lo tanto la matriz de rotacién que orienta el sistema B con respecto a A4, [T4s], es

igual a [Tysz], esto es
[TAB] = [TUB] (2.6)

El sistema ¥ tiene una traslacion con respecto del B, pero la orientacién es la misma,
y por lo tanto la matriz de rotaciéon que orienta el sistema C con respecto a B, [Tpc], es

igual a [Tyc], esto es
[TBC] = [TVC] 2.7)

Hasta el momento sélo se cuenta con matrices de rotacion que permiten efectuar
una transformacion de coordenadas del sistema 4 al N, [ T,,], del sistema B al A, [T ,;],
y del sistema C al B, [T,-]. A continuaciéon se deducen las matrices de rotacién que

generan la transformacién de coordenadas del sistema B al N y del sistema C al V.

Dadas las componentes de un vector L, en el sistema A, se pueden expresar en N

mediante la ecuacién (2.8)
{Lo}, = [Tu]{ Lo}, (2.8)

De igual manera, si las componentes del vector L, estdn dadas en el sistema B o

C, se pueden expresar en A o en B, mediante las ecuaciones (2.9) y (2.10).

{Lo}, = [Ts){Lo}, (2.9)
{Lo}, = [Tac [{Lo} (2.10)

Reemplazando (2.9) en (2.8)
{Lo}y = [Tu][Ts{Lo}, 2.11)

se encuentra que la matriz de rotacién que genera la transformacién de coordenadas del

sistema B al N, [ T,;], es igual a

[T ]= [Tw][T4] 2.12)
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Figura 2-6: Modelo 1 — Vector posicién de un punto P ubicado en la regién R..

Reemplazando (2.10) en (2.11) se tiene

{LO}N = [TNA][TAB][TBC]{LO}C (2.13)

Entonces, la matriz de rotacion que genera la transformacién de coordenadas del

sistema C al N, [ T,,], se computa haciendo

[TNC ] = [TNA ] [TAB ] [TBC ] (2.14)

2.3.4. Posicion y velocidad de un punto del ala

El vector posicion respecto del sistema inercial NV de un punto genérico P ubicado

sobre la region Rc (Figura 2-6), "R p, €sté dado por

"R,= R, +R, +r, (2.15)

donde R, es el vector posicion del origen del sistema de referencia B respecto del A,
R, es el vector posicion del origen del sistema de referencia C respecto del B, y r, es el

vector posicién del punto P respecto del sistema C.




Figura 2-7: Modelo 1 — Evolucion temporal de los vectores posicién: @) R,,, b) R, yc) rp

Expresando las componentes de "R, en el sistema N se tiene:
{NRP}N = [TNA]{Rab}A + [TNB]{RbC}B + [TNC]{r,)}(. (2.16)

donde {R,,}., {R,}s Y {rs}c son las componentes de los vectores R,,, R,. y r,

expresadas en los sistemas 4, B y C respectivamente.

La expresion para la evolucidon de los vectores R,, y R,. se puede deducir

facilmente observando las Figura 2-7a y 2-7b.

Rab =- Rab Sin(Wl (t)) ﬁl + Rab COS(Wl (t)) ﬁ2 (2']7)

R, = — R, sin(y, (1)) b, + R, cos(y, (1)) b, (2.18)

donde R, es la magnitud del vector R,,; R, es la magnitud del vector R,; y, w, (1) ¥y

w,(f) son los dngulos de flecha asociados a las regiones R, y Rg, respectivamente.

La evolucién temporal del vector r, se obtiene a través de una descripcion
matematica comunmente utilizada en las disciplinas relacionadas con medios continuos,
conocida como descripcion de Lagrange o descripcién material, la cual consiste en
seguir un punto material perteneciente a un medio continuo y describir la evolucién

temporal de las propiedades asociadas a ese punto.

Para obtener la posicion del punto material P respecto del sistema C, se definen

las coordenadas cartesianas z,, z, y z;, denominadas coordenadas espaciales, y las

coordenadas Z,, Z, y Z;, denominadas coordenadas materiales.
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El vector posicién, rp, del punto P en la configuracion de referencia (Figura 2-7¢),

estd dado por
= Z) ¢ +Z) ¢, 2.19)

donde el superindice 0 indica ‘configuracién de referencia’. Notar que P estd contenido

en el plano I1, (formado por €, y 52 ), en consecuencia la coordenada Z; es cero.

Una vez que la region R, ha sido deformada, el vector posicién r, se puede

expresar como,
r.=2z¢+2¢, (2.20)

La evolucion temporal de las coordenadas espaciales z,, z, y z; puede ponerse en

funcién de las coordenadas materiales del punto P,
z,= z,(2),23, 23; t)
2, = 7,(20, 23, 233 t) (2.21)
z= 2,(2), 23, Z3; 1)
Observando la Figura 2-7 se puede deducir la forma explicita de la ecuacién (2.21)

z,= Z; = Z; sin(y,(0)

= Z; cos(y,(1)) (2.22)
0

N
[N
|

N
il

Finalmente, el vector posicién del punto P, rp, en el estado deformado se obtiene
reemplazando (2.22) en (2.20).

r, ={ 2} -Z] sin(y,(0) } & +{ 2 cos(w,(0) } &, (2.23)

Por otro lado, el vector velocidad de P referido a N, V., se obtiene derivando el

vector posicién, "R ,, respecto del tiempo. Esto es

N
d
Yy, = 717( "R, ) (2.24)

luego, utilizando la ecuacion (2.15) se obtiene

Nd Nd Nd
Vvo= 2R, +-2R, +- 2 2.25
PT T N T T R T rp ( )
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Las derivadas temporales del miembro derecho de (2.25) se obtienen a través el

teorema del transporte [94], es decir

N A

-;gRa,, = —;‘;Rab+No)AxRab

N B

TC:R”C = d—(thbc+Nco”xRbc (2:26)
N C

—frp= —df:—r,,+"’u)cxr,,

donde, las velocidades angulares de los sistemas 4, B, y C respecto del N ("0, “®,

“@) son calculadas mediante el teorema de adicién 95].

Nof = "ot + ‘@? of = Yo' + ‘0f + fo° (2.27)

Recordando que las rotaciones ocurren alrededor de a,, b, y &, se tiene
"ot = 6(t)a, ‘@” = 0)t) b, S = gt)¢, (2.28)
donde ,(t), 6,(t) y 6,(t) son las derivadas de 6,(5), (1), y 65(¢) respecto del tiempo.

Los vectores 4,, b, y €, tienen la misma direccién y esa direccién no varia en el
transcurso del tiempo, por lo tanto
a=b =¢ vt (2.29)
luego, considerando las ecuaciones (2.28) y (2.29), las velocidades "o, “®°, "©“toman
la siguiente forma
Yo' = (1) a,

Yo’ = [6(t)+6(1)] b, (2.30)

Yo = [6,(1)+ 6,(r)+ 61| &,

Por otro lado, las derivadas temporales de R,, R, y r, referidas a los sistemas A4,
B y C respectivamente, que aparecen en la ecuacion (2.26), pueden obtenerse derivando

las expresiones (2.17), (2.18) y (2.23).
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4
d . n . ) .
'E'Rab = =R, yi(1) cos(‘/’](’)) a,—- R, y,(t) Sln(l/jl(t)) a,
bd . - . . ~
AR, = = Ry (1) cos(w2(0) B, Ry v ) sin (1) B, @31)
Cd 0 . g ~ g - . 4 (A
'?d_t'rp = =7, y,(1) COS@/@(")}cl - Z; (1) sm(tt//3(t))62

Reemplazando las ecuaciones (2.17), (2.18), (2.23), (2.30) y (2.31) en (2.26), y
luego introduciendo el resultado en (2.25) se puede evaluar la velocidad de P referida al
sistema N, VV,. Las componentes de "V, expresadas en el sistema N estan dadas por la
ecuacion (2.32):

{NVP}N = [TNA]{_‘;;RM} + [TNB]{_dft_i'Rbc} + [TNC]{—JCII—rp}V (2.32)

Nd Nd Nd
donde —R_,, —R,. y ——r, estén expresados en 4, B y C respectivamente.
dt dt dt
La posicién y velocidad para un punto ubicado sobre la region Ra o Rs puede
desarrollarse sin dificultad utilizando un procedimiento similar, quedando una expresion

més simple.

2.4. Modelo 2: Cinematica de alas plegables inspirado en el ‘Concepto Lockheed Martin’

Aqui se desarrolla un modelo cinemaético inspirado en el concepto propuesto por
Lockheed Martin (L.M.) donde se considera la geometria de la planta alar y las
dimensiones dadas en la referencia [2¢'. El modelo no representa de manera fiel al
concepto L.M. debido a que no se ha considerado el fuselaje y no se cuenta con la
descripcion detallada de la geometria del UAV. Sin embargo, el estudio de este modelo

aporta resultados preliminares interesantes como se muestra en el capitulo 5.

El modelo se desarrolla implementando la cinemética del modelo anterior. Para

adaptar la cinematica se debe considerar, al igual que antes, la division de cada semiala en
tres regiones, y los sistemas de referencias dispuestos como se muestra en la Figura 2-8.
Sin embargo, aqui no se considera la variacién de la flecha por lo que las regiones no
admiten deformacion por cizallamiento. Ademds como la R, (de ambas semialas) representa

la base del fuselaje esta region tampoco admite una rotacion temporal alrededor de a,,
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Figura 2-8: Modelo 2 — Sistemas de referencia asociados al ‘Concepto Lockheed Martin’.

algo que si estaba permitido en el caso anterior. En consecuencia la mutacion del ala
queda restringida sélo a la rotacion de las regiones Rg y Rc alrededor de los versores l;l R

y ¢, respectivamente.

Es importante mencionar que al no rotar R, el sistema A es coincidente con el
sistema N en todo instante de tiempo, y ademas como la mutacién del ala se considera

simétrica respecto del plano que forman los versores i, y n, la cinematica puede ser

desarrollada para una tinica semiala.

Para resumir lo expuesto en los parrafos anteriores, con el fin de implementar la

cinematica desarrollada previamente se debe imponer

0, =y, =y,(O=w,(O=0 (2.33)

con lo que se concluye que R, no varia en el tiempo (6, = y; = 0), R, no varia respecto
del sistema B (y, = 0) y ademas r, no varia respecto el sistema C (y; = 0). Con esto en
mente y considerando que 4 y N son coincidentes en todo instante de tiempo, las
ecuaciones (2.26) se tornan se simplifican

Nd Nd N8 Nd

—c—i?Rab =0 TtRb” ="o’xR,, = = Yo xr, (2.34)

por lo tanto, la posicién y velocidad de un punto arbitrario ubicado sobre la regiéon Rc
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Figura 2-9: Modelo 2 — Vector posicién de un punto P ubicado en la regién R.

(Figura 2-9) resultan
"Ry}, = {Ru}, + [Tl { R}, + [T ]{ra) 2.35)

{"Vi} = [Tul{"o’ xR, } +[T {0 xr.}_ (2.36)

La posicién y velocidad para un punto ubicado sobre la regidon R pueden obtenerse

utilizando un procedimiento similar.

{"R,} = R}, +[Tw]{r}, 2.37)

{"Vp} = [Tw]{"o’xx,} (2.38)

2.5. Modelo 3: Cinematica para un ala con dngules de diedro y de torsiéon variables

Aqui se desarrolla el modelo de un ala cuya planta alar es rectangular, y cuyo perfil
no es necesariamente simétrico. El ala se modela mediante una superficie espacial que
se genera a través de la unién de todos los perfiles medios a lo largo de la envergadura.
Cabe aclarar que el perfil medio se obtiene de promediar las coordenadas del extradés y
del intradds del perfil, que eventualmente pueden encontrarse tabuladas. Como en los
modelos anteriores, se debe considerar el sistema de coordenadas x, y, z para representar

a la geometria del ala.
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Figura 2-10: Modelo 3 — Mutaci6én del ala: a) angulo de diedro # y b) 4ngulo de torsion ¢.

Por otro lado, el cambio de forma o mutacién se logra mediante la deflexion y
torsion del ala como se muestra en la Figura 2-10. La deflexion se describe mediante el
angulo B(y;t) (4ngulo de diedro), y la torsion se describe mediante el angulo ¢ (y;r).
Ambos angulos varian con el tiempo y ademds varian a lo largo de la envergadura, es
por ello que se han denotado como funcién de la coordenada y. El sistema de referencia
que describe la geometria se dispone de tal manera que la coordenada ‘y’ es coincidente

con el eje de torsion, el cual debe ser especificado.
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Figura 2-11: Modelo 3 — Disposicién de los sistemas de referencia y del vector posicién de un punto del ala,

2.5.1. Sistemas de referencia y transformaciones de coordenadas

' En esta subseccién se describe la disposicion que adoptan los sistemas de
referencia definidos en la seccién 2-2 para el caso de un ala con 4ngulos de diedro y de

torsién variables (ver Figura 2-11).

1. El sistema inercial N se ubica en la raiz del ala y el versor i, coincide con el

eje de torsion.

2. El origen del sistema A es coincidente con el origen del sistema N, y ademés

el versor a, se mantiene colineal con el versor i, en todo instante de tiempo.

3. El origen del sistema B est4 sobre el eje de torsidn y se encuentra ubicado a
una distancia y* que representa la coordenada en la direccién i, del punto en

estudio. Ademas el versor b, es colineal con el versor a, en todo instante.

4. En este modelo no se utiliza el sistema C usado en los modelos 1 y 2.

Las transformaciones de coordenadas entre los diferentes sistemas se obtienen
mediante un procedimiento similar al usado en el primer modelo. Las matrices de

rotacion que representan las transformaciones de coordenadas son [Ty,] y [Taz).

1 0 0
[Ty, ]=|0 cos(g) -sin(g) (2.39)
0 sin(¢) cos(g)

[T,.] permite la transformacién de coordenadas de 4 a N. La transformacion del

sistema B al N se obtiene a partir de [ T ;5] que transforma las coordenadas de B a A4,

[Tws]= [Tu ][ Tes) (2.40)
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2.5.2. Posicion y velocidad de un punto del ala

La posicién de un punto sobre el ala est4 dada por la ecuacién (2.41), ver Figura 2-11.
N
R, =R, +r, (2.41)

R, coincide siempre con 4, , y el sistema B est4 ubicado sobre el eje de torsién a
una distancia y’, que es la magnitud de R, en la direccion a,. Ademas r, es
coincidente con B, en todo instante de tiempo. Notar que la magnitud de R, es la

componente “y” del punto en estudio.

Luego, la velocidad se obtiene derivando el vector posicién respecto del tiempo,

d Nd
NVP = E‘Rab +—Jt—rp (242)
o,
N Ad Bd N_.B
N__A4
VP = -(—Jt_Rab+ w XRab +Erp+ W Xr, (2.43)

Si se tiene en cuenta lo mencionado anteriormente, se deduce que las derivadas
temporales referidas a los sistemas 4 y B, que aparecen en el miembro derecho de la

ecuacion (2.43) son nulas. Luego la expresion (2.43) se reduce a,
"V, = "o'xR,, + "o’ xr, (2.44)

Las velocidades angulares pueden escribirse como,

Yo' = ¢(y;1) 4,
(2.45)

Yol = g(y;t) 4, + B(:t) b,

donde el punto sobre los angulos indica derivada temporal. Es importante mencionar
que al momento de hacer los céiculos para obtener la posicion y velocidad de un punto
del ala, deben considerarse las transformaciones de coordenadas, dadas por (2.39), del

mismo modo que se hizo en el primer modelo cinematico.
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IT11. MODELO AERODINAMICO

3.1. Introduccién

En esta Tesis se utiliza el Método de Red de Vortices No-lineal e Inestacionario o
NUVLM (Nonlinear Unsteady Vortex Lattice Method) para predecir las cargas
aerodindmicas que actiian sobre las alas de UAVs con alas reconfigurables. Esta técnica
de la dindmica de fluidos es una extensién del conocido Método de Red de Voértices

(Vortex Lattice Method) ampliamente utilizado en el calculo de flujos estacionarios.

Aunque los modelos basados en CFD (Dindmica de Fluido Computacional) son
considerados los de mas alta fidelidad, presentan la desventaja de altos recursos
computacionales y dificil implementacién para fronteras en movimiento (como es el
caso de alas reconfigurables), es por ello que en este trabajo de tesis se ha implementado

el NUVLM que brinda resultados relativamente precisos a bajo costo computacional.

El NUVLM puede ser aplicado tanto a flujos bidimensionales como tridimensionales
alrededor de cuerpos sustentadores o no-sustentadores, y ademds no tiene limitaciones
en cuanto a la forma de las superficies, combadura, alabeo, angulo de ataque, etc. La
superficie del cuerpo puede sufrir cualquier tipo de deformaciones en el tiempo y el
cuerpo puede ejecutar cualquier tipo de maniobras [63]. La tinica restriccion del método
es que la separacién del flujo ocurre en los bordes afilados y que el desprendimiento
vorticoso no se produce sobre la superficie del cuerpo. El fluido es considerado
incompresible e irrotacional en todo el dominio fluido excepto en una delgada region
adyacente al ala (capa limite) y en las estelas. El NUVLM se basa en la idea de

representar a la capa limite y a las estelas mediante sadbanas vorticosas.

En la primera parte de este capitulo se presentan las ecuaciones diferenciales y
condiciones de bordes asociadas al problema aqui tratado. Luego se presenta la ecuacién
(ley de Biot-Savart) que permite obtener el campo de velocidad asociado al campo de
vorticidad, y a continuacion, se describe el NUVLM, que incluye la discretizacién de las
sédbanas vorticosas y el proceso para obtener la solucion en el dominio del tiempo (circula-
ciones sobre las sdbanas vorticosas y posicion de la sdbana libre). Finalmente se presenta
la formulacion para predecir las cargas aerodindmicas que actian sobre las alas de los

UAVs reconfigurables a través de la version inestacionaria de la ecuacion de Bernoulli.
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3.2. El problema matematico

Como resultado del movimiento relativo entre el ala de un avidn y el aire, se genera
vorticidad en una regién adyacente al ala, denominada capa limite. Esta vorticidad
generada, se desprende desde los bordes de filosos del ala (borde de fuga y puntas de
ala), y es trasportada por el fluido hacia su seno para formar las estelas. En el modelo
aqui utilizado se restringe toda la vorticidad del fluido a la capa limite y a las estelas
desprendidas, y se considera que el flujo es irrotacional fuera de estas regiones. La
capa limite y las estelas son modeladas mediante superficies espaciales con vorticidad

concentrada denominadas sdbanas vorticosas.

La capa limite se representa mediante sdbanas vorticosas adheridas a la planta
alar, Sz. Debido a que se modela el ala utilizando perfiles alares delgados, una fnica
sébana representa a las capas limites que se encuentran sobre el extradds ¢ intrados del
perfil. La posicién espacial de la sdbana vorticosa adherida estd especificada por la
posicion prescripta del ala, en consecuencia, se produce un salto finito de presiones a

través de la sabana.

Las estelas se representan mediante sabanas vorticosas libres, Sy. Sus posiciones
no son especificadas, por lo que pueden deformarse libremente hasta adoptar configura-

ciones libres de fuerzas. Ningin salto de presiones se produce a través de las sabanas libres.

Las sabanas vorticosas (adheridas y libres) estan unidas en los bordes afilados desde

donde se desprenden las estelas. En esta uniéon se impone la condicién de Kutta 64].

En este trabajo se modela el flujo de un fluido incompresible caracterizado por un
nimero de Reynolds relativamente alto. Se denota mediante V(R,#) a la velocidad
absoluta de una particula de fluido que ocupa, en el tiempo ¢, la posicién dada por el

vector R en el dominio fluido. La ecuacién de continuidad para este problema es

V-V(R;t)=0 G.D

Debido a que el fluido es considerado irrotacional fuera de la capa limite y de las
estelas vorticosas, el campo de velocidad puede ser expresado como el gradiente del
potencial total de la velocidad ®(R;¢)

V(R;t) = VO(R;¢) (3.2)

Reemplazando (3.2) en (3.1) se obtiene la ecuacién que gobierna la evolucién
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espacial y temporal del potencial total de velocidad para flujos incompresibles,
V2 O(R;t)=0 (3.3)

esta es la conocida ecuacién de Laplace que expresa la continuidad para un fluido

irrotacional e incompresible.

