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RESUMEN

Las pruebas de modelos aerodinamicos en tuneles de viento se pueden dividir en
dos grandes grupos: pruebas estaticas y pruebas dinamicas. En las pruebas
estaticas se miden fuerzas y momentos generados por el flujo de aire sobre el
objeto sélido que se prueba (perfil alar, ala, aeronave de ala fija, aeronave de ala
rotatoria, etc.). Esta informacibn es relevante para caracterizar
aerodindmicamente al objeto. En las pruebas dindmicas se miden
desplazamientos angulares y lineales para tratar de caracterizar el movimiento del
objeto. En el caso de pequefnos desplazamientos se puede obtener una
representacion dindmica lineal, esta caracterizacion arroja las derivadas de

estabilidad y control.

Tanto para la experimentacion estatica como la dinamica, es necesario contar con
bancos de prueba que permitan la correcta recoleccion de las mediciones
obtenidas a través de sensores o transductores [1]. En el presente trabajo se
reporta el desarrollo de un banco de pruebas que permite la aplicacion de dobletes
estandarizados [2] para estudiar la dinamica longitudinal, lateral y direccional de
un Micro-VANT dentro de tunel de viento.



1. INTRODUCCION

1.1. DESCRIPCION DEL PROBLEMA

Las pruebas de tunel de viento se pueden dividir en dos grandes grupos: pruebas
estaticas y pruebas dinamicas. En las pruebas estaticas se miden fuerzas y
momentos generados por el flujo de aire sobre el objeto sélido que se prueba
(perfil alar, ala, aeronave de ala fija, aeronave de ala rotatoria, etc.). Esta
informacién es relevante para caracterizar aerodinamicamente al objeto. En las
pruebas dinamicas se miden desplazamientos angulares y lineales para
determinar las caracteristicas dindmicas del cuerpo estudiado. En el caso de
pequenos desplazamientos se puede obtener una representacion dinamica lineal,
esta caracterizacion arroja las derivadas de estabilidad y control.

Tanto para la experimentacion estatica como la dindmica, es necesario contar
con bancos de prueba que permitan la correcta recoleccién de los datos. El disefo
y construccion y prueba de estos bancos es un problema de ingenieria debido a
que, en general, debe disefarse un nuevo banco de prueba para cada tipo de

experimento que se desee realizar.

1.2. JUSTIFICACION

Aunque a nivel internacional ha habido grandes programas en aerodinamica
experimental, en México este tipo de investigacion no ha tenido gran desarrollo.
Los investigadores y estudiantes del cuerpo académico de Aerodindmica y
Avibnica, del Centro de Investigacidon e Innovacion en Ingenieria Aeronautica de
la Facultad de Ingenieria Mecanica y Eléctrica de la Universidad Auténoma de
Nuevo Lebn, estan convencidos de que es necesario desarrollar plataformas para
la investigacién en aerodinamica experimental y presentan, en este trabajo, la
seccidon de electrdnica y programacion de uno de los bancos de prueba que

actualmente se desarrollan.



1.3. OBJETIVO

Desarrollar un banco de pruebas para el estudio de un sistema aeronautico dentro
de tunel de viento cerrado con las siguientes caracteristicas:

Por la parte de avibnica esta debe ser adecuada no solamente para
experimentacién, sino también la definitiva a utilizar en un vuelo real.

Las mediciones del comportamiento del aeronave deben de ser in situ para
evitar pérdida de datos por telemetria.

Capaz de realizar las siguientes mediciones posicion de las superficies de
control, actitud, velocidad de viento, senales de estimulacion.

La avidnica de la aeronave debe ser capaz de interactuar con un ejecutivo
de prueba fuera del tunel de viento de manera inalambrica.

La estacion de control debe tener capacidad de telemetria y un ejecutivo
de prueba que envie senales de estimulacion.

El gjecutivo de prueba debe permitir la manipulacién manual de la aeronave
y la implementacion automatizada de senales estimulacién.

Las sefnales de estimulacion deben ser dobletes simples, secuencias de
dobletes a disefo 6 sefales pseudo-aleatorias.

El gjecutivo de prueba debe ser capaz de llevar el registro de la informacion
de cada uno de los experimentos.

El ejecutivo de prueba debe ser escalable.

1.4. HIPOTESIS

A través de avidnica comercial y plataformas de bajo costo es posible consolidar

un banco de pruebas para la identificacion de sistemas aeronauticos utilizando un

tunel de viento.



1.5. LIMITES DE ESTUDIO

Para disenar este sistema se consideraron dos restricciones principales:

. Tunel de viento: Este desarrollo se implementa en el tunel de viento de
circuito cerrado con el que cuenta el ClIIA-FIME-UANL. Las variables a considerar
son la velocidad de viento maximo, asi como el area efectiva de experimentacion
(para evitar efectos propios del tunel). Esto es necesario para seleccionar o

disefar el tamarno de las aeronaves candidatas para ser analizadas.

. Aeronave Prototipo: Siendo el objetivo del estudio lograr la identificacion
dindmica de una aeronave en el tunel de viento, la aeronave no debe exceder las
dimensiones del volumen efectivo de experimentacion. El sistema de desarrollado
debe ser lo suficientemente ligero, inaldmbrico y del volumen adecuado para

caber dentro de la bahia de carga de la aeronave.



2. FUNDAMENTOS

2.1.ESTADO DE LA TECNOLOGIA

En los estudios de aerodinamica experimental se utilizan tuneles de viento para
probar modelos de aeronaves propuestos y componentes del motor. Durante una
prueba, el modelo se coloca en la seccidn de prueba del tunel y se hace que el
aire fluya alrededor del modelo. Varios tipos de instrumentacién se utilizan para
determinar las fuerzas en el modelo [3].

