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The design and implementation of a autonomous navigation and control system
for UAV, mandates simulating the system before in-flight testing. These simulations
require a computational model of the aircraft, that can be obtained from the
computation of aerodynamic parameters such as the drag polar. In this paper we
present the identification of these parameters using two methods: one by flight
testing techniques; the other by a combination of semi-empirical methods and
computational fluid dynamics, dubbed the hybrid method. The hybrid method,
which produces a parabolic polar drag, had the same qualitative trend compared to
experiments. However, a detailed analysis of the parameters that shapes the polar
drag, had significant differences, particularly in the parasite drag. This is probably due
to propeller effects, low Reynolds Number and limitations of the piloting technique.

Drag polar, flight testing, parasite drag, UAV, VLM

Para el disefio e implementacion un sistema de navegacion y control automatico de
vehiculos aéreos no tripulados o UAV, es necesario simular el sistema antes de probarlo
en vuelo. Dichas simulaciones requieren un modelo computacional de la aeronave, el
cual requiere del conocimiento de parametros aerodindmicos, siendo uno de los mas
importantes la curva polar de arrastre y sustentacién. En este articulo se presenta la
caracterizacion de estos parametros a traves de dos métodos: uno experimental a
través de técnicas de vuelos de prueba; otro a través de la combinacién de simulacién
computacional de fluidos y técnicas semiempiricas, denominado método hibrido. El
método hibrido, el cual produce resultados de una curva parabdlica, tuvo la misma
tendencia cualitativa de los resultados experimentales. Sin embargo, un andlisis mas
detallado de los pardmetros que controlan la forma de la curva revelaron diferencias
significativas, sobre todo en el arrastre parasito, probablemente debido a los efectos
de la hélice, el bajo nimero de Reynolds y limitaciones de la técnica de pilotaje misma.
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Como parte del ciclo de disefio de aeronaves, tripuladas y no tripuladas, la prediccion
de pardmetros aerodinamicos tales como las curvas polares de sustentacion y arrastre
o “polar drag”, asi como el coeficiente de sustentacion maximo, eficiencia de Oswald,
entre otros, es indispensable. Sobre la base de estas, se pueden hacer estimaciones
del desempefio del avién mismo tales como alcance, maxima velocidad, autonomia,
desplome, entre otras (Anderson, 2008). En adicién, las relaciones de arrastre y sus-
tentacién permiten utilizarse como base para simulaciones por computadora para el
disefio de sistemas de control automatico. La determinacion de las polares para un
prototipo de escala completa puede llevarse a cabo en tuneles de vientos gigan-
tescos para este fin, tal como el legendario “National Full Scale Wind Tunnel” de NASA.
No obstante, esto implica costos y disponibilidad no aceptables para los fabricantes.
Debido a esto, se han desarrollado otras alternativas incluyendo métodos semiempiri-
cos, simulaciones de dindmica computacional de fluidos o CFD (Raymer, 2006; Hoerner,
1958). Independientemente del método empleado para el cdlculo preliminar de las
variables de desempefio, es mandatorio validar a través de experimentacion en vuelo
(Kimberly, 2003). Los vuelos de prueba son una alternativa a la utilizacién de tuneles
de viento vy, a diferencia de éstos, se pueden experimentar y tomar datos dindmicos
no posibles de determinar en un tinel de viento.

Para una aeronave subsoénica, tales como la vasta mayoria de los aeroplanos no
tripulados (6 UAV por sus siglas en inglés) de tamafo pequefio (masa menor que 22 kg),
las fuerzas de arrastre se producen principalmente debido a la resistencia parasita y
la resistencia inducida por la sustentacion. El primero estd influenciado principalmente
por el rozamiento de superficie, resistencia de interferencia y la resistencia de forma,
mientras que el Ultimo es proporcional al cuadrado del coeficiente de sustentacién. Por
simplicidad matematica, el modelo de las curvas polares de sustentacién y arrastre
utilizado en este proyecto es del tipo pardbola simétrica, tal como se describe en la
ecuacion (1).