Para complementar la ecuacién (3.3) deben considerarse un par de condiciones de
borde (BCs). La primera condicién de borde requiere que la componente normal de la
velocidad del fluido relativa a la superficie del s6lido debe ser nula. Esta condicién de
borde, es cominmente denominada como condicion de no-penetracidon, y puede ser

expresada como:
(Vo-V,)-6 =0 (3.4)

donde V; es la velocidad de la superficie del s6lido, y m es el versor normal a dicha

superficie. En general tanto Vs como n varian de manera espacial y temporal. Es
oportuno mencionar que el acoplamiento entre el modelo aerodindmico y el modelo

cinematico se logra a través de la ecuacion (3.4).

La segunda condicion, conocida como regularidad en el infinito, requiere que las
perturbaciones producidas en el fluido, por el movimiento del cuerpo (o cuerpos) inmerso
en su seno, se atentien hacia el infinito. Condicién que se expresa matematicamente como,

lim |V(R;r)|, = lim| VO(R;?)|, = |V.], (3.5)

[ R, > R
donde V., es la velocidad de corriente libre o corriente sin perturbar.

En un flujo incompresible e irrotacional el campo de velocidades puede ser
obtenido independientemente de la presion resolviendo la ecuacién de continuidad. Esta
ecuacién no incluye directamente términos dependientes del tiempo, y la dependencia
explicita del tiempo es introducida a través de las condiciones de contorno {597, Una vez
obtenida la velocidad, la presién en funcién del tiempo es calculada a través de la version

inestacionaria de la Ecuacién de Bernoulli.

Adicionalmente a las BCs, es necesario utilizar el teorema de Kelvin-Helmoltz y
de la condicién de Kutta para determinar la distribucion de vorticidad y la posicion de la

sdbana libre
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3.3. Ley de Biot-Savart

La ecuacion de continuidad para un flujo incompresible dada por la expresion
(3.1) y la definicion de vorticidad dada por la expresion (3.6) representan un sistema de
ecuaciones diferenciales en derivadas parciales que definen la relacion cinematica entre

el campo de vorticidad y el campo de velocidades.

Q=VxV (3.6)

Este sistema de ecuaciones diferenciales puede ser “invertido” con el fin de
obtener el campo de velocidades en funcién del campo de vorticidad. Esto puede

expresarse de manera general como sigue

1 R(ROX(R-R,)
V(R1)= j’ﬂ R av, (3.7

Es importante notar que el integrando de la ecuacion (3.7) es nulo cuando ) es cero.
Por lo tanto la regién donde el flujo es irrotacional ({2 = 0) no contribuye al campo de
velocidad. En consecuencia, la evaluacion de V en cualquier punto del espacio puede
ser confinada Gnicamente a la regién viscosa. En otras palabras, empleando la repre-
sentacién integral (3.7) es posible determinar la distribucion de velocidad tanto en la
region viscosa como en la regién no viscosa a través de la distribucion de vorticidad en la

region viscosa.

Para problemas de flujo externo, las condiciones de bordes impuestas en el

infinito se satisfacen automaticamente al utilizar la expresion (3.7).

Es posible demostrar que para un segmento vorticoso de longitud finita, L, y
circulacion espacialmente constante I'(r), la evaluacion de V puede obtenerse mediante
la ecuacion (3.8), o=j

I'(r) Lxr,

V(R,t)=
(RO ar Townl

[L(&-&,)] (3.8)

donde la vorticidad ha sido considerada a través de la circulaciéon y la longitud del
segmento. La expresion (3.8) es conocida como ley de Biot-Savart cuyas variables

intervinientes estan esquematizadas en la Figura 3-1.
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or

Figura 3-1: Interpretacién de la Ley de Biot-Savart.

3.4. Método de red de vértices no-lineal e inestacionario

3.4.1. Discretizacion de las sabanas vorticosas

En el NUVLM la s4dbana adherida, S, es reemplazada por una red de segmentos
vorticosos de longitud finita, L, y circulacién espacialmente constante, I'(¢). Estos
segmentos conforman un nimero finito, NP, de cuadrilateros denominados paneles. Los
vértices de cada uno de estos paneles son denominados nodos aerodinamicos. La sébana
libre, S, también es discretizada mediante los segmentos vorticosos que provienen de
los bordes filosos durante el proceso de conveccion de la estela que se describe en la

siguiente seccion.

En la Figura 3-2, ademas de las sdbanas vorticosas discretizadas, se muestran
cuatro segmentos vorticosos L,;, L,, L, y L,, que encierran un panel tipico y tienen

asociadas las circulaciones I'; (¢), I', (¢), I'5 (¢), y I, (¢), respectivamente.

Séabana libre (Si)
discretizada

Sabana adherida (S5)
discretizada

Figura 3-2: Panel tipico y sdbanas discretizadas.
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En este problema, las circulaciones de cada uno de los segmentos vorticosos
que conforman la red son desconocidas, y las ecuaciones a resolver provienen de la
condicién de no-penetracion sobre cada elemento y la especificacion de la conservacion

de vorticidad.

La dimensién del problema puede ser reducida considerando que cada panel, esta
encerrado por un anillo vorticoso de circulacion, G;(¢), espacialmente constante, donde
el subindice j hace referencia al j-ésimo panel (j = 1,.., NP). De esta manera se satisface
automaticamente la conservacién de vorticidad, y las nuevas incognitas son las circu-
laciones de los anillos vorticosos. Posteriormente, la circulacion, I'(¢), asociada a un
segmento vorticoso de longitud finita, L, se puede determinar a través del conocimiento

de las circulacion de los anillos vorticosos, G(f).

A modo de ejemplo se considera la sdbana adherida de la Figura 3-3 que esta
discretizada en 6 paneles. Las circulaciones I';(#) y I'4(#) asociadas a los segmentos L,

y Lo, pueden obtenerse de la ecuacion (3.9) (ver Figura 3-3).

L) = Gy(1)

(3.9)
I,@ = G,(0-G,(0)
L, 1"3@ 1, Ty Ly ruF’)
‘ - J - ! ‘l -
L Lg Ly Lu]
0L 4 Tt 3 w4 Tielr) ] Gl
L, o L, Folt) L rxf(f)
! . A < T = [
L. L, Ly Ly
ra 5 N moh T GO
T 5 o |’
Li LL’ ‘O(t) 15 \

Figura 3-3: Relacién entre circulaciones de segmentos vorticosos y circulaciones de anillo vorticosos.

Al introducir las circulaciones de los anillos, el problema queda reformulado a
encontrar las circulaciones G,(f) de tal modo que se satisfaga la condicion de no-
penetracion en todo instante de tiempo. ldealmente seria preferible satisfacer la

condicién (3.4) en todos los puntos de la superficie sustentadora. Pero debido a que se
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ha discretizado la superficie en un nimero NP de paneles, s6lo es posible imponer la
condicién de “no-penetracion” en un nimero (NP) finito de puntos, llamados puntos de

control (PC).

La técnica consiste en considerar un punto de control en cada panel, ubicado en el
centroide de sus nodos aerodindmicos. Para aproximar el versor normal n a cada panel
se utiliza el producto vectorial de sus dos vectores diagonales. La version discreta de la

condicién de no-penetracion es,
{Vy (5:0)+V, (£;0)+V,, =V (r;0)} - fi(r;e) = 0 (3-10)

donde r, es el vector posicidon del punto de control asociado al panel i. V; es la velocidad
en el punto de control i asociada a la vorticidad de la sdbana adherida. V, es la
velocidad sobre el punto de control i asociada a la vorticidad de la sdbana libre, y V, es
la velocidad de la corriente libre. Es importante mencionar que en la version discreta de
la condicién de no penetracion dada por la expresion anterior, se ha sustituido a V@ por

la suma de V3, V, y V.. Reacomodando la expresion (3.10) se tiene,
V, (r50)-8(x5e) = ={ V,, (5:0)+ V, = Vg (r30) } - 6(r;30) (3.11)

El miembro izquierdo de la ecuacion (3.11) representa la velocidad normal en el
punto de control i asociada a la sdbana adherida, la cual se puede escribir en términos de

la circulaciones de los paneles como,
NP
D A4OG,(t) = V0 -B(r;0),  i=1...,NP. (3.12)
Jj=1

donde A4,(¢) representa la velocidad normal en el punto de control i asociada al anillo
vorticoso del panel j con circulacion unitaria G,(¢) = 1. [4,](t) se denomina matriz de
influencia aerodindmica, y se ha denotado como funcion del tiempo ya que debe

actualizarse acorde a la configuracién del ala.

Luego reemplazando (3.12) en (3.11) se tiene

f:A,.j.(t) G(1) = =(V, + V, (x;) = V(x:0)-f(rsr)  i=1,...,NP. (3.13)

j=1

La ecuaci6n (3.13) debe resolverse en cada paso de célculo a fin de encontrar las

circulaciones de los anillos vorticosos en el dominio del tiempo.
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3.4.2. Comienzo impulsivo

Considérese el ala rectangular de la Figura 3-3, sometida a una corriente de aire
repentina V.. En la presente formulacion se asume que el ala estd en reposo, sin
embargo puede cambiar su forma geométrica en el tiempo, por lo tanto la matriz de
influencia aerodindmica [4,] y el versor i asociado a cada panel deben actualizarse en

cada paso de tiempo.

Antes que comience el movimiento del fluido se asigna valor cero a todas las
circulaciones (r < 0). En r = 0 comienza el movimiento del fluido y las circulaciones
cambian instantdneamente. La expresion para obtener la circulacion en el instante 1 = 0

es,

fA,.j(O) G(0) = —(V. - V,(;0)-4(r;0)  i=1,...,NP. (3.14)

Al lado derecho de (3.14) s6lo aporta la corriente libre y la velocidad del ala, ya
que en ¢ = 0 no hay estela. Recordar que se asumié el ala en reposo, y por lo tanto la
velocidad de la misma es el producto de su cambio de forma en el tiempo. Tanto la matriz
de influencia aerodindmica como el versor normal son evaluados en la configuracion del
ala en el instante = 0. Resolviendo (3.14) se determina la circulacion en este instante.

En la Figura 3-4 se indican las circulaciones de la sabana adherida en el instante 7 = 0.

—— — [
Gy(0) GX0) G5(0) )ﬁ Le
=
Gx(0) G(0) G(©0) Jvu

Figura 3-4: Circulaciones de la sAbana adherida en el instante 7 = 0,

Una vez obtenidas las circulaciones, el siguiente paso consiste en convectar los
segmentos vorticosos que van a conformar la primera fila de la estela. Para ello se
convecta cada uno de los nodos aerodindmicos que se encuentran en los bordes filosos

del ala (puntos en color azul en la Figura 3-5).
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'/,., PrimeraFila de Pancles —

Figura 3-5: Proceso de conveccion, primera generacién de paneles en la estela.

Una particula de fluido cuya posicion es R;, se convecta con la velocidad local del
fluido, que en este caso es la velocidad de la corriente libre mas la velocidad asociada a

la vorticidad de la sdbana adherida.

V(R ,;0) = V,(R;0)+V, (3.15)

Es importante mencionar que la velocidad asociada a la sdbana adherida se
obtiene utilizando la circulacién previamente calculada G,(0). El desplazamiento que

experimenta la particula de fluido es aproximado mediante la siguiente expresion,
AR, = V(R ;0) At (3.16)

siendo At el paso de tiempo utilizado. Con el fin de asegurar convergencia y mejorar la
precision de célculo, el Ar se computa de tal manera que los paneles de la estela sean
aproximadamente del mismo tamafio que los paneles del ala, esto es At = L/ V. Una
vez convectados los nodos aerodinamicos (puntos en rojo en la Figura 3-5) se genera la
primera fila de paneles de la estela cuyas circulaciones, de acuerdo a la conservacién
espacial y temporal de la circulaciéon, son las circulaciones asociadas a los paneles

adyacentes de la sdbana adherida (ver Figura 3-5).

Comenzando con el segundo paso de calculo, en el instante ¢ = Az, se obtienen las
nuevas circulaciones de los anillos vorticosos del ala, pero esta vez, considerando la

primera generacion de paneles de la estela.
NP
ZA,].(At) Gj(At) = —(V, +V,(r,AN =V (r, AN ) -8(r,A) i=1..,NP. (3.17)
=1

donde V, es la velocidad en el punto de control r; asociada a la sabana vorticosa libre. Es
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importante aclarar que esta velocidad se determina considerando la contribucién de todos
los paneles de la estela con sus respectivas circulaciones. Ademas la matriz de influencia
aerodinamica y cada uno de los versores normales asociados a los paneles deben

actualizarse acorde a la configuracién geométrica del ala en el instante 7 = Az,

Una vez obtenidas las circulaciones G,(Ar) de la sabana adherida se continua con
la conveccion de los segmentos que conforman la estela, pero esta vez la velocidad para
convectar las particulas de fluido debe considerar la contribucidén de la sdbana libre, es
decir

VR ;AN = V,(R;AND+V,(R;AD)+V, (3.18)

Es oportuno mencionar que al convectar las particulas que se encuentran sobre los
bordes filosos del ala, se actualiza la primera fila de la estela, y al convectar las particulas

que generaron la estela en el paso previo se genera la segunda fila de paneles de la estela.

Luego de la conveccion se actualizan las circulaciones de acuerdo a la conservacion
de la circulacion, como se muestra en la Figura 3-6, y se prosigue con el proximo paso
que consiste en calcular las circulaciones en el instante ¢ = 2At. Este procedimiento se
repite hasta el llegar al nimero de pasos deseados. Para mas detalles sobre el método

puede consultarse la referencia [64].

\ - ;i =
+ Gy ¥ A Gaan + Gdan Y .
P > AI‘? _— J"“‘"
L o ?%a 6O 1{ G4o) } -

Figura 3-6: Proceso de conveccién en el instante 7 = Az,
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3.5. Cilculo de las cargas aerodinamicas

Las cargas aerodindmicas deben evaluarse en cada paso de tiempo con el fin de
obtener su comportamiento en estado inestacionario. Para obtener la carga sobre cada
elemento, se debe hallar primero el salto de presién en el punto de control, y luego
multiplicarlo por el 4rea y por el vector unitario normal asociados a cada elemento. Para
calcular el salto de presion a través de la superficie de las alas se usa la version

inestacionaria de la ecuacion de Bernoulli [58].

O o' R ) + -;-VCD'(R',t') VO'(R,) +

. PR v (3.19)
ot P

donde, ®"(R", 1) es la funcidén potencial de velocidad, p"(R", t*) es el campo de
presion, p~ es la densidad del aire (considerada constante), y H (1) es la energia total
por unidad de masa, que s6lo depende del tiempo y tiene un valor uniforme para todos
los puntos del fluido. El asterisco (*) se ha introducido para indicar que las cantidades

fisicas son dimensionales.

Introduciendo las siguientes magnitudes caracteristicas:

Lo= longitud a lo largo de la cuerda de un elemento aerodindmico
perteneciente a la sdbana vorticosa adherida,

Ve =V, velocidad de la corriente libre,
Tc= Lo/ Ve tiempo caracteristico y
pc = p densidad de la corriente libre,

es posible adimensionalizar la ecuacion (3.19) y determinar el salto de presion adimen-

sional, AC,, a través de cada uno de los elementos que conforman la sadbana adherida,

AC,=V,-V, -V, -V, +2 @‘ _o® (3.20)
Ot lg, Ot g,

donde V, y V, son, respectivamente, las velocidades de las particulas de fluido ubicadas
inmediatamente por encima y por debajo del punto de control del elemento considerado.
Notar que se ha quitado el asterisco (*) para indicar que las cantidades fisicas estan
adimensionalizadas. Para adimensionalizar la funcidon potencial se considera la relacion

O'=LcVed.
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El Gltimo término de la expresion (3.20) puede escribirse como,

fad
or

oD

r,  Of

_b G()

—AV, -V (r,,¢t 3.21
RL Dt i S(( ) ( )

donde AV; es la diferencia entre Vi y V, en el punto de control ‘i’. D G(r)/Pres una
‘especie de derivada sustancial’, ya que no sigue una particula de fluido sino que sigue a
un punto material del ala, en este caso un punto de control. Utilizando una aproximacion
por diferencias finitas hacia atras de primer orden, esta derivada se puede reescribir como,

DG _ GO)-Gt-A)
Pr At

(3.22)

Conocido el salto de presion sobre cada elemento, es posible obtener la carga
aerodindmica actuante en cada panel, y consecuentemente, la carga aerodindmica total

actuando sobre el ala.

Por otro lado se define el coeficiente adimensional de sustentacion, C,, como la

dicular a la velocidad de la corriente libre dividida por la presién dindmica.

L
C, = [Z] (3.23)

% P (IV.)'S1s

donde S, es la superficie del ala. De manera similar se obtiene el coeficiente adimen-
sional de resistencia inducida, Cj, dividiendo la magnitud de la proyeccién de la carga
total en la direccion de la corriente libre, D, por la presion dindmica.

D
C,= 2] (3.24)

> (V.I)'S.s

magnitud de la proyeccidon de la carga aerodindmica total, L, en la direccién perpen-

La implementacién de la versién inestacionaria de la Ecuacién de Bernoulli

Con la presentacion de esta ultima seccidn, correspondiente a la prediccion de las
cargas aerodinamicas actuantes sobre las alas de UAVs reconfigurables, se completa la

permite obtener la evolucion temporal de los coeficientes aerodinamicos (C;, Cp).
| . . . . .
formulacién para la implementacion numérica del modelo aerodindmico.
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IV. MODELO ESTRUCTURAL DE UN ALA FLEXIBLE CON
ACTUADORES PIEZOELECTRICOS

4.1. Introduccién

Lo que permite a un ave deformar sus alas es la adaptacion de su sistema
muscular y de sus huesos. Para realizar maniobras de vuelo, las aves excitan un sistema
muscular que cambia la posicion relativa de los huesos de sus alas ‘96]. Con la idea de
reproducir el mismo efecto de deformacién y posicionamiento en las alas de un UAV, es
necesario modelar un sistema de control compuesto de sensores y actuadores inmersos
de manera conveniente en la estructura elastica del ala. La eleccidn del tipo de actuador que
se integre a la estructura del ala flexible del UAV es, quizas, la clave para hacer viable
esta idea. Se requiere de actuadores con poco consumo de energia y poco peso, que sean
compactos, de alta eficiencia y larga vida util. Los actuadores piezoeléctricos, que
cumplen con la mayoria de los requisitos mencionados anteriormente, son utilizados
para inducir deformaciones controladas en superficies flexibles y para el control de

vibraciones en sistemas mecanicos.

En este capitulo se presenta el desarrollo de un modelo estructural de un ala flexible
para UAVs reconfigurables que incorpora la adhesidén de actuadores piezoeléctricos
inmersos y distribuidos espacialmente sobre la estructura del ala. En este trabajo no se
consideran ni el algoritmo de control ni los sensores como parte del modelo. Los
actuadores piezoeléctricos, que se disponen sobre las caras inferiores y superiores de las
vigas que constituyen la estructura del ala, tienen la finalidad de inducir deformaciones
localizadas sobre la estructura para cambiar su estado. Por otro lado, es importante

mencionar que el modelo aqui desarrollado no considera el amortiguamiento estructural.

En la primera parte de este capitulo se describen algunos conceptos generales de
piezoelectricidad y se presentan las ecuaciones constitutivas que gobiernan el compor-
tamiento electromecéanico de los materiales piezoeléctricos. A continuacion, se describe
el tipo de actuador que es adherido a la estructura, y se presenta el desarrollo de un
modelo estructural para alas flexibles. Ese desarrollo aborda la formulacién matematica
de las ecuaciones diferenciales de movimiento que describen el comportamiento
dindmico del ala flexible. Esas ecuaciones, que se discretizan espacialmente mediante el

método de los elementos finitos, se obtienen implementando una version de las ecuaciones
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de Lagrange. El sistema de ecuaciones diferenciales ordinarias, producto de la discreti-
zacion antes mencionada, que gobierna la dindmica del conjunto estructura/actuadores
es integrado en el dominio del tiempo mediante el método predictor-corrector de cuarto

orden desarrollado por Hamming.

