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Resumen

En este articulo se presenta el disefio de un sistema de
adquisicién de datos para analizar la dindmica de vuelo
de una aeronave radiocontrolada, asi como el andlisis, si-
mulacién y proceso de su disefio utilizando la metodologia
de Roskam (DARcorporation) y diferentes herramientas
computacionales como Winfoil.

Disefo, aeromodelo, simulacién, modelado.

Abstract

This paper presents the design of a data acquisition system
to study flight dynamics of a radio-controlled aircraft and
analysis, simulation and its design parameters using Roskam's
methodology and different computational tools like Winfoil.

Design, radio-controlled aircraft, simulation, modeling.

INTRODUCCION

Para estudiar el comportamiento de una aeronave, gene-
ralmente se considera el modelo estandar existente en la
literatura, con los parametros particulares que la caracte-
rizan, obtenidos a partir de pruebas derivadas en tlneles
de viento usando un modelo a escala de la aeronave. El
resultado es un modelo matemético lineal local, evaluado
en diferentes condiciones de velocidad del aire, altitud
y posicién (attitude), usando graficas para cada caso, y
tomando como entradas pequenas perturbaciones en las
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entradas de empuje y elevacién. Esto permi-
te determinar separadamente la respuesta
transiente y estacionaria para cada condi-
cién especifica usando tablas look-up. La
respuesta de esos modelos es muy similar
al comportamiento de una aeronave, ya que
se basan en graficos extensivos obtenidos
empiricamente.

En los ultimos afos en Colombia se ha
incursionado en el desarrollo de sistemas de
control de aeronaves no tripuladas (UAV),
asi como en su disefio, como por ejemplo
el Efigenia S/VTOL presentado en [1],
proyecto que involucra topicos en ingenieria
aeronautica y electrénica, en [2] se presenta
el proceso de diseno desarrollado por el grupo
de investigacion en Ingenieria Aeroespacial
del Universidad Pontificia Bolivariana de
Medellin (Colombia), con el fin de obtener un
aeromodelo capaz de cumplir las misiones de
ataque y vigilancia estipuladas por el concurso
internacional Design/ Build/Fly (DBF) patro-
cinado por el American Institute of Aeronau-
tics and Astronautics (AIAA), CessnaAircraft
Company y Raytheon Missile Systems, en [3]
se presenta el disefio del ala para un vehiculo
aéreo no tripulado y en [4] se presentan los
resultados del proceso de disefo del sistema
de control necesario para dar autonomia de
vuelo a un aeromodelo convencional.
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Trabajos similares a los nombrados ante-
riormente, se han realizado en Latinoamé-
rica, en [5] se desarrollé un modelo mate-
maético global no lineal para una aeronave
radiocontrolada y en [6] una herramienta
computacional para simular el comporta-
miento aerodindmico de vehiculos aéreos
no tripulados con una configuracién de alas
unidas. En este articulo se presenta el dise-
fio de un sistema de adquisiciéon de datos
para analizar la dinamica de vuelo, asi como
la descripcion del proceso de disefio de la
aeronave a escala y sus caracteristicas.

. Proceso de diseno de la
aeronave radiocontrolada

A. Parametros de diseiio

Para disefar una aeronave hay que tener
en cuenta una gran variedad de factores
para determinar su tamafio y configuracion,
entre los que se tienen: el tamano y la
potencia del motor, el tipo de desempefo;
es decir, si es un aeromodelo deportivo de
velocidad moderada y maniobrabilidad, o
uno rapido y acrobético, etc.; la planta alar
(si es eliptica, rectangular, etc.), el perfil
alar; y el peso estimado.

Fig. 1. Aeromodelo Ugly Stik

Se decidi6 construir un aeromodelo “Ugly
Stik”, ya que es uno de los més utilizados y
el més comun entre las personas que com-

Investigacion

parten esta aficién, se procedié a conseguir un prototipo
ya construido y a un experto constructor para obtener los
planos y/o las medidas apropiadas; sin embargo la conse-
cucion de los planos no fue posible, asi que fue necesario
realizar un proceso de redisefio o reingenieria partiendo
de un modelo existente, la asesoria de pilotos expertos
y la metodologia planteada por Roskam [7]. En la tabla 1
se pueden observar las especificaciones utilizadas para el
disefio de la aeronave.