Cp = Cp, + KC? (1)
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De aqui, C,, es el coeficiente de arrastre, descrito como el cociente entre la fuerza
de arrastre y el producto de la presiéon dindmica y el drea de referencia, C, es la
resistencia pardsita, C; es el coeficiente de sustentacion (o el cociente entre la fuerza
de sustentacién y el producto de la presion dindmica y el 4rea de referencia), y K es
una constante de proporcionalidad, conocida también como factor de arrastre inducido
debido a la sustentacién, definida mediante la ecuacidon ecuacion (2).

K =1/neAR (2)

En la ecuacion (2), e es el factor de eficiencia de Oswald, el cual considera los efectos
tridimiensionales de la distribucion de las fuerzas de sustentacion a lo largo del ala y
el cambio de resistencia parasita debido a los cambios del dngulo de ataque, y AR es
la relacion de aspecto, generalmente definida como.

AR =b*/S (3)

donde b es la envergadura de la aeronave, y S es el area de referencia, tipicamente Ia
superficie alar.

En esta seccidon se describe la instrumentacion utilizada, asi como los métodos de
prediccion de la curva polar de arrastre y sustentacion.

2.1. La Aeronave

Se utilizé un UAV disefiado y contruido en la Universidad Tecnolégica de Panama (UTP)
bautizada como el APY24 (Figura 1). Esta aeronave es un componente para el desarrollo
de un sistema de medicion de turbulencia atmosférica. El APY24 mide 2.5 m de largo
y tiene una masa total de 1.75 kg. La aeronave se lanza de forma manual y aterriza
sobre su panza, por lo que la operacion solo requiere de un observador (spotter) y un
piloto.

2.2. Instrumentacion de Abordo

Para medir la velocidad de descenso, asi como la velocidad con respecto al aire y otras
variables dindmicas se utilizé un sistema de mediciones inerciales o IMU por sus siglas
en inglés. Este sistema puede utilizarse como un piloto automatico, caracteristica que
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no fue explotada los experimentos descritos en este articulo. Los sensores de abordo
incluyen giroscopios, acelerémetros, magnetémetros, barémetro, medidor de veloci-
dad del aire basado en presion diferencial y un receptor de Sistema de Navegacién
Satelital Global (GNSS).

Figura 1: UAV APY-24. En el morro de la aeronave se encuentra instalado un sistema de tubo de Pitot para
mediciones de velocidad del aire.

2.3. Prediccion de Parametros de Desempeiio

A fin de predecir la curva de arrastre y sustentacion se necesitan calcular dos pardmet-
ros: el coeficiente de resistencia pardsita 6 C,,, y el factor de arrastre inducido debido
a la sustentacién o K. Para el primero se utilizé el método de adiciéon de componentes,
mientras que para el sequndo se utiliz6 el método numérico “Vortex Lattice Method” o
VLM. Debido a la combinacién de estos métodos, semiempirico y numérico, se denom-
ina de ahora en adelante como el “método hibrido”.

2.3.1. Método de Adicién de Componetes

En este método (Raymer 2006, Hoerner 1958) por cada componente del aeroplano se
estima un coeficiente de rozamiento los cuales se afiaden de acuerdo con la ecuacién
(4)-
CDO _ Z CfiQig'FiSwet—i + CDmisc (4)
ref
Para las alas, el empenaje y el fuselaje se calcula primero un coeficiente de placa
plana equivalente o C,. Acto seguido, se toman en consideracion los efectos de inter-

ferencia entre componentes (Factor Q) y el aporte del coeficiente de arrastre debido
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a la presién, ocasionado por separacion de la capa limite (Factor de forma o FF). El
producto de estos tres factores en conjunto al area mojada provee la estimacion del
area pardasita. El cociente entre esta area parasita y el area de referencia del aeroplano
provee el coeficiente de arrastre de cada componente. Esto estd considerado en el
primer término de la ecuacion (4). El resto (Cp,,;;.) tomo en consideracién la contribu-
cion de otros componentes tales como tren de aterrizaje, hélice y antenas.