4.2. Conceptos generales sobre piezoelectricidad

La piezoelectricidad es un fenémeno que se presenta en una amplia variedad de
materiales, y puede ser explicada como la interaccion entre las propiedades elasticas y
eléctricas de un medio material. Algunos materiales son piezoeléctricos por naturaleza,
mientras que otros pueden ser tratados para transformarse en piezoeléctricos mediante

un proceso denominado ‘polarizacién’.

Cuando un material piezoeléctrico es sometido a un estado de deformacion
mecanica adquiere una polarizacion eléctrica que se manifiesta como una diferencia de
potencial sobre la superficie del mismo (efecto directo de piezoelectricidad), y de
manera inversa, al aplicarle una diferencia de potencial sobre las superficies, el material
experimenta una deformacién mecénica (efecto inverso de piezoelectricidad) produciendo

un cambio en su forma.

El efecto directo de la piezoelectricidad fue observado por primera vez en
cristales de cuarzo y turmalina en 1880 por los hermanos Pierre y Jacques Curie. Al afio
siguiente, el efecto inverso fue deducido matematicamente a través de principios termodina-
micos por Lippman, e inmediatamente los hermanos Curie confirmaron la existencia del

efecto inverso de manera experimental "721.

Tiempo después, la teorfa de piezoelectricidad fue desarrollada basada en principios
termodinamicos por varios cientificos '97]. Sin embargo el efecto piezoeléctrico no fue
usado hasta finales de la primera guerra mundial cuando Langevin usé cristales de cuarzo
para generar y recibir ondas sonoras bajo del agua con el propésito de detectar la presencia

de submarinos [981.

Como reciente aplicacion de estos materiales se puede citar el control activo de
| vibraciones, donde se usa un material piezoeléctrico como sensor (efecto directo) para

captar vibraciones y transmitirlas como sefiales eléctricas a un actuador piezoeléctrico
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(efecto inverso) con el fin de crear una antivibracion de manera de suprimir las

oscilaciones por interferencia destructiva > 71.

El comportamiento piezoeléctrico estd vinculado a la estructura cristalina de los
materiales, y al movimiento de las cargas puntuales dentro esa estructura. Para comprender
las ecuaciones constitutivas que describen el comportamiento antes mencionado es nece-

sario introducir algunos conceptos.

El momento dipolar, p, generado por dos cargas puntuales de igual intensidad y

signos opuestos separadas una distancia / (dipolo), esta dado por,
p=ql “4.1)

donde g es la magnitud de cada carga, y el sentido de / es definido por conveniencia

desde la carga negativa hacia la carga positiva.

En un cristal donde existen varios dipolos, €]l momento dipolar resultante es la
suma vectorial de los momentos dipolares asociado a cada dipolo. Este momento resultante
depende de la distancia que existe entre el centro de las cargas positivas y el centro de

las cargas negativas.

Por otro lado, la polarizacién P es definida como la densidad del momento dipolar

eléctrico, es decir,

Ng
P =lim _Zh_l’l 4.2)

Av—0 Av

donde N; es el nimero de dipolos eléctricos contenidos en el volumen v.

Si en un material existe una distribucién de carga eléctrica de manera que el
centro de las cargas positivas coincide con el centro de las cargas negativas, el momento
dipolar resultante es nulo y en consecuencia la polarizacion también lo es (P = 0), a este
material se lo conoce como no polar. Sin embargo, cuando un material no polar en el
estado no deformado, se somete a una deformacién mecanica los centros de cargas
pueden dejar de coincidir y convertirse en un material polar (P # 0) en el estado
deformado. En esta situacion la polarizacién provoca la existencia de un campo
eléctrico E en el interior del material. A un material que posee estas caracteristicas se lo

denomina piezoeléctrico.
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Para hacer uso del efecto piezoeléctrico en un material, se colocan electrodos en
las superficies opuestas del mismo. Los electrodos que se muestran en la Figura 4-1 forman

un capacitor de placas paralelas con el piezoeléctrico actuando de dieléctrico.

Electrodo
Electrodo
Figura 4-1: Configuracién tipica de un sistema electrodo-piezoeléctrico.

Cuando el material es deformado, el campo eléctrico resultante se manifiesta
como una diferencia de potencial (o voltaje) entre los electrodos. La relacion entre la

intensidad del campo eléctrico E y el voltaje Ves,
E =-VV “4.3)

donde V es un operador (diferencial) vectorial que en coordenadas cartesianas y

ortogonales toma la forma,

ve 2542 5. 8% (4.4)

Es posible establecer una relacion lineal entre el campo eléctrico y la polarizacion

a través de la ecuacion (4.5) e .

P =1y xE (4.5)

donde yx, es la permitividad eléctrica en el vacio, y k es un tensor conocido como

susceptibilidad eléctrica.

4.3. Ecuaciones constitutivas lineales para materiales piezoeléctricos

En materiales no piezoeléctricos, el comportamiento mecanico es completamente
independiente del comportamiento eléctrico, no siendo asi en materiales piezoeléctricos,
donde las variables eléctricas y mecénicas son fuertemente dependientes. A continuacidn
se presentan las relaciones constitutivas que rigen el comportamiento electromecénico

de materiales piezoeléctricos.
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A través de la ley de Gauss y considerando la expresion (4.5) es posible demostrar
que el campo eléctrico puede relacionarse con el desplazamiento eléctrico, D, una nueva

variable introducida aqui, mediante la siguiente ecuacién,
D=y E (4.6)
donde y es la permitividad eléctrica en el medio en consideraci6n, cuya expresion es,
X =%, (1+x) 4.7

Por otro lado, la ley de Hooke generalizada para materiales linealmente elasticos

puede expresarse como,
o, =C ey i, k,1=1273 4.8)
0 en notacion tensorial,

4.9)

ia
I

ey
lles

donde C es el tensor de elasticidad lineal, o es el tensor de tensiones y g es el tensor

de deformacion mecanica.

Debido a la simetria de los tensores ¢ y £, sus 9 componentes se reducen a sélo

6 componentes independientes que se disponen en los arreglos ¢ y & respectivamente.

Esto también permite reducir el orden del tensor € a una matriz C denominada matriz

de elasticidad lineal. Luego la ley de Hooke generalizada puede reescribirse como,

c,=C g, i,j=12,---,6 (4.10)

¥
0 en notacion matricial,
6=Cs¢ “4.11)

Las ecuaciones que describen la interaccion entre el comportamiento elastico y el
comportamiento eléctrico de los materiales piezoeléctrico pueden derivarse mediante la
utilizacion de potenciales termodindmicos: entalpia, H, y energia libre de Gibbs, G.
Estos potenciales termodinamicos se expresan en forma diferencial como [10u |,

dH =6 de— DdJdE H=H(sg,E)

4.12)
dG =—-ede—-DdJE G=G(o,E)
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A través de operaciones matematicas y considerando las expresiones (4.6), (4.11)
y (4.12), es posible llegar a dos de las diferentes relaciones constitutivas que emergen de

las consideraciones termodindmicas,

H - o= C,.jsj -e,E,, D, =e.e, + L,
(4.13)
G - g = 5,0 +d,E,, D, =d,c,+y,E,

0 en notacion matricial,

c=Cg—¢eE, D=ec+yFE
4.14)
e=sc+dE, D=do+yE

donde s es la matriz de flexibilidad, d y e son matrices que contienen informacién del
acoplamiento electromecénico y dependen del material. Es importante mencionar que
s' = C. Una descripcién detallada de las ecuaciones constitutivas para medios

piezoeléctricos puede consultarse en [ 177

Para modelar el comportamiento de un actuador sélo se utiliza una de las cuatro

ecuaciones presentadas (4.14), la que por conveniencia se reescribe a continuacién,
€ =so+dE (4.15)

Un desarrollo méas detallado de la deduccion de las ecuaciones de (4.6) a (4.15)

puede consultarse en la referencia [100].

Para un caso general la ecuacién (4.15) resulta,

g ) -su Sz Sz S N5 S16- o, ] _dn d,, dlS—
& S0 Sp S Sy S Sy 0, dy dy dy E
) & _ S31 S Sy Sy Sy S ) O; - dy dy dy E; (4.16)
€, Sp Sz Sz Saa Sas Sy O, dy dy, dy E
€5 Ss1 Ss; Ss3 Ssq S5 Sse Os dy, dy, ds ’
€6 ) 1St Se2 Se3  Sea Ses Ses | | O | de dey  dg |

En la seccién siguiente se explica el significado de las componentes de los vectores
6, ey FE.

La ecuacidn constitutiva (4.16) expresa que la deformacidén mecéanica queda
determinada a través del conocimiento del estado de tensiones y del campo eléctrico en

el interior del material generado por la aplicacion de una diferencia de potencial.
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4.4. Descripcion de los actuadores piezoeléctricos

En este trabajo, para el accionamiento mecanico se usa una lamina de material
piezoeléctrico del tipo PZT (Titanato Zirconato de Plomo), cuya geometria es descrita

por su longitud (/,), ancho (b,) y espesor (#,) como se indica en la Figura 4-2.

Figura 4-2: Descripcién geométrica de un actuador piezoeléctrico.

Se define un sistema de coordenadas ortogonales (1, 2, 3) y un sistema de

coordenadas ortogonales (4, 5, 6) para la interpretacion de la ecuacion (4.16).

Los subindices 1, 2 ,3 en los vectores ¢ y € indican tensién y deformacién axial en
las direcciones 1, 2 y 3 respectivamente. Los subindices 4, 5 y 6 denotan las tensiones y

las deformaciones transversales o de corte en las direcciones 4, § y 6, respectivamente.

Los subindices 1, 2 ,3 en el vector E indican la direccion del campo eléctrico en la

direccion 1, 2 y 3 respectivamente.

Para un material piezoeléctrico del tipo PZT, la ecuacién constitutiva presentada

en (4.16) toma la forma,

g [s, s, s 0 0 071([o) [O 0O 4,
€, S, S S8 0 0 0| |o, 0 0 d, £
1Bl _ % S S 0o o0 o 1% [, 0 0 d, E; @17
€, o 0 o0 s, O O]]|o 0 4, O E
£ 6 0 0 0 s, O]|o,| |ds, 0 O ’
&) [0 0 0 0 0 s4](os)] [O 0 0]

El valor de las componentes de s y d se pueden consultar en [91].
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a) b)

Figura 4-3: Accionamiento mecdnico mediante una lAmina de material piezoeléctrico del tipo PZT
a) Campo eléctrico sobre un actuador. ») Accién de actuadores sobre una viga de material eldstico.

De acuerdo a las ecuaciones constitutivas dadas por (4.17), si en una ldmina
rectangular de PZT (actuador) se aplica un campo eléctrico E,, variable en el tiempo ¢ y
en la direccion 3, la 1amina de PZT experimentara deformaciones ‘libres’ g,, €, y €; en
las direcciones 1, 2 y 3 respectivamente (Figura 4-3a). Es importante aclarar que como
la 1amina no estd restringida, el estado de tensiones es nulo, y por la tanto la ecuacion

(4.17) se reduce a,

(€, 0 0 d,,
AL
B0 » (.18
of 0 d,, 0 )
d,. 0 ’

Debido al modelo de viga adoptado en este trabajo, y teniendo en cuenta la
orientacién espacial del PZT sobre la viga, la unica deformacién involucrada en el

modelo es g,, por ello a partir de aqui se denota como A a la Unica deformacidn libre. De

(4.18) se tiene,

1400

g = A1) = d;; E;(1) = dy 4.19)

P

La ecuacion (4.19) es una ecuacion escalar, y se ha usado a (4.3) para expresar el

campo eléctrico en funcidn del voltaje aplicado.

La fuerza necesaria para restringir completamente el movimiento de la ldamina en

’ la direccion 1 esta dada por la expresion (4.20),
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F,=Q0AM) =0 4d, LD

(4.20)
p

donde Q es el médulo de elasticidad longitudinal del material PZT, A4 es el area transversal

de la lamina, y F,, es la fuerza necesaria para bloquear completamente el desplazamiento

en la direccion 1; la cual se conoce como “fuerza bloqueada™.

El modelo de fuerza bloqueada es una aproximacion simple y fisicamente
intuitiva para estimar la respuesta de una viga sometida a la accion de una deformacién

inducida. En este modelo el actuador es idealizado como una linea de fuerza.

Si un par de actuadores idénticos de PZT se adhieren perfectamente en las superficies
superior e inferior de una viga, y luego se aplica un campo eléctrico al actuador superior
y un campo eléctrico de la misma intensidad pero de sentido opuesto al actuador inferior,
se provoca un acortamiento de las fibras superiores de la viga y un alargamiento de las
fibras inferiores, lo que resulta en una flexion pura del sistema viga/actuador, ver Figura
4-3b. Si los voltajes son de distinto signo, y de distinta magnitud, ademads de causarse una
flexion, el sistema experimenta un alargamiento (o acortamiento) producido por la fuerza

inducida por el PZT.

La fuerza necesaria para flexionar y traccionar (0 comprimir) la viga puede

expresarse en términos de la fuerza bloqueada.

4.5. Descripcion del modelo estructural del ala flexible

En la Figura 4-4 se muestra la estructura tipo peine propuesta para el ala del
UAYV, la cual estda compuesta por una viga principal, que cubre casi completamente la
semienvergadura del ala, y por varias vigas secundarias en voladizo, orientadas a lo

largo de la cuerda y conectadas en uno de sus extremos a la viga principal.

Notar que se considera s6lo una de las semialas del UAV empotrada en su raiz.
Sobre la estructura del ala, los actuadores piezoeléctricos se distribuyen de a pares
(actuador inferior y superior) con la finalidad de inducir deformaciones sobre dicha
estructura, y asi cambiar su configuracion. El modelo de ala flexible con actuadores
piezoeléctricos inmersos permite variar el angulo de diedro del ala mediante la
deflexion de la viga principal, y ademas, cambiar la combadura y la torsién mediante la

deflexi6én de las vigas secundarias.
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Pares de actuadores PZT -

Y\ s - \ Viga principal
S 5 ~ e
- ~

/ \ Vigas secundarias

T —
‘-\\“

Empotramiento Superficie alar

Figura 4-4: Estructura tipo peine propuesta para el ala del UAV.

4.6. Formulacion de las ecuaciones de movimiento mediante elementos finitos

4.6.1. Generalidades

La formulacién de las ecuaciones de movimiento, que son discretizadas espacial-
mente mediante el método de los elementos finitos, constituye el niicleo de este capitulo.

Las vigas que componen la estructura se dividen en un nuimero finito de
elementos que estan conectados mediante puntos que se denominan nodos. Un elemento
puede estar compuesto lnicamente por el material eldstico de la viga, o bien, tener un
par de laminas de PZT (actuadores) adheridas al material elastico formando una
estructura “sdndwich” como se muestra en fa Figura 4-5. Las propiedades del conjunto
viga/actuadores se asumen constante a lo largo de cada elemento.

Se define un sistema de coordenadas cartesianas y ortogonales (sistema global)
fijo a la raiz del ala, y un sistema de coordenadas (sistema local) fijo a la configuracién
no-deformada de cada elemento. Los ejes del sistema global son denotados como X, 7Y,
Z; y los del sistema local como x, y, z. En este modelo se consideran 6 grados de libertad
por nodo, correspondientes a 3 desplazamientos y a 3 giros. En la Figura 4-5 se muestra
un elemento tipico con sus correspondientes grados de libertad asociados a los nodos i’
y ¢/’ que determinan el inicio y el fin del elemento.

A continuacién, se desarrollan las ecuaciones de movimiento para los elementos
que constituyen el sistema, y luego, estas ecuaciones se ensamblan para obtener el

sistema de ecuaciones diferenciales de movimiento del sistema completo.
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u, U
v, v
W, . W
x ‘ }¢ X
0" x=0 x=L 6
6" y=0 y=0 &
6 z=0 z2=0 g

J

X

Figura 4-5: Elemento tipico de la discretizacién y grados de libertad de los nodos.

4.6.2. Interpolaciéon del campo de desplazamientos

En este trabajo, el campo de desplazamientos para cada elemento se obtiene como
la superposicion de los efectos axiales, flexionales y torsionales. Si bien los actuadores
no torsionan a la estructura del ala en forma directa, los efectos de torsidn deben
incluirse ya que la deflexion de las vigas secundarias inducida por los PZT provocan

una torsion en la viga principal.

El campo de desplazamientos completo del elemento de viga tridimensional puede
representarse mediante un vector u (4.21) cuyas componentes son los desplazamientos
longitudinales, u, y los transversales, v y w, medidos desde el origen de sistema de

coordenadas locales. Este campo es variable en el tiempo ¢.

u=[u(x,y,z;0) v(x,y,21) w(x,y,z;t)]T (4.21)

El campo de desplazamientos propuesto en este trabajo, se basa en la teoria de
vigas de Euler-Bernoulli, cuya hip6tesis cinematica fundamental es que las secciones
planas permanecen planas. Esto permite expresar el campo de desplazamientos en funcion
de los desplazamientos incrementales del eje eldstico de la viga. Segin la teoria de
vigas, e ignorando la contribucidon del alabeo de las secciones, el campo de desplaza-

mientos esta dado por,

u(x,y,z;t) = u(x;t)—y 6,(x;8) +2 6,(x;1)
v(x,y,z;t) = v°(x;t) —z 6 (x;t) (4.22)

w(x,y,z;t) = w(x;t) +y 0.(x;t)

donde u°(x;r), v°(x;f) y w°(x;t) son los desplazamientos en la direccién x, y y z,

respectivamente, de un punto del eje elastico. Es oportuno mencionar que el eje x es
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coincidente con el eje elastico de la viga. 6,(x;0), 8,(x;f), 6.(x;f) son los giros de la
seccion (normal al eje x) que contiene del punto del eje elastico antes citado, alrededor

de los ejes x, y y z, respectivamente.

De acuerdo a las hipdtesis establecidas por la teoria de Euler-Bernoulli, la relacion
que existe entre los giros por flexion y los desplazamientos del eje elastico esta dada por

las condiciones cinemdticas expresadas por las ecuaciones (4.23),
e (x't)———-a——w"(x't) ) (x)-—a—v"(x't) (4.23)
y s - ax 2 z ax E .

Procediendo en la forma habitual, el campo de desplazamientos (4.22) dentro de
un elemento, es aproximado mediante un conjunto de funciones de forma a partir de los
grados de libertad asociados a los nodos del elemento. Los grados de libertad se
organizan en un arreglo q conocido como vector de coordenadas nodales, y las funciones
de forma se arreglan en una matriz H denominada matriz de interpolacion:

a=[u, v, w, 6 ¢ & u v, w & @ 6]

i U J J J J J

hy hy, hy h, hs hg by hy hy by by by, (4.24)
H= hm hzz hz3 h24 hzs h'ze hz7 hza h29 hz 10 hz 11 h212
hy hy hy by By by by By By By By My,

La aproximacion del campo u, se obtiene de la siguiente manera,
u~u=Hgq (4.25)

En general cada componente 4, de la matriz H es funci6n de las coordenadas x y z,
mientras que las componentes g, del vector q son funciones del tiempo t. De esta
manera es posible aproximar el desplazamiento, la velocidad y la aceleracion de todos

los puntos que constituyen el ala en el dominio del tiempo.

Los elementos £, se determinan seleccionando funciones de acuerdo a la cantidad

de grados de libertad disponible en el elemento. Debido a las relaciones cinematicas (4.23),
entre desplazamientos transversales y giros, las funciones de forma elegidas para
interpolar los desplazamientos transversales del eje elastico son los polinomios cubicos
de Hermite, que incorporan como variables nodales a los desplazamientos transversales
y sus derivadas, las cuales estdn asociadas a los giros de flexion del elemento. El
desplazamiento longitudinal del eje elastico y el giro por torsién se interpolan mediante

un polinomio de primer grado.