Especificaciones
Dimensiones
Longitud 1.38 m
Envergadura 1.56 m
Area Alar 0.59 m*
Perfil Alar NACA 63, -015
MAC 037 m
Controles
Aler6n -25°a +30°
Elevador -16°a +16°
Timén de Cola -16°a +16°

Tabla 1. Parametros del Ugly Stik M=Metros
B.  Diseno del ala

El ala es una de las partes claves para el vuelo exitoso de
una aeronave, asi que su buen disefio es pieza fundamen-
tal porque determina muchas veces la carga util, el rango
de la aeronave, la velocidad méxima que puede alcanzar,
etc. Para lograr un buen disefo, utilizando los datos de
la tabla 1 (envergadura, perfil y &rea alar (wing span)) y
teniendo en cuenta que era un ala rectangular, se utilizé el
software Winfoil [8], que es de facil manejo. El perfil alar
utilizado es el NACA 63,-015 (Tabla | y Figura 2), es un
perfil simétrico apto para altas velocidades y acrobacias.

“TITH 999 18 o0 TIT] | 21 i e

Fig. 2. Caracteristicas del perfil NACA 63,-015
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Winfoil permite la obtencién de los planos, que luego de
ser impresos, deben reproducirse en el material a utilizar;
para este caso en particular, la estructura del ala fue fa-
bricada en balso e icopor.

Thckness : 14,93 X ot 35 % Chord - Camber : 0 % 2t 0 % Chord
Rib 1 of 4 - Choed : .38 Metres

0 20 W 4 S 6 7 8 S 100
Fig. 3. Plano de perfil alar

El procedimiento de construccién fue realizado por
personal experto, ya que cualquier error en el corte de
los materiales ocasiona imperfecciones en la aeronave,
repercutiendo en el desempefio y la dindmica. Entre las
consecuencias estan la pérdida de tiempo, en el caso
de que la aeronave no vuele; ademés segun algunos ae-
romodelistas, la mala construccién es la causante de la
mayoria de los accidentes, teniendo no solo la perdida de
la estructura, sino también en el equipo (motor, receptores,
etc.), obviamente generando pérdidas econémicas.
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Fig. 4. Ala Disefada

En la figura 4 se puede observar, en resumen los datos
de disefo, la aplicacion permite el célculo automatico del
area, AR, y la cuerda media aerodindmica.

Fig. 5. Diseio del ala en 3D

El mismo procedimiento realizado en la
seccion anterior se hace para el diseno de
la cola vertical y horizontal. La cola fue he-
cha de madera, ya que el tamano del perfil
(figura 6) lo permitia.

Fig. 6. Caracteristicas del perfil NACA 0006

Hib 1 ol & - Chand ; 3 Mabma

Fig. 7. Perfil NACA 0006

En las figuras 8 y 9 se puede observar las
dimensiones y caracteristicas principales de
la cola vertical y horizontal.
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Fig. 8. Diseiio de la cola vertical
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Fig. 9. Diseio de la cola horizontal

Il. Analisis, simulacion
y modelado de los
parametros de diseno de
la aeronave

Una vez disefiada la aeronave hay que
modelar y simular su comportamiento; es
decir analizar cémo es la sustentacion, la
resistencia, el empuje, etc. De acuerdo a las
condiciones para las cuales estara expues-
ta. Hay que hacer énfasis en ésta parte y
aclarar que no se realiz6 ninglin modelo ma-
tematico para modelar el comportamiento
de la aeronave, solo se utilizaron herramien-
tas computacionales como Winfoil, Matlab,
Advanced Aircraft Analysis (AAA)[9], etc.
gue permiten modelar y simular para mejo-
rar el disefo y observar el comportamiento
de la aeronave bajo algunas circunstancias
que se explicaran mas adelante.

Investigacion

A. Coeficientes de Sustentacion y Resistencia

Una vez seleccionado el perfil y disefiada el ala, se
pueden determinar los coeficientes de la fuerza de sus-
tentacién; y graficarlos en funcién del &ngulo de ataque
(figura 9), ya que este gréfico es muy importante en el
disefio de una aeronave.
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Fig. 10. C, en funcion del angulo de atague

Como se observa en la figura 9, para los diferentes nu-
meros de Reynolds, se tiene que la aeronave podria volar
con angulos de ataque entre 0y 13° antes de entrar en la
condicién de pérdida (stall).