En un tanel de viento, algun tipo de modelo de aeronave, de escala completa o
escala reducida, es sujeto por un sistema de soporte de modelo, que puede
asegurar los movimientos de actitud libre del modelo y limita los movimientos de
traslacion del modelo. El modelo responde directa o indirectamente al actuador
del modelo y cabecea, alabea, se mueve en guifiada o realiza otras maniobras [4].

Segun se muestra en [6], las pruebas dinamicas de tunel de viento tradicionales
para la investigacién de dinamica de vuelo pueden clasificarse como prueba de
tunel de viento cautivo, prueba de un grado de libertad (1-DOF) y prueba de vuelo
libre.

Las pruebas de tunel de viento 1-DOF incluyen prueba cabeceo libre, guifiada
libre [7-10] y de alabeo libre [11-12]. Permiten que el modelo de prueba oscile
libremente sobre un aparato de soporte en una condicién inicial y generalmente
se usan para identificar modos de movimiento libre. Las pruebas de tunel de viento
de sistemas con 1-DOF permiten una evaluacién rapida de los efectos
aerodinamicos inestable sin la complejidad de las pruebas de vuelo libre o vuelo
virtual.

En las pruebas de giro libre, si se agrega el sistema de control de vuelo del
modelo, las superficies de control del modelo se actuaran utilizando un equipo de
radio control remoto (R / C). Es decir, transmisor, receptor, servos y baterias, en
una configuracion de control de lazo abierto para realizar estrategias de
recuperacion [6].



Un componente importante en la plataforma de maniobras es el subsistema de
electronica. Las principales tareas de este subsistema son: transmitir y recibir
datos, registrar senales de los sensores y generar sefales de control para los
servomotores [13].

En la referencia [14] se propone un subsistema electrénico para llevar a cabo el
control del equipo para pruebas dinamicas, el subsistema debe ser capaz de
adquirir datos en tiempo real. Las pruebas realizadas previamente se limitaron a
escenarios de lazo abierto debido a un retraso de tiempo excesivo en la
transmision y recepcidn de datos, asi como a la ausencia de un medio para medir
directamente los desplazamientos de la superficie de control. El sistema
electronico de adquisicion de datos es un modulo de integracion a pequeia
escala que incluye un modulo mejorado de transmisién y recepcién de datos
inalambricos, mide el desplazamiento de las superficies de control del modelo de
la aeronave a través de potenciémetros incorporados en sus servos, adquiere
datos inerciales de una IMU montada en el modelo de la aeronave, controla el
movimiento del compensador aerodinamico y los servos del modelo de la
aeronave y mide los movimientos angulares del modelo de la aeronave.

Tomando como referencia el estado del arte, en este trabajo se disefia un banco
de pruebas integral para la identificacién de sistemas aeronauticos en el tunel de
viento cerrado con el que cuenta las instalaciones del CIIIA-FIME-UANL.

Power and
control cable

4 t
( Wnel
Safety cable Sraton

oper ator

Figura 1. Prueba de Vuelo Libre a baja velocidad en el Tunel de Escala
Completa en Langley [6]



2.2. MARCO TEORICO

2.2.1. Bancos de Prueba para tunel de viento

Las pruebas en tunel de viento permiten conocer propiedades dinamicas y
estaticas de sistemas aeronauticos funcionando como un puente entre el disefo
y el vuelo real. Desde un perfil alar hasta una aeronave completa, para que el
experimento sea llevado a cabo, es necesario de 3 componentes principales:

1.

Sistema Bajo Prueba: Corresponde a el objeto fisico de estudio (aeronave,
perfil, prototipo), el cual define las variables a medir (dindmicas o estaticas)
asi como el tipo de tunel donde se ejecutara el experimento.

Estructura de sujecion: Desde un cable para un vuelo libre, asi como un
rodamiento para dar un grado de libertad rotacional 6 un sistema de
articulaciones cardan para extenderlo hasta 5 grados de libertad [16]. Las
sujeciones rotacionales restringen el movimiento prismatico y permite el
estudio individual de dinamicas longitudinal, direccional y rotacional.
Sistema de Adquisicion de Datos: Es el que llevara a cabo el registro de la
informacién generada por la prueba, de ser necesario también controlara
la prueba (modificando la velocidad del flujo, cambiando la actitud de la
aeronave en algunos casos) [17].

Un ejemplo de los bancos de prueba tradicionales son las balanzas aerodinamicas
las cuales permiten medir las fuerzas y momentos durante una prueba estatica.



3. PROCEDIMIENTO

Se reporta el disefio, construccion, prueba y validaciéon de un gjecutivo de prueba
con aplicaciones en aerodindmica experimental, mas especificamente, como
parte de un sistema que realiza la identificacion dinamica de una aeronave
prototipo dentro del tunel de viento.

La plataforma desarrollada consta de los siguientes elementos generales:

« Soporte Estructural: Estructura que sostiene la aeronave prototipo dentro
del tunel, este soporte puede tener uno o tres grados de libertad
rotacionales.

» Avibnica: Dentro de la aeronave prototipo se coloca un sistema completo
de aviénica para hacer mediciones y registro de las variables del
experimento, cuenta también con capacidades de telemetria para evitar el
uso de cables.

» Estacion de control: La estacién de control es un sistema completo de
hardware y software. Por la parte de hardware, se cuenta con un sistema
de transmisién de senales de estimulacion para las superficies de control
de la aeronave y recepcién de la posicion de las mismas trabajando en
tiempo real. En cuanto al software, se cuenta con un ejecutivo de prueba
que permite controlar la aeronave dentro del tinel a mediante tres métodos:
baston de mando manual, envio de compensaciones especificas o
estimulacién con secuencias tipo escaldn previamente disefiadas.