4.6.3. Interpolacion del campo de deformaciones

La relacion cinemética entre el campo de deformaciones y el campo de desplaza-
mientos, considerando deformaciones infinitesimales, puede expresarse mediante la

siguiente ecuacion,

£ =

%(Vu +uv) (4.26)

De acuerdo a la teoria de viga utilizada, reemplazando (4.22) en (4.26), y conside-
rando la relacion establecida en (4.23), se concluye que las unicas deformaciones no nulas
son €, , €,y &.. Estas tres deformaciones se arreglan en un vector e que, de acuerdo a

(4.26), puede escribirse como,

2—6—— 0 0
Sxx 1 aax 5 u(x,y,Z;t)
e=|g |=—| — — 0 v(x,y,z;t) “4.27)
d 21 oy ox
€, w(x,y,z;t)
- 0 0
= 0 =
| Oz ox |
Definiendo el operador S como,
2-2 0 0
Ox
s=-1l 92 92 (4.28)
2 oy ox
9 4 <L
| Oz ox |

es posible expresar las deformaciones, en forma vectorial, como

e=Su 4.29)

Reemplazando la expresion (4.25), que interpola el campo de desplazamientos, en
(4.29) se llega a,

e=SHgq (4.30)

Como q no depende de las variables espaciales, el operador S actia directamente
sobre H. Definiendo la matriz B, cominmente denominada matriz de interpolacién de

deformaciones, como el producto de S y H, la expresion (4.30) toma la forma,
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B=SH > e=Bgq (4.31)

Es importante tener claro en esta instancia que las componentes del vector e son
aproximaciones de las deformaciones. Estas deformaciones aproximadas estan escritas

en términos del vector de coordenadas nodales q y de la matriz B

4.6.4. FEcuaciones de movimiento

Para determinar las ecuaciones de movimiento que gobiernan la dindmica de la
estructura del ala se utilizan las ecuaciones de Lagrange. Una de las versiones toma la
forma de la ecuacion (4.32), donde se puede ver que el miembro del lado derecho es
igual a cero debido a que, en esta instancia, el modelo no considera la influencia de
cargas de naturaleza no-conservativa. Las Unicas cargas que excitan la estructura son las
fuerzas y momentos producidos por las deformaciones que inducen los actuadores

piezoeléctricos, las cuales se introducen a través de la energia interna de deformacion U.

d[aT) or ,au _ @32)

— - +
dt\ oq oq oq
donde T es la energia cinética.

Tanto la energia de deformacion como la energia cinética incluyen el aporte de
todos los materiales que componen el elemento. El material piezoeléctrico contribuye
con la deformacidén mecanica, la cual se obtiene como la diferencia entre la deformacion
total y la deformacién libre del material. Con esto en mente, la energia de deformacion

puede escribirse como,

U= | (Q(eu —0,) +4D, (g, ) +4D,_ (s, )2) dQ,

1
2

-+

0| =

J(c(.) + 46(e, ) + 46(e.Y ) de, (4.33)

1 2 2 2
+s I(Q(sxx ~0) +4D,(s,) +4D, (s.) )d§23
Q,
donde Q,, Q, y Q; son los volimenes que ocupan el actuador superior, la viga y el actuador
inferior respectivamente; Q, D,, y D, son las tres Gnicas componentes de la matriz de

elasticidad del material piezoeléctrico que inciden sobre U; C'y G son las componentes
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de la matriz de elasticidad del material de la viga; Dy, y D;: son los médulos de corte
transversales del material PZT (no isétropo); G es el médulo de corte transversal de la
viga (isétropo) y 4, y 4; son las deformaciones inducidas (o libres) en el actuador
superior y en el actuador inferior respectivamente. Es importante no confundir esto con
las deformaciones en las direcciones 1 y 3. De acuerdo a la ecuacion (4.19) A, y 1, se

obtienen como,

n A0)

AM@) = dy, (4.34)

A1) = d,,

P p

donde V(¢) y V3(¢) son voltajes aplicados sobre el actuador superior € inferior respectiva-
mente. Por conveniencia, los términos que contienen la deformacion inducida, se

separan como sigue,

1 1
v Ei(g(s 4Dy (S‘y )2 +4D,, (gn)z)dgl *L{]Q(—leen +>»,2)d§21

C(e,) +4G, (s,) +4G, (¢.) )42, (4.35)
J(( (2,) +46.(.)')

va—

va—‘

i (Q(sxx ) +4D, (xy)2+4sz(exz)2)dQ3+% [o(2he, +1,2)d,

o]

En este punto, con el fin de emplear una formulacién matricial, lo que facilita la
programacién para la implementacion computacional, y para dar mas generalidad al
modelo, se definen algunas matrices y vectores asociados a los materiales que

componen el elemento.

Las matrices Y,, Y,, Y, mostradas en (4.36) contienen informacion relativa al

tensor de elasticidad asociada al actuador superior, a la viga y al actuador inferior,

respectivamente.
Q o 0 cC 0 o Q 0 0
Y,=|0 4D, O Y,=|10 4G 0 Y,=|0 4D, 0 (4.36)
0 0 4D, 0 0 4G 0 0 4D,

Los vectores A,, A,, A; mostrados en (4.37), referidos al actuador superior, a la
viga y al actuador inferior respectivamente, determinan la deformacién inducida (o

libre) en cada material por la aplicacion de un campo eléctrico.
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0 A,
A =0 A,={0 A,=| 0 (4.37)
0 0 0

Es importante aclarar que en el material de la viga no hay deformacién producida
por el campo eléctrico, y por ello A, = 0; simplemente se asocia este vector de
deformacién para dar mayor generalidad a la formulacién aqui presentada. Una vez
definidas estas matrices y vectores, la ecuacién (4.35) puede escribirse utilizando

notacioén matricial como,

U= lfe Ye dQ, +— j’ (-2¢" Y, A, + AT Y, A, ) dQ,
2

2

+~je Y, e dQ, +-;—J-(—2e Y, A, +A] Y, A, )dQ, (4.38)

Q,

+%(£ef Y, e dQ, +-;—§J;(—2e’ Y, A, +A] Y, A,)dQ,

en consecuencia, la energia interna de deformacion se reescribe como,

= %ije Y, e dQ, +—Zj (-2¢" Y, A, +AL Y, A, )dQ, (4.39)
k=1

k)Q

Reemplazando (4.31) en (4.39) se tiene,

U= %qr(iIBT YdeQk)q +—;—ij(—2qTBT Y, A, +ALY, A, )dQ,  (4.40)

k=10, k=10,

Luego se define,

K= iIBTYBdQ F=-;-Zs:f(—2qTBTY,,A,,+AZYkAk)ko (4.41)
k=1 Q k=10,

donde K se es la matriz de rigidez del elemento, y F es un término que contiene el

aporte de la energia de deformacioén inducida dentro del elemento. Finalmente, con todo

lo antes mencionado, es posible escribir la energia interna de deformacién como,
U=24q"K q+F (4.42)

’ Por otro lado, la energia cinética del sistema se obtiene de la siguiente manera,




l Y [awado, (4.43)
2424

donde p, (k = 1,2,3) es la densidad asociada al actuador superior, a la viga y al actuador

inferior respectivamente, u es el campo de velocidades, el cual se obtiene derivando

respecto del tiempo la (4.25), con lo que se tiene,
u=Hq (4.44)

En las ecuaciones (4.43) y (4.44), para denotar la derivada respecto del tiempo de
una cantidad vectorial (o escalar) se utiliza un punto sobre esa cantidad (notacion

convencional de la mecéanica).

Reemplazando (4.44) en (4.43) se tiene,

3

qY [aH H4Q, 4 (4.45)

!
2 lek

La matriz de masa del elemento, M, se define como,

M=% j pH H 4O, (4.46)
k=10

Luego la energia cinética del elemento se puede expresar como,
T= %q’ M g (4.47)

Una vez que se han obtenido las expresiones para la energia interna de
deformacién (4.42) y para la energia cinética (4.47), estas son introducidas en las
ecuaciones de Lagrange (4.32), y se llega a la siguiente expresion matricial de las

ecuaciones diferenciales de movimiento para un elemento,
MG+Kq=Q (4.48)

donde g es el vector de aceleraciones de los grados de libertad asociados al elemento y
Q es el vector de cargas generalizadas que contiene la influencia de los actuadores

piezoeléctricos, el cual esta dado por,

Q=-ZL_ ZJ‘BT Y, A, dQ, (4.49)
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Desarrollando la expresion del vector de carga generalizada Q dado por la
ecuacion (4.49), para un elemento con actuadores PZT, es posible observar que aparece

el término de la llamada fuerza bloqueada dada por la expresion (4.20).

La expresion (4.48) gobierna la dindmica de un elemento que tiene incluidos
actuadores piezoeléctricos. Para obtener las ecuaciones de movimiento del sistema
completo (estructura/actuadores) se deben ensamblar las matrices de rigidez y de masa
asociadas a cada uno de los elementos que constituye el sistema. También se debe

ensamblar el vector de cargas generalizadas.

La forma de la ecuacién de movimiento del sistema completo (o global) es similar
a la de un elemento,

M, q,+K, q,=Q, (4.50)

pero la diferencia radica en el uso del subindice ‘g’ (por global) que se ha utilizado para
indicar que las matrices de masa y de rigidez y el vector de cargas han sido ensamblados
teniendo en cuenta el aporte de todos los elementos. Notar que los desplazamientos y
aceleraciones de los grados de libertad también se han denotado con un subindice ‘g’ ya
que en la ecuacion (4.50) estan presentes todos los grados de libertad asociado a todos
los nodos de la estructura, mientras que en la ecuacion (4.48) solo estan presentes los
grados de libertad asociados a los dos nodos correspondientes a los extremos del elemento

en consideracion.

4.7. Integracién de las ecuaciones de movimiento en el dominio del tiempo

Con el fin de integrar en el dominio del tiempo el sistema de ecuaciones
diferenciales ordinarias (4.50), producto de la discretizacion espacial, se implementa

una técnica de integracion numérica basada en el método predictor-corrector de cuarto

orden desarrollado por Hamming.

Si bien en este trabajo de tesis no se acopla el modelo aerodindmico al modelo
estructural, el esquema de integracion fue seleccionado pensando en la interaccion entre

ambos modelos.

La primera razon por la que se eligi6 este método, es que el modelo aerodinamico

funciona mejor cuando las cargas son s6lo evaluadas en pasos enteros de tiempo de
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integracién, y la segunda es que las cargas aerodindmicas contienen contribuciones que
son proporcionales a la aceleracion, dando lugar al llamado efecto de masa agregada.
Estos hechos hacen que la implementacién de un método tipo Runge-Kutta no sea

adecuado

A continuacién, se describe brevemente el procedimiento para integrar las ecuaciones

diferenciales de movimiento (4.50).

4.7.1. Algoritmo de integracién

El primer paso consiste en escribir las ecuaciones de movimiento como un sistema

de 2n ecuaciones diferenciales ordinarias de primer orden de la forma,
y@O =F(y@);1) (4.51)

donde » es la dimensidn del sistema de ecuaciones diferenciales ordinarias (4.50) que se

desea integrar.

Se comienza definiendo las variables auxiliares,
vi)=q,() y,()=4q,0) (4.52)

Derivando la ecuacién (4.52) respecto al tiempo, se puede escribir que,
\AG) q, ()
. =1.. (4.53)
y.(®) q,()
Luego se expresa el miembro del lado derecho de la ecuacion (4.53) en términos

de las nuevas variables (y,, y,), y para ello se deben considerar las ecuaciones (4.50) y

(4.52). Entonces se tiene

¥, (0) Y ()
= (4.54)
.0 [M;'(-K,y,(0+Q,)

. y.(r)} (t)—[y'(’)} F(y(01) = ¥, wss
Wil T o YU M (K, v 0+Q,) '
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Una vez obtenida la forma explicita de la ecuacién (4.51), se comienza con el

proceso de integracion numérica, pero antes se define a la solucién en el tiempo # como,
_F J =
t,=jAr y =y() (4.56)

donde At es el paso de integracién adoptado.

El algoritmo de integracién puede describirse brevemente como:

1. En t, (¢t = 0) la solucién es construida a partir de las condiciones iniciales y°

(datos del problema).

2. Ent¢, (¢t = A se predice la solucion, Py’, mediante el Método de Euler.

3. Con Py' utilizando el Método de Euler Modificado se obtiene la solucion
corregida y'. Se comienza proponiendo 'y' = Py' y esta solucién se corrige
iterativamente hasta satisfacer ||*"'y'—*y'||..< ¢, donde  es el nimero de iteraciones, &
es una tolerancia establecida, y|-||» denota la norma vectorial infinito. Una vez

satisfecha la condicion de tolerancia se tiene la solucién en el primer paso de tiempo,

4. Ent, (¢t = 2At) se predice la solucién, Py?, mediante el Método Predictor de dos

pasos de Adams-Bashfort.

5. Con Py’ utilizando el Método de dos pasos Adams-Moulton se obtiene la
solucién corregida y°. Se propone 'y’ = Py’ y esta solucién se corrige iterativamente
hasta satisfacer " "”yz - ky2 " «< & donde k es el numero de iteraciones. Una vez

satisfecha la condicion de tolerancia se tiene la solucion en el segundo paso de tiempo,
y? = kly? (4.58)

6. En f, (t = 3Af) se predice la solucidn, Py’, mediante el Mérodo de tres pasos
Adams-Bashfort.

7. Con ?y® utilizando el Método de tres pasos Adams-Moulton se obtiene la

solucion corregida y’. Se comienza proponiendo 'y = Py’ y esta solucién se corrige

iterativa mente hasta satisfacer ||*"'y’ —*y’ || < &, donde k es el nimero de iteraciones.

66




Una vez satisfecha la condicién de tolerancia se tiene la solucion en el tercer paso de
tiempo,

y3 — k+1y3 (459)

Aqui se debe evaluar por primera vez el error de truncamiento local
ef; = k+1 y3 _1y3 (4.60)

8. En¢ (r = jAt), conj = 4 se obtiene la solucion mediante el Método Predictor-
Corrector de Hamming modificado de cuarto orden. Primero se predice la solucién ?y”’.
Luego esta solucién se modifica con el error de truncamiento local e)™ para obtener
'y/. Finalmente la solucién modificada es corregida iterativamente hasta satisfacer
" kriys —kyJ ||w< ¢. donde k es el numero de iteraciones. Una vez satisfecha la condicion
de tolerancia se determina el error de truncamiento en el paso j,

e; ="y -y’ (4.61)

luego la solucion en el tiempo j se determina como,

y ="y —e; (4.62)

La solucién en el dominio del tiempo incluye el conocimiento del desplazamiento,

velocidad y aceleracion de todos los grados de libertad asociados a los nodos que

discretizan la estructura.

De esta manera queda descrita la integracion en el dominio del tiempo de las
ecuaciones diferenciales ordinarias que gobiernan la dindmica del ala flexible de los
UAVs aqui considerados. Para obtener més detalles de esta técnica de integracion

temporal puede consultarse la referencia
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V. RESULTADOS NUMERICOS

5.1. Introducciéon

En este capitulo se presentan los resultados de 14 casos de estudio resueltos mediante
simulaciones numéricas que fueron llevadas a cabo utilizando las herramientas compu-
tacionales que implementan los modelos presentados en los capitulos 2, 3 y 4. Los resultados
se han dividido en dos grupos: i) el primero esta referido a aspectos aerodindmicos, y

ii) el segundo comprende aspectos estructurales.

En el primer grupo de resultados se desarrollan seis casos de estudio asociados al
comportamiento aerodindmico de alas reconfigurables donde se incluyen dos casos por
cada una de las estrategias de mutacion (tres modelos de ala) descritas en el capitulo 2.
Entre los casos aqui desarrollados se incluirdn anélisis estacionarios e inestacionarios.

El segundo grupo de resultados est4 referido a la respuesta estética y dindmica de
alas flexibles sometidas a deformaciones localizadas mediante actuadores del tipo piezo-
eléctrico. Se investiga el comportamiento estructural de cinco casos de estudio referidos a
un modelo de viga 2-D y tres casos correspondientes a un modelo estructural de ala en 3-D.

5.2. Simulaciones numéricas: Aspectos aerodinidmicos

En esta seccion se presentan y desarrollan seis casos de estudio con el fin de
comprender el comportamiento aerodindmico asociado a las tres estrategias de mutacion
presentadas en el capitulo 2.

La herramienta numérica, desarrollada para estudiar las caracteristicas acrodinamicas
de UAVs reconfigurables, ha sido verificada comparando resultados parciales con un

caso estudiado en la referencia [102].

5.2.1. Modelo 1. Ala rectangular con dngulos de diedro y flecha variables

Como modelo 1 se considera un ala reconfigurable rectangular con dngulos de
diedro y flecha variables. Se presentan dos casos referidos a este modelo con el fin de
investigar la influencia que tiene la rotacion y la deformacion de las regiones que
constituyen el ala, sobre las cargas aerodindmicas. Como se describi6 en el capftulo 2, la
geometria se define especificando las coordenadas de ciertos puntos, lo que a su vez
permite subdividir el ala en diferentes regiones (Figura 5-1). En la Tabla V-1 se dan las
coordenadas de los puntos que definen las regiones para los dos casos de estudio que se

desarrollan a continuacion.
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Tabla V-1: Coordenadas de los puntos que generan la geometria del ala del modelo 1.

Punto 0 P q r s u v w
X [m] 0 4 4 0 4 0 4 0
y [m] 0 0 2 2 4 4 8 8

o -
= ~ e

e,.da ~a " < -

Figura 5-1: Modelo 1 - Geometria del ala y ubicacién de las regiones R,, Rg y Rc.

Para discretizar el ala se utilizan 4 paneles uniformes a lo largo de la cuerda y 8
paneles uniformes a lo largo de la envergadura (2 paneles para la region Ra, 2 paneles para
la region Ry y 4 paneles para la region Rc). Los detalles sobre la division del ala en las
diferentes regiones se encuentran en la seccion 2.3 del capitulo 2.

5.2.1.1. Caso de estudio 1:
Variacién simultinea de los angulos de flecha y de diedro en el modelo 1

Como caso 1, se investiga en el modelo 1 la influencia que tienen, las deformaciones
y rotaciones de las regiones R, Rs Yy R sobre los coeficientes aerodinamicos. El cambio
de forma del ala (deformaciones y rotaciones de las regiones) se logra a través de la
variacion simultanea de los angulos de flecha, y,(1), w,(#) ¥y ws(¢); y de los angulos de
diedro 6,(¢), 0,(t) y 65(t). La simulacion se desarrolla en tres etapas utilizando un paso

de tiempo adimensional Az = 1.

e FEtapa 1. Se comienza con un arranque impulsivo, se somete bruscamente al ala plana a
una corriente de aire uniforme y luego se mantiene sin deformacion hasta que se alcanza
el régimen estacionario. La duracién de esta etapa es de 70 pasos de tiempo (¢, = 70).

e FEtapa 2. Las tres regiones del ala (Ra, Rs, Rc) rotan y se deforman en forma
simultanea hasta llegar a una determinada configuracion. La rotacion se logra mediante

la especificacion temporal de los angulos 0,(1), 05(t) y 05(¢) y la deformacion se logra a

70




través de la variacion temporal de los angulos de flecha y,(¢), y,(#) v w5(#). La evolucion

temporal de 8,(t) y w.(t), parai = 1, 2, 3, se describe mediante la siguiente ecuacion,

6] [30° wi) [30°

) g0 L_7_ 1300 L 7 _
6,()p=9 O 180 g(@) w,(t) 30 180 g(1) 5.1
6,1 |-20° vy | 30°

donde &) es una funcién mondtona creciente que varia entre 0 y 1 y tiene pendiente

nula en ambos extremos. La variable x toma valores en el intervalo 0 <x < 1.