Elvalor de C, .., depende de la curvaturay un poco del
espesor del perfil. Es decir, si un perfil es muy delgado o
muy grueso, tienen la tendencia a tener bajos coeficientes
de sustentacién.

Si se observa la figura 10, se podra entender mejor la
condicién de pérdida, ya que a partir de los 14° ocurre éste
fendémeno, debido a los vértices que se generan en el perfil,
como consecuencia pierde sustentacion [10].
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Fig. 11. Coeficientes de sustentacion del perfil NACA 63-015 en
funcion del angulo de atague
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Se puede dibujar la curva de C, en funcion de C, que
se denomina polar, para varios niumeros de Reynolds, y
se representa en la figura 11.

Polar (Cl Vs.Cd) for NACA 63-015 Airfoil

17 b

Fig. 12. Curva polar

Un valor muy importante en la dindmica de una aeronave
es el del cociente C—L , llamado fineza, y que se representa
por f. D

Cuando se vuela con mucho angulo de ataque por ejem-
plo 14°, se sabe que C, tiene un valor elevado; con un
angulo de ataque pequefio, 3°, C, seria pequeno (figuras
11y 12), luego a cada punto de la polar le corresponde
un éngulo de ataque.

Un punto muy interesante para la dindmica de la aerona-
ve es aquel en que el valor de —-=/ es maximo, para ello
debera ser méaxima la tangente desde el origen a la curva.
Es mas facil observar éste punto si se grafica el cociente
en funcién del angulo de ataque (figura 12).

Como se puede observar el angulo de ataque al cual se
consigue fineza maxima es fijo, en este caso 6°. Este valor
de la fineza maxima es importante para algunos problemas
de la dinamica como son el méximo alcance, el angulo
minimo de descenso sin potencia (planeo), etc [11].
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] ] ®
Angulo de Atasqus (0}

Fig. 13. Polar NACA 63-015 en funcion del angulo
de atague

Determinar el tamafo apropiado de la cola
vertical es importante para una adecuada
estabilidad estatica para una aeronave
configurada convencionalmente.

Vertical Tall MAC

Fig. 14. Relacion entre las dimensiones de Ia cola
vertical

Elvalor Lv es la distancia desde un cuarto
de la MAC (cuerda media aerodinamica)
al centro de gravedad de la aeronave. El
valor Vv es el coeficiente de volumen de la
cola vertical. Entre més alto sea éste valor,
mas alto es el grado de estabilidad en yaw.
Aeronaves ligeras tienen un valor de 0.04.
El rango préactico esta entre 0.03 y 0.06.
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Fig. 15. Relacion volumen de la cola vertical
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Para el prototipo utilizado se tiene un area
de la cola vertical de 488,46 cm?2

El eje Y de la grafica es el area requerida
de la cola vertical. El eje X es la proporcién
de el érea del ala y Lv. Entre més alta sea
esta proporcién menos area de cola vertical
se requiere para un coeficiente de volumen
de cola vertical dado i.e.; una cola vertical
alejada del centro de gravedad de la aero-
nave tiene mas efecto que una cola pequena
cerca al centro de gravedad.

Asi como la cola vertical tiene gran impor-
tancia en la estabilidad estatica, también
la cola horizontal lo hace. El valor Lh es
la distancia desde el cuarto de la MAC al
centro de gravedad de la aeronave. El valor
Vh es el coeficiente del volumen de la cola.
Entre mas alto sea este valor, mas alto es
el grado de estabilidad en pitch. Aeronaves
ligeras tienen un valor tipico de 0.5. El rango
practico esté entre 0.3y 0.6.