3.1. AERONAVE PROTOTIPO

El desarrollo de este banco de pruebas contempla la experimentacién sobre micro
aeronaves que no necesitan escalamiento dinamico ni aerodinamico puesto que
tienen una relacion 1:1.

En primera instancia, se decide trabajar con un modelo comercial (Figura 2) que
cuenta con las siguientes especificaciones:



Largo:
Envergadura:
Altura:

Area de superficie total:

Receptor:
Bateria:
Motor:
ESC:

505mm

650mm

180mm

7.2dm?2

4CH

11.1V 850mAh 20C LiPo

2825 KV1950 Brushless Motor
30A Brushless

Figura 2. Warbird T-28 como aeronave prototipo

3.2.SELECCION Y DESARROLLO DE AVIONICA

La avidnica es una parte fundamental del experimento ya que es inherente a una
micro aeronave. Las caracteristicas deseadas del sistema de avidnica son:

— Tener el tamano y el peso adecuados para la aeronave seleccionada.

— Accionar adecuadamente las superficies de control.

— Medir de la actitud de la aeronave.

— Medir la velocidad del viento.

— Registro de las variables de interés en una computadora de vuelo dentro

de la aeronave.

— Medir adecuadamente la posicién de las superficies de control.
— Realizar el control remoto de la aeronave.
— Contar con telemetria para la comunicacién con la estacion de control.

3.3.SISTEMA DE MEDICION DE SUPERFICIES DE CONTROL



Las aeronaves controladas por radio, vehiculos aéreos no tripulados (VANTS) y
perfiles aerodinamicos que pueden ser estudiados dentro de un tunel de viento o
utilizadas para vuelo real utilizan servomotores para actuar sus superficies de
control.

Los servomotores son a su vez actuadores de muy practicos que ofrecen
diferentes torques y dimensiones dependiendo de la aplicacion, todo esto
unificado a un estandar de sefial de referencia modulada por ancho de pulso
(PWM por sus siglas en inglés).

Para la medicidon de las superficies de control fue necesario desarrollar una técnica
propia. Este subsistema debia de leer las posiciones de las superficies de control,
esto con la finalidad de detectar el error de la posicion deseada y la real, la cual
puede variar debido a la resistencia al viento 6 corrientes abruptas.

3.3.1. Limitantes de disefio
Para este desarrollo se tomaron en cuenta los siguientes factores:

a. Velocidad de muestreo: Las superficies de control utilizan servomotores
que trabajan a una frecuencia de 50 Hz, el subsistema debe ser capaz de
trabajar a esta frecuencia.

b. Peso del elemento: Debia ser ligero para no agregar demasiado peso a la
bahia de carga.

c. Sistema de medicién transparente a las senales de control de la aeronave:
El subsistema no debia interrumpir ni retrasar las sefiales de control ya que
eso modificaria la dinamica del sistema.

d. La senal a través de RF debe transmitirse en forma continua: Con el fin de
evitar resistencias parasitas se debia buscar una opcion inalambrica y
continua.

e. Cumplimiento de los estdndares de tiempo real: La transmision de las
sefales de posicion debia permitir a la estacién de control tener el dato
correcto en el tiempo correcto.

f. Tamano Optimo para la bahia de carga: De un tamano pequefo para
ocupar un volumen pequeno dentro de la bahia de carga.

3.3.2. Desarrollo
Este sistema se desarroll6 en dos partes: la primera a bordo de la aeronave con
las siguientes tareas:
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— Medir la sefnal de referencia de los servomotores
— Enviar las sefales hacia un receptor en tierra

La segunda parte del desarrollo se encontraria en tierra para recibir las sefales y
registrarlas.

3.3.3. Servomotores

Un servomotor consiste en un motor de corriente continua con un controlador que
permite establecer el eje en una posicién deseada dentro del rango de operacion
del servomotor y siguiendo como referencia una sefial de PWM.

Una senal de PWM es una sefal digital con dos parametros principales:
frecuencia y ciclo de trabajo.

Para el caso de los servomotores de las aeronaves se trabaja a una frecuencia
de 50 +/- 2 Hertz, y la posicidon es definida por el ciclo de trabajo de la senal
como se muestra en la tabla 1.

, Posicion Ejemplo de la senal
Ciclo de del Eje
trabajo (%
jo (%) (Grados)
5 0 E|
75 45 el
10 % k]

Tabla 1. Relacion ciclo de trabajo vs posicion

Los receptores de sistemas de RC tradicionales trabajan con esta escala de
manera analdgica para permitir el control de los servomotores de manera remota,
sin embargo, para el caso de sistemas aerodinamicos, tras enviar la posicion
deseada al servomotor y éste mover la superficie de control, no se cuenta con
retroalimentacion de la posicién real la cual puede variar debido a esfuerzos
aerodinamicos locales.
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3.3.4. Obteniendo la posicion de un servomotor

El eje de un servomotor esta internamente fijado a un potencidmetro, el cual
retroalimenta la posicion al controlador embebido, logrando el control de la
posicién del eje deseada. Partiendo de esto se puede medir la referencia del
potenciometro de cada servomotor y caracterizarla para conocer la posicién actual
del mismo. Para disefar el sistema de medicidén se caracterizé primeramente los
servomotores de la aeronave prototipo. La prueba como tal consistié en enviar
senales de posicibn maxima, media y minima a través de un emisor de radio.
Presentando el comportamiento en la tabla 2.