=70y ,=150 x= £ = 3x*-2x (5.2)

donde 1, y ¢, son los pasos de tiempo que determinan el inicio y el final de la etapa 2,

respectivamente. Esta etapa tiene una duracién de 80 pasos de tiempo.

e Etapa 3. El ala mantiene la configuracién que tiene al finalizar la etapa 2. Esta confi-

guracion se describe mediante la especificacion de los d4ngulos de mutacién como,

6m) [30° w@) [ 30°
6,0 =1 0° 1o Va0 = §30° -2 (5.3)
6,(t) ~20° w,(0) 30°

La duracién de esta etapa es de 60 pasos de tiempo.

En la Figura 5-2 se presenta la evolucién temporal de los coeficientes de
sustentacion, C,, y de resistencia inducida, C,, para tres angulos de ataque (a =5, 7.5 y
10°). Se puede observar que el comportamiento del C; es cualitativamente similar para
los tres angulos de ataque. En la etapa 1 crece hasta llegar a un valor estacionario que
corresponde a la configuracion donde el ala estd completamente extendida, luego se
incrementa en la etapa 2 hasta llegar a un maximo y posteriormente decrece hasta la
finalizacion de esta etapa. Finalmente se mantiene en un valor constante durante la etapa 3

que corresponde a la configuracion del ala descrita por la ecuacion (5.3).

El comportamiento de C,, es cualitativamente similar a C,, sin embargo su orden
de magnitud es menor. Se puede observar que también se presenta un maximo de
resistencia inducida para el paso de tiempo correspondiente a la méxima sustentacion,
aproximadamente en el paso 100. Es importante notar que tanto la sustentacién como la
resistencia inducida son inferiores cuando el ala esta contraida (etapa 3) que cuando esta

completamente extendida (etapa 1).
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( 20 40 60 - 80 100 120 140 © 160 180 200
t (adimensional)

Figura 5-2: Caso 1 - Evolucién de los coeficientes de sustentacién, C;, y de resistencia inducida, Cp.

En la Figura 5-3 se muestra la distribucién de presioén sobre el ala en el final de la
etapa 1 y en el final de la etapa 3 para a = 10°. Se puede observar que, en ambos casos,
la mayor sustentacion se presenta en el borde de ataque y decrece hacia el borde de fuga. En
el final de la etapa 1 cuando el ala estd completamente extendida, el mayor salto de
presion (AC, max. = 2.1) se encuentra en una zona ubicada en el centro del borde de
ataque, mientras que en la configuracién contraida (final de la etapa 3), el mayor salto
de presién (AC, max. = 1.67) se localiza en dos zonas ubicadas sobre el borde de ataque
situadas en los centros de las semialas (derecha e izquierda). El salto minimo de presion

se presenta en dos zonas ubicadas sobre el borde de fuga del ala.

Caso 1
< AC,min.= 0.09 o

AC, min.= 0.076

Borde de fuga

(',

Borde de ataque

AC,max. = 2.1 i
a) AC,max.= 1.67 b)

136 L15 095 073 052 031 01 0

Figura 5-3: Caso 1 - Distribucién de presién para @ = 10°. ) final de la etapa 1 y b) final de la etapa 3
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En la Figura 5-4 se muestra la sdbana libre (estela) en el final de la etapa 1 y en el
final de la etapa 3. Se puede observar como se arrolla la estela que se desprende desde
las puntas del ala (vortices de punta de ala). Comparando la Figura 5-4a y 5-4b, se
puede ver el cambio de forma de la estela producto de la reconfiguracion del ala.

Vortices de Caso 1

punta de alas

Figura 5-4: Caso 1 - Evolucién de la estela para ¢ =10°: aq) final de la etapa 1 y b) final de la etapa 3.

5.2.1.2. Caso de estudio 2: Variacién del Angulo de flecha en el modelo 1

Como caso 2, se investiga en el modelo 1 como influyen las deformaciones de las
regiones en las cargas aerodinamicas. La deformacion de cada region queda definida
mediante la especificacion temporal de los dngulos de flecha. Nuevamente, la simulacién

numérica se desarrolla en tres etapas:

e FEtapa 1. Se comienza con un arranque impulsivo sometiendo bruscamente al ala
plana a una corriente de aire uniforme. El ala se mantiene sin deformacidén hasta que

se alcanza el régimen estacionario. Esta etapa dura 70 pasos de tiempo (¢, = 70).

e Ftapa 2. Las regiones del ala (R, Rg, Rc) comienzan a deformarse en forma
simultanea hasta llegar a una determinada configuracion. La deformacién se logra a
través de la variacién temporal de los dngulos de flecha y,(¢), wy(¢), w5(t) descrita

por la siguiente expresion,

w®)  [15°

ol T _
Vo) = 4 25% p e 6W) (5-4)
w, (1) 35°
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siendo &) la funcién mondtona creciente usada en la ecuacion (5.2) que varia entre 0

y 1 y tiene pendiente nula en ambos extremos,

£=70y t,=140 x= t’"’; S ) =382 -2% (5.5)

274

donde ¢, y t, son los pasos de tiempo que determinan respectivamente el inicio y el

final de la etapa 2. La duracion de esta etapa es de 70 pasos de tiempo.

e FEtapa 3. El ala mantiene la configuracion alcanzada al finalizar la etapa 2. Esta

configuracién queda especificada en términos de los dngulos de flecha como,

w, (1) 15° .
w,(t)p = 3 25° T80 (5.6)
w, (1) 35°

La duraci6n de esta etapa es de 60 pasos de tiempo.

En la Figura 5-5 se presenta la variacion temporal del coeficiente de sustentacion

C. y del coeficiente de resistencia inducida C),, para a = 5°, 7.5°y 10°.

0.7 T 5 \ =

1 T | T I |' T
CL A ' \\ ; a — 100
' | : Caso 2 | :
°5/" A i g | 0= 7.5
: - ; | a=5°
Etapa 1 — 70 pasos : Etapa 2— 70 pasos * Etapa 3 — 60 pasos
0_2_. . N st hig ! L o LR L ey 5] ; =l
i |
0lb—"" 7 = i == = l
C —_— 3 i
b 0 1 | i 1 1 i 1 i ] 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200

t (adimensional)

Figura 5-5: Caso 2 - Evolucién de los coeficientes de sustentacion, C;, y de resistencia inducida, Cp.

Al igual que en el caso anterior, el comportamiento de C,, para diferentes angulos de
ataque solo se ve afectado en la magnitud del mismo, ya que el comportamiento inesta-
cionario es cualitativamente similar para los tres dngulos. Se puede ver que en este caso

de estudio no se presenta un incremento de sustentacién como en el caso anterior. Una vez
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que comienza a mutar el ala, la sustentacién decrece suavemente hasta alcanzar un valor
constante correspondiente a la configuracién que adopta el ala en la etapa 3. El compor-
tamiento de C), es cualitativamente similar al comportamiento de C; pero es de un orden

de magnitud inferior.

a) Sabanas vorticosas b) Distribucion de presiéon
Caso 2

Vértices de
puntas de alas

a) b)

| T AC, min.= 0.076

Punta de ala

Estela

AC, max.= 1.76 /\\

Borde de 200 179 158 136 115 095 073 0352 031 01 ¢
fuga ACP T T T

Figura 5-6: Caso 2 - Estado final de la etapa 3.

En la Figura 5-6a se muestra la forma de la sidbana libre (estela) en el final de la

etapa 3. Al final de la etapa 1 la forma es igual a la mostrada en la Figura 5-4a.

En la Figura 5-6b se presenta la distribucién de presion sobre el ala al final de la
etapa 3, y al igual que en el caso anterior la mayor sustentacion se presenta sobre €l
borde de ataque y decrece hacia el borde de fuga. Los valores maximos (AC, max. = 1.76)

y minimos (AC, min. = 0.076) del salto de presion estan indicados en la figura.

5.2.2. Modelo 2. Alas plegables inspiradas en el ‘Concepto Lockheed Martin’

En esta sub-seccion se estudian dos casos para analizar el comportamiento
aerodinamico de un modelo de alas plegables inspirado en el concepto desarrollado por

Lockheed Martin (ver Figura 1.3 del capitulo 1 y seccion 2.4 del capitulo 2).

En el primer caso se analiza el comportamiento de las cargas aerodindmicas para
distintas configuraciones de la planta alar, y en el segundo se realiza un anélisis para

comprender la incidencia del efecto inestacionario sobre esas cargas.

La geometria de la planta alar en estudio se genera mediante las coordenadas de los

puntos definidos en la Tabla V-2. Aunque las coordenadas del modelo 2 se dan en metros,
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para realizar la simulacién se adimensionaliz6 la geometria utilizando como longitud
caracteristica (Lc= (1.225 — 0.29) / 7) a la longitud de un panel a lo largo de la cuerda,
el cual estd ubicado en la punta del ala como se muestra en la Figura 5-7. Las coordenadas
de los puntos de la Tabla V-2, que se indican en la Figura 5-7, permiten subdividir al ala

y definir las diferentes regiones utilizadas para llevar a cabo la reconfiguracion.

Tabla V-2: Coordenadas de los puntos que generan la geometria de alas plegables del modelo 2.

Punto x [m] y [m] z [m]
o] 0 0 0
p 4.145 0 0
q 3.500 0.673 0
r 0.378 0.673 0
S 2.740 1.435 0
u 1.205 1.435 0
\ 1.225 2.960 0
w 0.289 2.960 0

Para discretizar el ala se utilizaron 7 paneles uniformes a lo largo de la cuerda, y
18 paneles a lo largo de la envergadura (4 paneles para la region R, 4 para la region

Rs, y 10 para la regién Rc¢).

Figura 5-7: Modelo 2 - Geometria y discretizacién del ala plegable (concepto de Lockheed Martin).
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5.2.2.1. Caso de estudio 3: Andlisis estacionario del modelo 2 (1..M.)

Como caso 3, se presentan algunos resultados que ayudan a comprender el compor-
tamiento de las caracteristicas acrodindmicas para diferentes configuraciones que pueden

adoptar las alas del disefio conceptual L.M. de aeronave reconfigurable de alas plegadas.

Durante la simulacion numérica se configura el ala especificando los angulos de
diedro que definen la orientacion de las regiones, y luego se la somete a una corriente de
aire uniforme repentina hasta alcanzar el estado estacionario. Notar que aqui el ala no
experimenta ningln tipo mutacién en el tiempo, solo adopta una determinada configuracién

y se mantiene asi hasta entrar en régimen estacionario.

Para configurar el ala se impone,

u-" Rcy  w 6,=—f 6,=p 5.7

donde 8, y @, son los angulos de rotacién asociados a la region Rg y Rc respectivamente.

Para aclarar lo establecido en la ecuacién (5.7) se puede consultar la secciéon 2.4.

La simulacion se realiza para tres angulos de ataque diferentes (a = 5°, 7.5° y 10°)
y para 19 valores de S (desde —50° hasta 130° con un paso, AS, de 10°).

En la Figura 5-8 se muestra la variacion de C; en funcién del angulo S que define
la configuracién del ala y se seflalan cuatro puntos a), b), ¢) y d) de sustentacion

asociados a diferentes configuraciones que se presentan en la Figura 5-9.

I
|

0'1 i 1 l i | L | | 1
0 20 40 60 80 100 4 120

Figura 5-8: Caso 3 - Coeficiente de sustentacién en funcién del angulo de configuracién g.
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Los resultados graficados en la Figura 5-8 muestran que la sustentacion se incrementa
cuando aumenta del dngulo de ataque, y ademds revelan un méximo de sustentacién
préximo a =0 que corresponde al caso donde el ala se encuentra completamente
extendida. También es posible observar que el 4ngulo de ataque solo afecta la magnitud
de C., ya que el comportamiento es similar para los tres dngulos estudiados. La grafica
de C; presenta una ligera asimetria con respecto al eje § = 0, notar que el maximo ocurre
préximo a f = —2° cuando a = 10°.

En la Figura 5-9, ademas de la forma que adopta el ala, se muestra la distribuciéon
de presion de cuatro configuraciones diferentes para el caso a = 7.5°. En esa misma figura
se indica el coeficiente de sustentacion, el coeficiente de resistencia inducida, y el maximo y
minimo salto de presién asociados a cada una de las cuatro configuraciones del ala. Se
observa que, para los cuatro casos, el mayor salto de presion se encuentra sobre el borde
de ataque del ala (en la regidon Rc¢) y disminuye hacia el borde de fuga. El maximo salto
de presion, al igual que el minimo, disminuye a medida que el ala se contrae.

AC-OOS 0.13 031 049 ()67 085 1.03 121 1.39 1.57 1.75 1.94

-Borde de fuga b

B=0° B =40°

—
e
. Bordede ataque

C,=0.4250 AC, min. =0.0246 C,=0.3785 AC, min. =0.0233
Cp=0.05595 AC, max.= 1.9748 Cp=10.04983 AC, max.=1.9202

<)

B =90°

C,=0.2613 AC, min. =0.0080 C,=0.1832 AC, min. = 0.0055
Cp=0.03440 AC, max.=1.7409 Cp=10.02412 AC, max.=1.5704

| Figura 5-9: Caso 3 - Distribucién de presién, C; y Cp para f=0° 40°, 90° y 130°.

78




Con el fin de mostrar la forma que adquieren las estelas para este caso, en la
Figura 5-10 se presenta la evolucion espacial de las estelas después de 200 pasos de
simulacién para dos configuraciones =0y 8 = 90°.

_ Vorticesde
arranque

b) p=90°,

“ Vorticesde
puntade ala

Figura 5-10: Caso 3 - Evolucién de la estela después de 200 pasos de simulaci6én.

5.2.2.2. Caso de estudio 4: Anailisis inestacionario del Modelo 2 (L.M.)

Como caso 4, se investiga la influencia que tiene en el modelo 2 de alas plegables
(L.M.), la velocidad del cambio de forma del ala sobre las caracteristicas aerodindmicas.

El 4ngulo de ataque utilizado en este caso es a = 5°, y para reconfigurar el ala, se
impone la misma relacion entre los angulos de diedro que en el caso anterior.

) _f‘"""-.: 63 =p(r)
R, St ¥ 6,0)=-p@)  6,()=p@) (5.8)

Notar que a diferencia de la ecuacion (5.7), se ha introducido la dependencia del
tiempo ya que en este caso €l ala se reconfigura de manera temporal. Para este caso la

simulacidn se desarrolla en dos etapas:

e FEtapa 1. El ala completamente extendida (5(¢) = 0), se somete a una corriente de

aire uniforme repentina hasta alcanzar su estado estacionario en el tiempo ¢,.

e Etapa 2. El ala cambia de forma mediante la siguiente ley,

B@&)=(2kL./c)(r~1,) (5.9)

donde c¢ es la cuerda en la raiz del ala cuyo valor es igual a la magnitud del
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segmento qr y k es la frecuencia reducida que se determina como,

ac

k=
2U,

(5.10)

donde w es la velocidad angular en rad/s con que rotan las regiones, y U. es la
velocidad de corriente libre en m/s, que en este caso se utiliza como velocidad
caracteristica U, = V. En la ecuacion (5.9) Lc y ¢ tienen unidades de longitud, sin
embargo el tiempo es adimensional (¢, #). En la Figura 5-11 se muestra

esquematicamente la evolucion temporal de 5(r).

| Etapg | f Erapa 2 s W il
i ‘—‘ p(t)/‘/\\//_,__/
/"/
bi. l ,j-”'/ 3
ﬂ=0°... — S - - -
I | )
I 3.
!
!
I i
i
L 1
!
i i l i} L i i i 1 ]
t=0 =1 tiempo adimensional

Figura 5-11: Caso 4 — Evolucién temporal del 4ngulo que describe la mutacion g.

Para realizar las simulaciones se utilizé: i) un paso de tiempo adimensional Ar =1
y ii) 300 pasos de tiempo (¢; = 300 Ar) para el alcanzar el estado estacionario.

Los resultados obtenidos en este caso se pueden comparar con los obtenidos en estado
estacionario (caso 3) a fin de analizar la influencia de los efectos inestacionarios. En la
Figura 5-12 se graficd el coeficiente de sustentacion C, en términos del angulo de
mutacion f, para el caso estacionario (k = 0) y para dos valores de frecuencia reducida
k=0.034 y k = 0.068. En el caso estacionario, para obtener los 14 valores de C, que se
presentan en la Figura 5-12, fue necesario desarrollar 14 simulaciones (una para cada
valor de £, que va desde 0° hasta 130° con A = 10°). Para llegar al estado de régimen y
obtener el C, en estado estacionario, en cada simulacién se emplearon 300 pasos de
tiempo. Para los casos inestacionarios (k = 0.034 y k = 0.068) los valores de C; se
obtuvieron de otra manera. En cada paso de tiempo ¢ se conoce el valor de A(r), a través
de la ecuacién (5.9), y se computa el valor de C; (¢). Por lo tanto, para cada paso ¢ hay
una relacion entre S(r) y Ci(?), y es posible graficar la sustentacion C, en términos del
angulo de reconfiguracién B. A diferencia del caso estacionario, se requiri6 s6lo una
simulacién para obtener una curva completa de C;(f), donde el nimero de pasos de

tiempo fue el necesario para que S llegue al valor 130°.
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i i i
O 20 40 60 80 100 120 130

Figura 5-12: Caso 4 - Coeficiente de sustentacién en funcién de §: Andlisis estacionario e inestacionario.

En la Figura 5-12 se observa lo siguiente:

Los casos inestacionarios (k = 0.034 y 0.068) s6lo se han graficado para valores > 1°.
En #, que corresponde a § = 0° el ala comienza a moverse, y como resultado de
imponer un movimiento dado por la ecuacion (5.9) que tiene asociada una velocidad
del tipo escal6n aparece un disminucion brusca de la sustentacion. Desde el punto de
vista de este analisis, ese comportamiento transitorio y de muy corta duracion (producto

del tipo de movimiento impuesto) no es relevante y por ello es omitido.

La sustentacion asociada a los casos k£ = 0.034 y £ = 0.068 son menores que en el
caso estacionario debido a que el ala rota hacia arriba, provocando una reduccioén en
el angulo de ataque efectivo, y consecuentemente una reduccioén en la sustentacion,
sin embargo cuando 8> 110°, los efectos inestacionarios provocan un incremento en

la sustentacion respecto al valor estacionario.

Desde = 0° hasta = 110° el C;, es menor para la mayor frecuencia reducida (k = 0.068).
Después de § = 110° la sustentacién es mayor para k = 0.068. Los resultados
permiten inferir que a mayor frecuencia reducida se provoca una mayor diferencia
de sustentacion respecto al valor estacionario, y al ir disminuyendo la velocidad de

mutacion la curva de C; tiende a la curva de sustentacion estacionaria.

En los dos casos inestacionarios la mayor diferencia respecto al valor estacionario
ocurre cuando = 20° con una reduccion del 22% en la sustentacion para k = 0.068

y del 11% para £ = 0.034. Esa diferencia decrece hasta anularse préximo a = 110°.
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5.2.3. Modelo 3. Ala con angulos de diedro y de torsién variables

Como modelo 3 se considera un ala con angulos de diedro y de torsion variables (ver
seccion 2.5) con el cual se desarrollan dos casos de estudio con el fin de investigar la
influencia que tiene el cambio de forma del ala a través de la torsion y la flexioén de la
misma. El modelo del ala, cuya planta alar es rectangular, tiene un perfil cuadratico »

constante a lo largo de la envergadura (s) que se describe mediante la ecuacion (5.11).

n@)=5[4(x/c) -1] (5.11)

donde ¢ es la combadura maxima que se localiza en x = 0, y ¢ es la cuerda del ala. El
sistema de coordenadas asociado al sistema N (ver seccidon 2.5.1), se dispone en el
centro de la planta alar. En la Figura 5-13 se muestra la disposicién del sistema de

coordenadas y las dimensiones asociadas a la geometria del ala.

X

- Planta Alar Perfi]

5 -

=

Figura 5-13: Modelo 3 - Sistema de coordenadas y datos geométricos del ala.

El ala es discretizada en 40 paneles uniformes a lo largo de la envergadura y 10

paneles uniformes a lo largo de la cuerda. La planta alar tiene un relacién de aspecto

AR = 4, que define la relacién entre la envergadura y la cuerda (AR=s/c), y la

combadura maxima es J = 0.05 c. El paso de tiempo adimensional utilizado es Ar = 1.