2.3.2. Método numérico VLM

Se utiliza XFLR5 (XFLR 5 v6.02 Guidelines 2014) para estimar los pardametros de arrastre
inducido, el programa utiliza el método numérico “vortex lattice method” o VLM. Este
método contiene un algoritmo el cual es un método numérico ampliamente utilizado
para la prediccion de sustentacion y arrastre inducido (Katz y Plotkin, 2001). VLM mod-
ela una distribucion de vértices 6 torbellinos en dos direcciones, paralelo a la cuerda
y la otra a la direccién de la envergadura, permitiendo determinar la distribucion de
presiones en la superficie y por lo tanto las fuerzas producidas por la distribucién.
Este método tiene la ventaja de poder modelar alas con formas mds complejas, en
comparacién con otros métodos como la linea de sustentacién de Prandlt ¢ LLT. En
la figura 2 se puede apreciar el resultado del modelo de las superficies generadoras
de sustentacion (Alas y empenaje). Se excluyo el fuselaje ya que generalmente el
modelado del fuselaje en XFLR5 produce resultados cuestionables.

Figura 2: Simulacién del UAV APY24 en XFLR5 mediante el método VLM. Los colores cdlidos indican zonas
de baja presion.

Se simuld el APY24 a angulos de ataque que variaron desde -15° 3 15°, el cual es el
rango tipico de valores esperados durante las etapas de vuelo. XFLR tiene la capacidad
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de predecir el arrastre inducido, asi como el coeficiente de sustentacion a diferentes
angulos de ataque. También, si se desea, se puede predecir parte del arrastre viscoso
o pardsito aportado por las alas y el empenaje. Por estas capacidades es posible deter-
minar, mediante regresién numérica de los resultados, el factor de arrastre inducido
debido a la sustentacién o K.

2.4. Vuelos de prueba: Maniobra diente de sierra

Con el proposito de comparar los resultados de las prediccidones hechas por el método
hibrido, se realiz6 una campaiia de vuelos de prueba donde se ejecutaron maniobras
de de planeo, sin propulsion, para la obteniciéon de datos experimentales. Esta técnica
de vuelo se permiencuentra documentada en |a literatura de vuelos de pruebas para
aeronaves tripuladas

2.4.1. Maniobra Diente de Sierra

La maniobra diente de sierra es un método de vuelo de prueba disefiado para car-
acterizar el desempefio de ascenso y planeo de la aeronave (Kimberlin 2003). Esta
técnica consiste en una serie alternada de segmentos de ascensos y descensos, cada
uno con una velocidad distinta, pero constante para cada segmento. En particular, los
segmentos de descensos sirven para estimar el 3angulo de descenso y el coeficiente
de arrastre parasito. Los segmentos de ascensos son Utiles para determinar la mejor
velocidad de ascenso, pero esto no fue considerado en este articulo.

Realizando un diagrama de cuerpo libre durante el descenso o planeo (Figura 3), se
puede determinar el coeficiente de arrastre C,, y el de sustentacién, C,, a partir de las
ecuaciones (5) y (6)

cosy
C, =2W

L »SV2 (5)

2Wseny
Cp=——"—"7— 6
D pSV2 ( )

| AH
y=sen ' BH )

La ecuacion (7) sugiere que, para la determinacién del angulo de descenso y, se
requiere medir el intervalo de tiempo de tiempo At, la diferencia de altitud AH vy
la velocidad con respecto al aire V. Para obtener estas variables se propusieron dos
técnicas, una mediante el uso del altimetro barométrico a bordo del UAV en conjunto
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Figura 3: Maniobra diente de sierra a) Diagrama de cuerpo libre en el planeo c) Fase de descenso en
ejecucion. La imagen fue tomada de la pelicula filmada en tierra,

con el tubo de Pitot, Ia otra mediante el uso de un receptor de Sistema de Posi-
cionamiento Global o GPS. El primer método se implementé con uso del IMU el cual
tiene internamente los sensores de presién que permiten la deteccion de la presion
barométrica (Altimetro) y diferencial (Para el tubo de Pitot). El otro método, el cual se
espera que funcione en ambientes con poco viento, utlizando un receptor de Sistema
de Posicionamiento Global o GPS. El GPS puede proveer informacién de la velocidad
en tres dimensiones. Cabe sefalar que el IMU tiene una memoria no volatil y un reloj
de tiempo real. Esto permite registrar cronolégicamente tanto los datos del altimetro
y del tubo de Pitot como los del GPS.

