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Introduccion

1. Introduccion

1.1. Antecedentes

Es innegable la importancia de los avances de la industria aeronautica tanto en la
industria civil como en la militar en las ultimas décadas. El uso de aviones y
helicopteros se ha generalizado para tareas cada vez mas frecuentes y en muchos
casos rutinarias como: inspeccion de terrenos, deteccion de incendios, fotografia
aérea, seguridad vial, extincion de incendios, etc. (Office of the Secretary of

Defense, 2005)

Los UAV (Unmanned Air Vehicle) o UAS (Unmanned Aircraft System) de bajo coste

aportan como ventajas frente a la aeronautica tradicional:

Menor coste de la aeronave
Menores costes de mantenimiento

Menores costes de operacion en general

W nNoe

Menor infraestructura para la operacion (pistas de aterrizaje mas reducidas,
hangares mas pequeios, etc.)

5. Menor coste por no necesitar piloto

El interés por los sistemas UAV se desperté hace 20 aiios, debido a que no se
necesita un piloto a bordo de la aeronave, lo que permite el uso de aeronaves mas
pequeias, con menores requerimientos de potencia. Estos sistemas pueden
realizar misiones peligrosas, en entornos hostiles o bajo condiciones climatoldgicas

adversas, sin comprometer la integridad fisica del piloto.
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Antecedentes

Los usos de este tipo de aeronaves son multiples tal y como se describe a

continuacion:

Por otro lado, se superan ciertos limites fisicos impuestos por el hecho de
transportar un piloto. Por ejemplo volar a muchisima altura, durante largas

jornadas sin descanso y soportando grandes aceleraciones.

Con la aparicion y el auge esperable de los vehiculos autonomos, especialmente en
el caso de las aeronaves no tripuladas para aplicaciones civiles y militares, los
requerimientos de los sistemas de navegacion y control han experimentado
profundos cambios, que dificultan la aplicacién de las tecnologias utilizadas hasta

el momento para el disefio de Sistemas Automaticos de Control.

Por otra parte, otro enorme atractivo de los UAVs, poco explotado por ahora, es la
posibilidad de ser utilizados por la industria aerondutica como herramientas de
pruebas de nuevas tecnologias, tecnologias que ya han superado su fase de disefio
preliminar, y que requieren ser ensayadas para seguir avanzando en su desarrollo.

Este hecho, aparte de mejorar el rendimiento y eficiencia de los UAVs con las
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tecnologias mas innovadoras, permite validar mejorar su conocimiento en
plataformas de vuelos reales a un coste mucho menor que los ensayos en vuelo en
aviones comerciales o incluso que los ensayos en tunel de viento. Esta nueva
perspectiva ha inclinado a sectores de la industria aeronautica (AIRBUS o INTA) a
participar activamente en el desarrollo de estos productos y a utilizar toda su

experiencia en disefio con el objetivo de probar nuevos métodos en UAVs.

El enorme interés despertado por el desarrollo de estas tecnologias estd
claramente justificado debido a las excelentes perspectivas del mercado. Segun el
informe “Current Activities in the field of UAV” realizado por Frost & Sullivan para
la Comisién Europea dentro del proyecto Air4All (Sullivan, 2007), Europa gastard
mas de 1.000 millones de euros en la adquisicion de sistemas de aeronaves no
tripuladas, e invertira una cantidad similar en investigacion y desarrollos en temas

relacionados con los sistemas no tripulados.

Adicionalmente, el informe “Word Unnmaned Aerial Vehicle Systems” realizado
por la empresa “Teal Group” en 2008 (TealGroup, 2008), muestra las siguientes

previsiones para este mercado:
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Se destaca el hecho de que 31.000 de los 35.000 vehiculos que se estima van a ser
construidos en los préximos 10 afos seran de las categoria Mini-UAV o Civil-UAV

gue son las categorias en que se encuadra el objetivo principal de este proyecto.

Como se menciona en (del Cerro Giner, 2007) el principal inconveniente del
traspaso directo de dicha tecnologia al campo civil es su alto coste, que hace
econdmicamente inviable su utilizacidon en labores de inspeccién civil. En la ultima
década, la investigacidn en control de vehiculos aéreos ha alcanzado un gran nivel.
No obstante, la realidad actual muestra que si bien el grado de estabilidad y
maniobrabilidad alcanzado por las aeronaves es notorio, es necesario realizar
avances en la autonomia en operaciones habituales como el aterrizaje automatico,
asi como en traslacidon de estos avances a entornos no experimentales con el fin de
verificar el buen comportamiento de las metodologias utilizadas en situaciones de

vuelo reales: ruidos, perturbaciones, incertidumbres, etc.

Del mismo modo es necesario habilitar al controlador con la posibilidad de que un
operador en tierra pueda interactuar con la aeronave debido a falta de

estructuracién del entorno o posibles situaciones no planificadas.

El pequefio vacio mostrado por el estado de la técnica actual en este campo ha

sido la principal motivacion que ha llevado a la realizacién de la presente tesis
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doctoral, asi como las importantes perspectivas de crecimiento que se han

descrito que se prevé que sufra este sector en los proximos afios.

1.2. Objetivos de Investigacion

e El objetivo fundamental es aplicar la metodologia de control robusto a un

sistema de control de vuelo multivariable que sea capaz de:

0]

0]

O O O o

Estabilizar el UAV frente a rafagas y turbulencias.

Estabilizar el UAV frente a variaciones de parametros debidas a
diferentes condiciones de vuelo, variaciones del centro de gravedad,
dependencia de la masa que varia con el tiempo, etc.

Estabilizar el UAV frente a incertidumbre en el modelo.

Llevar a cabo las maniobras ordenadas desde tierra.

Guiado autdonomo sobre una trayectoria predefinida.

Integracidon con los sistemas de sensorizacion disponibles en el UAV:
GPS, inerciales, etc.

Aterrizaje automatico de precisidn en pistas no preparadas.

Se describira la sintesis del sistema de control robusto para un UAV

comercial, en el que se han tenido en cuenta los problemas de implantacion

reales de este tipo de aplicaciones: retardos, limitacién de mandos, etc.

Se comparardn dos técnicas de disefio H.. y QFT:

O El controlador disefiado utilizando la técnica H.. esta formado por

dos lazos, interno y externo (utilizando la técnica H.. Loop Shaping)
gue proporcionan las caracteristicas de robustez y de seguimiento al
conjunto planta — controlador. La arquitectura base utilizada ha sido
la definida por Tucker y Walter (Tucker & Walker, 1997) en el marco
del proyecto RCAM de GARTEUR. Sobre esta arquitectura se han
realizado algunas modificaciones que permiten un mejor ajuste a

nuestro problema.
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O El controlador disefiado utilizando la técnica QFT utiliza el
controlador disefado en el punto anterior para el lazo interno y para
el lazo externo se utilizara QFT.

e Se validaran los disefios mediante simulacién utilizando el modelo no lineal
que incluye los aspectos reales como retardos de actuadores, retardos en la
respuesta del motor, retardos debidos al tiempo de computacion,
saturacion de las superficies de mando, limitaciones en la velocidad de los
actuadores, adaptacién a las salidas reales del sistema (desarrollo de
estimadores), etc.

e Se validaran los disefios mediante la implementacion de un prototipo y
pruebas reales en vuelo. Los disefios se implantaran en un UAV real (ver
Figura 1-1) y se analizara el comportamiento real frente al comportamiento

previsto.

Figura 1-1. Foto del UAV (Unmanned Air Vehicle)

1.3. Metodologia

Las tareas llevadas a cabo en la elaboracion de esta tesis doctoral son las

siguientes:
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Revision documental. Se exploraran las diferentes publicaciones existentes
sobre el tema recopilando los elementos a favor y en contra de utilizar las
diferentes técnicas con el objetivo de recolectar la mayor cantidad de
experiencias que puedan ser Uutiles para el desarrollo de este trabajo.
Definicidon del problema y planteamiento general. Esta tarea comprende la
identificacion del modelo de la aeronave, la seleccién de los sensores y de
las variables de realimentacién y el diseno de observadores vy filtros de
fusion.

Disefio de los sistemas de control. Se pretende llevar a cabo una
comparacion de distintas técnicas de disefio robusto (H.. y QFT). Ambas
poseen una fuerte base matematica. Ademas son procedimientos de
aplicacion sistematica con una buena historia de aplicacion a sistemas
reales, como se sigue de la literatura publicada. Especialmente en el caso de
QFT, esto representa un reto importante, por la necesidad de trabajar con
sistemas MIMO, como en el caso, por ejemplo del sistema de aterrizaje

automatico de precision.

El proceso de disefio de los controladores se ha llevado a cabo siguiendo los
pasos que se describen a continuacidon y que se desarrollan posteriormente

a lo largo del trabajo.

1. Obtencion del modelo no lineal de seis grados de libertad.

2. Determinacion de puntos de equilibrio.

3. Obtencién del modelo lineal. Incluyendo actuadores, retardos, etc.
4. Identificacidn de variables para la realimentacion.

5. Diseno del controlador correspondiente al lazo interno.

6. Diseno del controlador correspondiente al lazo externo.

7. Comprobacién de especificaciones por medio de simulaciones.
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1.4.

Evaluacion, pruebas de simulacion. En esta etapa se realizaran pruebas que
permitirdn sacar conclusiones y tomar las respectivas decisiones sobre el
comportamiento del sistema disefiado con las diferentes técnicas antes de
implementarlos en las pruebas de campo. Se hard uso de diferentes
herramientas de simulacidon. En estas pruebas se tomaran datos para
realizar un analisis e interpretacion de fendmenos. A partir de estas pruebas
se determinara si el disefio es adecuado. De no serlo se regresara a la etapa
de disefio.

Pruebas reales y experimentacion en vuelo. Cuando se haya completado
con éxito la etapa previa, se implementara el disefio realizado para
proceder a realizar las pruebas reales. Para ello se dispone de una
infraestructura generada a lo largo de los proyectos SISCANT | y Il y
Plataforma UAV. Dicha infraestructura consta de:

0 Una aeronave no tripulada, modelo Diamond Katana, a escala 1:3, de
3,7m de envergadura y 30 kg de peso mdaximo al despegue, dotada
de un motor de 5 ccy 8HP.

0 Un sistema de navegacion y control embarcado, formado por: una
unidad de sensorizacion AP04, dotada de sensores INS, GPS,
magnetémetro, y sensores de datos de aire, un ordenador de a
bordo que implementa las leyes de navegacion y control, una
estacion de tierra con radioenlace, una interfaz de telemetria y
telecomando para ensayos en vuelo y un sistema modular para la
implementacion plug & play de mdédulos de navegacién y control.

O Diverso material auxiliar, ordenadores, portatiles, baterias,

generadores, arrancadores, etc.

Marco del trabajo

El presente trabajo se ha desarrollado en el marco del proyecto de investigacidon

SISCANT, correspondiente a la convocatoria PROFIT 2004, que pretende desarrollar
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actuaciones de |+D incluidas en el Plan Nacional de Investigacion Cientifica,
Desarrollo e Innovacién Tecnoldgica (2004-2007). El proyecto SISCANT se enmarca
dentro de la prioridad tematica de “Sistemas electréonicos de alta confiabilidad”

dentro del Subprograma Nacional de Electrdnica.

SISCANT, entre otros objetivos, debe definir unas leyes de control para un UAV que
le permitan mantener caracteristicas de estabilidad y prestaciones, en distintas

configuraciones de vuelo.

Para acometer el proyecto SISCANT se ha formado un consorcio compuesto por
TCP Sistemas e Ingenieria, UAV Navigation y la UPM, que cuentan con las

siguientes motivaciones:

TCP Sistemas e Ingenieria: consolidar su linea de certificacion de sistemas criticos
(Unica en Espaia desde el afio 2001) ademas de promover su oferta tecnoldgica en
capacidad de diseio de sistemas de control avanzados. Este aspecto cobra especial
relevancia por las perspectivas de negocio concretas en estas tecnologias dentro
de clientes como EADS-CASA o Airbus. Ademas de complementar la estrategia del
Grupo de Sistemas Embarcados de desarrollo de tecnologias y negocio en el
ambito de Avidnica Modular Integrada (Integrated Modular Avionics — IMA el

futuro estandar de Avidnica) a nivel Europeo.

UAV Navigation: aplicar los resultados del proyecto a certificar y mejorar su
Sistema de Control de Vuelo APO4, y poder competir en mejor posicién en el
mercado internacional.

Universidad Politécnica de Madrid: investigar el uso de sistemas de control robusto
y adaptativo en la resolucidon de los problemas planteados en el dmbito de los
Sistemas Automaticos de Control de Vuelo, y aplicacion de los resultados a un
problema real, de elevado interés aerondutico, como es el de las aeronaves no

tripuladas, asi como dotarse de un Laboratorio de Disefio y Certificacion de
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Sistemas Avanzados de Control de Vuelo con capacidades de experimentacién en

vuelo.

En el marco de este proyecto SISCANT, se ha establecido una linea de colaboracion
en investigacion en el ambito de sistemas de control de UAV’s con el
Departamento de Informdatica y Automatica de la UNED, que aporta un importante

bagaje en las técnicas de Control Robusto y automatica en general.

1.5. Revision de la literatura

Se describen a continuacién algunos métodos de diseino de control robusto que se
estan utilizando o se empiezan a utilizar en el mundo de la aeronautica. El objetivo
comun de estas técnicas es conseguir mejoras en el comportamiento, eficiencia o
simplificaciones en el disefio respecto a los métodos cldsicos que no toman en
consideracién aspectos relacionados con la robustez del diseno. Esta descripcion
ha sido obtenida de los informes resultado del proyecto Robust Flight Control
Design Challenge de Garteur y de Crandfield (AlSwailem, 2004) (Skogestad &

Postleethwaite, 2005)

1.5.1. Asignacion de autoestructura

La asignacion de autoestructura es basicamente una extension del método de
colocaciéon de autovalores. Permite al disefiador asignar los autovalores (polos) y
los autovectores o parte de ellos con ciertas limitaciones. Esta técnica permite

acoplar y desacoplar estados pero no garantiza la robustez.

1.5.2. Inversion de la dinamica no lineal

Esta técnica utiliza modelos no lineales y realimentacién del estado completo para
lo que se podria denominar linealizacion global. Esto se consigue mediante un
cambio de coordenadas y una ley de realimentacion. A partir de este modelo se
pueden disefar controladores con un comportamiento en lazo cerrado deseado.

Este método de disefio requiere un conocimiento preciso del estado del sistema, lo
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qgue es poco realista y necesita de la utilizacion de observadores para la
reconstruccion del estado, sin embargo, en la actualidad no existe ninguna teoria

completamente satisfactoria para el disefio de observadores no lineales.

1.5.3. Estimacion robusta de la dinamica inversa

Este método de diseno utiliza un controlador Pl pero en vez de utilizar una alta
ganancia con el fin de proporcionar la dindmica en lazo cerrado deseada, utiliza
una estimacion de la dindmica inversa de la aeronave con respecto a las salidas
controladas. No tiene, sin embargo, en cuenta explicitamente la dinamica de los
sensores y de los actuadores y se asume que éstas seran suficientemente rapidas

para mantener las prestaciones deseadas.

Esta técnica no proporciona garantias explicitas en términos de estabilidad y
robustez. Ademas estd limitada en términos de las especificaciones que se pueden
incluir en la fase de disefio de manera directa por lo que después del primer disefio
habra que realizar un conjunto de pruebas con el fin de comprobar el

cumplimiento del resto de las especificaciones.

1.5.4. Sintesis paramétrica multiobjetivo

Es una técnica de propdsito general que permite, una vez elegida una estructura
de ley de control con pesos especificos para cada aplicacidon, calcular el valor de
estos parametros mediante procedimientos de optimizacion. El algoritmo de
optimizacién debe contemplar como objetivos unos criterios en funciéon de
estabilidad (autovalores), y respuesta en el dominio temporal y frecuencial
(respuesta al escaldn, sobreelongacion, tiempo de asentamiento, velocidades del
control, ancho de banda, margenes de estabilidad, etc.). De este modo, se tienen
en cuenta todos los compromisos de la fase de disefio que se intentan satisfacer

mediante el algoritmo de optimizacion.
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1.5.5. Teoria de la realimentacion cuantitativa (QFT)

Es una técnica de diseno de controladores en el dominio de la frecuencia basada
en los diagramas de Nichols. Este método se centra en el cierre de lazos de manera

independiente realizando suposiciones sobre el resto de los lazos.

Hay una gran variedad de articulos y libros que describen esta técnica:

(Horowitz, 1992)

(Horowitz, 2001)

(Horowitz, 1963)

(Houpis, et al., 2005)

(Houpis, 1992)

(Houpis & Rasmussen, 1999)

(Yaniv, 1999)

La técnica de disefio QFT se caracteriza principalmente porque considera a priori la
incertidumbre del proceso, debida a variaciones en los parametros de la planta a
controlar o a perturbaciones externas, y tiene en cuenta en el proceso de disefo
del controlador tanto la ganancia como la fase del mismo, intentando minimizar el
esfuerzo de control. Con este método se obtiene un controlador robusto,
insensible a incertidumbres en el proceso. El modelo del sistema puede venir dado
como funcién de transferencia o mediante datos experimentales. Esta técnica
permite anticipar de forma sencilla si alguna especificacion de comportamiento
deseada no se va a cumplir, y rectificar el disefio en funcidén de esos datos. El
método QFT propone como estrategia general de control la estructura de dos

grados de libertad.
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1.5.6. Recuperacion de la funcion de transferencia del lazo y control gausiano
cuadratico lineal (LQG-LTR)

Este método de diseno permite al disefador tener en cuenta la amplitud de las
entradas de control y el tiempo de asentamiento de las variables de estado
garantizando los margenes de estabilidad. Si todas las variables de estado no estan
disponibles se puede utilizar un observador. Sin embargo, los margenes de
robustez no se pueden garantizar en presencia de un observador. La técnica LTR
permite recuperar estos margenes de robustez pero sdlo puede ser aplicado de

manera consistente en sistemas de fase no minima (Adams, et al., 1994).

1.5.7. Control Predictivo

Requiere la resolucién en cada paso de integracién de un problema de
optimizacién con restricciones. Esta caracteristica hace que no sea un candidato
muy adecuado para aplicaciones aeronauticas. Se caracteriza fundamentalmente

por:

e Un modelo interno que proporciona predicciones del comportamiento del
sistema en intervalos de tiempo futuros.
e Se utiliza una estrategia de horizonte deslizante.

e Los cdlculos son realizados ‘on line’.

1.5.8. H.. de sensibilidad mixta

Este método esta basado en un problema de optimizacion H.. que usa pesos en las
entradas y las salidas para minimizar la norma infinito de la funcién de sensibilidad

So en lazo cerrado (Chen, 1998) y (Hyde, 1995).

La Figura 1-2 muestra un sistema realimentado con referencia r, salida vy,
perturbacion de la salida d, seial de error e, vector de control u y los pesos W, y

W,.
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Figura 1-2 Diagrama de bloques estandar del H.. de sensibilidad mixta

Para conseguir un buen comportamiento en el seguimiento de la referencia, buena
respuesta transitoria y alto ancho de banda es necesario que la sensibilidad de la
salida (Sg) sea pequefia a bajas frecuencias, para lo cual se disefiard K con alta
ganancia en esas frecuencias. Por otra parte, la exigencia de rechazo de ruido,
robustez, etc. exige que, para conseguir los objetivos propuestos en cada rango de
frecuencia es necesario incorporar pesos dependientes de la misma W, y W,. Estos
pesos se utilizan para proporcionar los limites de las funciones S, y KS, para
alcanzar las ganancias deseadas en cada rango de frecuencias. La optimizacién H..
proporciona un controlador K que minimiza el maximo de los valores singulares de
la funcion de transferencia entre la referencia y el error de seguimiento de la

referencia. Esta técnica se detallara en el capitulo 2

1.5.9. Conformado de lazo H..

Este método permite al diseflador especificar requisitos en lazo cerrado tales como
atenuacién de perturbaciones y de ruido a través de las ganancias en lazo abierto.
Esta basado en incertidumbre de factor coprima que no necesita hacer ninguna
suposicion de estabilidad del sistema en lazo abierto para garantizar la robustez
del sistema. Este tipo de incertidumbre es adecuada cuando no se tiene

informacién de detalle de la incertidumbre presente en el sistema.
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Figura 1-3. Diagrama de bloques estandar del conformado de lazo H..

Las prestaciones del sistema se introducen en el disefio a través de los pesos W; y

W, que modifican los valores singulares del sistema G (McFarlane & Glover, 1992).

1.5.10. Sintesis y analisis p

La sintesis u es una extension del disefio H... el analisis u es una técnica de medida
de la robustez que se combina con el disefio H.. en un intento de estructurar la
incertidumbre del sistema y disefiar un controlador que sea robusto a un tipo de
perturbaciones mas realistas, siendo de este modo menos conservador y teniendo
mas flexibilidad para alcanzar un nivel mas alto de prestaciones (Zhou & Doyle, Sep
1997). Este método necesita un conocimiento detallado de la incertidumbre
estructurada. Aunque genera controladores de alto orden comparados con la

técnica H.., estd siendo muy aplicado en el campo aeroespacial.
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2. Metodologias seleccionadas: sensibilidad
mixta H., conformado de lazo H.. y QFT

2.1. Introduccion

En este capitulo se van a describir las técnicas seleccionadas para la sintesis de los
controladores: sensibilidad mixta Heo, conformado de lazo Hee y QFT, que ya

fueron presentadas en el capitulo anterior.