Como se describi6 en el capitulo 2, el cambio de forma del ala esta asociado a los
efectos de torsion y flexion que se describen mediante dos dngulos que varian a lo largo
de la envergadura (ver Figura 2-10). El eje de torsion es coincidente con el eje y del
sistema de coordenadas previamente mencionado. Para llevar a cabo las simulaciones se

especifican los dngulos de diedro (flexién) y de torsién mediante la expresion (5.12).
2 2
= == B,(1) pi = =4 (1) (5.12)

donde f, es el giro por flexidn y @, es el giro por torsién, ambos en la punta del ala. Es
importante mencionar que al considerar la ecuacién (5.12) para describir el cambio de
forma del ala, la mutacion de la misma queda completamente definida con la especificaciéon

temporal del 4ngulo de flexién y de torsion de la punta del ala (5, y &, ).
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5.2.3.1. Caso de estudio 5: Analisis estacionario del modelo 3

Como caso S5, se analizan las caracteristicas aerodindmicas del modelo 3 para

diferentes configuraciones del ala.

La simulacion numérica, que se desarrolla en una sola etapa, consiste en
configurar el ala especificando los angulos £,y ¢,, y someterla a una corriente de aire
uniforme repentina hasta alcanzar el estado estacionario. En otras palabras, el ala no

experimenta ningun tipo mutacién durante el desarrollo de la simulacién, solo adopta

una determinada configuracion y asi se mantiene hasta entrar en régimen estacionario.

El objetivo de este caso de estudio es obtener las caracteristicas aerodindmicas
estacionarias asociada a diferentes configuraciones que son determinadas mediante la
especificacion de 8,y ¢, . Las simulaciones numéricas se desarrollaron para 4 valores de
¢, (desde O hasta 15° con un paso de Ag, = 5°) y para 7 valores de S, (desde —15°

hasta 15° con un paso de AfS, = 5°). El &ngulo de ataque utilizado en este caso es a = 5°.

En la Figura 5-14a se presentan curvas de C; en funcién del d4ngulo de giro por
flexién §,. Para cada curva, que corresponde a un valor de ¢, constante, se presenta un
maximo de sustentacion proximo a S, = 0 que corresponde al caso donde el ala esta
complemente extendida. Ademas, se puede observar que la sustentacion se incrementa

con el aumento del angulo de torsion ¢, .

a) Coeficiente de sustentacion b) Eficiencia aerodinamica (C./Cp)

C, | - 100
- po=15° G
m CD 90— 1. - Pedik
0.55 maximo 3 o $o=0°
/ 80} b SR RERANS
| o
0.5+ — : = ¢0= 10° | 70+ /‘ } J
| 3 minimo
0.45 Modelo 3 — Caso 5 _ S0 Modelo 3—Caso5 \
Ned
J— ——— ¢0= 5° " \
oifﬂ‘f - ] e $=F
;maximo i e =
, 4 o 30r : ) t minimo ]
0.3 Ld o $e=0 $o=10° y
Irf,.-r-"""_r'_'f ‘__‘-__"‘--_h_‘ 20 éﬂ= '1'50 v ‘, \4
0.3. - L A i 1 4 . o .. + - 9
35 -0 = 0 5 log 15 S CR—T) K3 ) 5 10 g 15

Figura 5-14: Caso 5§ — Ala con 4ngulos de diedro y de torsién variables.
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En la 5-14b se presenta la relacion entre sustentacion y resistencia, cominmente
denominada como eficiencia aerodindmica o finesa. Aunque la mayor sustentacion
(para todo ¢,) se presenta proxima a f, = 0, no es asi para la relacion
sustentacion/resistencia. Uno de los objetivos del concepto morphing es incrementar esa
relacién mediante la reconfiguracion del ala, y de acuerdo a los resultados aqui obtenidos la
configuracién mas eficiente es la asociada a ¢, = 0 y valores negativos y grandes de S,.
También es importante notar que el incremento de sustentacion esta ligado al aumento en
la torsion, sin embargo para la eficiencia aerodinamica esto es a la inversa. La Figura 5-
145 también muestra que, para cada curva ¢,= cte, la eficiencia aerodindmica es

minima para un cierto valor positivo de £, que se incrementa cuando ¢, aumenta.

02 0 02 04 06 08 10 12 14 16 18 20 22
AC, _ :

=T 0T [ [ CasoS
do= 00.00° $o= 0.00° $o= 0.00°
Bo= 0.00° Bo= -15.00°

Bo= 15.00°

BA._ ¢ ’ BF
C;=0.3185 C,=0.340 Cr=0.320
Cp=0.00387 Cp=0.0042 Cp=0.00322
AC, min. = -0.2821 AC, min. = -0.2842 AC, min. =-0.2842
AC, max. = 0.6208 AC, max. = 0.6312 AC, max. = 0.6401

do= 5.00°

o= 15.00° %o 3.00°
0 R

Bo= -15.00°

C;=0.3910
Cp=0.01023
AC, min. = -0.3509
AC, max. = 1.1196

C,=0.4187
Cp=0.01116 Cp=0.00908
AC, min. = -0.3575 AC, min. =-0.3570
AC, max. = 1.1763 AC, max. = 1.1458

C,=0.3955

¢o= 10.00°
Bo= 15.00°

do= 10.00°
Bo= -15.00°

$o=10.00°
Bo=0.00°

C,=0.4676 C; = 0.5005 C.=0.4728

Cp=0.02462 Cp=0.02603 Cp= 0.02260

AC, min. = -0.4589 AC, min. =-0.4664 AC, min. =-0.4678

AC, max. = 1.8516 AC, max. = 1.9460 AC, max.= 19175
$o= 15.00° $o=15.00°

Bo= 15.00°

C.=0.5428 : C. = 0.5809 C,=0.5493
Cp=0.04669 Cp=0.04889 Cp=0.04398

AC, min. = -0.5859 AC, min. =-0.5917 AC, min. =-0.5948
AC, max. = 2.6170 AC, max. =2.7473 AC, max.=2.7315

Figura 5-15: Caso 5 - Distribucién de presién, C; y Cp para distintas configuraciones.
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En la Figura 5-15, ademds de las formas que adopta el ala, se muestra la distri-
buci6én de presion para 12 configuraciones, y se indican las cargas aerodinamicas (C, y Cp)
asociadas a cada una de esas configuraciones. Esta figura se organizé de tal manera que

las filas corresponden a un valor de ¢, constante y las columnas corresponden a un valor

de B, constante.

En la primera fila de la Figura 5-15 correspondiente ¢, = 0° el mayor salto de

presion se presenta en el centro del ala, y el menor salto en el borde de fuga (BF). Para

los restantes valores de ¢, (5°, 10° y 15°) el maximo y minimo salto de presion se

ubican en el borde de ataque (BA) y en el borde de fuga respectivamente.

Es importante destacar que los resultados presentados en las figuras anteriores

corresponden a valores obtenidos en estado estacionario.

Con el fin de mostrar la forma que adquiere la estela para este modelo, en la
Figura 5-16 se presenta la evolucion espacial de la estela después de haber trascurrido
100 pasos de tiempo para tres configuraciones.

i . Caso 5
Vérticesde Vérticede

~ puntasde alas arranque o

! | |

a) go=15° fp=15° b) go = 15° B,=0° €) ¢o=15° fp=-15°

Figura §-16: Caso 5 - Evolucién de la estela para tres configuraciones del modelo 3.
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5.2.3.2. Caso de estudio 6: Analisis inestacionario del modelo 3

Como caso 6, se estudia el comportamiento inestacionario de los coeficientes

aerodindmicos del modelo 3, para una determinada variacién temporal prescripta de 3,

y ¢, - La simulaci6én se desarrolla en 6 etapas:

Tabla V-3: Variacién temporal prescripta para £,y & en las diferentes etapas. |

Etapa  liniciat __Lnar____Angulo de flexion §, [grados]  Angulo de torsién $o [grados]

1 0 200 0 0
2 200 400 10 &) 0
3 400 500 10 0
4 500 600 5+5&(0) 0
5 600 1000 5 10 &(2)
6 1000 1200 5 10

donde los &(#) son funciones mondtonas que varian entre 0 y 1 y tienen pendiente nula

en ambos extremos. Las variables x; toman valores en el intervalo 0 <x; < 1.

x=(-0)/(,-1) >  &@O=3x-2x (5.13)
x=(-t)/(t,-t,) - &)=1-3x+2x] (5.14)
x,=(t-1,)/(t;-1,) -  &E@O)=3x-2x; (5.15)

t, =200 t, =400 t, =500 t, =600 t; =1000
En la Etapa 1 el ala, completamente extendida, se somete a una corriente de aire
uniforme hasta alcanzar el estado estacionario en el tiempo ¢, = 200. En las etapas
siguientes el 4ngulo de flexién S, y de torsién @, varian como se muestra en la Tabla V-3,

La ley de variacion de B, y de ¢, se ha graficado en la Figura 5-17,

PO LT N —

t I I ’ Caso 6 . l I

ﬂn 8 fresesrecrreaceaneeed .!» .......... '. ........ !. ............................ - Peeremrnenenn ! ..................... ;

oo\ R

¢() PR TYTITCPPRIOPRITIDPIY DISSITRIY [EPPRIRS .! ......... .!. ........ .!. .................... feeBrnenranisicscscsarferenannrnanesiosnan ..:

[°] ! ' -;

: . | 1

R USRS S ISR T W it T I
bt ’

R TYTTEPETTPTERPEPEPETE SECPEY SORRRTPRIPLT .!. ......... .l ......... .!. .............................................................. g

| | i

| ] i ':

0 . 4 — —

QO 200 400 500 800 1000 1200

t (adimensional) —

Figura 5-17; Caso 6 - Variacién temporal prescripta para fi, y ¢, en las diferentes etapas - modelo 3.
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En la Figura 5-18 se grafico la evolucion temporal del coeficiente de sustentacion,
Cy, y de resistencia inducida, Cp. Se puede observar que a diferencia de los casos
anteriores el comportamiento de ambos coeficientes no es similar. Una vez que se ha
alcanzado el estado estacionario al finalizar la etapa 1, el ala comienza a cambiar de
forma acorde a la variacién establecida en la Tabla V-3, y como consecuencia aparece
un incremento en ambos coeficientes hasta alcanzar un maximo y luego se mantienen en
un valor constante correspondiente a la configuraciéon del ala en la etapa 3. Durante la
etapa 4 el 4ngulo de flexion disminuye y consecuentemente lo hace la sustentacion y la
resistencia inducida. En la etapa 5 el 4ngulo de flexion se mantiene en un valor de 5°,
mientras que al angulo de torsidn comienza a incrementarse, esto hace que la
sustentacion se incremente hasta un maximo local, mientras que la resistencia inducida
decrece hasta un minimo local. Evidentemente en esta etapa hay un crecimiento de la
eficiencia acrodinamica (C,./ Cp). Finalmente en la etapa 6 ambos coeficientes se mantienen

en un valor constante correspondiente a la configuracion del ala B, = 5%y ¢,=10°.
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Figura 5-18: Caso 6 - Comportamiento inestacionario de los coeficientes aerodindmicos C; y Cp - modelo 3.
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Caso 6
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Figura 5-19: Caso 6 - Evolucién temporal de la forma del ala y distribucién de la presién — modelo 3.

En la Figura 5-19 se muestra la forma que adquiere el ala y la distribucion de

presion sobre la misma para diferentes pasos de tiempo. Adicionalmente, se indican las
cargas aerodindmicas (C. y Cp) y el méximo y minimo salto de presidn asociado a esos
pasos de tiempo. Se puede observar que en el primer paso de calculo el maximo salto de
presion se presenta en el centro del ala, esto también sucede para el paso de tiempo 200
(final de la etapa 1). Desde el paso de tiempo 300 hasta el 500 se incrementa el salto de
presion debido al aumento del dngulo de torsidén, y se puede ver que el maximo salto se
localiza en el borde de ataque del ala (BA) y disminuye hacia el borde de fuga (BF).
Desde el paso de tiempo 600 hasta el paso 1000 hay un aumento en el 4ngulo de diedro,
sin embargo no hay una variacion significativa del salto de presion, aparentemente se

presenta un maximo en el paso 800 y luego decae en 1000.
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5.3. Simulaciones numéricas: Aspectos estructurales

En esta seccion se presentan y desarrollan casos de estudio que ilustran la aplicacion
de la herramienta numérica desarrollada siguiendo la formulacién presentada en el
capitulo 4. Los resultados obtenidos con esta herramienta permiten comprender la
respuesta estructural de un modelo de ala flexible sometida a deformaciones localizadas

mediante actuadores piezoeléctricos.

Como se ha mencionado en el capitulo 4, la estructura propuesta para las alas de
los UAVs reconfigurables est4 constituida por vigas estructurales, y por lo tanto es tan
importante comprender la respuesta de una viga como comprender la respuesta de la
estructura completa del ala. Es por ello que algunos andlisis se realizan sobre vigas

bidimensionales y otros corresponden a una estructura 3D.

Con el fin de verificar la implementacién computacional del modelo estructural,
primero se estudia el caso muy simple de una viga bidimensional (2D) que no tiene
actuadores piezoeléctricos. Luego se resuelven cuatro casos para investigar la influencia
de los actuadores piezoeléctricos sobre vigas 2D en voladizo. Finalmente se presentan
los resultados de tres casos donde se estudia una estructura tridimensional tipo “peine” con
actuadores PZT que modela el ala de un UAV.

5.3.1. Modelo 4: Viga 2D en voladizo sin actuadores
Caso de estudio 7 - Verificaciéon de la herramienta computacional

Con la idea de verificar la herramienta numérica que implementa el modelo
estructural desarrollado, se analizé el caso de una viga bidimensional en voladizo de
propiedades uniformes. El objetivo es determinar las tres primeras frecuencias naturales
y los tres primeros modos de vibrar en funcién de la cantidad de elementos usados en la
discretizacion de la viga, y luego contrastarlos con resultados analiticos disponibles en
la literatura {103].

Las propiedades mecénicas y las caracteristicas geométricas de la viga adoptada

como caso de estudio de seccion rectangular se dan en la Tabla V-4.

Tabla V-4: Propiedades mecdnicas y geométricas de la viga del modelo 4.

Médulo ¥ Densidad p Largo L Ancho b Alto A
150 GPa 8000 kg/m’ I m 1 cm 2 cm

Las expresiones analiticas para las frecuencias naturales y para los modos de

vibrar de una viga en voladizo estan dadas en las ecuaciones (5.16) y (5.17) {103],
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Frecuencias..... @ =(o, L)2 \/(YI)/(pA, ) (5.16)
Modos........... ¢’ (x) = cosh(a,x)—cos(a,x)- B, [sinh (e, x)—sin (aix)] (5.17)
siendo

e et

donde I es el momento de inercia del area transversal y el supraindice “a” se usa para
denotar solucion ‘analitica’. Es importante mencionar que las soluciones analiticas
presentadas en las ecuaciones (5.16) y (5.17) se dedujeron ignorando la inercia

rotacional del 4rea transversal de la viga.

Los valores para los primeros 3 coeficientes definidos en la ecuacién (5.18) se dan
en la Tabia V-5,

Tabla V-§: Coeficientes para la solucién analitica,

i oL b

1 1.87510407 0.734096
2 4.69409113 1.018470
3 7.85475744 0.999224

Para el modelo 4, las tres primeras frecuencias dadas por (5.16) son,

@’ =87.900382 [i‘-’ﬁ} @’ =550.8622 [fﬂ] ¢ =1542.4303 [f—“i“l} (5.19)
S

A A

Con el fin de resolver el problema numéricamente, la viga es discretizada en un

namero finito, NE, de elementos uniformes. En las columnas 2, 3 y 4 de la Tabla V-6 se
presentan los resultados numéricos para las tres primeras frecuencias naturales, w; en
funcién de la cantidad de elementos (NE) usados en la discretizacion de la viga. Notar
que en la Gltima fila de la tabla se escribieron los valores “exactos™ presentados en

(5.19) que fueron obtenidos usando la expresion (5.16).

En las tres altimas columnas de la Tabla V-6 se muestra la diferencia porcentual

entre las soluciones numéricas y las analiticas, que se definen como,

o’ -,

d, = 100 : I para i=1,2,3 (5.20)

I
a
i
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Se observa que atin usando pocos elementos se tiene un error muy pequefio en la

prediccion de las frecuencias naturales. Para una misma cantidad de elementos la solucién

numérica predice con mayor exactitud las frecuencias mas bajas que las més altas.

Tabla V-6: Caso 7 - Frecuencias naturales — Diferencias respecto a la solucién analitica.

NE a, W, Wy d, [%] d, [%] d; [%]
1 88318289 870.17233 ———mmmme 0.475 57.9 —

2 87.942876  555.53686 1878.92708 0.0483 0.800 21.8

K] 87.909290 552.671480 1561.64955 0.0101 0.328 1.25

4 87903257 551.50416 155437231 0.00327 0.116 0.774

5 87901570 551.13766 1547.97102 0.00135 0.0500 0.359

6 87.900957  550.99831 1545.25262 0.000654 0.0247 0.183

7 87.900693  550.93675 1544.00076 0.000354 0.0135 0.102

8 87.900565 550.90633 1543.36853 0.000208 0.00800 0.061

9 87900496  550.88996 1543.02356 0.000130 0.00502 0.384
10 87.900456  550.88052 1542.82307 0.0000845 0.00331 0.0255
15 87900396 550.86593 1542.50958 0.0000162 0.000660 0.00513
20 87.900386 550.86344 1542.45561 0.00000485 0.000210 0.00164
25 87900384 550.86276 1542.44074 0.00000257 0.0000860 0.000673
00 87.900382 550.86220 1542.43031 0.00000000 0.0000000 0.00000

elementos para mostrar el comportamiento de la convergencia.
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En la Figura 5-20 se presenta la diferencia porcentual en funcién del nimero de

T T T 1 T T T T T
v —e— 4,
.\l — d2
o “.. : ..da. s .
- X : e
’ X
".‘ Caso7 :
= ....‘ .
» o 3 :-',‘_ TR IET .
" - : “‘h"'_,‘ .
- - L. P .
= - el -
i ~ ¢~ - T VR S & =3 = oL ey
2 3 4 5 6 7 8 9 NE 10

Figura 5-20: Caso 7 - Diferencia porcentual entre las frecuencias: Resultados numéricos y analiticos.
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En la Figura 5-21 se comparan los modos dados por la ecuacién (5.17) (linea
continua) contra los modos obtenidos con la herramienta numérica (linea de puntos).
Esta figura se organizd de tal manera que las filas corresponden a la cantidad de

elementos y las columnas corresponden a los modos.

Modo 1 Modo 2 Modo 3
i/ J/ i/ Caso 7
1 v 1.5 v
I Elemento 1 Elemento 1 Elemento
0.8
06} No se puede obtener
04 numéricamente
A
0.2
]
1 v
08 2 Elementos 2 Elementos
0.6 k]
0.4}
0.2 ! i :
- -1 . : -
1 - 15 : . : L5
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Figura 5-21: Caso 7 - Comparacién entre modos: Resultados numéricos y analiticos.

Como se puede observar, considerando un solo elemento se predice el primer

modo con una buena exactitud pero existe una diferencia importante en el segundo, y
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ademas el tercer modo en flexion no se puede computar. Al considerar dos elementos,
mejora la prediccion del segundo modo pero existe una diferencia importante en el tercero.
Las graficas muestran que al aumentar la cantidad de elementos se incrementa la exactitud
con la se predicen los modos de vibrar. Con 3 y 4 elementos se tiene una exactitud

suficientemente buena para el tercer modo.

5.3.2. Modelo §: Viga 2D en voladizo con actuadores PZT

En esta subseccion se investiga la respuesta estructural de una viga en voladizo
sometida a la accion de actuadores piezoeléctricos. Para esta viga, que es dividida en 5
elementos de igual longitud, se estudian dos configuraciones diferentes. En la primera

configuracion se coloca un par de actuadores piezoeléctricos sobre el elemento numero 1,

y en la segunda configuracién se distribuyen actuadores sobre todos los elementos (ver

Figura 5-22).