Senal de . . -
s Voltaje (V Ejemplo de la senal
Posicion je (V) jemp
DS0-X 30344, MV52103169: Wed Aug 23 153032 2017
3 2 Detener £ 1 1.08Y
Agilent
10.0: 1.
1.00:1
Maxima 0.710
153012 2017
0.0s b ooog/ Detener
Media 1.15
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MWYB2105169: Wed Aug 23 1523451 2017

Detener 1 1.08Y

Agilent

Minima 1.55

Tabla 2. Comportamiento del Voltaje del Servomotor

3.3.5. Sistema embebido
Para el desarrollo de este sistema se opté tomar como base un PIC18F4550
debido a la principal caracteristica de tener un puerto USB para una depuracién
ya con codigo embebido.

A este micro controlador se le embebi6 un cédigo con las siguientes tareas

Medir el voltaje de 1 a 6 servomotores
Interfaz USB

Interfaz para reprogramacién y depuracion
Generacién de PPM

> W=

3.3.6. Interfaz inaldmbrica a través de PPM
Para comunicar esté sistema embebido se optd por un médulo RF. El transmisor
recibe y decodifica una sefial PPM (pulse position modulation) a una sefal de
radio, dicha sefial de radio es adquirida por un receptor que decodifica ésta sefal
a 6 sefales de PWM.

En esta sefal PPM generada por el PIC se pueden codificar hasta 6 datos, con
una frecuencia de 50 Hertz en tiempo real, restriccion dada por el transmisor.
Como se muestra en la figura 3.
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Period ~ 20ms (note 1)

Synchro Blank Time (note 2)

) )
|
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PPM Frame
1
1
1
1
1
T
1
1
1
1
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1
1
1
1
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1
1
1
!
1

__:___
]
]
=
&
=

1 | 1 | |
A ! | | | |
" Channel 1 | | | |
Servo Signal | 1 | |
T T T T
1 [ 1
Channel 2 1 | |
Servo Signal 1 l }
: | i

Channel 3 [— P [—l
PPM Frame Servo Signal : :
|
1
|

Decoder < '
Outputs Channel 4
Servo Signal
Channel 5
Servo Signal
Channel 6
.. Servo Signal

Figura 3. Sefal de PPM

El tiempo de estado alto de cada uno de los escalones oscila entre 500 y 1500
microsegundos. De esta manera se tienen las sefnales de hasta 6 posiciones con
valores de 500 a 1500 microsegundos, ésta magnitud es escalable y proporcional
al angulo de deflexion del elevador.

3.3.7. Adquisicién de las sefiales analdgicas de los servos
Conociendo el rango de los valores de voltaje de los servomotores (este se
encuentra entre 0.71 y 1.55 Volis) es necesario acondicionar el convertidor
analdgico-digital (DAC, por sus siglas en inglés), debido a que éste cuenta con
una resolucién de 10 bits (1024 valores posibles) a un rango estandar de 0 a 5
volts, lo que conlleva a tener pasos de 4.8 mV.

Tomando en cuenta el rango de voltaje esperado con la configuracion estandar
del DAC se podrian obtener solo 210 valores, lo que desaprovecha un 80% de la
resolucion. Sin embargo, utilizando la caracteristica de valores de voltaje de
referencia del PIC18F4550 se aprovecha el 100% de su resolucidén, esto es
posible excitando los pines de referencia del PIC con los valores alto y bajo de
nuestro rango y configurarlos en el cédigo embebido.

De esta manera si excitamos el pin de referencia alto con 1.56 Volts y 0.70 al pin
de referencia bajo (tomando en cuenta una expansion minima de los rangos) se
tienen pasos de 0.84 mV, lo que da un incremento de mas de 500% en la
resolucién en el rango deseado.

Dicha excitacién es posible a través de trimpots en configuracion de divisor de
voltaje. Colocando trimpots también le da flexibilidad al sistema en caso de
trabajar con servomotores de diferente rango de voltaje.
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3.3.8. Tarjeta de circuito impresa
Contemplando las caracteristicas anteriores, se disefio la tarjeta de circuito
impreso con el fin de lograr repetitividad en el sistema embebido. El esquemético

se presenta en la siguiente figura
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Figura 4. Esquemaético para la tarjeta impresa

El esquematico se logro a través de EagleCAD y también se obtuvo el patron
para el circuito impreso, el circuito terminado se presenta a continuacién:

Figura 5. Circuito terminado



La distribucion de los pines se encuentra en la figura 6:

I Sefial de referencia- II Sefial de referencia+ I

PICkit2

Entradas Bk
-Servol pGC
-Servo2 _PGD
-Servo3 _GND
-Servo4 -vee
-Servos _vpp
-Servo 6

Botonde
sincronizacion del
emisor

Figura 6. Terminales de la placa

3.3.9. Software

Teniendo la placa lista se desarroll6 la pieza de software para el embebido.
Siguiendo las especificaciones definidas se propone el siguiente diagrama de

flujo:

Configuracian de
Hardware

Leer Entradas
Analdgicas

Calcular Valor de
Escalones de PPM

Generacion de
PPM

Figura 7. Diagrama de flujo para PIC



En base a la propuesta del diagrama de flujo se procedié a realizar el codigo en
PIC C y embebiéndolo a través de PICKit 2.

3.3.10. Validacion de la Sefial de PPM
La primera validacidén de este sistema consistido en caracterizar la sefial de PPM
generada por el PIC antes de llegar al emisor.

Se alimenté la placa y se simularon las sefnales de los servos a través del propio
generador de sefales del osciloscopio. Esto generan una sefal como la que se
aprecia en la figura 8.