La técnica H.. de sensibilidad mixta y el conformado de lazo H.. se utilizara para la
sintesis de los controladores necesarios. Mediante la técnica QFT se disefiara un
controlador para seguimiento de referencias de altitud mediante la técnica QFT
con el fin de comparar la bondad de este método de disefio. Las razones

principales de la seleccion de estas técnicas son:

e Fuerte base matematica.

e El proceso de disefio es sistematico y simple.

e Existen buenos resultados en aplicaciones reales.

e Hay disponibles herramientas de ayuda a la sintesis de los controladores.
e Es numerosa la literatura disponible.

e Son técnicas ya aplicadas en aerondutica.

2.2. Representacion de la incertidumbre

En un sistema MIMO, se llama incertidumbre (4) a la desviaciéon o perturbacién

desconocida entre el modelo nominal y el sistema real. El tamaio de A se medira
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mediante valores singulares. En control robusto las incertidumbres pueden ser de

dos tipos estructuradas y no estructuradas. Las incertidumbres estructuradas

representan variaciones paramétricas en la dindmica del modelo y las no

estructuradas representan dinamicas no modeladas.

Las perturbaciones no estructuradas se suelen clasificar en tres tipos:

e Aditivas: G, = G + A, donde G representa el modelo nominal, y A, las

incertidumbres. Por ejemplo las modos flexibles de una aeronave (jError!

No se encuentra el origen de la referencia.).

A 4

A,

»
L

G

Figura 2-1. Incertidumbre aditiva

e Multiplicativas en la entrada: G, = G [| + 4;] . donde G representa el modelo

nominal, y A; las incertidumbres. Por ejemplo la dindmica de los actuadores

(Figura 2-2)

A\ 4
b

u

G —>

Figura 2-2. Incertidumbre multiplicativa a la entrada

Multiplicativas en la salida: G, = [| + 4] G, donde G representa el modelo nominal, y A, las
incertidumbres. Por ejemplo, la dindmica de los sensores (

e Figura 2-3)

Y

. y

[

—_ G
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2.3. Incertidumbre factor coprima

Sea G la funcidn de transferencia del modelo lineal que se factoriza en G = MN,
donde M y N son funciones de transferencia coprima izquierda normalizadas vy
estables. Existen Uy V tales que:

MV —UN =1
NN*+ MM* =1

[2-1]
Esta representacion de incertidumbre es especialmente importante porque
posibilita representar una funcion de transferencia inestable a través de dos
factores estables. De esta manera se puede representar la incertidumbre como un

conjunto de modelos del sistema:

G = {(M + Ay) T (N + Ap): I[AnAN] o0 < €} [2-2]
donde 4,, y 4y son funciones de transferencia estables que representan incertidumbre
aditiva no estructurada en el modelo nominal Gy £> 0 es el margen de estabilidad como se

muestra en

Figura 2-4.

v
P

K

A

Figura 2-4 Incertidumbre normalizada de factor coprima izquierda

2.4. Técnica de disefio H.. de sensibilidad mixta y control H..
Esta técnica consiste en dar forma a la respuesta de frecuencia de la funcidn de sensibilidad S
= (I+ GK) 'y a otra funcién como por ejemplo KS o la funcién de sensibilidad complementaria

T = (/- S) conjuntamente

Figura 2-5.
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n

Figura 2-5. Configuracién basica del controlador con un grado de libertad

Es un problema de regulacién en el cual se pretende mejorar el comportamiento ante
perturbaciones asumiendo que el ruido es relativamente pequefio a baja frecuencia. De este
modo, el seguimiento de referencias no es un problema y tiene sentido modificar la respuesta
de frecuencia de las funciones S y KS disefiando un controlador utilizando un Unico grado de
libertad. A partir de la

Figura 2-5 se obtiene: y = Sd + Tr - Tn siendo y el vector de salidas observables, S |a
funcion de sensibilidad complementaria y T la funcién de sensibilidad
complementaria. La funcion S es la funcidn de transferencia entre d y la salida y KS
es la funcidn de transferencia entre d y el vector de control u. La inclusidén de KS

permite limitar el ancho de banda del controlador y por tanto la energia usada.

La sensibilidad es una senal de baja frecuencia y por tanto el comportamiento
frente a esta senal puede ser mejorado minimizando el maximo valor singular para
el mismo rango de baja frecuencia. Este objetivo se consigue utilizando un filtro
pasa baja W;i(s) y encontrando un controlador que estabilice el sistema
minimizando ||W;S||«. La minimizacién del maximo valor singular de KS se realiza
por medio de un filtro pasa alta W,(s) con una frecuencia de cruce
aproximadamente igual al ancho de banda que se desea obtener en el sistema con

lazo cerrado.

El problema a resolver es entonces ver Figura 2-6.

e}

W,S
W,KS

42



Metodologias seleccionadas: sensibilidad mixta Hee, conformado de lazo Hee y QFT
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Figura 2-6. Optimizacion S/KS en forma estandar

El control H.. es una técnica de disefo muy apropiada para sistemas multivariables
en los cuales varios objetivos deben ser tenidos en cuenta simultdneamente. El

problema que se pretende resolver se muestra en la Figura 2-7

Z3
Wref —_’C‘P_’ We —
+
d
» Wy » Gy
+
W w . u
i S K » G —0 y
23
y » W, —
+

n +
- w, [0+

Figura 2-7. Problema de regulacién control H..
El controlador K disefiado debe estabilizar el sistema minimizando la norma

|2
Zoll

En el caso de seguimiento se minimizard la diferencia entre el maximo valor
singular de la salida del modelo de referencia My la salida real del sistema (Figura

2-8).
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Figura 2-8. Problema de seguimiento control H..

2.5. Técnica de disefio H.. Loop Shaping

En este apartado se presentan los resultados principales de esta técnica, para mas
detalles consultar (Skogestad & Postleethwaite, 2005). El principal objetivo de esta
técnica es la sintesis de un controlador que garantice la estabilidad robusta frente
a la incertidumbre de factor coprima. Permite especificar requisitos de
comportamiento, utilizando un precompensador y un postcompensador que
conforman los valores singulares en lazo abierto de la planta. La planta
conformada es G, = W,GW,. El problema de estabilizacion se resuelve para G;
utilizando la factorizacién coprima izquierda. El controlador para la planta es K =

WK W,

A

K

Figura 2-9. Problema de seguimiento control H..
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Es necesario una cierta dosis de habilidad y experiencia en la seleccion de los pesos
W; y W,. Pero la experiencia demuestra que hay que utilizar un esfuerzo
relativamente pequefio en la fase de disefio comparada con otros métodos. El

proceso de disefio es el siguiente:

1. Escalar las entradas y las salidas. El escalado simplifica la seleccidon de pesos.
Hay muchos métodos disponibles incluyendo la normalizaciéon con respecto
al maximo de la sefial en cuestion (Skogestad & Postleethwaite, 2005).

2. Ordenar las entradas y las salidas de manera que la planta sea tan diagonal
como sea posible. Los pesos por simplicidad seran definidos como
diagonales.

3. Seleccionar los valores de los pesos de manera que los valores singulares de
G, sean los deseados. Es decir, alta ganancia a bajas frecuencias, roll-off
rate de 20dB por década en el ancho de banda deseado, W, se selecciona
habitualmente como una constante reflejandose la importancia relativa de
las salidas que se desean controlar sobre el resto.

4. Obtener el controlador con un margen de estabilidad maximo de 0.25, es
decir con gamma menor de 4 (gamma es la inversa del margen de
estabilidad).

5. Analizar que se cumplen las especificaciones.

6. Implementacién del controlador.

Las ventajas de este método son:

e Método sencillo de llevar a cabo.

e Existe una férmula para calcular de manera ajustada el margen de
estabilidad.

e No es necesaria la iteracion.

e Excepto en sistemas especiales no hay cancelaciones de polos y ceros.
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2.6. Técnica de diseno QFT

Este método de disefo robusto en el dominio de la frecuencia requiere los

siguientes pasos:

1. Representar las caracteristicas de la planta y las especificaciones deseadas
en el dominio de la frecuencia.

2. Representar las caracteristicas no lineales de la planta mediante un
conjunto de funciones de transferencia que cubran el rango de
incertidumbre paramétrica.

3. Representar las especificaciones deseadas con el fin de definir una frontera
superior e inferior para el disefo.

4. Sintetizar el controlador utilizando estas representaciones.

Para llevar a cabo el punto 2 es necesario definir las frecuencias para las que se va
a realizar el disefio y representar la planta para cada uno de los casos extremos
definidos por los rangos marcados por la incertidumbre y para cada una de las

frecuencias anteriormente mencionadas. Esto es lo que se denominan templates.

Las especificaciones referidas en el punto 3 son del tipo:

- PK
Estabilidad robusta: |—| < Wy
1+PC
) ) 1
Rechazo a las perturbaciones a la salida: |—1+PC| < Wi,

K
Esfuerzo de control: |—| < Wy
1+PC

gue definen valores limites o fronteras para determinados rangos de frecuencias.
Entre las principales ventajas del método QFT se encuentran:

e Es un método de control robusto a variaciones en parametros de la planta.

e Permite disefiar un controlador para todo el rango de operacion.
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Las limitaciones de disefio estan presentes durante toda la fase de disefno.
Se determina de manera temprana en la fase de disefio qué
especificaciones son alcanzables.

La estructura del controlador se determina en el momento inicial de la fase
de disefio.

Como consecuencia de los puntos anteriores el tiempo de disefo de un
controlador para el rango de operacion completo es menor que en otras

técnicas.
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3. Modelo de la aeronave

3.1. Introduccion

La herramienta mas utilizada en el disefio de cualquier sistema de control de vuelo
es la simulacion de un modelo. El grado de seguridad con el que se pueden realizar
las recomendaciones y conclusiones de estas simulaciones es directamente
proporcional a la fidelidad del modelo utilizado en la simulacién. Por este motivo

se debe prestar especial atencidn al desarrollo de dicho modelo.

En este capitulo se va a describir el modelo matematico utilizado para representar
a la aeronave. Se trata de un modelo no lineal de 6 grados de libertad de alta

fidelidad.

Para ello este capitulo se ha estructurado de la siguiente manera. En primer lugar
se describen los distintos sistemas de ejes y analisis de las dimensiones y de las
principales caracteristicas de la aeronave y del modelo matematico no lineal
utilizados, a continuacion se realizaran pruebas con el fin de realizar la verificacion
del modelo y se determinaran los puntos de equilibrio. Finalmente y dado que las
técnicas seleccionadas para el disefio de los controladores se aplican sobre
sistemas lineales resulta necesario realizar un proceso de linealizacién en torno a
los puntos de equilibrio que se consideren relevantes para el disefio del sistema de

control.
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3.2. Sistemas de ejes

El andlisis de la estabilidad de una aeronave conlleva un problema matematico
importante, siendo la complejidad de su tratamiento dependiente de la eleccidn
del sistema de referencia en el que se planteen las ecuaciones que rigen su

movimiento.

En el desarrollo del problema se van a utilizar tres sistemas de referencia. Uno que
estd asociado a un punto en la superficie de Ia Tierra®. Otro, centrado en el avidn,
no inercial, pero siempre apuntando al Norte, al Este y en la direccion “hacia
abajo” de la vertical local y un ultimo sistema asociado al propio avion. Se conocen

como ECI®, NED? y ABC* respectivamente.

Otros ejes importantes son los “ejes viento”, en los que el eje x esta siempre
alineado con la direccidon de la corriente del viento libre; y los “ejes estabilidad”, en
los que el eje x permanece en el plano xz de los “ejes cuerpo” y en el plano xy de

los “ejes viento”.

Una vez definidos estos sistemas, el movimiento del avidn queda determinado por

el de un sistema anclado a él respecto al sistema que consideremos fijo.

3.2.1. Sistema ECI

Es un triedro ortogonal, dextrdgiro, con origen en el centro de masas de la Tierra,
cuyo eje x coincide con el de rotacidon y suficientemente inercial para los

propositos de este estudio (Figura 3-1).

1 No es valido en el estudio del movimiento de vehiculos espaciales ni en el de vuelos de gran duracién.
2 Earth-centered Inertial (triedro inercial centrado en la Tierra)
3 North East Down (Norte, Este, abajo)

4 Aircraft Body Coordinates (Sistema de coordenadas de avién)
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AL

Eje de los polos

Meridiano de
Greenwich ™.

“~Ecuador

Figura 3-1. Sistema de ejes ECI

3.2.2. Sistema NED

Su origen se encuentra en el centro de gravedad del avion, moviéndose con él,
pero apuntando su eje z siempre hacia abajo en la direccion de la vertical local,
que es la recta perpendicular a un plano tangente a la superficie de la Tierra en el
punto considerado. El plano formado por los ejes x e y siempre es paralelo a la

superficie de la Tierra. El eje x apunta siempre al Norte y el y al Este.

Figura 3-2. Sistema de ejes NED

3.2.3. Sistema ABC

Permanece centrado y asociado al avidn, y orientado del siguiente modo:
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e Eje X: Origen en el centro de masas del avion y positivo en la direccidon
longitudinal hacia la proa.

e Eje Y: Origen en el centro de masas del avidn y positivo en la direccion del
ala derecha del avién.

e Eje Z: Origen en el centro de masas del avion y positivo en la direccidn de la

vertical local hacia abajo.

En estos ejes se definen las maniobras del avidn en torno a su centro de masas.

Estas maniobras pueden ser:

e Alabeo: Movimiento de rotacién en torno al eje x. Positivo subiendo el ala
izquierda.

e Cabeceo: Movimiento de rotacion en torno al eje y. Positivo subiendo la
proa.

e Guiinada: Movimiento de rotacidn en torno al eje z. Positivo moviendo la

proa hacia la derecha.

Centro de masas

Figura 3-3. Sistema de ejes ABC

3.2.4. Transformacion entre sistemas de ejes

Resulta muy interesante definir los angulos que forman los dos ejes ligados al

estudio del movimiento del avién: el NED y el ABC.
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Se define la siguiente transformacion para pasar del sistema ABC al NED:

e Rotacién en torno al eje z hacia la derecha. (Guinada positiva).
e Rotacién en torno al nuevo eje y hacia arriba. (Cabeceo positivo).
e Rotacién en torno al nuevo eje x, ala izquierda hacia arriba. (Alabeo

positivo).

Cada uno de los angulos, alabeo, cabeceo y guifada, tiene un nombre propio, que

es:
Alabeo: o
Cabeceo: @
Guifada: Vv

y que son habitualmente conocidos como Angulos de Euler.

Es muy importante resefar que la transformacion citada es la de paso de ejes ABC
a ejes NED, y que la inversa debe hacerse cambiando el orden de los giros,

haciendo primero la guifiada, luego el cabeceo y por ultimo, el alabeo.
Matrices de transformacion

Se presenta a continuacion la descripcidn de las matrices de transformacién de

coordenadas de un sistema de ejes a otro.
Paso del sistema de ejes ECI al NED

Se puede expresar una rotacion plana mediante una matriz de transformacion que

cumpla la siguiente relacién:

- 3-1
y Sistema 1 ¢ d y Sistema 2 [ ]

Si se desarrolla esta expresion se observa que que:
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Xsistema1 = AUXsistema2 + bDySistema 2 (3-2]

y del mismo modo con la coordenada y. Si se descompone el giro en el seno vy el

coseno del dngulo girado, se tiene que:
X1 = x,c050 + y,sinf [3-3]
Y, = —Xx,5in0 + y,cos6 [3-4]

La matriz de transformacion resultante es:

_ [6059 sinG] 3-5]

sin@ cos6

Figura 3-4. Representacién de los dngulos que definen los sistemas NED y ECI

La ecuacién matricial de transformacién entre los sistemas NED y ECI (ver Figura

3-4) es:
X x
[Y] = B,B; M [3-6]
ZNED ZECI

Donde
X cosu Slnu 0 1rx
[}’] =[ ” cos)l sind [y] [3-7]
zdnED —sinu 0 cosu —sind  cosAltzlgc

Puede operarse para obtener una Unica matriz de transformacién, quedando la

ecuacion:
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X cosyu  —sinusinA  SinucosAyrx
[y] = [ 0 cosA sin [y] [3-8]
ZdnED —sinu —cosusind cosucosAlLzlgc;

Paso del sistema NED al sistema ABC

Siguiendo el mismo proceso y teniendo en cuenta que ahora no hay ninguna
pareja de ejes que necesariamente permanezcan alineados, se obtiene la ecuacion

matricial de transformacién entre los sistemas ABC y NED siguiente:

X X
H = B,ByB,, H [3-9]
Z-ABC ZNED

Que desarrollando y operando queda:

b -]

Z-ABC Z-NED
siendo
cosfcosy cosfsiny —sinf
Bp = | —cosBsiny + singsinfsiny  cosOcosy + singsinfsiny  singcosf| [3-11]
sin@siny + cosgsinfcosyp  —sinbcosyp + cos¢psindsiny cosgpcosl

Se pasa del sistema de ejes NED al sistema de ejes ABC, por lo que la secuencia
debe ser la inversa a la expresada para introducir los angulos de Euler. Por tanto,

primero se hara el giro de alabeo, luego el de cabeceo y por ultimo el de guifiada.

Paso del sistema ECI al sistema ABC

Para terminar, la matriz de transformacion entre el sistema fijo al avidén y el inercial

fijo a Tierra es:
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X X X
[y] = B(pBBBlpBﬂBA y = BgBg [y] [3-12]
ZAABC Z-Ecl ZiECI

Que es la transformacidon de cambio de coordenadas del sistema ECI al ABC.

3.3. Dinamica de la aeronave y construccion del modelo no lineal

Existe mucha bibliografia en la que se describe en detalle la dinamica de un sélido
rigido y en particular su aplicacion a una aeronave de ala fija por lo que no se

incluird en este trabajo la justificacion de estas ecuaciones.

El modelo utilizado se describe en detalle en (Stevens, 2003) y ha sido utilizado con
éxito en desarrollos de sistemas de control de aeronaves militares y civiles como es
el caso del General Dynamics F-16 (ver Figura 3-5). Para adaptar este modelo a la
aeronave utilizada en esta tesis se tienen que identificar los distintos coeficientes
propios de la aeronave utilizada, mediante tunel de viento y ensayos en vuelo, asi

como introducir los datos propios de la misma como la envergadura, masa, etc.

Figura 3-5 Dibujo del perfil de la configuracién mas habitual del F-16

A continuacion se desarrollan estos pasos con mas detalle, asi como el modelo.

3.3.1. Ecuaciones en ejes cuerpo, Tierra plana, Seis Grados de Libertad

El modelo, tal y como se introdujo en el apartado anterior, es un modelo de sélido
rigido con seis grados de libertad, moviéndose en la proximidad del campo
gravitatorio terrestre, con la simplificacion de que La Tierra es suficientemente

plana e inercial para este estudio.
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En ese modelo, se dejaban los huecos para introducir posteriormente los
coeficientes que conforman las fuerzas y los momentos, ajustando, de este modo,
el modelo a un objeto “aeronave” a través de sus coeficientes aerodinamicos

concretos.

En este capitulo se expandiran las ecuaciones matriciales en sus correspondientes
ecuaciones escalares y se poblaran con sus coeficientes aerodinamicos, mediante
un proceso que permitira elaborar un modelo de simulacién suficientemente

preciso dentro de una amplia zona de la envolvente de vuelo.

La ecuacidon matricial de fuerzas se expande en estas tres ecuaciones:

d 1

—U=RV -0OW — g sin@+—F

dt Q &o m *

4y RU+PW+ e sinpcosf+-LF [3-13]
dt £oSM9 m 7

d

—W=QU—PV+gOCOS(pCOSH+lFZ
dt m

La ecuacidon matricial de momentos, introduciendo las constantes c;

Xz

e, = (3 —J,, +3,)9

e, =(J, -3,)d, —J;

Xz !