é 7
Horizontal Tail MAC

Fig. 16. Relacion entre las dimensiones de la cola
vertical

Eleje Y de la figura 16 es el area de la cola
horizontal requerida. El eje X es la relacién
del Lh y la MAC. Entre méas alta sea esta
relacion menos &rea de cola horizontal se
requiere para un coeficiente de volumen de
cola horizontal dado i.e.; una cola horizon-
tal sobre una linea alejada del centro de
gravedad de la aeronave tiene mas efecto
gue una cola del mismo tamano cercana a
el centro de gravedad.
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Fig. 17. Volumen de la cola horizontal

La utilidad mas directa del numero de Reynolds, es la
prediccion de la resistencia de friccion de una superficie.
El punto de transicién entre el flujo laminar y el turbulento
tiene lugar a una cierta distancia del borde de ataque.
Experimentalmente se ha observado que dicho fenémeno
depende no solo de la velocidad del fluido, sino también
de la viscosidad. La expresion caracteristica del nimero
de Reynolds introduce un parametro adimensional que
combina tanto velocidad como viscosidad asi:

vl

RN = — M
n

Donde:

v : Velocidad,/ : distancia al borde de ataque, n: Coefi-
ciente cinematico de viscosidad.

El RN puede ser interpretado como el cociente entre
las fuerzas de inercia, y las fuerzas de viscosidad, si su
valor es pequeno, significa que predominan las fuerzas de
viscosidad; si es grande, los efectos predominantes son
los de inercia [11].

Es posible modelar y determinar su distribucién a lo
largo de la envergadura o la cola utilizando herramientas
computacionales (Winfoil).

00000

400000 P
i, Sl 3
Reymelds  ypgn0n 2
Humbe
() 200000
100000 :H-.

0 |
| 1 1 1
Sparwase Fib Posibions

Fig. 18. Distribucion del RN a lo largo de Ia envergadura del ala
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En las figuras 18 y 19 se puede observar que la distribu-
cion del RN a lo largo del ala es uniforme, debido a que el
alay la cola horizontal es rectangular, como se mencioné
en (1), el RN depende de la velocidad, la cuerda y el co-

eficiente de viscosidad.
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Fig. 18. Distribucion del RN a lo largo de Ia cola horizontal

Al contrario de lo sucedido con la cola horizontal y el
ala, el RN no es uniforme, obviamente la cola vertical es
trapezoidal, lo que implica un cambio en la cuerda de la raiz
y la punta, como se analizd en las secciones anteriores,
generando un cambio en la distribucion del RN [7].
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Fig. 20. Distribucion del RN a lo largo de la cola vertical

También es posible obtener los valores del nimero de
Reynolds en el ala para diversas velocidades (figura 21);
como el coeficiente cinematico de viscosidad es depen-
diente de la densidad del aire, y asumiendo que la aeronave
volaré a una altitud constante de 100 metros.
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Fig. 21. Niimero de Reynolds para diferentes velocidades sobre el ala

lIl. Instrumentacion

Con el propésito de analizar la dindmica
de vuelo de la aeronave radiocontrolada se
desarrollaron cuatro tarjetas independien-
tes, la primera es el sistema electrénico
de adquisicién de datos, la segunda, es la
unidad inercial de medida (Gyro board), la
tercera, sistema de datos aéreos (air data
system), y la cuarta, el sistema de entradas
de control (control inputs) 6 entradas del
piloto (pilot inputs), muy importante a la
hora de hacer un estudio completo para
una aeronave, ya que se puede corroborar
la accién del piloto y la respuesta del avion.

Este sistema recolecta los datos del trans-
misor R/C para todas la entrada de control
que realice el pilot. Se disend usando un
microcontrolador PIC18F442 para medir el
ancho de pulso enviado por los servos. En
la Figura 22 se puede observar el diagrama
en bloques del sistema disenado.

Pitch

Fidaka

k5232
Inbeiface

PIC18F442

Fig. 22. Diagrama de blogues del sistema
electrénico de entradas de control

Cada canal representa los comandos
realizados por el piloto, es decir, en el com-
putador se grafica cada movimiento de los
mandos del transmisor, como el elevador,
el timén de cola, los alerones y la potencia.
A pesar de que la lectura en el computador
es la medida del ancho del pulso, es posi-
ble realizar una equivalencia a grados, de
acuerdo a la deflexion de los alerones, el
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timon y el elevador (ver tabla 1). La sefal
PWM que proviene del receptor ingresa al
microcontrolador, quien la detecta y activa
el contador, una vez la sefal ha entrado en el
flanco descendente, el contador se inactiva
y entrega el valor via RS-232 al computador.