Luego de procesar los datos experimentales, éstos se graficaron para compara los
métodos de obtencién del dngulo de descenso y a través de dos instrumentos dis-
tintos. La figura 4-a representa los resultados experimentales obtenidos mediante
los datos del tubo de Pitot y altimetro, mientras que la y 4-b los de GPS. Ambos
métodos produjeron coeficientes de arrastres mayores que los predichos por el método
hibrido. En general todos los métodos siguen el patrén esperado, a mayor coeficiente
de sustentacién, mayor arrastre inducido.
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Figura 4: Comparacién de polares predichas con el método hibrido y datos experimentales obtenidos a
través de: a) Sistema Pitot - estatico b) Sistema GPS.
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TABLA 1: Pardmetros de la curva polar de arrastre y sustentacion

PARAMETRO METODO HIBRIDO EXPERIMENTAL gy periMENTAL GPS
(Pitot-Altimetro)
K 0.06 50 Demasiada dispersion
%4 035 de datos
€ 0.71 0.83
Coo 0.0273 0.017

La tabla 1 presenta los resultados de los calculos de los pardmetros de la polar de
arrastre y sustentacion mediante diferentes técnicas. Cabe sefalar que se decidié no
intentar regresion alguna de los datos del GPS ya que la dispersion de datos es severa,
y los resultados de cualquier extrapolacién pudiese ser cuestionable.

La regresion de los datos experimentales por el método Pitot-altimetro produjo
resultados similares en cuanto al factor K y la eficiencia de Oswald e, no asi en el
arrastre parasito.

Cualitativamente, la forma de las curvas segun el método hibrido y regresién de datos
experimentales produjeron resultados diferentes. La curva polar obtenida mediante
el método hibrido produjo coeficientes de arrastres inferiores las técnicas experimen-
tales. Cuantitativamente la diferencia entre la resistencia parasita fue de 38%, mien-
tras que la diferencia entre los coeficientes de arrastre debido a la sustentacion fue
entre 14%. Estas diferencias pueden ser atribuidas, en parte, a los efectos de la planta
de propulsion. A pesar que el control de motor (Throttle) estaba en su posicién minima,
es muy probable que haya estado generando arrastre del tipo molinete, creando asi
aumento significativo de la resistencia parasita, pese a que este efecto fue tomado
en consideracion en el método hibrido. Otras fuentes de error fueron productos de
errores humanos, del cual pudiese atribuirse las técnicas de pilotaje del aeroplano. A
diferencia de un aeroplano de escala completa, en donde se pueden ver las lecturas
de velocidad, un UAV se vuela en linea visual y de forma manual, por lo que mantener
la misma velocidad de descenso es muy dificil. Por otra parte, el error debido a las
limitaciones de la instrumentacién, condiciones ambientales con vientos y turbulencia,
dificultades para la estimacion de la densidad pudieran ser otros factores que afectaron
los resultados empiricos. Por su parte, el método hibrido es una aproximacién que
produce resultados razonables para altos nimeros de Reynolds (mayores que 10°)
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para la cuantificacion de la resistencia parasita, un parametro indudablemente dificil
de obtener.

Pese a que se utilizo el GPS como alternativa para la estimacion de los parametros
de descenso, los resultados produjeron mayor variabilidad, probablemente debido a
que este mide la velocidad con respecto a tierra y no con respecto al aire.

La estimacion de las curvas polares de arrastre y sustentacion, descrita en este articulo,
fue basada en métodos empiricos e hibridos. Los resultados fueron similares en la
tendencia, mas no asi en los valores numeéricos, en especial, el arrastre parasito. El
método hibrido, el cual utiliza VLM y el método de adiciéon de componentes, resultaron
en la tipica tendencia casi parabdlica de Ias curvas polares de sustentacion y arrastre.
Las discrepancias entre uno y otro método probablemente atribuidas a efectos de la
hélice, vientos, errores de la densidad, nimero de Reynolds y otros.

Como ampliacién en esta técnica, se propone la puesta en marcha de un sistema
de manutencién automatica de la velocidad utilizando las capacidades del piloto
automatico. De esta forma se espera minimizar los errores de las técnicas de pilotaje.
Mayores datos, sobre todo a altas velocidades de descenso, donde se espera que
el coeficiente de sustentacion sea menor, pudieran producir mayores datos en las
regiones cercanas al valor de resistencia parasita solo (es decir mdas cercano al origen

de la curva polar)
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