I_‘(::3:‘]221
1ﬂC4:‘]xzv
C _‘]zz_‘Jxx
5 — T - 1
Jyy
c _‘]xz
6 .
Jyy
L1
Ty

FCB = (‘Jxx _‘]yy)‘]xx - ‘sz’
I'cg=1J,,
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donde

r=3,3J,-32

YV

se puede expandir en estas otras tres:

%P =(c,R+c,P)Q+c,L+c,N
%Q:CSPR—C6(P2—R2)+C7M 3-14]

%R =(c,P+c,R)Q+c,L +¢,N

La ecuacidn de actitud se puede expandir en las tres ecuaciones siguientes:

%(ﬁ = P +tanf(Qsing + Rcosgp)

d

—6 =Qcos¢— Rsin [3-15]
o @cosg ¢

d _ @sing—Rcosy

dt v cosd

Y, por ultimo, las de navegacidn en las tres siguientes:

%PN =U cos@cosy +V (—cosgsiny +sin gsin @ cosy) +W (sin gsiny + cos ¢ sin 8 cosy)

%PE =U cos@siny +V (cos@cosy +singsindsiny ) +W (—sin ¢ cosy + cospsin dsiny)

%h =U sin—V sinpcosd—-W cos ¢ cosd
[3-16]

Con esta definicién de variables, el vector de estado es:
X7 =[U,V,W,gp,9,t//, P,Q,R, PN,PE,h] [3-17]

Sin embargo, se debe reemplazar U, Vy W por V5, oy S ya que las fuerzas y
momentos aerodindmicos se expresan y tabulan en funcién de estas variables, a

través de las expresiones:
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Con lo que el nuevo —y definitivo- vector de estado, queda

o uSuvdvaw dw
dy _“dtdt

dt ' V,
4, _"dt dt
2 2
dt Us+W
d d
—VV. -V —V
iﬂ= dt " dt |
dt V,? cos 3

XT :[VT,a,ﬁ,(D,H,l//,P,Q,R,PN,PEah]

[3-18]

[3-19]

Fy Fy, F, L, My N, estan expresadas en ejes cuerpo, y se descomponen del

siguiente modo en parametros geomeétricos y coeficientes adimensionales:

donde

g es la presion dinamica de la corriente libre.

S es una superficie de referencia, habitualmente, la superficie alar.

b es una longitud de referencia, habitualmente, la envergadura.

¢ es la cuerda media aerodinamica.

Cx, Cy y C, son los coeficientes adimensionales de fuerzas segun los mismos

ejes.

C, Cn vy C, son los coeficientes adimensionales de momentos segun los

mismos ejes.

59



Dindmica de la aeronave y construccion del modelo no lineal

Ahora sélo queda construir los coeficientes aerodindmicos adimensionales. Sin
embargo, en este punto aparece una dificultad. Los coeficientes aerodindmicos,
comunmente contienen términos que dependen de las derivadas de ay £, que son
variables de estado, y por tanto, sus valores no se conocen hasta que se ha
evaluado la ecuacion. En términos de la formulacién de variables de estado, las
ecuaciones en ejes cuerpo no pueden ser expresadas de forma que se encuentre

una solucidn explicita de sus derivadas.

Si, como es bastante comun, las derivadas de o y B s6lo se encuentran en las
ecuaciones de momentos, un modo de solventar el problema es evaluar las
ecuaciones de fuerzas antes que las de momentos, siguiendo el algoritmo

siguiente:

e Se calcula el nUmero de Mach y la presidon dindmica mediante un modelo de
atmadsfera estandar.

e Se calcula con estos valores el empuje del motor.

e Se calculan los coeficientes aerodinamicos de las ecuaciones de fuerza.

e Secalculan U, Vy W.

e Secalculan Vy, ay S.

e Se evaluan las ecuaciones de fuerzas, obteniéndose las derivadas de V;, ay
p.

e Se calculan los coeficientes aerodinamicos de las ecuaciones de momentos,
una vez conocidas las derivadas de Vr, a y f.

e Seresuelven las ecuaciones de momentos.

e Seresuelven las ecuaciones de actitud.

e Se resuelven las ecuaciones de navegacion.
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3.4. Modelo del UAV

La aeronave a la que se aplicaran los resultados del disefio es un modelo a escala
de un superdimona, que esta equipado con un motor alternativo de 80 HP a nivel

del mar y constante de tiempo de 0,5 segundos aproximadamente.

La velocidad maxima es de 200 km/h, la de crucero es de 130 km/h, y la velocidad
de pérdida que depende de la carga es la que se corresponde con un coeficiente
de sustentacion maximo de 1,3. Por razones de seguridad, la velocidad debe
permanecer siempre en el intervalo definido por 1,23 veces la velocidad de
pérdida y la velocidad maxima. El angulo de ataque de pérdida es de 14,32 grados.
La masa varia entre 18 y 30 kg cuando lleva el depdsito de combustible lleno y la
camara instalada (2 kg). Dispone de servos marca futaba, de la serie 9000 con
constante de tiempo de 0,1 segundos (en carga tipica). Ademas, el modelo esta

equipado con un GPS cuyo error nominal es de + 20 metros.

La componente x del centro de gravedad puede variar entre un 15% y un 31% de la
cuerda media aerodinamica. Las variaciones de las coordenadas y y z se pueden
considerar nulas. Las superficies de mando toman valores entre + 30 grados y la

velocidad de actuacién maxima es de 300 grados/segundo.
Otros datos técnicos son:

e Envergadura: 3,9 metros.

e Superficie alar: 1,475 metros cuadrados.

e Cuerda media: 0,39 metros.

e Coordenadas de referencia del centro de gravedad [0.25,0,0]*(cuerda
media).

e Techo tedrico: 3500 metros.

En la Figura 3-6 se muestran las dimensiones del UAV.
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Figura 3-6. Tres vistas de las dimensiones del UAV

3.5. Modelo matematico del UAV

Se han presentado las ecuaciones que definen un modelo fiel de la aeronave,
modelo no lineal descrito en (Stevens, 2003). Este modelo se ha implementado en

esta tesis utilizando MATLAB y SIMULINK.

En primera aproximacidn se define el vector de estado y de control tal y como se
hace en (Stevens, 2003). Posteriormente se harda una redefinicion por

consideraciones eminentemente practicas.

El vector de control es el siguiente:
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Oy Deflexion de la palanca de gases (0-1)

U= 3. | Deflexion del timén de profundidad (grados)
92 | Deflexién de los alerones (grados)
o

r Deflexion del timdn de direccion (grados)

El vector de estado se define por:

V; | Velocidad (pies por segundo)

a | Angulo de ataque (radianes)

B Angulo de deslizamiento (radianes)

¢ | Angulo de balance (radianes)

@ | Angulo de asiento (radianes)

% Angulo de guifiada (radianes)

x=| P | Velocidad angular de balance (radianes por segundo)

Q Velocidad angular de cabeceo (radianes por segundo)
R | Velocidad angular de guifiada (radianes por segundo)
Py | Posicién norte (pies)

p. | Posicion este (pies)

h | Altitud (pies)
pow | Potencia (libras)

Las salidas del sistema son:

. s . . 2
Componente x de la aceleracién en ejes cuerpo (pies por segundo )

a

az Componente y de la aceleracién en ejes cuerpo (pies por segundo 22 )
a, Componente z de la aceleracion en ejes cuerpo (pies por segundo )
P Velocidad angular de balance (radianes por segundo)

Q Velocidad angular de cabeceo (radianes por segundo)

R Velocidad angular de guifiada (radianes por segundo)

lon| Longitud
lat Latitud
h Altitud (pies)
Py Derivada de la posicion norte (pies)

Pe Derivada de la posicion este (pies)

h Derivada de la altitud (pies)
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Modelo matematico del UAV

La frecuencia de actualizacion de las variables de salida es de 50 Hz.

Las ecuaciones que definen el comportamiento de la aeronave (Stevens, 2003)

son:
Ecuaciones de fuerzas:

U =RV — QW — gpsinf + (X, + X;)/m
V = —RU + PW + gpsingcosf + (Y, + Y7)/m
W = QU — PV + gpcospcosd + (Zy + Zy)/m

La relacion entre los angulosay 8y U, Vy W es:

a=atan% ,B=asinvL Vp=U?+V2+W?2
T

Ecuaciones cinematicas:

¢ = P + tan8(Qsing + Rcos)
6 = Qcos¢ — Rsing

Y = (Qsing + Rcos¢p)cosb

Ecuaciones de momentos:

TP = Jxzlx —Jy +J21PQ = UzUz = Jy) +J321QR + Jzl + ]z
JyQ = Uz = Jx)PR = Jxz(P* —=R*) + m

TR =[x = Jy)Jx +J320PQ = JxzUx = Jy +JZ1QR + Jxzl + Jxn
['=Jx—Jz =%z

Ecuaciones de navegacion:

[3-20]
[3-21]

[3-22]

[3-23]
[3-24]

[3-25]

[3-26]
[3-27]
[3-28]

[3-29]

Py = U cosOcosy + V(—cospsiny + singsinbcosy) + W (singpsiny + cos¢psinfcosy) [3-30]

Pg = UcosOsiny + V(cospcosyp + singsinfsiny) + W (—singcosy + cos¢psinfsiny) [3-31]

h = Usin@ — Vsingcosd® — Wcospcos8

La potencia viene determinada por:
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Pow = 0—15 * (100 * 6 — pow) [3-33]

3.6. Verificacion del modelo

El desarrollo del modelo implica en algunos casos la simplificacién de algunos
aspectos, asi como la suposicién de ciertas hipdtesis. Resulta imprescindible, por
tanto, verificar el comportamiento del modelo, contrastandolo con el de Ia

aeronave.

Un método adecuado para llevar a cabo esta verificacidon consiste en excitar los
modos propios de la aeronave y comparar la evolucion de éste con el que se
obtiene en el caso de la aeronave real. La excitacién de los modos propios del

sistema se realiza a partir de la posicion de equilibrio.

Los modos tipicos de una aeronave son el fugoide y el corto periodo en la dindmica
longitudinal, y el balanceo del holandés, el espiral y el amortiguamiento de balance

en la dindmica latero-direccional.

La excitacidon de los modos propios se realiza introduciendo distintas entradas al

modelo de la aeronave (véase Figura 3-7).

La comparacion de la evolucidon de los modos propios del modelo y de la aeronave
muestra que el modelo desarrollado es satisfactorio. La representacion de los

modos propios del modelo se recoge en el Anexo 1.
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> i

Seleccionar n
Corto periodo

Lable Pulso

= en EL
El—p—o/c ¥

Seleccionar n
Fugaide
Coble Pulso
an THTL

> |

Seleccionar
Balanceo del Halandes

Ferurbacion
Madas

Crable Pulso

= en RDR
=R ;

Seleccionar n
Amortiguamients de Balance
Crable Pulso
an AlL

> i

Seleccionar I
E=piral

Loble pulso en la
direccion de perturbacion
del mado espiral

Figura 3-7. Arquitectura de la seleccidn de las distintas entradas que excitan los modos propios

3.7. Determinacion de puntos de equilibrio

Como ya se ha comentado el proceso de linealizacion se lleva a cabo en torno a un
punto de equilibrio. En este apartado se describe como se ha realizado la
obtencién de dichos puntos para la aeronave superdimona. Para ello se utiliza la
funcién trim de MATLAB, asi como una funcién de restricciones que se encarga de
fijar los valores de algunas variables de estado que son caracteristicas de la

condicion de vuelo. El cédigo de la funcion de restricciones es:

function restricciones=RESTRICCIONES(XD,Y,g0,X,W)

% restricciones de condicion de vuelo

%Los argumentos son las derivadas de estado, las salidas,
gravedad,

%vector de estado y vector de ponderaciones

% variables

66



Modelo de la aeronave

VT=X(1);

ALPHA=X(2);

BETA=X(3);

PHI=X(4);

THETA=X(5);

ALAT=Y(2);

DPSI=XD(6);

G=DPSI1*VT/g0; % aceleraciodn centripeta

% ponderaciones de las restricciones
WROC=W(1,1); % Rate OF Climb

WCRT=W(2,1); % CooRdinated Turn

% restriccion de velocidad ascensional (ROC)
a=cos(ALPHA)*cos(BETA);
b=sin(PHI)*sin(BETA)+cos(PHI)*sin(ALPHA)*cos(BETA);
SGAMMA=a*sin(THETA)-b*cos(THETA) ;
F(1,1)=VT*SGAMMA;

% restriccidn de giro coordinado
F(2,1)=ALAT; % valida en cualquier caso

% restriccion conjunta de ROC y giro coordinado, valida si
DPHI y DTHETA son cero

a=1-G*tan(ALPHA)*sin(BETA);

b=SGAMMA/cos(BETA);

c=1+G"2*cos(BETA)"2;

restricciones(1,1)=WROC*F(1,1);
restricciones(2,1)=WCRT*F(2,1);

return

A continuacion se calculara el punto de equilibrio para dos condiciones de vuelo,
estacionario con alas niveladas y giro coordinado de 60 grados, aunque la

linealizacidn se llevara a cabo en torno al primero de estos puntos.

3.7.1. Punto de equilibrio con alas niveladas

Se ha determinado el punto de equilibrio de una maniobra de vuelo estacionario,
con alas niveladas y sin deslizamiento a velocidad de 30 metros por segundo. La
posicion del centro de gravedad se coloca en el 25% de la cuerda media. En esta
condicion de vuelo, se exige que las variables de estado: velocidad total, angulo de
balance, velocidad angular de balance, velocidad angular de cabeceo y velocidad

angular de guifiada sean cero, y que las restricciones se cumplan. En este caso las
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Determinacién de puntos de equilibrio

restricciones que se imponen son velocidad ascensional cero y aceleracién lateral

cero.

El resultado del algoritmo de minimizacién, trim, proporciona los siguientes

vectores de estado y de control respectivamente:

V. | [91.44
o 0.053
i) 0.000
¢ 0.000
0 0.053
Oy 0.326
W 0.000
o, —0.086
x=| P |=]0.000 u= =
0, 0.000
Q 0.000
0, 0.000
R 0.000
Py 0.000
Pe 0.000
h -0.004
| pow | [32.629 |

3.7.2. Punto de equilibrio en maniobra de giro coordinado de 602

En este apartado se calcula el punto de equilibrio de una maniobra de vuelo en
giro coordinado (aceleracion lateral nula y sin deslizamiento) a 30 metros por
segundo. La posicién del centro de gravedad se coloca en el 25% de la cuerda
media. En esta condicion de vuelo, se exige que las variables de estado: velocidad
total y angulo de balance sean constantes, de 30m/s y 602 respectivamente. Como

restriccion adicional se aflade que la velocidad ascensional sea cero.

El resultado del algoritmo de minimizacion, trim, es:

5,1 [0.372
|6, |-4780
" 5, | |-1.693
5 | |2.403
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TO TS s S

© T
S m oz

pow |

[91.44 |

0.106
0.017
—-1.047
0.038
—-0.100
0.023
0.526
-0.304
0.000
0.000
—-0.003

37.244 |

La verificacion de este punto de equilibrio esta recogida en el Anexo 2.

3.8. Redefinicion del vector de estado y de las salidas del sistema

Si bien es cierto que se intenta seguir fielmente el modelo definido, no se va a

utilizar exactamente el mismo vector de estado. Como se va a acometer el disefio

de un controlador robusto frente a rafagas y turbulencias, y estas, se manifiestan

como cambios en las componentes de la velocidad en ejes cuerpo (U, V, y W),

resulta conveniente redefinir el vector de estado de manera que se sustituyan las

tres primeras componentes por las componentes de la velocidad en ejes cuerpo.

TO TS o =S < C

Angulo de balance (radianes)
Angulo de asiento (radianes)
Angulo de guifiada (radianes)

Py | Posicidn norte (pies)
Pe | Posicion este (pies)
h | Altitud (pies)

pow | Potencia (libras)

Componente X de la velocidad en ejes cuerpo (piés por
Componente Y de la velocidad en ejes cuerpo (piés por

Componente Z de la velocidad en ejes cuerpo (piés por

Velocidad angular de balance (radianes por segundo)
Velocidad angular de cabeceo (radianes por segundo)
Velocidad angular de guifiada (radianes por segundo)
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El vector de salidas es por tanto:

<0

<
>

S UV T ™

Donde Vy y V, son la velocidad vertical y la velocidad verdadera respectivamente.

3.9. Obtencion del modelo lineal

La linealizacidn se llevara a cabo utilizando la funcion de MATLAB linmod. El punto
de equilibrio en torno al cual se realiza la linealizacién, se corresponde con el
descrito en el apartado 3.6.1 (maniobra de vuelo estacionario, con alas niveladas y

sin deslizamiento a velocidad de 30 metros por segundo).

La sintaxis de la funcion linmod es:

[A,B,C,D]=linmod("UAVComp®,X0,U0,pert);

Donde A, B, C, y D son las matrices del sistema linealizadas, X0 y UO son las
correspondientes al punto de equilibrio y UAVComp es un modelo de SIMULINK que
llama a una s-function (UAV13) que implementa el modelo no lineal (véanse Figura

3-8 y Figura 3-9):

In1 - Outl
S-Function

Figura 3-8. Implementacién del modelo no lineal de la aeronave
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E Function Block Parameters: S-Function

S-Function

|Jzer-definable block. Blocks may be written in C, M [level-1], Fortran, and Ada and
izt conform to S-function standards. The wariables b, &, u, and flag are automatically
pazzed to the S-function by Simulink. Additional parameters may be zpecified in the
“SHunction parameters’ field. Build process names of additional modules may be
specified in the “S-function modules' field.

Pararneters

5-function name: |LAV13 Edit

5-function parameters: [001:13.:).p(2) timCond

S-function modules: |“

Ok Cancel Help Apply

Figura 3-9. Utilizacidn de la S-Function

La matriz A obtenida es:

-0,24
0,00
-0,35
0,00
0,00
0,00
A= 0,00
0,08
0,00
1,00
0,00
0,05
0,00

0,00 053 0,00 -32,13 0,00 000 -484 0,00 0,00

-0,53 0,00 32,13 0,00 0,00 484 0,00 -91,31 0,00

0,00 -6,65 0,00 -1,70 0,00 0,00 91,31 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00 0,00 o000 100 000 0,05 0,00
0,00 0,00 0,00 000 000 000 100 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00 000 o000 000 000 1,00 000

-0,43 0,00 0,00 000 000 -19,15 0,00 5,02 0,00

0,00 -0,05 0,00 0,00 000 0,00 -26,70 0,00 0,00
0,38 0,00 0,00 000 000 000 000 -3,48 0,00
0,00 0,05 000 000 000 000 000 000 000
1,00 0,00 -484 0,00 9144 0,00 0,00 0,00 0,00
0,00 -1,00 0,00 9144 000 000 0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00 000 000 000 000 000 000

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
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La matriz B es:

25,92

0,00 0O,
0,00 0O,
0,00 0O,
0,00 0O,
0,00 0O,
0,00 0O,
0,16 -2,
0,00 0O,
0,00 0O,
0,00 0O,
0,00 0O,
0,00 0O,

La matriz C es:

1,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,01
0,00
0,00
0,00
0,00

La matriz D es:

72

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

00
00
00
00
00
00
65
00
00
00
00
00

0,05
1,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00 0.0000

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
-1,48
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

o 0o 0o 0o o0 o o

0,00
0,00
0,00
1,00
0,00
0,00
0,00

0,0

0,3
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
0,0
-0,6
0,0
0,0
0,0

0,0

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
1,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
1,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
1,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00 |
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00 |
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Los autovalores son:

0
0 Posicidn norte, este y altitud
0

0.0363 Modo espiral

-2.0674 | + 5.7735i
-2.0674 | - 5.7735i

Modo balanceo del holandés

-19.0663 Modo de amortiguamiento de balance
-26.4314 Modo de corto periodo
-6.9023 Modo de corto periodo
-0.1265 | + 0.2926i Modo fugoide
-0.1265 | - 0.2926i
-0.0002 Angulo de guifiada
-2 Motor

Como las variables posicion norte, posicidon este, altitud, angulo de guinada vy
potencia del motor (marcadas en gris las matrices) apenas afectan al resto de las
variables se eliminan del vector de estado por lo que las matrices del sistema
linealizado se simplifican. Se debe tener en cuenta que para eliminar el estado
correspondiente al motor, se han realizado unas simples transformaciones a estas
matrices, introduciendo la condicién, de que en este caso la potencia es

100*(posicidon de palanca de gases).

Las nuevas matrices A, B, Cy D quedan respectivamente:

[ -0,24 0,00 053 000 -32,13 0,00 -484 0,00
0,00 -0,53 0,00 32,13 0,00 484 0,00 -91,31
-0,35 0,00 -665 0,00 -1,70 0,00 91,31 0,00

A= 0,00 0,00 0,00 000 000 100 0,00 0,05

: 0,00 0,00 0,00 000 000 000 100 0,00
0,00 -0,43 0,00 0,00 0,00 -1915 0,00 5,02
0,08 0,00 -005 0,00 0,00 0,00 -26,70 0,00

| 0,00 0,38 0,00 0,00 000 000 000 -348
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Obtencién del modelo lineal

2592 0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00 0,36
0,00 0,00 0,00 0,00

B — | 000 000 000 0,00
0,00 0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 -1,48 0,00
0,16 -2,65 0,00 0,00

| 0,00 0,00 0,00 -0,69

1,00 0,00 0,05 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 ]
0,00 0,00 1,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00
C = 0,00 0,01 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00 1,00 0,00 0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 100 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 000 1,00 0,00
0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 1,00

0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
D = 0,00 0,00 0,00
: 0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00

S O oo oo <°

Los autovalores son:

0.0363 Modo espiral
-2.0674 | + 5.7735i
-2.0674 | -5.7735i

Modo balanceo del holandés

-19.0663 Modo de amortiguamiento de balance
-26.4314 Modo de corto periodo
-6.9023 Modo de corto periodo

-0.1265 | + 0.2926i
-0.1265 | - 0.2926i

Modo fugoide

El inico modo inestable es el correspondiente al espiral como suele ser habitual en

aeronaves de estas caracteristicas.
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4. Sintesis del sistema de control

4.1. Introduccion

En este capitulo se presenta el esquema de control desarrollado que

proporcionard estabilidad y comportamiento robusto al sistema.