D30 30344, WYB2103183 Mon Sep 11 13:10:32 2017
T Detener  meg

Meni Cursores

fu "B Unidades
1 -

Figura 8. Senal de PPM

La generacion de la sefial cumple los estandares de tiempo real para evitar una
desincronizacion y pérdida de datos

3.3.11.Recepcion y adquisicion de las sefiales PWM
Una vez que fue enviada la senal de PPM al emisor de RF se toma el receptor la
informacién desacoplada a través de 6 canales de PWM.
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Para adquirir los 6 canales de manera simultanea considerando la misma
restriccion de tiempo real, se desarroll6 su plataforma de adquisicién a través del
un FPGA (Field Programmable Gate Array) con el que cuenta MyRIO.

El MyRIO funge como periférico del Ejecutivo de Prueba de la Estacién de Control.
La Estacién de Control como tal es una HMI (Human Machine interface)
desarrollada en LabVIEW 2013.

3.3.12.Integracién
Las superficies de control de la aeronave considerada son del tipo convencional.
En este caso se requiri6 medir el desplazamiento angular de los alerones y timén
de profundidad.

Los servomotores fueron acoplados al sistema embebido desarrollado, de tal
forma que se obtuvo el sistema mostrado en la figura 9.

Avidnicaen el Aeronave Estacion de Contr

superficie Posicién e rmotor Computadora Codificador Receptor S Emisor
de Control € geseain de vuelo PPIM RF A RF A
N 1 1
Posicién - C Emisor w] Recept
LY

real RFB “| orrFB

| I

Figura 9. Diagrama del SiMeSuCo RT/RF

3.3.13.Resultados de la integracion de MyRIO - PIC

De la aeronave prototipo se lograron medir las 3 superficies de control (alerén
derecho, alerén izquierdo y elevador), cabe destacar que el dispositivo es capaz
de medir hasta 6 superficies. Las posiciones son codificadas en PPM (pulse
position modulation) y enviada a un emisor de RF. Todo esto esquema fue
implementado en tiempo real a una frecuencia de 50Hz. La sefal de RF es
capturada por su receptor RF en la estacion de control en forma de sefales de
PWM, una por cada superficie de control, donde el ciclo de trabajo es directamente
proporcional a la posicién angular.
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3.4. ESTIMULACION DEL PROTOTIPO A TRAVES DE MYRIO

La experimentacién en el tunel de viento es un paso fundamental para el
desarrollo y prueba de nuevos perfiles alares y aeronaves.

Tanto para la experimentacién estatica como la dinamica, es necesario contar con
bancos de prueba que permitan la correcta adquisicién de los datos.

La presencia de objetos en el tunel que no forman parte del modelo aerodinamico
altera el flujo y la presion del fluido. Esto afecta las mediciones de las
caracteristicas aerodinamicas. De tal forma que cables y otros componentes de
medicion y transmision alteran las mediciones de interés. Por otro lado, el del
cable y la posicion del mismo, traen como consecuencia cambios en la inercia
propia del modelo, de manera que los resultados del experimento se ven
afectados por "ruido" mecanico.

La opcion de precargar una secuencia de movimientos en una computadora de
vuelo sin comunicacion inaldmbrica implica desmontar el experimento para hacer
cambios correspondientes.

Cargar el experimento via inalambrica hacia una computadora de vuelo limita al
modelo de estudio a tener capacidad para llevar avidénica dentro de si mismo, lo
cual no es del todo necesario para el caso de perfiles aerodinamicos.

También es posible un punto de falla al momento de cargar la secuencia debido
a la intermitencia de comunicacion, la cual es usual en los métodos tradicionales
como Bluetooth, WiFi, etc.

Para solventar los diferentes retos descritos anteriormente se desarrollé un
transceptor RF a través de una tarjeta MyRIO, lo cual permite lograr un sistema
con las siguientes caracteristicas:

a) Estimulacion de las superficies de control de una aeronave o perfil de
manera inaldmbrica en tiempo real.

b) Adquisicién de la posicion de las superficies de control a través de
SiMeSuCo.

c) Comunicacion con el Ejecutivo de Prueba en la Estacion de Control.
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3.4.1. Perspectiva general de MyRIO
MyRIO es una tarjeta de desarrollo de National Instruments, esta cuenta con un
procesador ARM Cortex-A9 y un Arreglo de Compuertas de Campo Programable
(FPGA - Field Programmable Gate Array) Xilinx, estas caracteristicas permiten
llegar a cumplir los requerimientos de Tiempo Real. El procesador ARM puede ser
programado en LabVIEW, asi como en C/C++.

Figura 10. Tarjeta MyRIO de NI

La arquitectura de hardware presente dentro del MyRIO se presenta en la figura
11.

Reset USB Device| | USB Host
Button Port Port

¢ Xilinx Zyng-7010 I I 1

Nonvolatiie|
Memory ]
DDR3

Processor (LabVIEW RT)

FPGA (LabVIEW FPGA)

______________________

i Lo
! :
" . 1
' ' !

) ;
\ Lo s e e e o \ i
‘ T ? I
! i
‘ Accelerometer | | Button0 ‘

Figura 11. Hardware MyRIO
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3.4.2. Desarrollo
La tarjeta MyRIO se adecua a las necesidades de esta aplicacion, debido a su
plataforma hibrida (microprocesador - FPGA). Siendo el FPGA una herramienta
capaz de tomar las mediciones digitales necesarias (PWM’s que contienen la
posicion de las superficies de control) de manera simultanea real al trabajar en
hilos definidos por Hardware.

A su vez es posible generar las senales de estimulacion del aeronave de manera
continua con el mismo FPGA.

Utilizando la arquitectura del hardware se definen las siguientes tareas para cada
procesador.

a) FPGA: Se encargara de adquirir las sefales de posicién y generar las
sefnales de estimulacién.

b) ARM: Se encargara de mantener comunicacién con el ejecutivo de prueba
en la estacion de control y el FPGA sin intermitencia.