Es uno de los sistemas mas importantes,
y también de gran dificultad debido a que
tener los datos del vuelo de la aeronave es
uno de los aspectos mas significativos de
cualquier proyecto de investigacién en el
area. Sin datos, no hay bases para cualquier
afirmacién que se haga sobre el desempeno
y la dindmica de la aeronave.

Este sistema, es una tarjeta indepen-
diente que consta de un microcontrolador
PIC18F442 que utiliza cinco canales A/D,
una memoria serial, para almacenamiento, y
un conector para la transmisién de los datos
al computador via RS-232. El diagrama en
bloques del sistema se puede observar en

la Figura 23.
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Fig. 23. Diagrama de bhloques del sistema de
adquisicion de datos

Donde A y A, representan la aceleracion
(medida en g) en los ejes X e Y respectiva-
mente; G, Gy y G,, representan la velocidad
angular en sus respectivos ejes, 6 en los
movimientos de la aeronave, roll (g), pitch
(p) y yaw (n).

Los datos andlogos entran a la tarjeta a través de co-
nectores. Se decidié hacer un sistema modular que per-
mitiera la facil extraccion de las tarjetas para recuperar
posteriormente los datos de vuelo y adquirir los datos en
el computador.

Fig. 24. Prueha del sistema de adquisicion de datos y la Gyro Board

En la Figura 24 se puede observar el sistema de ad-
quisicion de datos y la unidad inercial de medida (Gyro
Board) disenados. Desde el disefo inicial se opt6 por la
modularidad, para facilitar el reemplazo o actualizacién
de componentes.

La memoria EEPROM, es de poca capacidad (512 Kbits),
por lo que con tanta informacion, esta se llena rapidamen-
te, sin embargo, se lograron datos confiables, aunque con
vuelos de poca duracion.

Este sistema, como su nombre lo indica, se encarga de
adquirir la altitud, velocidad del aire y la aceleracién. Esta
tarjeta consta de un sensor de presién absoluta, de presién
diferencial y un acelerémetro de dos ejes. En la Figura 25
se puede apreciar un diagrama en bloques del sistema.
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Fig. 25. Diagrama de hloqgues del sistema de datos aéreos
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D. Software para la adquisicion y
procesamiento de los datos

El software de adquisicién de datos se realizé en Lab-
view. Procesa los datos enviados via RS-232, los alma-
cena en un archivo (vector-tiempo), para ser analizados
posteriormente y los despliega en pantalla por medio de
graficas de tiempo. En la Figura 26 se puede observar una
grafica del software en una prueba de campo.

Fig. 26. Software de adquisicion de datos Labview

En la Figura 27 se observa el diagrama de bloques
del software disefiado en Labview. Este se encarga de
convertir los valores del ADC, en las variables a utilizar,
como es el caso de la altitud, velocidad del aire y velocidad
angular. El acelerémetro no requiere ningun ajuste, ya que
el valor en voltios entregado por el sensor, equivale a las
g's a medir.
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Fig. 26. Software de adquisicion de datos Labview

IV. Analisis y discusion de
resultados

Se hizo una primera prueba, con el objeti-
vo de verificar el estado de la construccion
y la calidad de los materiales y realizar los
ajustes necesarios. Este vuelo fue exitoso,
aungue se tuvo un pequeno incidente con
la hélice en el momento de aterrizar, que
provocé su ruptura. El comportamiento
en general de la aeronave fue aceptable
y se detect6é que estaba un poco pesada
de nariz, problema que se solucioné facil-
mente ajustando los pesos de algunos de
sus componentes sin afectar su centro de
gravedad (CGQG).

En las pruebas siguientes se verificaron
los sistemas electronicos disefiados. Como
se puede observar en la Figura 28 se pro-
b6 el sistema de entradas de control y el
software desarrollado, con muy buenos
resultados.