No es objetivo principal de esta tesis realizar un estudio comparativo de las
posibles técnicas de control y analizar cual es la mas adecuada para el UAV. Lo que
se pretende es el desarrollo de una arquitectura completa de control que se
describe en el presente capitulo. Para ello se han analizado distintas
aproximaciones de este problema como las presentadas en (Halio & Direskeneli,

1992), (Keating, et al., June 1997) y (Maciejowski, 2002).

El disefio de los diferentes controladores se ha realizado utilizando el paquete de
MATLAB-SIMULINK para WINDOWS y los toolboxes de analisis mu (Balas, et al., 2001) y

control robusto (Chiang & Safonov, 2001) .

La aplicacion de técnicas H.. parecen adecuadas en problemas como este debido a
su excelente comportamiento en la obtencién de buenas prestaciones y en la
consecucion de objetivos de estabilidad robusta en presencia de errores de
modelado, incertidumbre y perturbaciones. Los controladores obtenidos son
habitualmente de drdenes altos pero la practica nos indica que se pueden

conseguir reducciones muy significativas.
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En este capitulo en primer lugar se presenta la arquitectura del sistema de control
(seccidon 4.2.) compuesta por dos lazos (interno y externo). Seguidamente, en la
seccién 4.3. se muestra el proceso de sintesis del lazo interno utilizando la técnica
H... El disefio se ha realizado utilizando el modelo de aeronave de seis grados de
libertad en el que se incluyen los retardos y los modelos de actuadores y de motor,
todos ellos linealizados. Este modelo contempla, ademas, los efectos de la
saturacion de las superficies de mando, la limitacion en la velocidad de actuacién y
retardos de 60ms correspondientes al empaquetado y desempaquetado de la
informacién que se transmite desde la estacién de tierra hasta la aeronave (plan

de vuelo, etc.) y al tiempo de computacion.

La sintesis del lazo externo, detallada en la seccién 4.4, se lleva a cabo bajo el
supuesto de que la aeronave se comporta como un modelo de referencia definido
al efecto y que cumple los requisitos iniciales de la aeronave que se han descrito

en Anexo 3.

Se comprobard el comportamiento del conjunto planta lineal-controlador y se
verificara la forma de los valores singulares realizandose comprobaciones respecto
a entradas bdsicas (escaldn, rampa, etc) verificando que se cumplen los tiempos de

subida, rebote, amortiguacion, etc.

Dentro del proceso de desarrollo y prueba del controlador, en la seccion 4.5. se
describen los resultados obtenidos de los tests realizados en entorno de
simulacion para el modelo no lineal. Para ello se utiliza el entorno SIMULINK en el
gue se han introducido tanto el modelo no lineal 6DOF de la aeronave, como los
modelos no lineales de actuadores, etc., incluyendo los retardos mencionados y los
efectos de las saturaciones. Esta fase de desarrollo ha conllevado la realizacion de
un numeroso conjunto de pruebas con el fin de verificar de la manera mas

concluyente posible el comportamiento de la aeronave.
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4.2. Arquitectura del sistema de control

La arquitectura de control propuesta estd compuesta por un lazo interno y uno
externo. El lazo interno, se disefa para conseguir las especificaciones de robustez y
de comportamiento en el modo manual. Este lazo se construye mediante la
técnica de sensibilidad mixta H.. de modo que se cumplan las especificaciones de
robustez y de prestaciones. El lazo externo estd constituido por varios
controladores (mantenedor de altitud, de direccién, etc.) que realizan el
seguimiento de las referencias indicadas en modo automatico. Este lazo se disefia
mediante una técnica de H.. loop shaping de modo que satisfaga las
especificaciones de seguimiento de altitud, direccion y desviacion lateral. Esto
permite conseguir una mayor especializacion de los controladores en base a la

funcidn para la que son disefados.

Las especificaciones que tiene que cumplir la aeronave se encuentran descritas en

el Anexo 3.

La Figura 4-1 muestra el diagrama SIMULINK que facilita toda la comunicacién del
proceso de control del modelo de la aeronave y su entorno. Los bloques que se

observan son los siguientes:

e Aeronave: corresponde al modelo descrito en el capitulo 3.

e Controlador H.. (de color azul en el diagrama) encapsulara el controlador
completo, tanto el lazo interno como externo. Como se detallara en las
secciones siguientes, el lazo interno esta formado por un Unico controlador
y se sintetizara utilizando una técnica H_ y el lazo externo esta conformado
por varios controladores que se sintetizaran utilizando una técnica de “loop
shaping”. Las entradas al bloque controlador son:

— Las salidas medibles y las referencias que se comparan entre si con el

fin de realimentar los errores correspondientes al controlador.
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- Unas sefales booleanas que definen distintos modos de
funcionamiento posibles:

= Auto_track_on: que activa el seguimiento de referencias de
trayectoria.

= Auto_height_on: que posibilita el seguimiento de referencias
en altitud.

= Auto_VS_FPA_on: para el seguimiento de la senda de planeo.

= SeguirVv: para el seguimiento de la velocidad vertical.

= SeguirVT: para el seguimiento de la velocidad verdadera.

= SeguirPhi: para el seguimiento del angulo de alabeo.

=  SeguirTA: para el seguimiento de la direccion.

= SeguirAltitud: para el seguimiento de la altitud.

= SeguirYLat: para el seguimiento de la desviacion lateral.

— Las salidas del bloque controlador son Unicamente las sefiales de
control que se corresponden con el vector de control y por tanto con
las deflexiones de las superficies de mando.

Referencias: bloque que permite cambiar las referencias durante el proceso
de ajuste y prueba del controlador.

Viento y turbulencias: incluye un modelo de viento y de turbulencias para
realizar las pruebas que permite cambiar la direccidn, intensidad, etc.

Otros bloques auxiliares: se han incluido varios bloques auxiliares para

visualizar comportamiento a través de gréficos, retardos, etc.
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Figura 4-1. Conjunto de aeronave y sistema de control

79



Arquitectura del sistema de control

El vector de estado y las salidas del sistema (o salidas medibles) seleccionadas para

la realimentacion son:

0
W

y=|B [4-1]

Intuitivamente parece razonable la seleccion de estas variables de salida, ya que
permiten definir el movimiento de la aeronave a través de la velocidad (hacia
delante), velocidad vertical y la posibilidad de girar. Se realimentan también las
velocidades angulares siguiendo las indicaciones recogidas en el texto de
Skogestad (Skogestad & Postleethwaite, 2005) que recomienda la realimentacion

de éstas para mejorar la robustez.

La Figura 4-2 muestra el diagrama SIMULINK correspondiente al bloque Controlador

H.. de la Figura 4-1.

Se pueden identificar facilmente, aparte de los blogques “scope” que permiten
monitorizar la evolucidon de distintas variables durante las simulaciones, el lazo
interno (color verde) y los controladores del lazo externo correspondientes al
mantenedor y seguimiento de altitud y de direccion (rodeados por un circulo rojo).
Este dltimo incluye un controlador de desviacion lateral (Budiyono & Wibowo,
2007) que minimiza la distancia de la proyeccidon en el plano del centro de

gravedad de la aeronave a la trayectoria deseada.

A continuacion se muestra el proceso de sintesis de los diferentes controladores.
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4.3. Sintesis del lazo interno

La técnica seleccionada para la sintesis del controlador es una técnica estandar H_

con seguimiento de modelo. Este método se encuentra descrito en el libro de
Skogestad y Postlethwaite (Skogestad & Postleethwaite, 2005), (Gomez, et al., 3-8
September 2006) y (Lopez, et al., 14-16 Noviembre, 2007).

La planta estad formada por el modelo matematico linealizado de la aeronave (G),

descrito en el apartado 3.9.

X = Ax+ Bu [4-2]

y =Cx+Du [4-3]

por un modelo lineal de primer orden para los actuadores y el motor,

0 Constante de tiempo de 0.1 segundos para los alerones, timdn de direccion
S+

y de profundidad.

2 . .
P Constante de tiempo de 0.5 segundos correspondiente al motor.
S+

y un retardo de 100 ms representado por una aproximacion de Padé de primer
orden. La respuesta al escalon unidad de esta aproximacion de Padé se muestra en

la Figura 4-3.
pade(0.1,1);

En la Figura 4-4 se muestra el planteamiento general del problema que se
pretende resolver. Se desea que el conjunto planta-controlador sea robusto
cuando estd sometido a entradas debidas a rafagas (entrada r3), ruido en los
sensores y perturbaciones en la salida (entrada r2), siendo capaz en todo
momento de seguir la referencia (entrada r1). Las perturbaciones a la salida son
tipicamente senales de baja frecuencia, mientras que las rafagas y el ruido son de

alta frecuencia.
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Figura 4-3. Aproximacién de Padé de primer orden

El objetivo perseguido es encontrar un sistema dindmico k que minimice z1y z2. Si
z1 es minimo, significa que e2 es minimo, es decir, que la salida del sistema se

|Il

corresponde aproximadamente con la del “matching model” M (ver el apartado
4.3.1). Que z2 sea minimo supone minimizar el esfuerzo de control.
Posteriormente se elegirda W1y W2 de modo que cada una de estas variables z1y

z2 se minimice en el rango de frecuencias deseado.

El objetivo perseguido es encontrar un sistema dindamico k que minimice z1y z2. Si

z1 es minimo, significa que e2 es minimo, es decir, que la salida del sistema se

I " III

corresponde aproximadamente con la del “matching model” M (ver el apartado
4.3.1). Que 2z2 sea minimo supone minimizar el esfuerzo de control.
Posteriormente se elegirda W1y W2 de modo que cada una de estas variables z1y

z2 se minimice en el rango de frecuencias deseado.
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Sistema a minimizar
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Figura 4-4. Planteamiento del problema H..

Las matrices Wi son matrices diagonales de pesos que multiplican a la diferencia
entre el comportamiento del sistema y el comportamiento del matching model y el
vector de control. CM es una matriz que permite ajustar las dimensiones en el

calculo matricial.

Se define GTotal como el conjunto retardos, actuadores y planta, lo que podria
entenderse como la planta completa. El siguiente paso es definir M, utilizando las
especificaciones recogidas en el Anexo 3 y construir GTotal, acciones que se

detallan en las siguientes secciones.

4.3.1. Definicion del “matching model”

I " |”

La definicion del “matching model” se realiza en base a las especificaciones del
Anexo 3. Representa el comportamiento deseado de 3 variables, velocidad
vertical, velocidad verdadera y track angle o dngulo de direccidon, asi como los

acoplamientos entre estas. La matriz correspondiente al “matching model” es una
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matriz diagonal puesto que se desea que los efectos cruzados o acoplamientos

sean nulos.

A continuacion se describe como se realiza la eleccion de los elementos de este

modelo. Para ello se deben tener en cuenta las siguientes especificaciones:

En el angulo de senda de planeo
En la velocidad verdadera

En el dngulo de balance

i N

Acoplamientos cruzados

Especificaciones del dngulo de senda de planeo. Las especificaciones que deberd
cumplir son las siguientes:

e Eltiempo de subida debe ser menor o igual que 1 segundo.

e Eltiempo de asentamiento debe ser menor o igual que 5 segundos.

e El sobreimpulso maximo a altitud menor que 1000 pies debe ser menor que el

5% vy si la altitud es mayor de 1000 pies puede llegar hasta el 30%.

Si se utiliza un modelo de segundo orden con relacion de amortiguamiento 1,
escogiendo la funcidn de transferencia:

42

4-4
S +2-4s+47 -4

Se puede observar en la Figura 4-5 como el tiempo de subida es menor que 1
segundo y el tiempo de asentamiento estd en torno a 1.5 segundos (menor que 5

segundos).

El comportamiento de esta funciéon de transferencia se analiza utilizando el

siguiente cédigo MATLAB:

[A,B,C,D]=unpck(nd2sys(4™2*[1],[1 2*4 4"2]));
t = [0:.1:3]";
step(A,B,C,D,1,t)
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Amplitud
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Figura 4-5. Respuesta al escaldn unidad del modelo de la senda de planeo

Como la senda de planeo (gamma) no pertenece a las salidas disponibles del

sistema, se ha realizado la siguiente aproximacion:

\Y
sen =
(7) V.

[4-5]

donde V, es la velocidad vertical inercial, y V; es la velocidad verdadera.

Para pequeiios angulos la senda de planeo es proporcional a la velocidad vertical
inercial, lo que implica que la velocidad vertical inercial debe cumplir estas

especificaciones.

Especificaciones de velocidad verdadera. Las especificaciones que debera cumplir
son las siguientes:
e Eltiempo de subida debe ser menor o igual que 3 segundos.

e Eltiempo de asentamiento debe ser menor o igual que 10 segundos.
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e El sobreimpulso maximo para una altitud menor que 1000 pies debe ser
menor que el 5% y si la altitud es mayor de 1000 pies puede llegar hasta el

30%.

De nuevo se utiliza un modelo de segundo orden con relacidon de amortiguamiento

1, escogiendo la siguiente funcion de transferencia:

1.5%
s?+2.155+1.5°

[4-6]

El comportamiento de la funcidn de transferencia se analiza utilizando el siguiente
codigo MATLAB:
[A,B,C,D]=unpck(nd2sys(1.5"2*[1],[1 2*1.5 1.5"2]));

t = [0:.1:8]";
step(A,B,C,D,1,t)

En la Figura 4-6 se observa que el tiempo de subida es inferior a 3 segundos vy el

tiempo de asentamiento menor que 4 segundos por lo que se cumplen las

especificaciones.

1

0.9

Amplitud

0.8

0.7+

0.6 -

051

0.4+

03

0.2

01

0 | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8

Tiempo (s)

Figura 4-6. Respuesta al escalén unidad del modelo de la velocidad verdadera
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Especificaciones del angulo de balance

En un giro coordinado el angulo de balance se puede aproximar en términos de la

velocidad inercial y la derivada del “track angle” mediante la siguiente expresion:

Vi
¢ =atan ?Z [4-7]

Para angulos pequeiios el angulo de balance es proporcional al “track angle”.

|ll

Las especificaciones de la derivada del “track angle” deben ser de 2 a 5 veces mas

rapidas que las del “track angle” (Tucker & Walker, 1997) por lo que:

e Eltiempo de subida debe ser menor o igual que 0.6 a 1.5 segundos.

e Eltiempo de asentamiento debe ser menor o igual que 2 a 5 segundos.

e El sobreimpulso maximo para una altitud menor de 1000 pies debe ser
menor que el 5% y si la altitud es mayor de 1000 pies puede llegar hasta el

30%.

En este caso, la funcidn de transferencia que se utiliza como modelo, es también

un modelo de segundo orden con relacidon de amortiguamiento 1.

2.252
s? +2.2.25s5 + 2.25°

[4-8]

El comportamiento de esta funcion de transferencia se analiza utilizando el

siguiente coédigo MATLAB:

[A,B,C,D]=unpck(nd2sys(2.25"2*[1],[1 2*2.25 2.25"2]));
t =10 :.1 :5]" ;
step(A,B,C,D,1,t)

Ahora el comportamiento frente al escalén unidad es el que se muestra en la

Figura 4-7.
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Figura 4-7. Respuesta al escaldn unidad del modelo del angulo de balance

El tiempo de subida es 1.5 segundos y el de asentamiento es aproximadamente 2.6

segundos por lo que de nuevo se cumplen las especificaciones.

Acoplamientos cruzados

Se acaba de definir el comportamiento de la senda de planeo, de la velocidad
verdadera y del “track angle”, con lo que quedan asignados los elementos de la
diagonal principal. Los elementos fuera de la diagonal principal se escogen cero

para minimizar los efectos de acoplamientos cruzados.

Finalmente el cddigo que genera el sistema M es el siguiente:

M = daug(nd2sys(4~2*[1].[1 2*4 472]), nd2sys(1.5"2*[1],[1
2*1.5 1.572]), nd2sys(2.2572*[1],[1 2*2.25 2.25"2]));

Es decir, el “matching model” esta descrito por la matriz:
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_ 2 -
> > 0 0
s°+2-4s5+4 ,
M = 0 I 0 (4-9]
$°+2-1.55+1.5
0 0 2.252
i s +2-2.255+2.25” |

4.3.2. Construccion de GTotal y de M

La unién de retardos-actuadores-planta se realiza en serie. El codigo MATLAB que

construye GTotal es:

90

M = daug(nd2sys(4"2*[1],.[1 2*4 472]), nd2sys(1.5"2*[1],[1
2*1.5 1.572]), nd2sys(2.2572*[1],[1 2*2.25 2.25"2]));

[AM, BM,CM,DM]=unpck(M);

cM= zeros(7,3);

cM(2,1)=1;cM(3,2)=1;cM(7,3)=1;

[AcM,BcM,CcM,DcM]=unpck(cM) ;

% 0.1s delay

[At,Bt,Ct,Dt] = pade(0.1,1);
AD = daug(At,At,At,At); BD
CD = daug(Ct,Ct,Ct,Ct); DD
Del=pck(AD,BD,CD,DD);

daug(Bt,Bt,Bt,Bt);
daug(Dt,Dt,Dt,Dt);

% Actuadores

act=daug(nd2sys(1/0.5*[1],[1 1/0.5]),nd2sys(1/0.1*[1],[1
1/0.1D), nd2sys(1/0.1*[1],[1 1/70.1]1),nd2sys(1/0.1*[1],[1
1/0.1D);

%Construimos GTotal conectando actuadores - delays - Planta
bd a0(:,1:3);

dd zeros(7,3);

G = pck(a0,[b0 bd ],c0,[dO0 dd ]);

systemnames = "G Del act”;
inputvar = "[ u(4); w@®@) 1-;

input_to Del "Tul";
input_to_act [ Del ]7;
input_to G = "[ act; w ]";
outputvar = [ G ]7;

sysoutname = “GTotal";
cleanupsysic = "yes”;
sysic;

[ATotal ,BTotal ,CTotal ,DTotal] = unpck(GTotal);
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4.3.3. Seleccion de matrices de pesos y sintesis del controlador

La seleccidon de los pesos W1, W2, W3 y W4, constituye una de las etapas mas

complejas del proceso de sintesis de un controlador H_. En este apartado se

describe el método practico seguido para la seleccion en el entorno MATLAB.

Los pesos W3 y W4 ponen de manifiesto la importancia relativa de las
perturbaciones. W3 actua sobre las turbulencias (afecta a las tres componentes de
la velocidad), mientras que la matriz W4 actua sobre las perturbaciones a la salida.
En nuestro caso se les asigna la misma importancia relativa, por lo que las matrices

seleccionadas son:

1000000

0100000

100 0010000
W,=|0 1 0 W,=/0 001000 [4-10]

001 0000100

0000010

00000 0 1]

El ajuste de los pesos W1 y W2, que afectan respectivamente al error en el
seguimiento de la referencia y al esfuerzo de control, deben escogerse
cuidadosamente. Como la referencia es una seial tipicamente de baja frecuencia,
interesa minimizar el error en el seguimiento de la misma a bajas frecuencias por
lo que W1 debe ser un filtro paso-baja. Sin embargo, el esfuerzo de control debe

ser minimizado a altas frecuencias, por lo que W2 debe ser un filtro paso-alta.

Si asignamos a W1 y W2 unos valores que se consideren razonables y se ejecuta el
algoritmo para la determinacién del controlador H.. (funcién hinfsyn en nuestro

caso), es probable que se obtenga un mensaje del tipo:

Gamma max, XXX, is too small !!
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Para evitar este problema, el primer paso es asignar a W1 y W2 valores muy bajos,
por ejemplo, matrices diagonales con los elementos de la diagonal principal de
valor 0.01. En nuestro caso no ha sido necesario valores tan bajos y se escoge para
W1 una matriz unidad y para W2 una matriz diagonal cuyos elementos de la
diagonal principal son 0.1. Como el algoritmo hinfsyn obliga a introducir un valor
maximo y minimo de gamma, se utiliza como valor maximo un numero alto (en
nuestro caso 100). El valor de gamma minimo que se utiliza es de 0.1. Esta
seleccion de pesos va a permitir modificar iterativamente los pesos W1 y W2,
conociendo en todo momento cémo evoluciona el valor de gamma.