/ Actuadores piezoeléctricos \

3 4 2 3 4 6X

Configuracion 1 Configuracion?2

Figura 5-22: Dos configuraciones estructurales para el modelo S.

La viga tiene 1 m de longitud y sus propiedades se dan en la Tabla V-7, los 5
elementos tiene el mismo largo. Las caracteristicas de los actuadores se dan en la

Tabla V-8.

Tabla V-7: Propiedades mecénicas y geométricas de los elementos de viga del modelo 5.

Médulo Y3 Densidad p Largo Ancho Alto
73.6 GPa 2700 kg/m’ 20 cm 4 cm 1 cm

Tabla V-8: Propiedades mecdnicas y geométricas de los actuadores del modelo 5.

Médulo ¥, dy Densidad p Largo Ancho Espesor
60.6 GPa  —2.74x10"m/V 7500 kg/m’ 20 cm 4 cm 5 mm

* - . .
ds) es el coeficiente de acoplamiento electromecanico.
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5.3.2.1. Caso de estudio 8: Respuesta dinamica de una viga 2D
con actuadores PZT (modelo 5) excitada en resonancia

En este caso se estudia la respuesta dindmica de las vigas del modelo 5 cuando se

aplica un voltaje sobre los actuadores de la forma,
V() =+75sin(w,t) VE (5.21)

donde w, es alguna de las frecuencias naturales de la estructura. El simbolo + indica

que el voltaje aplicado sobre el actuador superior es positivo, y el aplicado sobre el

actuador inferior es negativo. VE significa para todo los elementos que tienen actuadores.

En la Tabla V-9 se presentan las dos primeras frecuencias y periodos naturales
para cada una de las dos configuraciones de la viga del modelo 5 (ver Figura 5-22). El
tiempo de simulaciéon es 0.5 segundos (aproximadamente 6 veces el primer periodo
natural de la estructura), y las condiciones iniciales son velocidad y posicion de todos

los grados de libertad iguales a cero.

Tabla V-9: Caso 8 - Frecuencias y perfodos naturales de las dos configuraciones del modelo 5.

: Frecuencia [rad/seg] Periodo [seg]
Configuracion o & T, T, ‘
1 75.359 441.297 0.083376 0.014238
2 70.900 444262 0.088620 0.014143

En las Figuras 5-23 y 5-24 se muestra la respuesta del extremo libre de la viga, w,
para la configuracion 1 y 2 respectivamente. En estas figuras la linea continua hace
referencia a la respuesta asociada a la primera frecuencia natural, y la linea de puntos
esta referida a la respuesta asociada a la segunda frecuencia natural. Debido a que la
frecuencia de la excitacidbn coincide con una frecuencia natural de la estructura, la
respuesta corresponde a un estado de resonancia. Como en el modelo no se ha conside-
rado amortiguamiento el desplazamiento del extremo libre de la viga se incrementa
indefinidamente a menos que se cambie la frecuencia de excitacion. Para la configuracion 1
se observa que la amplitud del extremo libre se incrementa més rapido cuando la excitacién
coincide con la segunda frecuencia natural de la estructura (Figura 5-23). Sin embargo,
para la configuracién 2 la amplitud del extremo libre crece méas rapido cuando coincide
con la primera frecuencia natural (Figura 5-24).

Es importante mencionar, aunque no se muestre aqui, que debido a la disposicion

espacial de los actuadores, sobre la configuracion 1 resulta un momento aplicado en el
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nudo 2, mientras que para la configuracién 2 resuita un momento aplicado sobre el

nudo 6. Esto puede verificarse calculando el vector de carga para la estructura completa.
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Figura 5-23: Caso 8 - Respuesta en resonancia del extremo libre para la configuracién 1 del modelo 5.
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Figura 5-24: Caso 8 - Respuesta en resonancia del extremo libre para Ia configuracién 2 del modelo 5.
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Al aplicar un voltaje cuya frecuencia de excitacion coincide con una frecuencia
natural de la estructura, se excita el modo de vibrar asociado a esa frecuencia, haciendo
que la estructura vibre con la forma de ese modo. En la Figura 5-25 se presenta la
deformada de la viga para la configuracion 1 para un dado instante de tiempo, cuando el
voltaje varia con la primera frecuencia natural (Figura 5-25a) y cuando el voltaje varia
con la segunda frecuencia natural (Figura 5-25b). En la figura previamente mencionada

se puede ver las formas modales de una viga en voladizo.

4 4
2x10 : . . ; 23(10

Z
[m] _ Tiempo: 0.038 seg Tiempo:0.014 seg

Caso 8

a) wnzwl : b) C()n=CO2 i
Excitacion en la ler frecuencia Excitacion en la 2da frecuencia

0 0.2 0.4 0.6 0.8 X[m]i o 0.2 0.4 0.6 0.8 5% [m]i

Figura 5-25: Caso 8 - Deformada de la viga con Ia configuracién 1 excitada en las frecuencias naturales.

5.3.2.2. Caso de estudio 9: Respuesta dinamica
de una viga 2D con actuadores PZT (modelo 5) con carga escaléon
En este caso se estudia la respuesta dindmica de las dos configuraciones del
modelo 5 cuando se aplica un voltaje sobre los actuadores de la forma de un escalon,

I

100 rmm———— 0 t<0
V) = VE (5.22)
+100 >0

0 1
En la Figura 5-26, se graficé el desplazamiento transversal del nodo 4 y del nodo 6
(extremo libre) para las configuraciones 1 y 2 del modelo 5 (Figura 5-22) causado por el
voltaje descrito por la ecuacion (5.22). Para ambos nodos la amplitud de vibracion para la
configuracién 2 es mayor que para la configuracién 1. Ademaés los nodos de la configu-
racién 2 vibran a una frecuencia un poco mas baja que los nodos de la configuracién 1.
Aunque no se presente aqui, el desplazamiento transversal de todos los nodos de la viga,

excepto el nodo 1, tienen el mismo comportamiento que los nodos 4 y 6.
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; , , Configuracion2 . Configuracion |
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Figura 5-26: Caso 9 - Vibracién transversal de los nodos 4 y 6 para las dos configuraciones del modelo 5.

5.3.2.3. Caso de estudio 10 :
Respuesta estatica de una viga 2D con actuadores PZT (modelo 5)

En este caso se desea obtener la deformada de la viga, para ambas configuraciones
del modelo 5, al aplicar un voltaje de + 100 [V] sobre todos los pares de actuadores

distribuidos sobre la estructura.

La configuracion geométrica que adquiere la viga en estado estitico puede
obtenerse eliminando las fuerzas de inercia de la ecuacién de movimiento y resolviendo

la siguiente ecuacion de equilibrio estético,

K, q,=Q, (5.23)

donde qg son los grados de libertad, K, es la matriz de rigidez de la estructura y Q, es el

vector de cargas.

Las deformadas de la viga para las configuraciones estructurales 1 y 2 se presentan
en la Figura 5-27. En esa figura, donde se detallan los dominios de los elementos, se
puede observar que para la configuracién 1 la viga solo se curva en el dominio del
elemento 1, mientras que en el resto del dominio se mantiene recto sin deformarse. Sin
embargo, para la configuracion 2 se observa que la viga se deforma en todo su dominio.
Todo esto es debido a que los momentos concentrados en las configuraciones 1 y 2 estan
aplicados sobre los nodos 2 y 6 respectivamente. Hay que tener presente que la magnitud
del momento es igual tanto para la configuracién 1 como para la configuracion 2, por ello

sobre el dominio del elemento 1 los graficos de las deformadas coinciden. Por otro lado,
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para la configuracion 2 se tiene la misma curvatura en todo el dominio de la viga, eso se
debe a que las propiedades de la viga son uniformes y el momento aplicado en el extremo

libre (nodo 6) produce un momento flector constante a lo largo de toda la viga.
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Figura 5-27: Caso 10 - Deformada de la viga para las dos configuraciones del modelo 5.

5.3.3. Modelo 6: Viga 2D en voladizo con actuadores discretizada en 10 tramos
Caso de estudio 11: Respuesta estatica del modelo 6

Como caso 11 se analiza el comportamiento estatico de una viga en voladizo
discretizada en 10 elementos de igual longitud que se denota como modelo 6. Este
modelo tiene las mismas propiedades mecénicas y geométricas que el modelo 5 pero

esta discretizada en 10 elementos en lugar de 5.

Propiedades de la viga: longitud L = 1 m, seccién rectangular (ancho = 4 cm,
alto = 1 cm), densidad 2700 kg/m’ y médulo de elasticidad ¥, = 73.6 GPa.

Propiedades de los actuadores piezoeléctricos: seccién transversal rectangular
(ancho =4 cm y espesor = 0.5 cm), médulo de elasticidad Y, = 60.6 GPa, densidad 7500
kg/m’ y coeficiente de acoplamiento electromecanico d;, = —2.74e'° m/V, longitud de

los elementos usados en la discretizacion (/. = 0.1 m).
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El voltaje aplicado sobre los actuadores piezoeléctricos adheridos a la estructura
es de £100 [V]. Este voltaje que no cambia en el tiempo es positivo sobre los actuadores

superiores y negativo sobre los actuadores inferiores.
V{t) = £100 VE (5.24)

Como caso de estudio se desea calcular la respuesta estética para diferentes configu-
raciones. La configuracién “i” se obtiene distribuyendo pares de actuadores desde el
elemento nimero 1 hasta el elemento nimero i (i = 1, 2,...10). Por ejemplo la configu-

racion 3 tiene actuadores Gnicamente sobre los elementos 1, 2 y 3.

En la Figura 5-28 se graficé la deformada de todas las configuraciones conside-
radas, se incluyd la configuracién 0 la cual no tiene actuadores piezoeléctricos y por lo
tanto no se ve afectada. En esta figura se puede observar, para cada una de las
configuraciones, que la viga solo se deforma en el dominio donde estan dispuestos los
actuadores piezoeléctricos, mientras que en el resto del dominio la estructura se
mantiene recta. Es interesante notar que cambiando la disposicion de los actuadores es
posible obtener diferentes deformadas para la viga, lo que permite utilizar a estos
elementos adicionales sobre la estructura para lograr configuraciones geométricas del

ala de acuerdo a las necesidades de operacion de vuelo del UAV.

En la Figura 5-28 se puede ver que en todos los casos el maximo desplazamiento
se presenta en el extremo libre de la viga, w,. Este desplazamiento es presentado en
término de la configuracién i en la Figura 5-29, en la que se observa que para las
primeras configuraciones el desplazamiento del extremo libre parece tener un comporta-
miento lineal, sin embargo desde la configuracion 4 en adelante se ve claramente que
esto no es asi. Es importante destacar que a medida que se colocan més piezoeléctricos
la rigidez de la estructura se incrementa, y ademas la posicidon espacial de las cargas
inducidas por los actuadores también cambia, es decir es otra estructura, no significa

que el modelo capte fendmenos no lineales.

El momento aplicado, por la accion de los actuadores piezoeléctricos, cambia de
una configuracién a otra. A modo de ejemplo en la Figura 5-29 se ilustran cuatro configu-

raciones (i =1, 3, 5 y 9) en las que se seilala donde se encuentra el momento aplicado.
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Es importante mencionar que la magnitud del momento es la misma en todos los casos
ya que depende de la magnitud del voltaje, lo que se puede deducir calculando el vector

de cargas de la estructura.
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Figura 5-28: Caso 11 - Deformada de la estructura de todas las configuraciones del modelo 6.
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Figura 5-29: Caso 11 - Desplazamiento del extremo libre para las 10 configuraciones del modelo 6.

5.3.4. Modelo 7: Estructura tridimensional con actuadores PZT

Como modelo 7 se adoptdé una estructura alar que incorpora actuadores piezo-
eléctricos adheridos sobre todas las vigas que constituyen la estructura tridimensional
tipo “peine” que se muestra en la Figura 5-30 y que se usa para modelar el ala del UAV.

El objetivo es analizar la respuesta estética y dindmica de ese tipo de estructura.

El modelo adoptado de ala flexible estd compuesto por una viga principal en
voladizo orientada a lo largo de la envergadura, y varias vigas secundarias orientadas a
lo largo de la cuerda que estan conectadas en uno de sus extremos a la viga principal. En
este caso la estructura tiene 5 vigas secundarias vinculadas a la viga principal como se

puede ver en la Figura 5-30.

La malla de la estructura tiene 25 elementos y 26 nodos cuyas coordenadas en el

sistema global se presentan en la Tabla V-11.
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Tabla V-10: Frecuencias naturales del modelo 7 X
Modo Frecuencia [Hz] Perfodo [seg] ®_ 7
1 6.533 0.1531
2 8.143 0.1228
3 19.593 0.0510
4 33.303 0.0300 @
5 34.437 0.0290

Figura 5-30: Modelo 7 — Frecuencias naturales — nodos y elementos — sistemas de referencia.

Tabla V-11: Coordenadas de los nodos de la estructura tridimensional del modelo 7.

Nodo X Y V4 Nodo X Y Z
1 0.0 0 0 14 0.2 —0.3 0
2 0.1 0 0 15 0.2 -0.4 0
3 0.2 0 0 16 0.2 -0.5 0
4 0.3 0 0 17 0.4 -0.1 0
5 0.4 0 0 18 0.4 -0.2 0
6 0.5 0 0 19 0.4 -0.3 0
7 0.6 0 0 20 0.4 -0.4 0
8 0.7 0 0 21 0.6 -0.1 0
9 0.8 0 0 22 0.6 -0.2 0
10 0.9 0 0 23 0.6 -0.3 0
i1 1.0 0 0 24 0.8 -0.1 0
12 0.2 -0.1 0 25 0.8 -0.2 0
13 0.2 -0.2 0 26 1.0 -0.1 0

Los pares de actuadores piezoeléctricos estan distribuidos sobre toda la estructura,

es decir que todos los elementos tienen actuadores inferiores y superiores. Todas las vigas
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tienen las mismas caracteristicas geométricas y propiedades (dadas en la Tabla V-12), lo

mismo ocurre con los actuadores cuyas propiedades se dan en la Tabla V-13.

Tabla V-12: Caracteristicas geométricas y propiedades de las vigas del modelo 7.

Propiedades de las vigas
c G p Ancho Alto
73.6 GPa 30 GPa 2700 kg/m’ 2cm 1 cm

Tabla V-13: Caracteristicas geométricas y propiedades de los actuadores del modelo 7.

Propiedades de los actuadores piezoeléctricos

0 Dy Dy p Ancho Espesor
60.6 GPa  23.47 GPa 23 GPa 7500 kg/m’ 2 cm 3 mm

Es importante mencionar que la longitud y orientacién de los elementos pueden
determinarse a través del conocimiento de las coordenadas de los nodos. El sistema de
coordenadas local asociado a cada elemento de las vigas secundarias se dispone como
se muestra para el elemento 19 en la Figura 5-30, cuyo origen se encuentra en el nodo
19. El eje y coincide con el eje X y el eje z coincide con el eje Z. El sistema de
coordenadas locales de cada elemento de la viga principal tiene la misma orientacion

que el sistema global.

5.3.4.1. Caso de estudio 12: Respuesta dindmica de la estructura
tridimensional del modelo 7 excitada con carga rampa

El objetivo de este caso de estudio es analizar la respuesta dindmica de la
estructura del modelo 7 al aplicar sobre los actuadores piezoeléctricos un voltaje

descrito por la siguiente ley de variacion temporal del tipo “rampa”,

0 t<0 [seg]
V(t)=4 7100+ 0<t<t* [seg] VE (5.25)
— £100 t 2% [seg]

donde x indica que el voltaje aplicado sobre los actuadores superiores es negativo, y el
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voltaje aplicado sobre los actuadores inferiores es positivo. La expresion VE en la
ecuacion indica para todos los elementos que tienen actuadores piezoeléctricos. Es
importante notar que la expresion (5.25) corresponde a una excitacion rampa de

duracion t°, y si t* = 0 se tiene una excitacion escalon.

El tiempo de simulacion es 1 segundo, y las condiciones iniciales son velocidad y
posicién de todos los grados de libertad igual a cero. La simulacién se realiza para los

valores t* = 0, 0.2, 0.4 y 0.6 segundos.

En la Figura 5-31 se muestra el desplazamiento transversal (direccion Z) del
extremo libre de la viga principal (nodo 11) para los cuatro valores de la duracion de la
rampa, . Se puede observar que para los valores ' = 0.2, 0.4 y 0.6 la magnitud del
desplazamiento del nodo 11 crece desde cero con una oscilaciéon de amplitud muy baja y
con la frecuencia del primer modo de vibracion desde 0 hasta ¢°, y luego vibra con una
frecuencia donde predomina fuertemente el primer modo de la viga (6.53 Hz- ver Tabla
V-10) con una amplitud aproximadamente constante alrededor de la respuesta estatica

para la carga final constante (—0.5 mm).

Cuando la duracién de la rampa es nula (¢* = 0) el primer pico alcanza un valor de
aproximadamente 1 mm, (doble de la respuesta estatica debido a la carga escalén) y la
amplitud es igual a la respuesta estética. Sin embargo, para t* = 0.6 el primer pico
alcanza un valor aproximado de 0.7 mm, un 30 % menos que para la excitacién escaldén
(t* = 0). De acuerdo a los resultados presentados en la Figura 5-31, se puede inferir que
al incrementar la duraci6n de la rampa, t*, en la excitacion, la amplitud de la vibracién

del extremo libre de la viga principal decrece.

En la Figura 5-32 se muestra la respuesta del desplazamiento transversal de
algunos grados de libertad asociados a los nodos de la viga principal (2, 3, 5, 6, 8,9) y
asociados a los nodos de las vigas secundarias (23 y 25) para los casos en que la
excitacion se considera t* = 0 y t* = 0.6. En esta figura se puede ver que los
desplazamientos de todos los nodos tienen un comportamiento cualitativamente similar

al extremo libre de la viga (nodo 11) mostrado en la Figura 5-31. Esto permite concluir
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que para una excitacion caracterizada por la ecuacién (5.25) es conveniente que ¢* sea lo

mas grande posible, pero esto dependera del tiempo que se requiera para deformar la

estructura.
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Figura 5-31: Caso 12 - Desplazamiento transversal del nodo 11 del modelo 7: Excitacién rampa.

Observando la respuesta de los nodos de la viga principal se ve que la vibracion
transversal de los nodos que se encuentran mas cercanos al empotramiento se ven

afectados por frecuencias més altas y una amplitud de vibracién menor.
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Figura 5-32: Caso 11 - Desplazamiento transversal de algunos nodos de la estructura [m].
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5.3.4.2. Caso de estudio 13: Respuesta dindmica de la estructura
tridimensional del modelo 7 - Carga creciente asintética

En este caso se desea analizar la respuesta dindmica de la estructura tridimen-
sional del ala tipo “peine” del modelo 7 de la Figura 5-30 cuando se le aplica un voltaje

cuya variacion temporal se describe mediante la siguiente expresion,
V() = ¥100 (1-e™)  VE (5.26)

El tiempo de simulacién es S segundos, y las condiciones iniciales son posicién y
velocidad de todos los grados de libertad iguales a cero. La simulacion se realiza para

los valoresa="%,1,2y5.

En la Figura 5-33 se ha graficado la evolucién temporal del voltaje durante los 5
segundos que duran las simulaciones para los diferentes valores de a. Se observa que
para el caso a = 5 se llega al 98 % del maximo del voltaje en aproximadamente 0.78 s,

paraa=2en2s,paraa =1 en 3.9 s, mientras que paraa ='2en 7.8 s.

—
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t [seg]

Figura 5-33: Caso 13 - Voltaje aplicado a los actuadores de la viga del modelo 7.