De esta manera al dividir las tareas, el ARM administra la comunicacion por el
protocolo USB y mantiene una comunicacion estable con caracteristicas de
tiempo real. La comunicacion entre el FPGA y el ARM es a través de DMA (Acceso
Directo a Memoria, por sus siglas en inglés).

Estacionde
control

&y

myRIO

b
>
<

P

Figura 12. Interfaz DMA

El uso de DMA en esta aplicaciéon aporta un mejor desemperio al evitar cuellos de
botella en la comunicacién por USB. Teniendo como principal objetivo la
generacion y adquisicion de sefales digitales (tarea que se lleva a cabo por medio
del FPGA) en donde la intermitencia no es aceptable. El DMA permite la lectura y
escritura considerando el dltimo dato actualizado, de no haber actualizacién
trabaja con el ultimo dato registrado, esto impacta a una reduccién en la
fluctuacién de las lecturas (jitter) y no depender de tiempos de espera.
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Como es apreciable en la figura 11, el FPGA cuenta con tres puertos de
conectores tipo pin I/O (A, B y C), se usan dos de estos puertos de la siguiente
manera:

a) Puerto A: Hilo para la adquisicion de la posicion de las superficies de control
b) Puerto B: Hilo para la generacidon de sefales de estimulacion

En los apartados posteriores se describe a detalle su desarrollo y funcionamiento.

3.4.3. Adquisicion de senales de PWM

El sistema de medicion de posicidn de las superficies de control se comunica con
un receptor que desfragmenta la informacién en 6 canales de PWM, por lo tanto,
se utilizé un apartado del FPGA para hacer la adquisicion simultdnea de estos
canales.

3.4.4. Caodigo de lectura de PWM en LabVIEW FPGA

Aunque el Microprocesador del MyRIO es programable tanto en C/C++ como en
LabVIEW, el FPGA solamente es programable en LabVIEW FPGA. El fin de esta
seccion de codigo es conocer los ciclos de trabajo de cada una de las 6 sefales,
con las siguientes caracteristicas:

— Trabajar en tiempo real estricto
— Ser sincrono

— Capaz de enviar el resultado hacia el procesador sin intermitencia

En este lenguaje de programacién nos brinda un tipo de lazo llamado "Timed
Loop" (figura 13).

ticks
pEnr [Default | -
ol

Figura 13. Timed Loop Structure

22



A diferencia de los lazos de lenguaje escrito y el "While Loop" de LabVIEW, éste
no depende de retrasos definidos por el usuario lo cual puede aumentar el jitter
en la ejecucién del sistema.

Cuando un sistema no cuenta con determinismo, 6 el tiempo requerido para hacer
las operaciones solicitadas varia de manera sustancial, aparece el fenédmeno de
jitter (variacion de tiempo de ejecucion).

En el FPGA se programoé un “timed loop” de la siguiente manera:

| PWMsen CONECTORA |

ticks
rEwr [Default |1

T

B e

Estados Altos

Entradas Digitales

B ConnectorA/DIO0S|..
® s ConnectordA/DIOLY
® s Connectord/DIO28Y.....
B i Connectord/DIO3Y
BN ConnectorA/DI048
BN ConnectorA/DIOSSY .
® s Connectord/DIOGY
B 1 Connectord/DIOTERY.....

Bajos DI7

o=

Figura 14. Hilo para leer PWM'’s dentro del FPGA

Este lazo trabaja a frecuencia directa del reloj del FPGA (es decir, sin divisores de
frecuencia y a una frecuencia total de 40MHz). Cuenta los estados en alto y los
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estados bajos para definir el ciclo de trabajo, en cada iteracion coloca el resultado
en las variables Altos DIO y Bajos DIO que son accesos a DMA para después ser
leidos por el ARM.

El diagrama de flujo es el siguiente:

Inicio

Leer entradas digitales [0-7]

A

Conteo
Estados ADO

N

Conteo
Estados AD1

Conteo
Estados AD7

\l/_l_xl/

Estadosaltos Estados bajos
ADODMA ADODMA

|

Estados altos Estadosbajos
ADODMA ADODMA

\lx_l_\l/

Estados altos Estadosba
ADT7DMA AD7DMY

Figura 15. Diagrama de flujo para leer PWMs

3.4.5. Generacion de las senales de Estimulacion

Para generar las senales de estimulacion se utilizé una implementacién similar a
la propuesta con el "SiMeSuCo", utilizar un sistema RF a base de PWM y PPM,
en este caso se utilizaria para controlar las superficies de control del prototipo
aeronautico de manera directa o indirecta (en el caso de haber una computadora
de vuelo de por medio) desde el ejecutivo de prueba en la estacion de control.

Este apartado se dedica al desarrollo de una sefial PPM en LabVIEW FPGA

3.4.6. Cbdigo de escritura de PPM en LabVIEW FPGA

Se puede escribir una senal de PPM digital a través del FPGA, considerando y
respetando los tiempos estrictos. El cddigo desarrollado se puede ver en la
siguiente figura.
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| PPM DO on CONNECTOR BO |

While Loop
A

Dooo00 {0[0.27] ,hgunuun

Channel Void

Flat S:éu:nce

]

Channels )] 2 nnr ConnectorB/DIO0®
L |

Figura 16. Hilo para generar PPM

El cddigo consiste en una rutina secuencial dentro de un lazo tipo while, a
diferencia del timed loop, la condicién de temporizacion es variable y esta se
encuentra dentro de la estructura “Flat Sequence” (figura 16).