(-1.0) l

|1+ PC|
para algin PE 1

Figura 4-8. Frontera de incertidumbre de la planta nominal

Si la planta nominal P, es estable en lazo cerrado, entonces, para que el sistema

sea robustamente estable se debe verificar que (véase Figura 4-8) ver (Ogata,

1993):

L+ Py (iw)C(jw)| > [Py (iW)C(jw)|L,, (W) ¥ w

| RGwC(jw) |

_ | Rw)C(w) |_ 1
1+ (JW)C(jw)

R, Gwe(w)| L "

Luego

L w<lVw vy

Entonces y < V W y por tanto gamma nos da una idea de la robustez. Se

1
L, (w)

puede decir que si gamma es 5, entonces la salida de la funcién de transferencia
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en lazo cerrado permanecera en un circulo cuyo centro es el valor nominal a esa

. 1 . .
frecuencia y radio — veces (20% en este caso) el valor nominal a esa frecuencia.

Como criterio general, se suele considerar razonable un valor de gamma menor a

6, que equivale a un 16.7% de incertidumbre, frente a la que el sistema en lazo

cerrado es robusto.

Con los valores de W1 y W2 comentados anteriormente, el valor de gamma
obtenido es 1.19. En la Figura 4-9 se representan en la los valores singulares de la

funcidn de transferencia entre la salida del sistema en lazo cerrado y la entrada r2

(perturbaciones).

dBN
%

N 10° 10" 107 10° 10° 10
Frecuencia (rad/s)

4

-10
10

Figura 4-9. Valores singulares de la funcién de transferencia: salida — perturbaciones

A partir de este momento el proceso consiste en ir aumentando en cada canal el

peso hasta conseguir modelar los valores singulares de modo que sean

satisfactorios.

Tras varios intentos, probando con una matriz W1 con unos en los canales

93



Sintesis del lazo interno

. . 500 :
correspondientes a las velocidades angulares y — en el resto, se obtiene un
—+1
0.001
valor de gamma de 2.82. En la Figura 4-10 se muestra la representacion de valores

singulares para este caso.

% 10 T ~
Ay Al

0 /N

-10+ /)
200 /]
/ /]
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30t /)

400
/)

50+ /" /

60 - / Vi
-70+ J

_80 Il Il Il Il Il
10° 10° 10" 10° 10° 10° 10

Frecuencia (rad/s)

Figura 4-10. Valores singulares de la FT: salida — perturbaciones tras la primera aproximacion

Ajustando un poco mas los valores de los pesos y utilizando para los canales
correspondientes a las velocidades angulares filtros paso-banda, se obtiene la

siguiente matriz de pesos para W1.

2 2 2
diag 3°(s+)) 10 500s 10 500s 5 500s | 7°(s+1) . 7°(s+1) 8 500s
S+2-35+3 S +1 S +1 S +1 S+2-7s+7° s+2-7s+7 S +1
0.001 0.001 0.001 0.001

En W1 se ha dado un mayor peso a los canales asociados a la velocidad vertical y la
velocidad total, debido a las estrictas especificaciones a las que estan sometidas.
También se le asigna un peso mas alto al angulo de balance para conseguir un
ajuste lo mas perfecto posible al “matching model”, y obtener un mejor
comportamiento posteriormente en el lazo de seguimiento. Los pesos en los

canales asociados a las velocidades angulares se corresponden con filtros pasa

94



Sintesis del sistema de control

banda, para intentar minimizar la magnitud de los valores singulares en el entorno
de una frecuencia que proporciona un valor de gamma de 3.69. En la Figura 4-11

se muestran los valores singulares correspondientes.

10

[an]
o X
7 X
0 — >
Y/
-10f ) |
/ /
20 ) 1
/ /
vy
.30 / / i
/
40} /,/' / _
,/’ /
-50+ // // i
-60[ f,,/ 1
70+ / il
_80 Il Il Il Il Il
10° 10° 10* 10? 10° 10° 10

Frecuencia (rad/s)

Figura 4-11. Valores singulares de la FT: salida — perturbaciones con W1 ajustado

El ajuste de los pesos para W2, da como resultado la siguiente matriz:

i+1 i+1 i+1 i+l
W2=diag| 05-91 0501 45 01 g5 01
S S S S
—+1 +1 +1 +1
0.008 0.008 0.008 0.008

Los elementos W2 de la diagonal principal son iguales incluyendo el elemento
correspondiente a la palanca de gases, sin embargo, los rangos de variacién de
esta sefal de control no son comparables al resto ya que mientras que las demas
varian entre +30 grados, la palanca de gases sélo varia entre 0 y 1. Para resolver
este problema se ha modificado la matriz de reparto de entradas inicial B, de
modo que las entradas a las superficies de mandos (originalmente en grados)

estén en radianes. La transformacidn es la siguiente:
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0
o 180
T
Bl= 0 0 180 0 , siendo la nueva B = B1*B(inicial).
0 O 0 @

Por supuesto, el controlador obtenido con este sistema va a calcular las sefiales de
control deseadas en estas unidades, por lo que a la salida del controlador habra

gue afadir un bloque como el que se muestra en la Figura 4-12.

Sefial
Redimensionada

Salida
Controlador

Gain

Figura 4-12. Ajuste de las salidas del controlador
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-60F // J
_70 Il Il Il Il Il
10° 10° 10" 10° 10° 10° 10
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Figura 4-13. Valores singulares de la funcidn de transferencia: salida — perturbaciones

Con estos valores de W1y W2 se obtiene un valor de gamma de 4.978. En la Figura
4-13 y Figura 4-14 se muestran los valores singulares correspondientesa las
funciones de transferencia salida/perturbacion y esfuerzo de control/perturbaciéon

respectivamente.
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Los valores singulares de la salida son pequefios a baja frecuencia con el fin de
rechazar el efecto de las perturbaciones y a alta frecuencia permanecen cercanos a
uno para atenuar el ruido. Se observa que se atenua el esfuerzo de control a alta

frecuencia (Figura 4-14).

mZO
©

-100}- A\ *

\\
-120} ]

-140F .

_160 L L L L L
10 10 10" 10° 10° 10° 10*
Frecuencia (rad/s)

Figura 4-14. Valores singulares de la FT esfuerzo de control — perturbaciones
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Figura 4-15. Valores singulares de la funcién de transferencia: salida — turbulencias
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El controlador atenua correctamente las turbulencias en la salida y éstas no

muestran reflejo en el esfuerzo de control.

0

[aa]
©

\
\\
-100}- \\ .

-150+

-200- \ A\

_250 Il Il Il Il Il
10 10° 10" 107 10° 10° 10
Frecuencia (rad/s)

Figura 4-16. Valores singulares de la funcién de transferencia: esfuerzo de control — turbulencias
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Figura 4-17. Valores singulares de la funcién de transferencia: salida — referencia

En la Figura 4-17 y Figura 4-18 se aprecia como se atenua el esfuerzo de control a

alta frecuencia.
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Figura 4-18. Valores singulares de la funcién de transferencia: esfuerzo de control — referencia

Como se puede observar, la salida a baja frecuencia permanece cercana a 1 para

realizar un buen seguimiento de la referencia y se minimiza el esfuerzo de control

a alta frecuencia.

En la Figura 4-19 se muestran los valores singulares de la funcion de transferencia

en lazo abierto del sistema controlador-planta.
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Figura 4-19. Valores singulares de la funcién de transferencia: en lazo abierto
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Sintesis del lazo interno

En las figuras siguientes se compara el comportamiento en el dominio temporal
entre el modelo deseado (en verde) y el real (en azul), para la velocidad vertical

inercial, velocidad total y el angulo de balance.

La respuesta de la velocidad vertical inercial tiene un ligero retardo pero el tiempo

de subida es el deseado y aunque se produce una pequefia oscilacion, el resultado

es el deseado.

12

Amplitud

-0.2 ! ! ! ! ! ! | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Tiempo (s)
Figura 4-20. Velocidad vertical inercial correspondiente al matching model vs real

La respuesta de la velocidad total es practicamente la misma que la del matching

model.
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Figura 4-21. Velocidad total correspondiente al matching model vs real

La respuesta del angulo de balance muestra un pequefio retardo y el tiempo de

subida es ligeramente mayor que el del matching model.
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Figura 4-22. Angulo de balance correspondiente al matching model vs real

En el disefio del lazo interno, se ha realizado una reduccion de orden que ha
permitido disminuir el orden original de 36 (8 estados + 4 actuadores + 4 retardos

+ 10 de W1 + 4 de W2 + 6 del matching model) a 19. Para ello se ha utilizado:
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[k] = sysbal(k,1le-3);

El comportamiento en el dominio temporal de la velocidad vertical, la velocidad
total y el angulo de balance, después de realizar la reduccion de orden se muestra

en la Figura 4-23, la Figura 4-24 y la Figura 4-25 respectivamente.
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Figura 4-23. Velocidad vertical inercial del matching model vs real (orden reducido)
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Figura 4-24. Velocidad verdadera correspondiente al matching model vs real (orden reducido)
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Figura 4-25. Angulo de balance correspondiente al matching model vs real (orden reducido)

Como se puede observar el sistema, después de la reduccién de orden ha

conservado el comportamiento deseado.

4.3.4. Método sistematico iterativo de seleccion de pesos a utilizar en la sintesis
de controladores H..

Durante la revision de documentacion sobre la aplicacidon practica de la técnica H..
no se ha encontrado ninguna referencia sobre cdmo determinar los valores de las

matrices de pesos.

No disponer de unos valores orientativos produce que el algoritmo, cuando la
matriz de pesos no estd suficientemente ajustada no arroje ningun resultado, en
Matlab el mensaje es “Gamma max, XXX, is too small !!” con lo que no se dispone
de ninguna pista que indique de que manera hay que variar los elementos de la
matriz de pesos para empezar a obtener resultados. Es por ello que en esta tesis se
propone un método sistematico de seleccion de pesos que se describe a

continuacion:

1. Escalar las entradas y las salidas.
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Definir la matriz de pesos como diagonal con valores muy pequefios, en
torno a 0.01.

Ejecutar el comando hinfsyn.

Obtener el resultado de gamma y verificar si es menor que 6.

Aumentar progresivamente e irle dando forma a los pesos en el dominio
frecuencial a cada uno de los elementos de la matriz de pesos cuidando que
gamma sea menor que 6.

Verificar el comportamiento de los valores singulares. Si el resultado no es
el esperado volver al paso 5.

Verificar el comportamiento en el dominio temporal. Si el resultado no es el

esperado volver al paso 5.

Es conveniente realizar siempre una reduccion de orden verificando que las

prestaciones del sistema no se deterioran de manera sustancial debido a que los

controladores sintetizados con técnicas H.. tienen 6rdenes elevados.

4.4.

Sintesis del lazo externo

Los controladores correspondientes al lazo externo se construyen mediante una

técnica que combina loop shaping y estabilizacién robusta (Lépez, et al., 2-7 Julio,

2007) y (Lopez, et al., 6-8 Jun/2006). Esta técnica fue propuesta por Glover y

MacFarlane (Balas, et al., 2001).

Los pasos a seguir son:

1. Seleccionar unos pre y post compensadores (W1 y W2 respectivamente)

104

tales que la ganancia de la planta conformada sea suficientemente alta a
frecuencias donde se requiere una alta atenuacion de perturbaciones, y
suficientemente baja a frecuencias donde se requiere buena estabilidad

robusta.



Sintesis del sistema de control

2. Preparar la estructura para que sea compatible con la sintaxis definida en la
funcidén ncfsyn.
3. Repetir el proceso reajustando los valores de W1 y W2 si fuera necesario

hasta conseguir el comportamiento deseado.
A continuacion se muestra en detalle el disefio de cada uno de los controladores.

4.4.1. Seguimiento de altitud

El lazo interno esta disefiado de forma que se realiza seguimiento del modelo

| "

definido por el “matching model”, por lo que parece razonable suponer que

idealmente la planta se comporta exactamente igual que este modelo. El

III

“matching model” esta descrito por:

42
5 5 0 0
S°+2-4s+4 ,
s°+2-15s+15
0 0 2.25°
i s?+2-2.255+2.25%

El término directamente relacionado con la altitud es el primer elemento del
modelo M, que se corresponde con la velocidad vertical (inercial) (derivada de la

altitud).

En la Figura 4-26 se muestra el problema a resolver.

Shaped Plant

16
2+8s+16

>(h

-

Vv

w2

Figura 4-26. Planteamiento del problema para el lazo externo de seguimiento de altitud
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En la Figura 4-27 se muestra la estructura del controlador.

Controlador

=3

-

[1z_d] >@ >
2+8s+16
COC

(o]

h

16 Vv

nlr
n -

Figura 4-27. Estructura del controlador para el lazo externo de seguimiento de altitud

En la Figura 4-28 se muestra el comportamiento que se desea que presenten los

valores singulares de la planta.
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Figura 4-28. Comportamiento deseado de los valores singulares

Se pretende conseguir que a bajas frecuencias los valores singulares del sistema
controlado en lazo abierto tengan valores elevados y a altas frecuencias valores
pequeinos, tal y como se indica en la figura anterior. Estas condiciones son

equivalentes a hacer que la funciéon de sensibilidad, definida por:
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1
1+ Planta*K

Sea pequena a baja frecuencia y cercana a uno a alta frecuencia. Para conseguirlo

se define la matriz de pesos Gzpost como:
05 0
0 0.88

Con lo que la representacidon de los valores singulares de la “planta conformada

”n

completa es la mostrada en verde en la Figura 4-29
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Figura 4-29. Valores singulares de la “planta conformada”

La obtencidn del controlador se realiza mediante el cddigo siguiente:

suboptimalgamm = 1.1;
[Gg,e] = ncfsyn(pck(Ash, Bsh, Csh, Dsh), suboptimalgamm);

gamma = 1/e;

El valor de gamma obtenido es de 3.18 y el orden del controlador obtenido es 5.
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En la Figura 4-30 y Figura 4-31 se representa respectivamente los valores
singulares de la planta en lazo abierto (en rojo) y cerrado (cian).
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Figura 4-30. Valores singulares de la planta en lazo abierto (rojo)
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Figura 4-31. Valores singulares de la planta en lazo cerrado (cian)

Es importante conseguir el comportamiento deseado, no sélo en el dominio de la

frecuencia, sino también en el dominio del tiempo. Para ello es necesario verificar
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durante las iteraciones necesarias, en el proceso de sintesis del controlador, el

comportamiento del sistema controlado frente a un escalén y a una rampa.

En la Figura 4-32 se muestra el comportamiento del conjunto planta controlador

cuando se ha aplicado un escaldn unidad a la entrada.
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Figura 4-32. Respuesta frente al escalén unidad
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Figura 4-33. Respuesta a una entrada en rampa
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En la Figura 4-33 se muestra el comportamiento del conjunto planta controlador

cuando se ha aplicado una rampa a la entrada.

De nuevo se realiza una reduccion de orden del controlador y se comprueba el
resultado obtenido mediante la simulacién a entradas escalén y rampa, utilizando
el siguiente codigo:
[04,redinfo4]=hankelmr(ss(Aj,Bj,Cj,DjJ), "MaxError=,[0, 5e-2]);
[AJ.BJ.CJ.Dj] = ssdata(g4(:,:,2,1));
Si se comparan la Figura 4-31, Figura 4-32 y la Figura 4-33 con la Figura 4-34, la
Figura 4-35 y la Figura 4-36 se observa que, tras la reducciéon de orden, el
comportamiento es practicamente idéntico. El orden del controlador se reduce a

3.
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-250 Ll
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Figura 4-34. Valores singulares después de la reduccién de orden (lazo cerrado en cian)
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Figura 4-35. Respuesta al escalon unidad después de la reduccién de orden
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Figura 4-36. Respuesta a una entrada en rampa después de la reduccién de orden

4.4.2. Seguimiento del Track Angle

Como en el caso de seguimiento de altitud se parte del “matching model”.
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En este caso, la funcion de transferencia que sirve como modelo es Ia

correspondiente al angulo de balance que es el tercer elemento de la diagonal

principal.

42

S +2-4s5+4°

0

0
1.5%

s?+2.1.55+1.5°

0

0
2.25?

s® +2-2.255 + 2.25% |

Ahora el problema es el que se muestra en la Figura 4-37
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Figura 4-37. Planteamiento del problema para el lazo externo de seguimiento de “track angle”

El controlador se muestra en la Figura 4-38.

Figura 4-38. Estructura del controlador para el lazo externo de seguimiento de “track angle”
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En la Figura 4-39 se muestran los valores singulares deseados para la planta.
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Figura 4-39. Comportamiento deseado de los valores singulares

Como en el caso anterior se desea conseguir que a bajas frecuencias los valores
singulares del sistema controlado en lazo abierto tome valores elevados y a altas
frecuencias pequefios. Estas condiciones son equivalentes a hacer que la funcion

de sensibilidad sea pequeiia a baja frecuencia y cercana a uno a alta frecuencia.

Para conseguirlo se define la matriz de pesos Gzpost (véase Figura 4-38 ) como:

045 0
0 15
Con lo que la representacion de los valores singulares de la “planta conformada”

completa es la mostrada en color verde en la Figura 4-40.

La obtencidn del controlador se realiza utilizando el cédigo:

suboptimalgamm = 1.1;
[Gg,e] = ncfsyn(pck(Ash, Bsh, Csh, Dsh), suboptimalgamm);
gamma = 1/e;

El valor de gamma obtenido es de 2.5 y el orden del controlador es 5.
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Figura 4-40. Valores singulares de la “planta conformada”

En la Figura 4-41 y en la Figura 4-42 se muestran respectivamente los valores

singulares de la planta en lazo abierto y en lazo cerrado.
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Figura 4-41. Valores singulares de la planta en lazo abierto (rojo)
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Figura 4-42. Valores singulares de la planta en lazo cerrado (cian)

En la Figura 4-43 y en la Figura 4-44 se muestra respectivamente el
comportamiento en el dominio temporal obtenido del conjunto planta controlador

para una entrada escalén y para una rampa.
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Figura 4-43. Respuesta a un escaldn unidad
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Figura 4-44. Respuesta a una entrada en rampa

En la respuesta al escalon unidad se puede observar que no se cumplen las
especificaciones de tiempo de subida (deberia ser de tres segundos). Por el
momento se continuara con esta arquitectura y se mostraran los resultados
obtenidos, aun a sabiendas del no cumplimiento, y posteriormente se definira un

cambio de la misma que permitird el ajuste a esta especificacion.

A continuacion se lleva a cabo una reducciéon de orden del controlador y se

comprueba de nuevo el resultado obtenido mediante la simulacién a entradas

escalon y rampa utilizando el cddigo siguiente:
[04,redinfo4]=hankelmr(ss(Aj,Bj,Cj,DjJ), "MaxError=,[0,1le-2]);
[AJ.BJ.CJ.Dj] = ssdata(g4(:,:,2,1));

En la Figura 4-45 y en la Figura 4-46 se muestra respectivamente el

comportamiento en el dominio temporal obtenido del conjunto planta controlador

para una entrada escaldn y para una rampa.

116



Sintesis del sistema de control

=
N

Amplitud

0.8 - B

0.6 _

0.2 - B

0 | | | | | | | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Tiempo (s)

Figura 4-45. Respuesta a un escalon unidad después de la reduccidn de orden
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Figura 4-46. Respuesta a una entrada en rampa después de la reduccién de orden

Se observa que el comportamiento para la entrada escalén y rampa es razonable,
sin embargo, la respuesta escalén sobrepasa ligeramente, en magnitud, el valor
deseado. Este comportamiento empeora notablemente el del controlador de

desviacion lateral, por lo que se considera como no valido.
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4.4.3. Seguimiento de la desviacion lateral

| " III

En este caso no se parte directamente del “matching model”, si no que se hace uso

de la expresién de la desviacidn lateral:

Viar = J Vrsin(y — xg) dt [4-11]

donde y esel track angle actualy y, es el track angle deseado.

Se utiliza como planta en el disefio de este controlador el conjunto planta-
controlador definidos en el apartado anterior, que tenia como entrada el error en

el track angle y como salida el angulo de balance (véase Figura 4-47).

Planta conformada

Track
Angle

2.25A2 phi
S2+2%2.255+2.25°2

Outl

\ 4
ol

ol

Gzpre

Figura 4-47. Problema del lazo externo de seguimiento de desviacion lateral

En la Figura 4-48 se muestra la estructura del controlador.

Controlador
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--> % > > l Angle
i out1 1| > 2.25"2 ‘ v phl’ ={>_>
Gzpre $2+2*2.255+2.25/2
K
’_’ KTA

Figura 4-48. Estructura del controlador para el lazo externo de seguimiento de desviacion lateral

Los valores singulares de la planta se representan en la Figura 4-49.
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Como en los casos anteriores, se pretende conseguir que a bajas frecuencias el
sistema controlado en lazo abierto tome valores elevados y a altas frecuencias
pequefios. Para conseguirlo se define la matriz de pesos Gzpre (véase Figura 4-47)
como [0.0005]. Con lo que la representacién de los valores singulares de la “planta

conformada” completa es la mostrada en verde en la Figura 4-50.
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Figura 4-49. Valores singulares de la planta
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Figura 4-50. Valores singulares de la “planta conformada”
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La obtencidn del controlador se hace utilizando el siguiente cédigo:

suboptimalgamm = 1.1;

[Gg,e] = ncfsyn(pck(Ash,Bsh,Csh,Dsh),suboptimalgamm);
gamma = 1/e;

El valor de gamma obtenido es de 1.57 y el orden del controlador obtenido es 9.
En la Figura 4-51 y en la Figura 4-52 se muestra respectivamente la representacion

de los valores singulares de la planta en lazo abierto y cerrado.
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Figura 4-51. Valores singulares de la planta en lazo abierto (rojo)
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Figura 4-52. Valores singulares de la planta en lazo cerrado (cian)
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La Figura 4-53 muestra la respuesta del sistema controlado frente a un escaldn.
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Figura 4-53. Respuesta a un escaldén unidad
Si se realiza una reduccion de orden del controlador y se comprueba de nuevo el
resultado obtenido mediante la simulacion a entradas escaldn, utilizando el
cédigo:

[Gtemp,sv] = sysbal(Gtemp,le-4);
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Figura 4-54. Valores singulares después de la reduccion de orden
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Figura 4-55. Respuesta a un escalén unidad después de la reduccion de orden

El comportamiento en el dominio de la frecuencia es practicamente el mismo, y la
respuesta al escaléon es buena. Con esta reduccion de orden se obtiene un

controlador de orden 1, frente al de orden 9 original.