En la Figura 5-34 se presenta la evolucion temporal del desplazamiento transversal
del extremo libre de la viga principal (direccién Z) para los cuatro valores de a. Se
puede observar que para todos esos valores la magnitud de la respuesta crece desde cero
oscilando predominantemente en la frecuencia natural (6.53 Hz). A medida que a se
hace mas pequefio la amplitud de la oscilacién es menor y la tendencia a un estado

estacionario es mas lenta. Es importante notar que para los valores a =1, 2 y 5, después
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de haber transcurrido un cierto tiempo, la respuesta oscila alrededor del valor —0.5 mm
que corresponde a la respuesta estética del extremo libre de la viga principal, como ya
se habia mencionado en el caso anterior. Sin embargo, para a = ' el tiempo de
simulacion no es suficiente para que la respuesta llegue a oscilar alrededor del valor
~0.5 mm. Se ha realizado una amplificacion en el intervalo de tiempo 4.5 y 5 segundo
para mostrar que para a = % la respuesta aun sigue creciendo, y para los otros valores la
oscilacion se produce alrededor de la respuesta estatica antes mencionada.

{m]

-4
0X10 ! T T 1 T T | T T

IMAAMAAAMARAAAAAAARS

-6 i I 1 I I | i i |
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4.5 5
t [seg]

Figura §5-34: Caso 13 - Desplazamiento transversal del extremo libre de la viga principal (nodo 11).

En la Figura 5-35 se graficaron los desplazamientos transversales de algunos de
los nodos de la estructura, con el fin de mostrar que todos tienen el mismo comporta-
miento desde el punto de vista cualitativo. En esa figura la linea roja corresponde al valor

a=1, la linea azul al valor a =2y la linea negra al valor a = 5.

Como se ha visto en este caso y en el anterior la forma en que se aplica el voltaje
sobre los actuadores afecta significativamente la respuesta dindmica de la estructura. A
la hora de disefiar una entrada de voltaje para obtener una determinada configuracion
geométrica del ala, se debe considerar la influencia que tendré esta entrada en la respuesta

dindmica de la estructura alar, ya que esto puede ser decisivo para el desempefio del UAV.
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Figura 5-35: Caso 13 - Desplazamiento transversal de algunos nodos de la estructura [m].
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5.3.4.3. Caso de estudio 14:
Respuesta estatica de la estructura tridimensional del modelo 7

En este caso se presentan resultados que permiten visualizar las formas que
adquiere la estructura alar del modelo 7 cuando se excita a los actuadores piezo-
eléctricos con un determinado voltaje con el fin de reconfigurar la geometria del ala.
Para obtener los desplazamientos de los nodos se debe resolver la ecuacién (5.23)
correspondiente a la estructura, y con el conocimiento de esos deslazamientos es posible

graficar la deformada de la estructura del ala en estado estético.

Para la excitacion de los actuadores se consideraron 4 casos:

a) ¥100 V para todo los elementos de la viga principal y +100 V para todos los

elementos de las vigas secundarias (Figura 5-36a),

b) F 100V para todos los elementos de la estructura (Figura 5-365),

¢) 100 V para todos los elementos de la viga principal, y ¥ 100 V para todo los

elementos de las vigas secundarias (Figura 5-36¢), y

d) £100 V para los elementos desde el 1 al 5, y F100 V desde el elemento 6 al 25
(Figura 5-364).

En la Figura 5-36 se muestra la forma que adopta la estructura del ala después de
haber aplicado el voltaje. Comparando la Figura 5-36a con la 5-36b es posible apreciar
que la punta del ala (extremo libre de la viga principal) tiene la misma deflexién, —0.5
mm. Ademads, analizando cada uno de los grados de libertad asociados a los nodos de la
viga principal, valores que no se presentaron aqui, se puede concluir que el voltaje

aplicado sobre las vigas secundarias no afecta la respuesta estética de la viga principal.

Adaptando la configuracion del ala a través del voltaje, como se muestra en la
Figura 5-36, es posible controlar las caracteristicas aerodindmicas requeridas para una
determinada operacion de vuelo. Las cargas aerodindmicas que actGan sobre la
superficie del ala pueden deformar a la estructura y provocar un cambio en su forma,
induciendo a su vez cambios no deseados en las caracteristicas aerodindmicas, sin
embargo a través de los actuadores es posible proveer la rigidez necesaria para mantener
una determinada configuracion sin que se presenten los cambios no deseados antes

mencionados.
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Aunque las deflexiones de la estructura inducidas por los actuadores piezoeléctricos
sean muy pequefias, y posiblemente el cambio en los coeficientes aerodindmicos (objetivo
del concepto morphing) sea insignificante, los resultados obtenidos con la herramienta
computacional, tanto para los casos estaticos como para los dindmicos, permiten iniciar
un investigaciéon sobre los aspectos estructurales de UAVs reconfigurables y ayudan a
comprender la respuesta de una estructura flexible sometida a la accién de actuadores

piezoeléctricos.

Para obtener cambios significativos en la estructura flexible, quizas, sea necesario
aplicar voltajes mas intensos o disefiar algin dispositivo de amplificaciéon de desplaza-
mientos que provoque grandes cambios geométricos, sin embargo esto llevaria a la
necesidad de desarrollar un modelo que permita considerar no-linealidades asociadas a

los importantes cambios geométricos de la estructura.

a) : <10® . b) Caso 14

x10” P C) x10™ | d)

Figura 5-36: Caso 14 - Deformada de la estructura tridimensional para cuatro diferentes excitaciones.
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VI. CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

6.1 Conclusiones

En este trabajo de tesis de Maestria se desarrolld: i) un modelo aerodindmico,
basado en el método de red de vértices no lineal e inestacionario, que permite a
comprender el comportamiento aerodindmico de UAVs con alas que cambian de forma,
ii) un modelo cinematico que permite describir la posicién y velocidad de cualquier
punto del ala durante el cambio de forma de la misma, y iii) un modelo estructural, de
alas flexibles para UAVs reconfigurables que incluye actuadores piezoeléctricos
distribuidos espacialmente sobre la estructura elastica del ala, que permite obtener la
respuesta estdtica y dindmica de la estructura alar sometida a deformaciones localizadas

inducidas mediante esos actuadores.

A partir de los primeros dos modelos mencionados (aecrodinamico y cinemaético),
se implement6 una herramienta numérica que permite investigar el comportamiento
aerodindmico inherentemente no-lineal e inestacionario asociado a los UAVs con alas que
cambian de forma. El acoplamiento entre ambos modelos se establecié a través de una
de las condiciones de borde, la condicién de no penetracion, requeridas para resolver las
ecuaciones diferenciales que gobiernan la dinamica de los fluidos. La herramienta
numérica que se desarrollé permite obtener, en el dominio del tiempo, i) la distribucién
de presion sobre las alas, i7) las cargas aerodindamicas (C, y Cbp), iii) la distribucioén de
vorticidad en la capa limite, iv) la distribucion de vorticidad y posicion de las estelas

emitidas desde los bordes filosos de las alas (borde fuga y punta de alas).

Sobre la base de la formulacién de un modelo estructural de ala flexible que
incluye actuadores piezoeléctricos distribuidos espacialmente sobre las vigas que
constituyen la estructura, se desarrolld6 e implementé una herramienta numérica para
investigar la respuesta estatica y dinamica de una estructura flexible (que modela el ala)
sometida a la accién de actuadores piezoeléctricos. Las ecuaciones de movimiento
fueron discretizadas espacialmente mediante el método de los elementos finitos, y para
ello se implement6 una version de las ecuaciones de Lagrange, la cual no considera
fuerzas de naturaleza no conservativa. Las ecuaciones diferenciales ordinarias, producto
de la discretizacion espacial, que gobierna la dindmica de la estructura alar fueron
integradas mediante el método predictor-corrector de cuarto orden desarrollado por

Hamming. La herramienta numérica permite obtener la posicién, velocidad y
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aceleracion de los grados de libertad asociados a los nodos que resultan de la

discretizacion espacial.

Se presentaron y desarrollaron numerosos casos de estudio que ayudan a comprender
el comportamiento aerodindmico y estructural asociado a UAVs reconfigurables. Los
resultados presentados constituyen una etapa inicial en un proyecto que se viene
llevando a cabo con el fin de comprender el comportamiento aeroservoelastico de
vehiculos aéreos no tripulados con alas que cambian de forma. En total se consideraron
7 modelos de alas reconfigurables y 14 casos de estudio divididos en dos grandes grupos,

uno referido a aspectos aerodindmicos (6 casos) y otro a aspectos estructurales (8 casos).

El primer grupo de resultados brinda abundante informacion sobre el compor-
tamiento aerodindmico asociado a las tres diferentes estrategias de mutacion de alas
reconfigurables propuestas en esta tesis. En ese grupo se consideraron 3 modelos de ala
(uno para cada estrategia de mutacién) y 6 casos de estudio (dos por cada modelo). Los

resultados més relevantes son analizados a continuacion.

Con el modelo 1 de ala reconfigurable, dngulos de diedro y flecha variables, se
investigaron dos casos (casos 1 y 2) donde se obtuvo informacién sobre el
comportamiento inestacionario de las caracteristicas aerodinamicas al pasar de una
configuracion a otra para dos cinemdticas prescriptas de los angulos que describen la
mutacién (dngulo de diedro y de flecha). Se encontré que el &ngulo de ataque no afecta el
comportamiento cualitativo de las caracteristicas aerodindmicas, solo afecta el orden de
magnitud. Se ubicaron las zonas de maximo y minimo salto de presion para diferentes
configuraciones del ala. Se presentaron graficos de las sdbanas libres para varias
configuraciones donde queda en evidencia el arrollamiento de la estela desprendida
desde la punta del ala y el hecho de que la reconfiguracion del ala causa cambios en la

forma de la estela.

Con el modelo 2 de ala reconfigurable inspirado en el concepto desarrollado por
Lockheed Martin, alas plegables, se investigaron dos casos (casos 3 y 4). En el caso 3
las curvas de C; en términos de los dngulos de configuracién alar, ademés de mostrar el
comportamiento de C;, permitieron comprobar que la configuracion de méxima
sustentacion se presenta cuando el ala estd completamente extendida (f=0°), y la
configuraciéon de minima sustentacién se presenta cuando el ala estd completamente
contraida (B = 130°). Nuevamente los resultados mostraron que el angulo de ataque

s6lo afecta la magnitud de la sustentacion pero no a su comportamiento cualitativo. La
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distribucién de presion revel6 que el ala sustenta mas sobre el borde de ataque en una
zona ubicada cerca de la puntera del ala (en la regidn Rc) y esta sustentacion decrece
hasta llegar a un minimo en el borde de fuga del ala. Las evoluciones espacio temporal
de las estelas mostraron que el modelo permite captar la interaccion entre el ala y las
estelas emitidas desde los bordes filosos. En el caso 4 las curvas de C; en términos de
los angulos de configuracidn permitieron analizar la influencia de los efectos
inestacionarios sobre la sustentacion para diferentes frecuencias reducidas (k = 0.034
y k = 0.068). La cinemética prescripta para los dngulos de reconfiguracién provoco
una reduccion de sustentacion, respecto al valor obtenido en estado estacionario, cuando

0° < < 110°y un aumento de sustentacion cuando 110° < g < 130°,

Con el modelo 3 de ala reconfigurable, torsion y flexion variables, se investigaron
dos casos (casos 5 y 6). En el caso 5, se generaron curvas de C; y curvas de eficiencia
aerodinamica en funcién de los angulos de configuraciéon. Estas curvas revelaron que la
configuracién de maxima sustentacion se obtiene para un angulo de torsién ¢,=15°y
un angulo de flexién préximo a f,=0° (aproximadamente —2°), la sustentacion minima
para ¢,=0°y fo=15°, la configuracion més eficiente es la asociadaa ¢, =0y fo=—15°,
y la eficiencia aerodinamica minima es la asociada a ¢, = 15° y B,=15°. Esto permite
inferir que el incremento de sustentacion esté ligado al incremento en la torsion (@), sin
embargo para la eficiencia aerodinamica esto es a la inversa. La distribucién de presién
sobre el ala mostré que el mayor salto de presion se ubica en el centro del ala cuando no
hay torsiéon (¢,=0°), sin embargo para el caso donde hay torsion el mayor salto de
presion se ubica en el borde de ataque del ala, y la intensidad de este salto se incrementa
conforme aumente el dngulo de torsion. El salto de presion disminuye hasta llegar a un
minimo ubicado en una zona sobre le borde de fuga. En el caso 6 se realizé un andlisis
inestacionario que ayuda a comprender como varian, en el dominio del tiempo, las
caracteristicas aerodinamicas asociadas a una cinematica prescripta para los 4ngulos de
mutacién (4ngulos de torsién y flexién variables). Se observd nuevamente que el
incremento de torsion provoca un aumento en las caracteristicas aerodindmicas. La
variacién del dngulo de diedro causa una variacion en esas caracteristicas, pero su
magnitud es insignificante respecto a la variacién producida por la torsion. Para los
requerimientos de grandes cambios en las caracteristicas aerodindmicas seria
conveniente utilizar como mecanismo de mutacion la torsion del ala, sin embargo como
mostraron los resultados en el caso anterior (caso 5) esto viene acompafiado de un

decremento en la eficiencia aerodinamica.
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El segundo grupo de resultados esta referido a aspectos estructurales y ayuda a
comprender la influencia de los actuadores piezoeléctricos distribuidos sobre estructuras
elasticas. En este grupo se consideraron 4 modelos de ala y 8 casos de estudio. Primero
se estudid el caso muy simple de una viga bidimensional (2D) que no tiene actuadores
piezoeléctricos, luego se desarrollaron cuatro casos para investigar la influencia de los
actuadores piezoeléctricos sobre vigas 2D en voladizo y finalmente se presentaron los
resultados de tres casos donde se estudia una estructura tridimensional con actuadores PZT

que modela el ala de un UAV. Este grupo de resultados es analizado a continuacion.

Con el modelo 4 se verificd la correcta implementacidbn computacional del
modelo estructural analizando el caso muy simple de una viga bidimensional (2D) que
no tiene actuadores piezoeléctricos, los resultados numéricos del caso 7 mostraron

excelente concordancia con los resultados analiticos disponibles en la literatura.

Con en el modelo 5 que incluye dos configuraciones (denotadas 1 y 2) de una viga
bidimensional en voladizo discretizada en 5 elementos que incorpora actuadores
piezoeléctricos, se investigaron 3 casos (casos 8, 9 y 10). El caso 8 ayudd a comprender
la respuesta dinamica de la viga cuando los actuadores se excitan con un voltaje senoidal
cuya frecuencia de excitacion coincide con una de las frecuencias naturales de la
estructura. Los resultados mostraron que en la configuracion 1 la amplitud del extremo
libre se incrementa mas rdapido cuando la excitacion considera la segunda frecuencia
natural de la estructura, sin embargo para la configuracion 2 la amplitud del extremo
libre crece mas rapido cuando se considera la primera frecuencia natural. Esto permite
inferir que la respuesta dindmica, ante la aplicacion de un voltaje senoidal, depende de la
disposicion espacial de los actuadores. En el caso 9 la respuesta dindmica, ante un
voltaje cuya excitacion se describe mediante una entrada escaldon, mostrd que la amplitud
de vibracién para la configuraciéon 2 es mayor que para la configuracién 1. Ademas los
nodos de la configuracién 2 vibran a una frecuencia mas baja que los nodos de la
configuracion 1. Como el voltaje aplicado es el mismo, se confirma nuevamente que la
respuesta dindmica depende de la disposicion espacial de los actuadores. En el caso 10
se determin6 la deformada de la viga en estado estatico para las dos configuraciones
investigadas. La viga se deforma en el dominio donde hay actuadores piezoeléctricos,

mientras que en el resto del dominio se mantiene recta.
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Con el modelo 6, una viga bidimensional con actuadores piezoeléctricos que es
igual al modelo 5 pero discretizado en 10 elementos en lugar de 5, se investigd la
respuesta estatica para diferentes disposiciones de los actuadores piezoeléctricos. Los
resultados del caso 11 mostraron que la deformada de la estructura, depende, ademas

del voltaje aplicado, de la disposicién espacial de los actuadores.

Con el modelo 7, desarrollado para representar un ala flexible de estructura
tridimensional, se analizaron 3 casos (casos 12, 13 y 14). En el caso 12 se estudi6 la
respuesta dinamica cuando se aplica un voltaje que se describe mediante una entrada
rampa, caracterizada por un parametro “#*”, donde el voltaje crece linealmente durante
el tiempo t* y luego permanece constante. Se encontré que la magnitud del
desplazamiento transversal del extremo libre de la viga principal crece cuando 0 < <r*
con una oscilacion de amplitud muy baja y después de ¢* vibra con una frecuencia
donde predomina fuertemente el primer modo de la viga (6.53 Hz) con una amplitud
aproximadamente constante alrededor de la respuesta estatica (—0,5 mm) para la carga
final constante. La amplitud de vibracion en estado estacionario es menor conforme se
incrementa el valor 1*que caracteriza la excitacion. En el caso 13 se aplicé un voltaje
que crece desde cero hasta alcanzar un valor constante predeterminado Vns y que se
describe con una ley exponencial del tipo Vyu(1—e™') caracterizada por un pardmetro
“a” donde el voltaje crece mas rapidamente cuanto mayor es el valor de a. La magnitud
del desplazamiento del extremo libre de la viga crece en forma oscilatoria hasta quedar
oscilando alrededor de la respuesta estatica. La amplitud de vibracién es menor en el
caso en que el parametro “a” es menor. El comportamiento de los dos casos anteriores
(12 y 13) muestra que la forma en que se aplica el voltaje sobre los actuadores afecta
significativamente la respuesta dindmica de la estructura. A la hora de disefiar una
entrada de voltaje para obtener una determinada configuracidén geométrica del ala, se
debe considerar la influencia que tiene esta entrada sobre la respuesta dindmica de la
estructura alar, ya que esto puede ser decisivo para el desempefio del UAV. En el caso 14
se determiné la respuesta estatica, para 4 diferentes voltajes aplicados y se grafico la
estructura deformada en cada uno de los 4 casos, con ello se mostré que pueden ser
obtenidas diferentes formas geométricas de la estructura tridimensional empleando
voltajes apropiados. Aunque los desplazamientos obtenidos en la respuesta de la
estructura resultaron pequefios, y posiblemente los cambios en las caracteristicas
aerodindmicas también lo sean, los resultados obtenidos permiten iniciar una

investigacion sobre la respuesta estructural de un ala flexible sometida a la accion de
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actuadores piezoeléctricos. Con la aplicacion de voltajes més intensos y con el
desarrollo de dispositivos que permitan amplificar los desplazamientos se podrian
obtener cambios mas importantes sobre la estructura, sin embargo esto llevaria a la
consideracion de un modelo que permita captar las no linealidades de origen geométrico
introducidas por los grandes desplazamientos necesarios para obtener cambios

importantes sobre las caracteristicas aerodindmicas.

6.2. Trabajos Futuros

El esfuerzo llevado a cabo en esta tesis es parte de un proyecto de mayor
envergadura cuyo objetivo final es adquirir una comprensién cabal del comportamiento
aeroservoelastico de vehiculos aéreos no-tripulados con alas que cambian de forma,
inspirados en el vuelo de las aves. Para lograr ese objetivo, en una préxima etapa esta
previsto desarrollar un modelo aeroelastico de alta fidelidad que permita representar
correctamente los fendmenos no-lineales e inestacionarios asociados a la interaccién

fluido-estructura en dominios con fronteras sélidas altamente deformables.

Si bien los modelos presentados en esta tesis constituyen una sélida base para el
desarrollo del modelo antes mencionado. Con el fin de incrementar las capacidades del
modelo aeroeldstico esta previsto desarrollar un modelo estructural que considere las no
linealidades geométricas producto de los grandes desplazamientos necesarios para
cambiar significativamente las caracteristicas aerodindmicas seglin lo requieran las

operaciones llevadas a cabo por el UAV reconfigurable.

Para realizar las investigaciones referidas al comportamiento aeroservoelastico, el
modelo aeroelastico debera ser complementado con la implementacion de un sistema de
control capaz de decidir en cada etapa de una mision cudl es la configuracién optima de
las alas de tal modo de incrementar la eficiencia aerodinamica, e incluso debera ser

capaz de suprimir cualquier tipo de oscilacién no deseada de origen aeroelastico.
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