Se utiliza el pin digital 0 del puerto B como salida de la sefal, el control de canal
contiene la ultima informacién actualizada de cada uno de los canales a través de
DMA, para el caso de que no haya habido una actualizacion se continua con el
ultimo dato registrado.

En la siguiente figura se presenta el diagrama de flujo de este proceso.

c Inicio )

y

Leer Canales

Calcular Valor de
Escalones de PPM

{

Generacién de
PPM

Retrasa
Dinamico

Figura 17. Diagrama de flujo de PPM en FPGA
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Con esta senal dirigida al emisor es posible enviar la sefal de estimulacién hacia
los servomotores.

3.4.7. Cbdigo Integrado del FPGA

En la figura 9 es posible apreciar el diagrama de bloques del VI (instrumento
virtual, por sus siglas en inglés) embebido en el FPGA del myRIO.

o

(o]

Figura 17. Diagrama de flujo de PPM en FPGA

Ambos algoritmos tanto de lectura como de escritura trabajan en hilos paralelos
reales definidos por hardware y a frecuencias diferentes en tiempo real.

Como se ha mencionado, a través del DMA se establece la comunicacién con el
microprocesador ARM que llevara a cabo la tarea de comunicarse con el ejecutivo
de prueba.

3.4.8. Algoritmo embebido en el ARM
Con el algoritmo en el FPGA completamente funcional se desarrollé una interfaz
de comunicacién entre este y la estacion de control a través del ARM, el cédigo
se muestra en la figura 18.

cquire and process data
s Ri00 [] WI in Log

@ & B oo Blp s

FPGA Target] b Channels | | Altos DI ¥

[
hannel IN 1 Baos DI

Channels o D5
hannel N 2 Bajos D2
‘Altos DB

ajos.

»
hannel IN 3 n “Altos D18 W

fa}

g

fa}

E

fa)

A

o

hannel IN 4

[o53
Channel IN 5 Channel 6
==
Channel IN 6
==
PPM size (us)
20000
]

uuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuuu

Figura 18. Codigo interfaz dentro del ARM
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Este algoritmo del ARM recibira las senales para las superficies de control en cada
uno de los canales de entrada y las mandara a través de DMA al FPGA. Las
senales de posicion de las superficies de control son guardadas en la variable
"Positions", para su posterior lectura en la estacion de control.

3.4.9. Variable Global Funcional para Estacion Tierra
Siendo el MyRIO una plataforma embebida funcional fue imperativo desarrollar el
codigo para su comunicacién con el ejecutivo de prueba dentro de la estacion
tierra.

Un FGV (Variable Funcional Global) consiste en una arquitectura de subrutina no
reentrante que permite crear drivers para la comunicacién con instrumentos de
banco o periféricos de manera eficiente. En este caso esta técnica se aplico para
establecer la comunicacion con el MyRIO, obteniendo el siguiente subVI creando
una unica funcidn con tres operaciones como se muestra en la tabla.

Init: Inicializa la comunicacion con el
dispositivo.

Process: Envia la sefial de estimulaciéon
de la estacidn de control hacia el MYRIO
y lee la sefal de posicién de las
superficies de control.

Close: Cierra la comunicacién con el
dispositivo.

Tabla 3. FGV para comunicacién con MyRIO

Esta FGV fue colocada en lugares estratégicos dentro de la arquitectura del
ejecutivo de prueba de acuerdo con las buenas practicas de programacion.

3.4.10. Integracion
Una vez definido el software para el FPGA y ARM del MyRIO se obtiene un
sistema embebido listo para ser integrado con la Estacion de control y permitir la
comunicacién de ésta hacia la aeronave y viceversa.

27



A través de la plataforma MyRIO se logré implementar un sistema embebido que
permite comunicacion bidireccional, inalambrica y con caracteristicas de tiempo
real hacia la aeronave prototipo dentro del tinel de viento. Se logré generar los
comandos para la operacion constante e ininterrumpida a las superficies de

Estacionde E a

control

myRIO

ARM
PN
DMA "
L (_|_
FPGA
L TX

Figura 19. Integracion del MyRIO con la Estacion de Control

3.4.11. Resultados de la Integraciéon de MyRIO con Estacion de

Control

control y la posicion de ellas a la misma frecuencia.

3.5. INTEGRACION DE LA AVIONICA

Para lograr tener una plataforma de aviénica que permita estudiar micro

aeronaves dentro del tunel de viento, es necesario contar con los componentes
que se listan a continuacién:

9

O N O N~

Computadora de Vuelo
Médulo de Alimentacion
Bateria Li-PO

Tubo Pitot

Memoria Micro SD
Switch de Seguridad
Radio para Telemetria
Buzzer

Codificador PPM

10.Receptor de RF A de 6 Canales
11.Emisor de RF B de 6 Canales
12.SiMeSuCo RT/RF
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Ademas, la aeronave prototipo ya cuenta con los siguientes componentes:

Motor

moow>»

Brushless

Servomotor Para Elevador
Servomotor Para Alerén Izquierdo
Servomotor Para Aleron Derecho

Control de Velocidad Electronico Para Motor Brushless

En la Figura 20 se presenta el diagrama de interconexion de todos los
componentes anteriores.