Tampoco se cumplen las especificaciones en este aspecto, ya que el tiempo de
subida debe ser de 5 segundos. Como se comentd anteriormente se propondra un
cambio en la arquitectura que permitira el cumplimiento de todas las

especificaciones.

4.5. Analisis del comportamiento del sistema no lineal completo en el
entorno de simulacién

El analisis del comportamiento del sistema ha conllevado la realizacion de un
numeroso conjunto de pruebas con el fin de verificar de la manera mas
concluyente posible el comportamiento de la aeronave. En este apartado se
recogen a modo de ejemplo los resultados de algunas pruebas que como se
mostrard no son plenamente satisfactorias lo que conlleva al reajuste del
controlador del lazo externo que se recoge en el apartado 4.5.2.. El conjunto

completo de casos de prueba se encuentra en el Anexo 4.
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4.5.1. Resultados en entorno de simulacion

A continuacion se muestran algunos resultados frente a distintos casos de prueba:

e Respuesta a un escaldon en velocidad vertical inercial de 5 pies por segundo

e Respuesta a un escaldn en altitud de 100 pies

e Respuesta a un escalén en track angle de 45 grados (con el controlador de
desviacion lateral desconectado)

e Respuesta a un escalon en la desviacion lateral de 10 pies

Un conjunto mas amplio de casos de prueba se puede consultar en el Anexo 4.

Respuesta a un escaldn en velocidad vertical inercial de 5 pies por segundo

Figura 4-56. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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La Figura 4-56 muestra la evolucién de las variables de estado como respuesta a un
escalon en la velocidad vertical. Se observa como el tiepo de subida es de 1s

aproximadamente y el tiempo de asentamiento de unos 2s.

Para verificar la adecuacion del controlador es necesario analizar el esfuerzo de

control aplicado.

B Seiiales de control Q@
EB PR AEB B AT 5

de la palanca de g

Timon de proi fundidad

Timdn de direccidn

Figura 4-57. Palanca de gases y las deflexiones del timdn de direccidn, profundidad y alerones

La Figura 4-57 muestra la evolucién del vector de control. Se observa como las
deflexiones solicitadas a las superficies de control son pequefias y no se exceden

los limites.

En conclusién, el disefio cumple las especificaciones recogidas en el Anexo 3 en

referencia a velocidad vertical.
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Respuesta a un escaldon en altitud de 100 pies

Figura 4-58. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

La Figura 4-58 muestra la evolucidn de las variables de estado como respuesta a un
escalon en altitud. Se observa como el tiempo de subida es de 7s

aproximadamente y el tiempo de asentamiento de unos 9s.

Para verificar la adecuacion del controlador es necesario analizar el esfuerzo de
control aplicado. La Figura 4-59 muestra la evoluciéon del vector de control. Se
observa como las deflexiones solicitadas a las superficies de control son pequefias

y no se exceden los limites.

En conclusidn, el disefio cumple las especificaciones recogidas en el Anexo 3Anexo

1 en referencia a altitud.
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u Senales de control g@
~

g8 LLL AREE B AR

Figura 4-59. Palanca de gases y las deflexiones del timén de direccién, profundidad y alerones

Respuesta a un escaléon en track angle de 45 grados (con el controlador de
desviacion lateral desconectado)

Figura 4-60. Variables de estado longitudinales, latero-direccionales y de salida
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Senales de control g@
1

S8 LRL ABE EAR

Figura 4-61. Palanca de gases y las deflexiones del timén de direccién, profundidad y alerones

La Figura 4-61 muestra la evolucién del vector de control. Se observa como las
deflexiones solicitadas a las superficies de control son pequefias y no se exceden

los limites.

Como era de esperar de los resultados obtenidos en la sintesis de este controlador,
comprobamos que el diseiio no cumple las especificaciones ya que el tiempo de

subida es mayor del indicado en el Anexo 3 (3s).

Respuesta a un escaldn en la desviacion lateral de 10 pies

La Figura 4-62 muestra la evolucién de las variables de estado como respuesta a un

escaldn en la desviacion lateral.

Para verificar la adecuacion del controlador es necesario analizar el esfuerzo de

control aplicado.
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Figura 4-62. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

La Figura 4-63 muestra la evolucién del vector de control. Se observa como las
deflexiones solicitadas a las superficies de control son pequefias y no se exceden
los limites. Se observa como el tiempo de subida es de 60s aproximadamente y el

tiempo de asentamiento de unos 100s.

Como era de esperar de los resultados obtenidos en la sintesis de este controlador,
comprobamos que el disefio no cumple las especificaciones ya que el error debe

ser reducido al 10% en 5s.

El controlador disefiado no consigue cumplir con todas las especificaciones del

sistema con lo que se debe proceder a modificar el diseno.
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E Seiiales de control B@ m
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Figura 4-63. Posicion de la palanca de gases y las deflexiones del timdén de direccién, de
profundidad y de los alerones. Track angle deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado
(magenta) y el track angle real de la aeronave en azul. El Gltimo grafico (LD) representa en

amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la desviacién lateral real.

4.5.2. Reajuste de pesos en el disefio del controlador de seguimiento de track
angle y de desviacion lateral

Como se ha visto, en los dos ultimos casos de prueba de la seccidon anterior, el
disefio realizado para los controladores de seguimiento de track angle y desviacion
lateral, no cumple las especificaciones deseadas. Por ello es necesario acometer un

redisefio en el controlador con el fin de obtener el comportamiento deseado.

La primera accién que se lleva a cabo para conseguir que se ajusten a
especificaciones consiste en modificar ligeramente los pesos de los pre/post

compensadores y comprobar el comportamiento de este nuevo disefo.

En esta seccidn se va a mostrar el resultado de realizar este ajuste.
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El problema a resolver es el que se muestra en la Figura 4-64.

Planta conformada

Track
Angle

\ 4

2.2502 phi

7Rl

| Track Angle

\ 4

Outl g/Vv

\ 4
o=

S2+42%2.255+2.25"2

\ 4

Figura 4-64. Planteamiento del problema para el lazo externo de seguimiento de “track Angle”

045 O
Donde se habia utilizado como Gzpost = [ - 5}

3

2 0
Si se aumentan ligeramente los pesos y se redefine Gzpost como {O }

Se obtiene un valor de gamma de 2.97. La Figura 4-65 y la Figura 4-66 muestran

respectivamente, la respuesta temporal frente a un escalén unidad y a una rampa.

=
iN

Amplitud
|

0.6 |- B

0.4 -

0.2 B

0 | | | | | | | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Tiempo (s)

Figura 4-65. Respuesta a un escaléon unidad
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Amplitud

14 - 4

12 - -

10 - B

0 | | | | | | | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Tiempo (s)
Figura 4-66. Respuesta a una entrada en rampa

En la Figura 4-67 se muestra el problema a resolver en el caso del controlador de
desviacion lateral es:

Controlador

) Ny — >
A 2.25M2 phi
out}—p| L >
s §2+2%2.255+2.2512
du/dt »

Gzpost K

Figura 4-67. Estructura del controlador para el lazo externo de seguimiento de “track angle”

donde Gzpre era:  [0.0005] y aumentando este peso a [0.0015] proporciona un

valor de gamma de 1.64. En este caso la respuesta temporal obtenida, frente al

escalén unidad es la que se representa en la Figura 4-68.

Se va a determinar cual es la respuesta del modelo no lineal completo. El caso de
prueba utilizado corresponde a la respuesta a un escaléon en track angle de 45

grados (con el controlador de desviacién lateral conectado). De nuevo, en la Figura
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4-69 se muestran las variables de estado y las salidas de la planta. Se comprueba

facilmente como la respuesta del sistema se vuelve muy oscilante.

| | |
60 80 100 120

Tiempo (s)
Figura 4-68. Respuesta a un escalén unidad

Figura 4-69. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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o ‘ B Track Angle Q@
&m0 L0 AEE D .[GE| PR P AEE 08 = 3

Timen de profundidad

Figura 4-70. Posicion de la palanca de gases y las deflexiones del timén de direccién, de

profundidad y de los alerones. Track angle deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado
(magenta) y el track angle real de la aeronave en azul. El Gltimo grafico (LD) representa en

amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la desviacién lateral real

Como se puede observar, ademas de no cumplir las especificaciones la respuesta
del sistema se vuelve muy oscilante. Si bien es cierto que se pueden conseguir
ajustes mejores que los que aqui se muestran, también lo es que con esta
arquitectura resulta muy complicado y laborioso obtener un ajuste que cumpla las
especificaciones en una aeronave de estas caracteristicas. Por ello una vez agotada
la via del ajuste de pesos en la seccidn siguiente se procede a explorar la

posibilidad de modificar la estructura del controlador.
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4.6. Moadificacion de la arquitectura del controlador de seguimiento de
track angle y desviacién lateral

La estructura de controlador planteada no consigue proporcionar unos resultados
“razonables” ajustando y redisefiando el controlador de seguimiento de track
angle y el de desviacidn lateral. Se aborda, a continuacion la sintesis de un Unico
controlador que realice estas funciones y que por tanto, pueda ser ajustado en un
solo paso. De este modo el algoritmo de minimizacién que calcula el controlador

obtendra el objetivo para ambos controladores de manera simultanea.

El apartado 4.6.1 explica cual es la variacién en el disefio del controlador frente a la

arquitectura inicial utilizada por Tucker and Waker.

El apartado 4.6.2 muestra los resultados del nuevo controlador obtenido en el

entorno de simulacion.

4.6.1. Modificacion de la arquitectura del controlador
La

Figura 4-71 muestra la arquitectura de partida que se ha utilizado en los capitulos

anteriores.

El controlador lateral direccional y el de seguimiento de track angle estan
marcados con un circulo rojo. Como se observa, el controlador de desviacidon
lateral modifica la referencia al de seguimiento de track angle, esto hace que el
ajuste en la sintesis de ambos controladores se tenga que realizar conjuntamente
en un proceso iterativo debido a que ajustes en el primero producen

modificaciones en la entrada del segundo que obligan al reajuste.

La modificacién de arquitectura que se propone es la fusién de estos dos
controladores en uno sélo de modo que la sintesis se realizard en un Unico paso y
el propio algoritmo se encargara de realizar el mejor ajuste al controlador que se

pretende disefiar.
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Figura 4-71. Arquitectura inicial del controlador.
El detalle del controlador laterodireccional se muestra en la Figura 4-72.
)
du/dt X' = Ax+Bu
|rA_Real] > y = Cx+Du
Im Control direccién y
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[Ylat_Real > X
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Automatic —

heading and LD on
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Figura 4-72. Controlador latero-direccional

Por lo que el planteamiento del problema a resolver es el que se muestra en la

figura Figura 4-73.
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Planta conformada
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Figura 4-73. Planteamiento del problema

En la Figura 4-74 se muestra la estructura del controlador.

Controlador

Lateral

Angle

> = (+_ Track Angle —Pp|
y hi
2.25M2 p
du/dt »(r_ > Out1 1> % TP ls .
S §2+2%2,255+2.252 Track Desviacion
|

,_
o
=y
) 4

le

B
>

Gzpost K

Figura 4-74. Estructura del controlador

Los valores singulares de la planta son:
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Figura 4-75. Valores singulares de la planta
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Se pretende conseguir que a bajas frecuencias los valores singulares del sistema
controlado en lazo abierto tome valores elevados y a altas frecuencias pequefios.
Estas condiciones son equivalentes a hacer que la funcién sensibilidad sea

pequena a baja frecuencia y cercana a uno a alta frecuencia.

1
1+ Planta*K
045 0 0
Para conseguirlo se define la matriz de pesos Gzpostcomo: | 0 1.3 0
0 0 0.0018

Con lo que la representacion de los valores singulares de la “planta conformada”

completa lo que se muestra en verde en la Figura 4-76.

N
o
o
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Amplitud

100

50

-50

-100

-200 | Ll Ll Ll L
-3 -2 -1 0 1 2 3
10 10 10 10 10 10 10

Frecuencia (rad/s)

Figura 4-76. Valores singulares de la “planta conformada”

La obtencidn del controlador se hace utilizando el cddigo siguiente:

suboptimalgamm = 1.1;
[Gg,e] = ncfsyn(pck(Ash,Bsh,Csh,Dsh),suboptimalgamm);
gamma = 1/e;

El valor de gamma obtenido es de 4.3 y el orden del controlador obtenido es 5.
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En la Figura 4-77 y en la Figura 4-78 se muestran, respectivamente, la
representacion de los valores singulares de la en lazo abierto (en rojo) y cerrados

(cian).
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Figura 4-77. Valores singulares de la planta en lazo abierto (rojo)
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Figura 4-78. Valores singulares de la planta en lazo cerrado (cian)

El andlisis en el dominio temporal mediante la respuesta a un escalén unidad y a
una entrada en rampa en track angle se muestran en la Figura 4-79 y en la

Figura 4-80.
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Figura 4-79. Respuesta al escalon unidad en “track angle”

Amplitud

15+ B

10 - B

0 i I I I I | I I I
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Tiempo (s)
Figura 4-80. Respuesta a una entrada en rampa

La respuesta a un escaldn en la desviacion lateral es la mostrada en la Figura 4-81.
Se observa que la respuesta no esta cumpliendo las especificaciones de tiempo de
subida que debe ser de tres segundos, sin embargo, en la seccion 4.6.2 se

comprobara como en el modelo completo si las cumple.
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Figura 4-81. Respuesta al escaldn unidad en la desviacién lateral

Si se realiza una reduccion de orden del controlador y se comprueba de nuevo el
resultado obtenido mediante la simulacién a entradas escalén y rampa utilizando

el codigo siguiente:

[94,redinfo4]=hankelmr(ss(Aj,Bj,Cj,Dj), "MaxError®,[0,2e-1]);
[Aj.BJ.,Cj,Dj] = ssdata(g4(:,:,2,1));

=
o

Amoplitud

0.5

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Tiempo (s)

Figura 4-82. Respuesta al escaldn unidad en “track angle” después de la reduccién de orden
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Figura 4-83. Respuesta a una entrada en rampa después de la reduccién de orden
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Figura 4-84. Respuesta al escalon unidad desviacidn lateral después de la reduccién de orden

Como se puede observar tras la reduccion del orden del controlador se consigue
disminuir el orden del sistema de 5 a 4, pero el comportamiento del sistema se
deteriora fuertemente, por lo que no se aplicard la reducciéon de orden y se

mantendra el controlador calculado por el algoritmo.
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Hay que resaltar que este cambio en la arquitectura no sélo permite el
cumplimiento de las especificaciones, sino que reduce notablemente el orden del
sistema. Con la arquitectura anterior el controlador de track angle era de orden 5y
el de desviacion lateral de orden 9, lo que hace un total de 14. Sin embargo en esta

arquitectura conseguimos un controlador de orden 5.

4.6.2. Analisis del controlador resultante en entorno de simulacion

En esta seccion se va a comprobar el comportamiento del nuevo controlador
utilizando las mismas entradas que en la seccién 4.5.2 para comprobar la mejora

en el comportamiento del conjunto planta-controlador.

Respuesta a un escaléon en track angle de 45 grados (con el controlador de
desviacion lateral desconectado)

Figura 4-85. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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La Figura 4-85 muestra la evolucidn de las variables de estado como respuesta a un
escalon en track angle. Se observa como el tiempo de subida es de 3s
aproximadamente y el tiempo de asentamiento de unos 10s. Para verificar la
adecuacion del controlador es necesario analizar el esfuerzo de control aplicado se

utiliza la Figura 4-86.

Figura 4-87. Track angle deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado (magenta) y el

track angle real de la aeronave en azul
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La Figura 4-86 muestra la evolucién del vector de control. Se observa como las
deflexiones solicitadas a las superficies de control son pequefias y no se exceden

los limites. Ahora el disefio si cumple especificaciones

Respuesta a un escaldn en la desviacion lateral de 10 pies

Figura 4-88. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

La Figura 4-88 muestra la evolucion de las variables de estado y de salida como

respuesta a un escalon en la desviacion lateral.

Para verificar la adecuacién del controlador es necesario analizar el esfuerzo de

control aplicado.

La Figura 4-89 muestra la evolucién del vector de control.
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Figura 4-89. Posicion de la palanca de gases y las deflexiones del timdén de direccién, de
profundidad y de los alerones. Track angle deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado
(magenta) y el track angle real de la aeronave en azul. El ultimo grafico (LD) representa en

amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la desviacién lateral real.

Se observa como las deflexiones solicitadas a las superficies de control son
pequeifias y no se exceden los limites. Ahora el disefio si cumple
especificaciones.Por tanto la modificaciéon llevada a cabo consigue que el

controlador disefiado cumpla el conjunto completo de especificaciones.
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5. Analisis de la robustez del diseno en el
entorno de simulacion

5.1. Introduccion

Los resultados obtenidos en las simulaciones del controlador utilizando el modelo
no lineal de la aeronave se han mostrado satisfactorios. Estas pruebas se han

III

realizado con una configuracion “nominal” de aeronave, es decir, suponiendo que
no hay variacion en ninguno de los pardmetros de la aeronave como por ejemplo,
la posicidn del centro de gravedad, variacion de la masa, etc. Como la finalidad de
este trabajo es el disefio de un controlador que funcione en un amplio abanico de
configuraciones de vuelo, es necesario verificar como se comporta ante diferentes

cambios en parametros individuales y con combinaciones de los mismos.

Aparte de funcionar correctamente ante la presencia de incertidumbres en los
pardmetros del controlador debe ser capaz de rechazar pertubacidon y ruido

actuando sobre el sistema.

Para analizar la robustez del controlador disefiado en este capitulo se presenta las

siguientes pruebas:

e Variaciones en los pardmetros: masa y centro de gravedad (seccién 5.2)
e Simulacién de rafagas (seccidon 5.3)

e Comportamiento frente a ruido (seccién 5.4)
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5.2. Variaciones en los parametros: masa y centro de gravedad

En esta seccion se pretende comprobar el comportamiento del controlador
cuando se producen variaciones en la masa del sistema y en la posicion del centro
de gravedad, se muestran dos casos de prueba a modo de ejemplo. El primero de
ellos corresponde a la respuesta frente al escaldn unidad con el centro de masas a
una posicion del 31% de la cuerda media aerodinamica y masa de 30 kg. El
segundo es la misma configuracidon pero en este caso con una masa de 18 kg. El

conjunto completo de casos de prueba se encuentra en el Anexo 5.

Respuesta a un escaldn en altitud de 100 pies utilizando el punto de equilibrio
correspondiente a 0.31c y masa de 30kg

La Figura 5-1 muestra las variables de estado longitudinales y latero-direccionales,
y las de salida ante un escalon de 100 pies con el centro de gravedad desplazado

hasta el 31% de la cuerda media y con una masa de 30Kg.

Theta

Figura 5-1. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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La Figura 5-2 muestra la evolucion de las deflexiones de las superficies de mando
aplicadas por el controlador a los actuadores. Se observa como el comportamiento
del timdn de profundidad es muy oscilante y este hecho se refleja en la trayectoria
de subida de la aeronave. En todo caso en el detalle de la altitud se comprueba
como el disefio cumple las especificaciones de tiempo de subida y de tipo de

asentamiento.

Figura 5-2. Posicidn de la palanca de gases y las deflexiones del timén de direccion, de
profundidad y de los alerones. Altitud deseada (amarillo), la derivada de la altitud deseada

(magenta) y la altitud real de la aeronave en azul

Respuesta a un escaldn en altitud de 100 pies utilizando el punto de equilibrio
correspondiente a 0.31c y masa de 18kg

La Figura 5-3 muestra las variables de estado longitudinales y latero-direccionales,
y las de salida ante un escalén de 100 pies con el centro de gravedad desplazado

hasta el 31% de la cuerda media y con una masa de 18Kg.
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Variaciones en los pardmetros: masa y centro de gravedad

Theta

Figura 5-3. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

La Figura 5-4 muestra la evolucidn de las deflexiones de las superficies de mando.
Se observa como el comportamiento del timén de profundidad es también en este
caso oscilante. En la grafica detalle de la altitud se comprueba como el disefio

cumple las especificaciones de tiempo de subida y de tipo de asentamiento.