Alprones
Elawadar
o Rudder
754 . sl |
o
LB
o | | |
a | " me il [
5 o i'll'l'l'l‘ " I| I.III1I""H I.Imlfﬂ
- I il
% - g L i
ﬁ:‘ I" L R .ll "'Irll'l!
- '
&Y -
Frep
B L]
b T T T T T
o S 5 75 100
Thempoa (5]

Fig. 28. Resultados del sistema de entradas de
control

La secuencia de vuelo desarrollada con-
sistié en realizar un take-off (despegue)
desde la pista a 1737 metros sobre el nivel
del mar y ascendiendo en forma constante
con una exigencia en el acelerador del motor
del 100%. Posteriormente se procedi6 a virar
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por la derechay continuar ascendiendo hasta
alcanzar la altura de crucero con el propdsito
de realizar en ésta seccion un vuelo recto y
nivelado. En general, una vez alcanzada ésta
altitud se describié un patrén de vuelo con
forma eliptica, y en éste se adquirieron datos
de aceleracién lineal (Ax, Ay) [g], velocidad
angular (p, g, r) [grad/s], velocidad del aire
(v) [m/s]y altitud (z) [m].

En el siguiente segmento se realizé un
viraje de aproximadamente 90 grados finali-

.
1

zando el tramo de cola, denominado segmento con viento
de costado sobre el cual se continudé ascendiendo hasta
alcanzar una altitud preestablecida (altitud de crucero)
punto en el cual se vird a la derecha aproximadamente
otros 90 grados ingresando en lo que se ha denominado
tramo con viento de cola, en este tramo se realizaron dos
pruebas. La primera, la medicién de los parametros de
aceleracion lineal, velocidad angular, altitud y velocidad del
aire intentando mantener constante la altitud y la velocidad
de la aeronave. De esta primera prueba se pudo captar
los datos correspondientes mediante la instrumentacion
a bordo.
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Fig. 31. Velocidad del aire
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Fig. 32A. Velocidad angular en
pinch (aeronave estahle)

En las figuras 32A, B y C se puede ver los datos de
la velocidad angular de la aeronave en pitch, roll y yaw;
mostrando como es el comportamiento de la aeronave en
crucero (estable), dicho comportamiento demuestra que a
pesar de que el piloto hace lo posible por mantener la ae-
ronave estable, ésta presenta variaciones considerables.

La segunda prueba consistié en realizar mediciones de
altitud, velocidad del aire y aceleracion lineal, pero alre-
dedor de una maniobra de viraje en la cual se mantuvo
constante la altitud. Esta operacién de viraje se realizé
alcanzando una trayectoria proyectada a 90 grados con
respecto a la anterior con lo que se ingresa al segmento
denominado tramo de base. Observando las figuras 29, 30

Fig. 33A. Vista superior del
sistema de entradas de control

T
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Fig. 32B. Velocidad angular en
roll (aeronave estahle)
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Fig. 32C. Velocidad angular en
yaw (aeronave estahle)

y 31 durante el tiempo comprendido entre
15 y 20 segundos muestran el comporta-
miento en el viraje.

En las figuras 29, 30 y 31, durante el
tramo de tiempo correspondiente de 20 y
45 segundos, se realizd una prueba en la
que se sometié a la aeronave a cambios
bruscos de altitud y velocidad. Nuevamente
se midieron los parametros anteriormente
mencionados. En ésta seccién se incluyé
también la maniobra de viraje analizdndola
ante cambios de altitud y velocidad.

Fig. 33B. Prueha del sistema de
entradas de control

En las figuras 33Ay B se presenta el sistema de Entradas de Control, en uno de los vuelos de prueba.

CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

En general, el comportamiento dindmico de la aeronave
fue aceptable, ya que hay varios factores que influyen en
la estabilidad; como la accién del piloto, la velocidad de la
aeronave, etc. Para poder realizar un estudio aerodinamico
mé&s exhaustivo sobre la aeronave es necesario usar un

tunel de viento y procesamiento de datos
mas avanzados para desarrollar un modelo
dindmico de la aeronave.
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A partir de los datos obtenidos y reco-
lectados durante las maniobras de prueba,
como trabajo futuro se puede desarrollar
un proceso de regresion como el ARMA en
Matlab y representar la dindmica. Usando
andlisis de regresién, se puede obtener un
modelo dinamico de la aeronave.

El sistema disefado permitié concluir,
que pese a la habilidad de los pilotos, es
necesario desarrollar un sistema electrénico
de control que permita generar estabilidad
en la aeronave.
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