-
L} -
L] L}
- L}
n Mddulo de 5 Bateria n
. alimentacién Li-PO .
- L}
L} \/ L}
L ! F
u Buzzer
Motor ESC |
L}
. .
. .
E . dificad | "serales de
" | Computadora Codificador Receptor | -~ ___ | Sefiales de
Elevador » Servomotor de vuelo PPM RFA < L Excitacion
. - —— —
- \ L}
L]
L} -
= L - o - -
Alerén - [ servomotor | Médulo Estado del
. Servomotor -~
lzquierdo . Telemetria < >| aeronave
. - ——— —
n Tubo Pitot
L}
- o
Alerén r Servomotor i
Derecho . Switch
: - = —
- ~ | Emisor | __= Posicion de
. /m RFB >| Superficies
-

I 4

: Avionica

Aeronave Prototipo

Figura 20. Diagrama de Avionica del Aeronave Prototipo

3.6.SOPORTE ESTRUCTURAL

Teniendo la micro aeronave y la carga en la bahia, se disefid un acoplamiento de
revolucidbn en el cual montar el aeronave durante los experimentos. Este
acoplamiento consiste en una armadura que permite cambiar o aumentar grados
de libertad rotacionales. Este fue disefiado, por el equipo de disefio mecanico,
para ser montado en una base previamente instalada en el tunel de viento.
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Figura 21. Acoplamiento disefado

3.7. ESTACION DE CONTROL
La micro aeronave y la avidnica se complementan con una estacion de control en
tierra que se encarga de realizar actividades como: enviar las senales de
estimulacién hacia al modelo, administrar las pruebas, supervisar el estado de la
micro aeronave y desactivar la micro aeronave en caso de emergencia.

La estacién de control en tierra es una computadora personal que cuenta con dos
interfaces de usuario. La primera es Mission Planner, una interfaz nativa del
sistema PixHawk; la segunda es "Ground Control Station", ejecutivo de prueba
disenado en LabVIEW especificamente para esta aplicacion.

3.7.1. Mission Planner
Mission Planner es un software de cdodigo libre (open-source) que administra el
uso del PixHawk. Una de las muchas capacidades del software es que permite la
comunicacién con la estacion tierra de manera alambrica o inalambrica a través
del protocolo MAVLink.

3.7.2. Ejecutivo de prueba
Con el fin de enviar las sefales tipo doblete a la micro aeronave, realizar control
manualmente mediante un dispositivo USB o aplicar las compensaciones
necesarias para la experimentaciéon. Se desarroll6 el Ejecutivo de Prueba
mostrado en la Figura 22
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Figura 22. Ejecutivo de prueba de la estacion de control en tierra

El ejecutivo de prueba tiene las siguientes caracteristicas:

1- Muestra, en tiempo real, las sefiales mando enviadas hacia los
actuadores de la aeronave (0o computadora de vuelo en el caso de
haberla).

2- Muestra, en tiempo real, la posicion de las superficies de control.

3- Permite enviar las sefnales disefiadas: dobletes o secuencias seudo-
aleatorias; con la posibilidad de variar su magnitud y frecuencia.

4- Hace un registro completo de los experimentos.

Este elemento de software se encuentra enviando constantemente senales de
control a través de una tarjeta MyRIO hacia superficies de control.

4. VALIDACION DEL EXPERIMENTO

Para comprobar el desempenio de la plataforma se integré la plataforma completa
y se coloco dentro del tunel de viento como se muestra en la figura 3.
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Figura 23. Experimentacion en tunel de viento

Se implemento una secuencia de dobletes 1-1 positivos.

5. ANALISIS DE RESULTADOS

5.1. Datos Obtenidos por la plataforma
Con la plataforma es posible implementar dobletes estandarizados en cualquiera
de las superficies de control (elevador, alerones y timoén) y adquirir la respuesta
dinamica del sistema aeronautico, asi como de las superficies de control. En la
figura 24 se muestra la adquisicién de datos de un movimiento de cabeceo
presentada por la aeronave a un doblete positivo 1 — 1. Mientras que en la figura
25, se aprecia el comportamiento de la posicion del elevador ante otro doblete.
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Figura 24. Cabeceo del aeronave ante un doblete 1-1.
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Figura 25. Respuesta de la superficie de control ante un doblete 1-1
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5.2. Ejemplos de Microaeronave identificada mediante la respuesta a la
dinamica longitudinal caracterizada por un sistema de segundo orden.

Primera identificacion sobre la dinamica longitudinal ante una entrada impulso.

3I(’)rimera identificacion sobre la dinamica longitudinal

Salida de referencia
20} Salida identificada

Entrada

Salida
101 /
- /\ VP —

% O \W/ N
g \/ \V/
& -10F
201
=30+
40 ‘ : : ‘ ;
0 1 2 3 4 5
Tiempo s
Funcién de transferencia:
25.3

Th=Z31150s+553

Segunda identificacion:

s§($gunda identificacion sobre la dinamica longitudinal

Salida de referencia
20F Salida identificada

Salida
Entrada
/\ /\ LN P

z’(/J 0 v N
(=]
8 \/ \V/
o -10

-20

-30

-40 : : : ' :

0 1 2 3 4 5
Tiempo s
Funcién de transferencia:
26.05

Tfe= 231475+ 5489



6. CONCLUSIONES

La plataforma es apta para aplicarse en un tunel de viento y permitir el estudio de
sistemas aeronduticos completos. La plataforma en su estado actual ya es una
herramienta base de la aerodinamica experimental llevada a cabo en el CllIA. Esta
plataforma a su vez es flexible y permite el uso de otras computadoras de vuelo
(comerciales o de desarrollo propio), asi como su aplicacién a Micro VANTs de
ala fija y ala rotativa. Los resultados de esta plataforma permitiran en un futuro
aplicar técnicas de identificacion de sistema.

/7. TRABAJO A FUTURO

Del trabajo futuro corresponde agregar una interfaz entre el ejecutivo de pruebay
la computadora de vuelo. Utilizar el protocolo MAVLink, no es viable como canal
seguro debido a su intermitencia, sin embargo, sirve como muestra representativa.
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