En términos generales, se llega a la conclusidon de que el comportamiento en los
distintos casos, con el centro de gravedad adelantado o retrasado y con la masa

maxima o minima, es muy satisfactorio (ver Anexo 5).

En el caso particular en el que se retrasa al maximo el centro de gravedad y se
utiliza también la mayor masa para la aeronave, se comprueba que hay deterioro
de las prestaciones volviéndose la respuesta del sistema mas oscilante. Esta es la
configuracion de vuelo mas desfavorable, y aun asi el comportamiento es

correcto (ver Figura 5-2 y Figura 5-1).
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Figura 5-4. Posicion de la palanca de gases y las deflexiones del timdn de direccidn, de
profundidad y de los alerones. Altitud deseada (amarillo), la derivada de la altitud deseada

(magenta) y la altitud real de la aeronave en azul

El resto de pruebas realizadas sobre las otras configuraciones de vuelo muestran

un comportamiento adecuado y muy similar a la configuracién de vuelo nominal.

5.3. Simulacion de Rafagas

Aparte de las incentidumbres que existen en diferentes parametros del modelo
(masa, centro de gravedad, ...) las rafagas de viento es otro tipo de perturbacion a
la que va a estar sometido el sistema. Estas perturbaciones suelen ser tenidas en
cuenta para garantizar un comportamiento robusto del controlador disefiado

(Lopez, et al., 2008).

Por ello es necesario realizar pruebas de stress utilizando modelos de rafagas que
simulen las perturbaciones producidas por el viento que se encontrara la aeronave

en su operacion habitual.
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Simulacion de Rafagas

Para llevar a cabo estas pruebas se definen un modelo de rafaga para lo cual se ha
recurrido a las normas militares Mil Spec 1797 (Department of Defense. USA,
1995) en las que el ruido de las rafagas de viento tiene una funcidon de densidad

espectral en la forma de Dryden dado por la expresion siguiente:

1+3%w°

®, (s)=2Lo* —————,
w (S) L+ Lo’

(5-1]

en la que w es la pulsacion en rad/s, o es la intensidad de la turbulencia y L es la

longitud de la turbulencia dividida por la velocidad verdadera del avion.

Las rafagas de viento producen una perturbaciéon que no se comporta como ruido
blanco. Para poder obtener su influencia sobre el sistema, se debe construir un

filtro de conformado del ruido (Grewal S., et al., 2007).

Las funciones de transferencia de las tres componentes del espectro de

velocidades en ejes cuerpo son (Lambrechts, 1997):

2L
Hyun (5) =0, ﬂv“ : [5-2]
T1+-%s
T
L
1+23 vs
B 2L, V; )
Hv wn (S) =0, 2 [5 3]
! Ny ( 2L, j
1+ S
T
T 1+2J§bws
Hywm() =0, " T [5-4]

7' 2L, ?
1+ S
VT
Para el caso en el que la altitud es menor que 300 metros:
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Si la intensidad de la turbulencia es ligera, o, =0.8m/s
Si la intensidad de la turbulencia es moderada, o, =1.6m/s

Si la intensidad de la turbulencia es severa, o, =2.3m/s

o, =0, = L =2L = ; w

Oy h . L =D
" 7" (0.177+0.00274h)* LT 2

1
(0.177 +0.00274h)2 ’

Una vez descrito el modelo de rafagas que se va a utilizar, se van a realizar
diferentes pruebas para comprobar si el controlador desarrollado funciona

adecuadamente.

Se realiza ahora la simulacion frente a una turbulencia de intensidad ligera,

o, =0.8m/s, de 4 segundos de duracién, entre el segundo 1 y el cuatro (ver

Figura 5-5).

Viento y turbulencias g@

S8 LLL ARRB B AR 3

Figura 5-5. Senal de entrada debida a las turbulencias

En la Figura 5-6 y en la Figura 5-7 se muestran las sefiales correspondientes a las

superficies de mando y a las variables de estado y las salidas del sistema.

153



Simulaciéon de Rafagas

Figura 5-6. Posicion de la palanca de gases y las deflexiones del timdn de direccién, de

profundidad y de los alerones

) - = =] X )] ! X[uSalidas de simulacién g@
SBE LLL HER B AR *EB LAL ABRE BAEE JEE LLL ARRBBAEE

Q

Phi [rad)

Figura 5-7. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Andlisis de la robustez del disefio en el entorno de simulacién

Tanto las sefiales de control como las variables de estado y las salidas del sistema
se comportan de manera razonable. Las superficies de mando se mantienen muy

alejadas de los valores de saturacion.

En la siguiente experiencia se realiza la simulacion frente a una turbulencia de
intensidad moderada, o, =1.6m/s, de 4 segundos de duracién entre el segundo

1vyel5(verFigura 5-8).

Figura 5-8. Senal de entrada debida a las turbulencias

En la Figura 5-9 se muestra la respuesta obtenida para las superficies de mando.

|Seﬁales de control E]@
EH L20 A3 8 =

Timén de profundidad

Figura 5-9. Palanca de gases y deflexiones del timdn de direccién, profundidad y alerones
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Comportamiento frente a ruido en entorno de simulacién

Y en la 5-10 la respuesta obtenida para las variables de estado y las salidas del

sistema.
) [ mf] X B satidas de simulacién E]@
=

EB LRLABE BAF

B LRAL ARE BA S AESBE LFRL HABRE BAE

Figura 5-10. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

De nuevo se puede concluir que el comportamiento es muy razonable, sobre todo
teniendo en cuenta las dimensiones de la aeronave frente a la magnitud de las

turbulencias de entrada.

5.4. Comportamiento frente a ruido en entorno de simulacién

Con el fin de realizar pruebas lo mas realistas posibles antes probar el
funcionamiento de la aeronave en un entorno real, en esta seccién se va a

incorporar ruido en los sensores y en el sistema.

La modelizacidn del ruido se realiza utilizando ruido blanco. El espectro del ruido

blanco es plano, y la amplitud del espectro de la salida de un filtro al que se ha
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aplicado a la entrada ruido blanco tiene la forma de la amplitud de la funcién de
transferencia del filtro. De este modo, cualquier espectro de ruido puede ser
aproximado por ruido blanco que pasa por un filtro de conformado de ruido para
obtener la forma deseada (Grewal S., et al., 2007). En la Figura 5-11 se representa

el ruido simulado en los sensores:

15

0.5

-0.5

-1.5

0 2 4 6 8 10
Tiempo (s)

Figura 5-11. Ruido en los sensores

Y en la Figura 5-12 ruido aplicado en el sistema.

0 2 4 6 8 10
Tiempo (s)
Figura 5-12. Ruido en el sistema

Este ruido se mide en grados en las variables angulo de balance, dngulo de asiento y angulo de

guifiada. En la

Figura 5-13 y en la Figura 5-14 se representa a continuacion las variables de estado
y de salida en la situacién de vuelo estacionario a 91.4 pies por segundo. Las
sefales etiquetadas como “salidas de simulacidén” son sefiales limpias de ruido, es

decir, se han representado graficamente antes de sumar el ruido en los sensores.

157



Comportamiento frente a ruido en entorno de simulacién

)] v\|uLateral E]@ -] N {{ml)| >

Altitud

Timdn

Figura 5-14. Palanca de gases y deflexiones del timdn de direccién, profundidad y alerones
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Se va a comprobar ahora el comportamiento frente al seguimiento de un escalén
en “track angle” de 45 grados. De nuevo las salidas de simulacién mostradas son

antes de introducir el ruido en los sensores.

H Longitudinal [ =] - =< | -Jo
SELAL AER BAR SE| LLL KEE BAS ~EE | LRLABE DA R

3
X

100 ]

Theta

Figura 5-15. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

En la parte izquierda de la

Figura 5-16 se muestra la posicion de la palanca de gases y las deflexiones del
timén de direccién, de profundidad y de los alerones. En el lado derecho, se
representa en la parte superior el track angle deseado (amarillo), la derivada del
track angle deseado (magenta) y el track angle real de la aeronave en azul. En la
parte inferior (LD) se representa en amarillo la desviacién lateral deseada y en

magenta la desviacion lateral real.
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Comportamiento frente a ruido en entorno de simulacién

Seﬁales de control [:__J@
2B Lo HhE &

profundidad

Figura 5-16. Evolucidn de las variables de control, track angle y desviacion lateral

En la Figura 5-17 se muestran las salidas de simulacion con el ruido de los sensores

.En esta figura se observa claramente la magnitud del ruido en las variables de
salida y como incluso a este nivel de ruido el sistema/controlador es capaz de

comportarse dentro de las especificaciones de disefo.

Se observa también como una maniobra de este tipo tiene efecto cruzado en la
velocidad produciendo una variacién de en torno a 6 metros por segundo vy de

unos 3 metros por segundo en velocidad verdadera.
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Beta [rad]

Figura 5-17. Vector de salida

De nuevo, se puede concluir que el comportamiento del conjunto aeronave
controlador para este nivel de ruido es muy satisfactorio, cumpliéndose las

especificaciones.

161
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6. Diseno de un controlador para el
seguimiento de referencias en altitud mediante
la técnica QFT

6.1. Introduccion

En este capitulo se presenta la sintesis de uno de los controladores
correspondientes al lazo externo mediante la técnica QFT. En particular se disefara
un controlador para el seguimiento de las referencias en altitud y se compararan
los resultados obtenidos con el disefiado mediante la técnica H.. loop shaping

descrita anteriormente.

El disefio del controlador QFT se ha realizado con la ayuda de la herramienta QFTIT
(Quantitative Feedback Theory Interactive Tool), herramienta desarrollada por
Jose Manuel Diaz, Sebastian Dormido y Joaquin Aranda, profesores del
Departamento de Informatica y Automatica de la UNED (ver (Diaz, et al., 2008),

(Diaz, et al., 2007) y (Diaz, et al., 2005)).

6.2. Planteamiento del problema

En la Figura 6-1 se muestra la arquitectura completa del sistema Las entradas al
lazo interno son la velocidad vertical (V,), la velocidad verdadera (V) y el angulo de

balance (¢).
Las especificaciones definidas para este problema son las siguientes:

e Tiempo de subida menor que 5s.

163



Planteamiento del problema

e Tiempo de asentamiento menor que 20s.

e Sobreelongacién maxima como respuesta a escalones unidad menor que

5% siempre que la altitud sea mayor que 300m y a altitudes menores puede

incrementarse a 30% con el fin de obtener mejores prestaciones.

Modelo de
rafagas

Entradas +
>

+

[5& 5e 5& 5r]

—

Planta

Controlador
lazo interno

Perturbacién

Sensores

v

QW V; B PR ]

A

[V Vs 4]

A

Controlador
lazo externo

Y, v RQ V]

Referencia
—

Figura 6-1. Arquitecura de control

Como el lazo interno se ha construido de modo que siga un modelo ideal

denominado matching model (M) descrito por:

42

§? 4245+ 47

0

0

1.5

s> +2-1.55+1.5

0

0

2.25°

(6-1]

s?+2-2.255+2.25% |

Se considerara que la planta se comporta como el sistema ideal de referencia.

Como la variable que dirige el seguimiento de altitud es la velocidad vertical, y esta

se corresponde con el primer elemento de M, se simplificara el problema

suponiendo que el conjunto planta, lazo interno se puede sustituir por:
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42

S 6-2
s® +8s + 42 [6-2]

Por otra parte, el disefio tendra en cuenta la incertidumbre de los parametros de la
planta que afectan al sistema nominal tales como diferentes configuraciones del
centro de gravedad y variaciones de la masa. Para definir las incertidumbres se
determinara una frontera superior y una frontera inferior calculadas por medio de
acotaciones de las respuestas a los escalones unidad del sistema en los casos en

los que el centro de gravedad y la masa no son los nominales (0).

1.4 : : : :
1.2} e ™~ 224 _
/ Aot e
- y (5+10.3)Xs+1.6)
= /
b= Tr /
2 ; ™~ 16
/
< sl / (s+4)2 4
/
/
0.6} /f I -
j TN 96
0.4] ff (5+10.3X(s+1.6) .
;o
P
02t f s .
i
0 'J 1 1 | 1 | | 1 | |

0 0.5 1 15 2 25 3 3.5 4 4.5 5

Tiempo (s)
Figura 6-2. Incertidumbre de la planta

La determinacion de las fronteras de incertidumbre se ha realizado de manera

muy conservadora.

La resolucién de este problema se hace mediante la técnica QFT utilizando la
herramienta SISO QFTIT. Como el control se realiza mediante la altitud y Ia
velocidad vertical (entradas del controlador), el primer paso consiste en dividir el
problema en dos problemas SISO independientes, uno que tendra como entrada la

altitud y otro la velocidad vertical (Diaz, et al., 2005) .
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Sintesis del controlador de altitud

Como los dos controladores trabajaran de manera conjunta interactuando entre
ellos debe realizarse un proceso iterativo con el fin de ajustar adecuadamente los
parametros de disefio. Los pasos que se seguiran en el disefio del controlador son
los pesos usuales que se siguen en cualquier disfio QFT: calculo de plantilla,

especificaciones, loop shaping y validacion.

6.3. Sintesis del controlador de altitud

El problema consiste en encontrar un controlador C tal que para todo P €P el

sistema sea estable (robustamente estable) y para toda perturbacion deAel
sistema se comporte dentro de las especificaciones. En la Figura 6-3 se muestra el

sistema considerado.

Perturbacién

Referencia N +
— C —> P —>

Figura 6-3. Estructura de regulacién SISO

Donde P es la familia de plantas obtenido para estudiar la robustez en base a las

especificaciones:

k
P()= s(s+a)?
P=1 k=[9.6,22.4] [6-3]
a=[1610.3]

La planta nominal es:

16

Fo = s(s +4)? 16-4]

El conjunto de frecuencias utilizado es: € =[0.0001,0.001,0.01,0.1,1,5,10,100]
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QFTIT calcula automaticamente la magnitud y fase de |la familia de plantas en cada
frecuencia correspondiente a un conjunto de puntos en el diagrama de Nichols.

Estas regiones son las plantillas (templates).

Figura 6-4. Calculo de templates para el controlador de altitud.

El segundo paso consiste en introducir las especificaciones que debe cumplir el
disefio en referencia a estabilidad robusta, rechazo a perturbaciones en la salida y

esfuerzo de control son respectivamente

P-k
1+pPCc| %
1
1+ pc| [6-5]
k
1+pPC| %

Para cada una de las especificaciones debe seleccionarse en qué rango de

frecuencias debe cumplirse. Estas se resumen en la tabla siguiente.
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Sintesis del controlador de velocidad vertical

ESPECIFICACIONES
TIPO VALORLIMITE FRECUENCIAS

W, 1.01 10, 100
W, 0.4 le-4, 1le-3, le-2
W, 0.2 10, 100

Finalmente se realiza el loop shaping utilizando QFTIT, que permite afiadir polos y
ceros mediante “drag and drop” en el diagrama de Nichols hasta que se cumplan

las especificaciones. El controlador obtenido es:

C-0943798 [6-6]
s(s+30)

En la Figura 6-5 se muestra el resultado se muestra a continuacion en la ventana

¥ Syquke == %]
Flle Edt Settings Plots Figwe Layout Yiew Help
oo [€ QR[]
GFT DESIGN STEPS NICHOLS PLOT
3 1)Templates computation {7} 2)Specifications )
@ 3)Loap-shaping © 4)Valicetion
OPTICNS PLOT
100)
LO(s) style: @ Solid {0 circle
Unwrap LO(s) & Mo ) Yes
Michols plot scale: @ Automatic ) Fix

C(z) zeros-poles scale: @ Automatic {7 Fix

QPERATIONS OVER CONTROLLER ©

Element. O Real-zero (O Complex-zeros
rRealpole ) Complex-poles
® Gain

K 0.935 [

K(dE)= -0.5838

Made: @ Move O Add © Remave
Numerstor order = 1 Denaminator order = 2
(s} ZEROS-POLES (W3
Tmag)|
-100)
0
300 200 00 (dB)
(5+08)
C(s)=9.4e-1
4 ; s(s+3.0)
2 imag)

Figura 6-5. Loop shaping para el controlador de altitud

6.4. Sintesis del controlador de velocidad vertical

En este caso la familia de plantas P es:
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k
PO vy
P=1 k=[9.6,22.4] [6-7]
a=[1.6,10.3]

Los valores nominales son: k,om = 16 and a,., = 4 y el vector de frecuencias es el

mismo que el utilizado en la sintesis del controlador de altitud.

En la Figura 6-6 se muestra el calculo de las plantillas para este diseio.

- Sysquake E]@
File Edit Settings Plots Figure Layout View Help
ol | [E Qe
QFT DESIGN STEPS OPERATIONS OVER PLANT P
M 1 Templates computation {7} 2)Specifications Mode: @ Move 2 Add () Remavwe
Element. @ Real-pole ) Real-zero 3 Integrator
OPTIONS PLOT O Complex-pales ) Complex-zeros
P(s) zeros-poles scals: @ automatic O Fix Delay: |
Nichals plot scale: @ Automatic O Fix tmin=0 thom=0 tmax=0
Template style: @ Solid ) Circle
Gain: | I I I
TEMPLATE FREGUENCY “ECTOR (radis) kmin=9.6 knom=16 kmax=224
a v
1e-4 2e4 Se-4 1e-3 2e-3 Se-3 1e-2 282 Se-2 01 02 0s 1 2 5 10 20 50 100
UNCERTAINTY PLANT DESCRIPTION TEMPLATES

Imay)| B (dB)

-10 -5 (Imag) -150 -100 -50 (=)

Figura 6-6. Calculo de plantillas para el controlador de velocidad vertical

El controlador obtenido es:

C=19 (s+0.9)

"7 s(s+30) [6-8]

En la Figura 6-7 se muestran los dos controladores juntos donde C, se corresponde

con el controlador de altitud y C, con el de velocidad vertical.
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Sintesis del controlador de velocidad vertical

referencia
de altitud
_

+

—

referencia de
velocidad
vertical

Ch

Cv

velocidad vertical

Altitud

Figura 6-7. Configuracién del controlador QFT

El resultado final se muestra en la Figura 6-8.
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Figura 6-8. Loop shaping para el controlador de velocidad vertical.



Disefio de un controlador para el seguimiento de referencias en altitud mediante la técnica QFT

6.5. Comparacion entre el diseino realizado mediante QFT y H.. loop
shaping
Con el fin de comparar y validar el comportamiento de los disefios se han

desarrollado un conjunto de casos de prueba. A continuacidon se muestra un
ejemplo que se corresponde con la respuesta a un escalén de 30 metros de altitud.
En los resultados se puede observar (

Figura 6-10y

Figura 6-11) como durante la maniobra el timén de profundidad actua para
cambiar la actitud de la aeronave y “levantar el morro” mientras que la palanca de
gases actUa para mantener la velocidad. Posteriormente la palanca de gases y el
timoén de profundidad se ajustan progresivamente con el fin de nivelar la aeronave

cuando llegan a la altitud deseada.

Amplitud

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tiempo (s)

Figura 6-9. Respuesta al escaldn de altitud de 30m (linea continua H.. y discontinua QFT)

La Figura 6-9 representa la trayectoria de la aeronave frente al escalén de 30
metros. Se puede observar como hay una muy baja sobreelongacién. El tiempo de

subida es de 5s y el tiempo de asentamiento es de 14s para ambos controladores.
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Comparacion entre el disefio realizado mediante QFT y Hee loop shaping

El controlador QFT tiene un comportamiento mas suave y sin embargo, la
respuesta del H.. muestra en torno a los 3s un cambio en la velocidad vertical.

Enla

Figura 6-10 se puede observar como la palanca de gases no alcanza el valor de
saturacion y que en el controlador H.. la respuesta es mas oscilante hasta que se
estabiliza. El controlador QFT no presenta oscilacion y llega mas rapidamente a la
posicion de equilibrio.

La

Figura 6-11 muestra como el timén de profundidad no alcanza el valor de
saturacion. El valor maximo y minimo en ambos disefios es similar, si bien
utilizando el controlador QFT la respuesta no presenta oscilaciones y alcanza el

valor de equilibrio en torno a los 6s.

09|

Posicidn de la palanca de gases (0-1)

=
-

I i i I

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Tiempo (s)

Figura 6-10. Comportamiento de la palanca de gases durante el escalén de 30m (linea continua

H.. y discontinua QFT)
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Timon de profundidad (grados)

Tiempo (s)

Figura 6-11. Comportamiento del timén de profundidad durante el escaléon de 30m (linea

continua H.. y discontinua QFT)

Se puede observar de los resultados que ambos controladores garantizan la
estabilidad robusta y los requisitos de comportamiento. Ademas, ambos disefios
atentan el ruido de alta frecuencia producido por los sensores y proveen
adecuadas seiales de control. Las pruebas realizadas muestran que el disefio QFT
proporciona un comportamiento mas suave y un esfuerzo de control ligeramente
menor que el obtenido con el controlador H.. Como era de esperar QFT ha
producido un controlador con un orden menor (orden 2), siendo los resultados

comparables a los obtenidos con el controlador H.. (orden 5).

Es importante remarcar que el tiempo que se tarda en sintetizar un controlador
QFT esta fuertemente influenciado por la experiencia del disehador, y H.. es
menos dependiente de esta experiencia. En todo caso, el uso de herramientas
software reduce las habilidades y experiencia requeridas para disefar el

controlador QFT. En este sentido, el uso de QFTIT resulta de enorme utilidad en las
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diferentes etapas del disefio QFT, al permitir a los disefadores cambiar

interactivamente los parametros de disefo.
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7. Aterrizaje automatico

7.1. Introduccion

El desarrollo de sistemas automaticos de control cobra especial importancia en
situaciones en las que es necesario una gran precision en el seguimiento de una
trayectoria o en sistemas inestables, sobre todo en el caso en el que ademas se
presentan perturbaciones (Lépez, et al., 2012). Este es el caso de la fase final del
aterrizaje, que se agrava cuando hay malas condiciones meteorolégicas o
visibilidad limitada. El problema de aterrizaje con visibilidad limitada se acomete
mediante la utilizacion de sistemas que proporcionan la posicidn relativa de la
aeronave respecto a la trayectoria de referencia. Frente a condiciones muy
adversas se hace necesario el control total de la aeronave por el sistema de

aterrizaje automatico en el que piloto juega Unicamente un papel de supervision.

7.2. Descripcion de la fase de aterrizaje

En el control de aeronaves es habitual desarrollar controladores especificos
separando la dinamica latero-direccional de la longitudinal. La dindmica
longitudinal es la predominante durante la fase de aterrizaje del UAV, estando la
latero-direccional relegada al papel (no trivial) de mantener alineado el morro de
la aeronave con el eje de la pista y las alas niveladas en el momento de tocar la

pista con el tren de aterrizaje principal.

El control automatico de la trayectoria longitudinal se basa en solicitar el empuje y

el angulo de cabeceo adecuados simultdneamente. El uso del timén de
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profundidad (proporciona variacién en el angulo de cabeceo) para variar la altitud
podria producir una disminucién de velocidad y llevar a la aeronave a la pérdida si

no se actua simultdneamente sobre el empuje.

La fase de aterrizaje esta dividida en dos maniobras basicas, la aproximacion vy el

flare (ver Figura 7-1).

Aproximacion: El
UAV adquiere y sigue A

la senda de aterrizaje e
7

Pitch up: Asegura e X3‘5 grados

tocar en la pista o

de aterrizaje con /./'/

el tren principal. e
Touch Down: Se Rapida /,/'/
disminuye disminucién de o Flare: Transicién a una
gradualmente el velocidad. /‘ senda de aterrizaje de
angulo de i menor pendiente.

cabeceo.

Disminucién de velocidad

Figura 7-1. Fases del aterrizaje

La fase de aproximacion (Figura 7-2) consiste en el seguimiento de una trayectoria

rectilinea descendente con senda de planeo de referencia (y;) de

aproximadamente 3 grados, velocidad descendente constante y con el eje

principal de la aeronave alineado con la pista de aterrizaje.

En aeronaves tripuladas esta fase del aterrizaje se realiza de manera que la

aeronave siga la senda de planeo de referencia (y; ). Durante la maniobra se miden

las diferencias entre la senda de planeo real, seguida efectivamente por la
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aeronave y la referencia, con el fin de determinar la desviacién d respecto de la

senda de planeo deseada.

/ Desviacion

4/ Desviacion vertical

Senda de planeo

Pista de aterrizaje

Touch

Figura 7-2. Detalle de la fase de aproximacion

En la Figura 7-3 se observa el detalle de |a fase de aterrizaje, el caso del aterrizaje
convencional (de una aeronave comercial) en el cual se dispone de sistemas de
ayuda al aterrizaje. El angulo y,es la senda de planeo de referencia y el angulo »
es la senda de planeo real de la aeronave, siendo el punto P(t;) la situacién del
centro de gravedad en el instante t;. En esta figura se ve como una desviacion en la
senda de planeo hace que en el instante t,, la aeronave se encuentre a una
distancia d de la trayectoria deseada. El objetivo del sistema de control para el

aterrizaje es minimizar esta distancia d.

d=Rsind [7-1]

d=V,sin(y-7;) [7-2]
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Va

Figura 7-3. Detalle del aterrizaje

El calculo de d se puede hacer utilizando la expresién d =Rsind, en cuyo caso la
sensibilidad de d frente a cambios en la senda de planeo dependera de R. También
se puede utilizar la expresién d=V,sin(y-y,) integrando ésta con el resto de

variables de estado de la aeronave.

La medicion de la diferencia entre la senda de planeo deseada y la real con la
precision suficiente no es una tarea sencilla que es realizada por un complejo y
costoso equipo de tierra y embarcado que hacen esta solucién no adecuada para
una aeronave que pretende aterrizar en pistas improvisadas y con restricciones de

coste.

Una alternativa consiste en realizar la aproximacion y calcular la desviacién d en
funciéon de la altitud y dotar al UAV de un sistema de medicidon de altitud
suficientemente preciso para medir desviaciones del orden de centimetros cuando

la aeronave se encuentra a menos de 10 metros del suelo.

Un controlador estandar para esta fase del aterrizaje tiene la estructura mostrada
en la Figura 7-4. En el controlador tradicional se realimentan las variables
velocidad verdadera, velocidad angular de cabeceo, angulo de cabeceo y d. En uno
de los lazos sélo afecta la velocidad de la aeronave que tiene que ser
aproximadamente constante durante todo el aterrizaje. En el segundo lazo

intervienen la d de referencia que junto con el angulo de asiento y la velocidad
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angular de cabeceo determinan la deflexién del timén de profundidad con el fin de

corregir la trayectoria.

Velocidad Verdadera »( 1)
@—} P |Palanca de gases
Velocidad
deseada d ;( 2 )
G1 Modelo de retardo
de la palanca de gases
Angulo de asiento f—
(+_ —»(_ —p P Timén de profundidad
d deseada A A
Vel. ang. cabeceo
G2 G3 Modelo de actuador

del timén de profundidad

Planta

G4=1.0

Figura 7-4. Controlador estandar para la aproximacion

Como se ha comentado anteriormente el aterrizaje tiene dos fases, siendo la
segunda el flare. El flare permite a la aeronave reducir la velocidad vertical
rapidamente hasta hacerla practicamente cero y conseguir de esta manera que el
avion se pose sobre la pista de la manera mas suave posible. La transicion entre los
controladores que gobiernan las dos fases del aterrizaje debe ser muy suave para
evitar posibles efectos no deseados que podrian desembocar en catdstrofe

debidos, fundamentalmente, a la proximidad del suelo.

touchdown

v

Figura 7-5. Detalle del flare
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Un controlador estandar para esta fase del aterrizaje tiene la estructura mostrada

en la Figura 7-6.

Velocidad Verdadera !
@—} » P |Palanca de gases
Velocidad
deseada altitud »
G1 Modelo de retardo
de la palanca de gases
o (+ angulo de asiento
Referencia ! > P Timén de profundidad
Genrador de
tr tori Vel. ang. cabeceo
ayectoria G2 Modelo de actuador

del timé6n de profundidad

Planta

Figura 7-6. Controlador estandar para la fase del flare

En el controlador tradicional se realimentan las variables velocidad verdadera,
velocidad angular de cabeceo, angulo de cabeceo y altitud. En uno de los lazos sélo
afecta la velocidad de la aeronave que tiene que ser aproximadamente constante
durante todo el aterrizaje. En el segundo lazo intervienen la altitud de referencia
gue junto con el dngulo de asiento y la velocidad angular de cabeceo determinan

la deflexion del timén de profundidad con el fin de corregir la trayectoria.

La aproximacion se inicia a una altitud de 55 metros sobre el nivel de la pista de
aterrizaje, el sistema de aterrizaje automatico debe reducir la velocidad de
descenso de la aeronave, alcanzar el angulo de asiento correcto y empezar a
reducir la velocidad. Durante la aproximacién la velocidad de descenso es de 2.48
m/s. Estos datos de altitud y velocidad son datos tipicos para el aterrizaje de una

aeronave de estas caracteristicas.
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La aproximacion se realiza a 25 m/s con gamma de 5.71 grados. Es decir, se

recorren unos 500m en unos 20 segundos antes de ejecutar el flare.

El flare se inicia a una altitud de 5m. La velocidad vertical es de 0.2 m/s y la
distancia que se recorre hasta tocar la pista es de aproximadamente 30 a 50 m. El
flare sigue una trayectoria del tipo ysigre = Ae**P + F en la que hay que imponer

las restricciones siguientes:

yflare(t = tf) =0 yflare(t = tf) =0
[7-3]
yflare(t = to) = yapproach(t = tp) yflare(t = to) = Yapproach(t = to) =0

siendo t; el instante en que el UAV toca con el tren principal en la pista y t; el

instante en el que se produce la transicién entre la fase de aproximacion vy el flare.

El sistema de control de aterrizaje completo debe contemplar los modos laterales
de la aeronave. Estos modos son tres:

e decrab: alinea el “morro” del UAV con el eje longitudinal de la pista.

e deroll: nivela las alas del UAV antes del touchdown.

e runway steering: que mantiene el UAV en la linea central de la pista de

aterrizaje.

7.3. Diseno del Sistema de Aterrizaje Automatico Basico

Para obtener el sistema de control de aterrizaje se ha utilizado la técnica H.. loop
shaping que y se describié en detalle en la sintesis del controlador de altitud.
Como se comentaba en el apartado anterior este controlador tradicionalmente
utiliza un sistema de medicién de dngulos que permite conocer el angulo en el que
se estd aproximando la aeronave a la cabecera de la pista de aterrizaje. Este
sistema, ademds de tener un elevado coste, consta de una parte embarcada en la

aeronave y otra que debe ser situada en la cabecera de la pista por lo que este tipo
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Disefio del Sistema de Aterrizaje Automatico Basico

de sistemas inhabilitan la posibilidad de aterrizar de manera auténoma en una

pista improvisada. La estructura del sistema de control se muestra en Figura 7-7.

Shaped Plant

16
2+8s+16

n -
n -

P

Vv

w2

Figura 7-7. Controlador de altitud

. 16 . o .
Ddénde Zrserie & la planta de referencia utilizada en el disefio del lazo interno y

que representaba el comportamiento de la aeronave en el plano longitudinal (ver

apartado 4.3.2 para mas detalles).

Este controlador realimenta las variables altitud y velocidad vertical (derivada de la
altitud) con el fin de conseguir eliminar las desviaciones en altitud de la trayectoria

de la aeronave con respecto a la referencia de aterrizaje facilitada.
El valor utilizado de Gzpost es
05 0
{ 0 0.88}
La sintesis del controlador se realiza mediante el cédigo (ver apartado 4.3.2 para

mas detalles):

suboptimalgamm = 1.1;
[Gg,e] = ncfsyn(pck(Ash, Bsh, Csh, Dsh), suboptimalgamm);
gamma = 1/e;
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Resulta necesario modificar la arquitectura del controlador introduciendo un

generador de referencias de trayectorias de aterrizaje en el que dependiendo de la

situacion actual de la aeronave y de la ubicacién de la cabecera de la pista

construya la trayectoria de referencia de modo que:

Se ajuste la altitud inicial y la velocidad progresivamente a las
condiciones iniciales de aterrizaje. Esto se realiza mediante un
“hipddromo” sobre la pista de aterrizaje.

En el instante que se haya alcanzado las condiciones iniciales adecuadas
se genera la trayectoria de aproximacion.

Por ultimo, cuando se llega a la altitud adecuada se realiza el flare.

Se instrumentaliza un mecanismo por el cual una vez que la aeronave
entra en la fase de flare no puede de manera auténoma volver a la fase
de aproximacion salvo en condiciones de peligro para la integridad de la

aeronave.

El codigo utilizado para la fase de aproximacién y de flare es el siguiente:

function [hdot,hd,vd,modo] =
CalculoreferenciasLanding(VTAS,x,h)

% Landing, unidades en SI

%Vv es la velocidad vertical real

%xd es la distancia recorrida desde el instante de inicio de
la trayectoria

%gamma=asin(Vv/VTAS);

persistent xOFlare hOFlare modoFlare

iT isempty(modoFlare)

modoFlare=0;
XOFlare=0;
hOFlare=0;

end
dist=1200; %distancia que dejamos para que se adecue la
velocidad

%S60o un tramo
hinil=0;
hfinl=0;
Xinil=0;
xFinl=0;
hini2=hfinl;
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hfin2=-50;

xini2=xfinl;
xFin2=300;%954; %3 grados
%Fin S6lo un tramo

%h=ax+b ecuacidén de una recta

if x<dist
a=0;
b=0;
modo=0;
if VTAS>18
vd=VTAS*0.98;
else
vd=18;
end
elseif x>dist & x<(dist+xfinl)
a=(hinil-hfinl)/(Xinil-xfinl);
b=hinil-a*xinil;
vd=18;
modo=1;
else
a=(hini2-hfin2)/(Xini2-xfin2);
b=hini2-a*xini2;
vd=18;
modo=1;
end

gammaApproach=atan(a);

if x<dist
hd=0;
else
hd=a*(x-dist)+b;
end
hdot=vd*sin(gammaApproach);

hFlare=hfin2;
if hd<hFlare && modoFlare==
modoFlare=1;
XOFlare=x;
hOFlare=hd;
end
%W%Flare
**********************************************************%
iT modoFlare
y0=5; %metros
D=50; %metros
R=-y0/tan(gammaApproach) ;
d0=0.4; %metros
d=do;
vfinal=18;
modo=2;%2 si es flare
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Al=y0-dO;

A=y0/(A1*R);

x=x-XOFlare;

hd=Al*exp(-A*x)+d +hOFlare-y0;

vd=-(vd-vfinal)*x/(D+R)+vd; %regla de tres. Queremos
llegar a una velocidad de vfinal en D+R metros

vd=VTAS;
end

El generador de referencias de aterrizaje (bloque Landing) se incluye entre el
estimador y el controlador tal y como se observa en la Figura 7-8. Se encarga de
construir en cada momento las referencias que conducen hasta la pista de
aterrizaje a la aeronave de la forma planificada de modo que la aproximacion

se realiza mediante una rampa y el flare utilizando una funcién exponencial.

Q .
R Estimacion

N_GPS
P(in E_GPS
1 D_GPS
VN_GPS
InterfazEntrada -

VE_GPS
VD_GPS
VIAS
VTAS Estimacion+
Control
Phi
Theta
Psi

alidasDirectg]

RERRAS

EstimadorCompletol

Latitud -
Adaptador Imuladtr
- aptado simulacién
Altitud - ] Desconectar con ruido
[XEstimado[>————p»|in1 observador
DerivPosNorte EstimadoM It ' |:|
plidasDirect; In4 .—} —
DerivPosNortel n1
DerivPosDown Subsistema de navegacion |.> i i
g SalidasMedibles ¢ oo
REFERENCES o Controlador
IAS | Referencias L [Salidas Medibles
] P| Salidas Totales modo > |Referencia
TAS E | anding P |Auto_track_on
:1 | Auto_height_on
PosPalancaGasesDT :0 |Auto_vs_FPA_on
3 | seguirvy v
TimonProfDTC E > [SeguirvT Sefial de control 6ptima —}@—} In Out —}
> E | SeguirPhi Outl
AleronesDTC T | SeguirTA -
: . InterfazSalida
E P |SeguirGamma
TimonDireccDTC IE | SeguirAltitud
E > [SeguirYlat
FlapDTC L {modo

:

PosPalancaGasesDA|

Figura 7-8. Ubicacién del generador de referencias
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Altitud (m)

7.4. Caso de prueba: Simulacion de aterrizaje a 18 m/s

A continuacién se va a incluir el caso de prueba en el que se comprueba el
comportamiento de la aeronave durante la fase de aterrizaje. En la Figura 7-9 se

representa la maniobra que se pretende realizar es:

65

55

45

35

25

15

(o] 100 200 300 400 500 600 700 800 900

Tiempo (s)

Figura 7-9. Trayectoria deseada para la fase de aterrizaje

El aterrizaje se produce desde una velocidad de 28 m/s. El primer paso consiste en
disminuir la velocidad para iniciar las fases de aproximacién y flare a velocidad
adecuada. Se solicitara al controlador una disminucidon de velocidad progresiva
hasta los 18 m/s manteniendo la horizontal y una vez que se alcance esta
velocidad se inicia la aproximacién. Se puede ver en la Figura 7-10, la maniobra, en
la que se muestra como permanece practicamente horizontal durante la frenada

hasta el segundo 60 aproximadamente y luego inicia el descenso.

La Figura 7-10 muestra la evolucién de la velocidad durante la maniobra de
aterrizaje. Se observa que se mantiene entre los 18 y 20 m/s hasta iniciar el flare,

aproximadamente en t=110s.
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Aterrizaje automatico

Tiempo (s)
Figura 7-10. Maniobra de aterrizaje: altitud en funcién del tiempo

velocidad (m/s)

100

Tiempo (s
Figura 7-11. Evolucidn de la velocidad durante la fase de aproximacion po (s)

En la Figura 7-12 se muestra la evolucién de las variables de control (posicién de la

palanca de gases, timén de profundidad, alerones y timén de direccion).
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Timdn de profundidad

Timadn de direccidn

Figura 7-12. Variables de control

Como se puede observar la demanda de posicién de la palanca de gases (linea
amarilla) estd muy por debajo de la posicidn real (la palanca de gases no puede
estar al menos 20 %) produciéndose efecto de wind up que hace que en la fase de
flare la respuesta no sea suficientemente rapida y toque tierra antes de lo que le
indica la referencia. En el resto de graficos ambas lineas son practicamente

coincidentes.
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La Figura 7-13 muestra el seguimiento de la referencia de aterrizaje.

10

Altitud (m)
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.50 X
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Figura 7-13. Trayectoria simulada (azul) frente a trayectoria de referencia

Se puede comprobar cédmo el sistema desarrollado se comporta de manera muy
razonable, aunque hay que mejorar la parte del flare en la que la aeronave
evoluciona claramente por debajo de la referencia debido al ya comentado efecto

wind-up y hace una toma de tierra brusca antes de lo deseado.

El disefio avanzado del sistema de aterrizaje automatico debera resolver estos
problemas, dado que la operacion de la aeronave en estas condiciones seria muy

complicada y se asumiria un riesgo excesivo.

No obstante, tras la implementacion del sistema basico, se han efectuado pruebas
de aterrizaje real, buscando escenarios especialmente favorables (longitud de

pista, condiciones climatoldgicas, ...), e incorporando sistemas de seguridad que
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permitan tomar el control en caso necesario a un operador humano, cuando las
limitacion del sistema de aterrizaje automatico basico se demuestren inaceptables

en algunas situaciones reales.

7.5. Diseno del Sistema de Aterrizaje Automatico Avanzado

En el analisis del comportamiento del sistema de control de aterrizaje automatico
basico, se determind como principal problema el almacenamiento de energia en el
controlador, como consecuencia del wind-up producido por la combinacién del
control lineal con las no linealidades inherentes a la saturacién de los actuadores y
de las superficies de mando. Por este motivo, el disefio avanzado se ha centrado
en introducir un sistema de anti wind-up, que permita aterrizar de forma suave,

para minimizar los riesgos de la operacién automatica.

Para resolver el problema del wind-up se estudiaron distintas alternativas ver
(Hanus, et al., 1987) y (Turner, et al., 2003). Algunas alternativas se descartaron
porque la estructura del controlador no permitia de forma directa su
implementacién y en otros casos por su complejidad. Finalmente se decidié utilizar
un mecanismo de antiwindup que fuese lo mas sencillo desde el punto de vista
técnico. Para ello se optd porque el sistema de control, en caso de saturacidn,
supusiese que no hay error entre la referencia y la variable a controlar, de modo

gue no continda con la accién de control y no se produce windup.

El codigo utilizado, que se muestra a continuacién, consiste en que cuando estd en
modo de aterrizaje y la posicidn de la palanca de gases es menor al 10% el error

entre la referencia y la variable de estado se establece a cero.

function err = antiWindUp(thtl,modo)
if (thtl+0.3263)<0.1
err=0;
else
err=1;
end
it modo==2
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err=1;
end

El caso de estudio que se presenta a continuacidn es el mismo que el presentado
en la seccion anterior. Se trata del aterrizaje a 18 m/s con reduccion progresiva de

velocidad y en el que se incluyen mecanismos anti windup.

7.6. Desarrollo del Caso de prueba: Simulacién de aterrizaje a 18 m/s con
anti wind-up
En la Figura 7-14 se representa la altitud en funcion del tiempo y se puede

observar como hay un ajuste muy aceptable a lo largo de toda la trayectoria de

aterrizaje.

En la Figura 7-15 se muestra el detalle en la zona de flare en la que se observa el
buen ajuste entre la simulacion y la referencia siendo el mayor error entre la

referencia y la simulacién de medio metro aproximadamente.

Tiempo (s)
Figura 7-14. Comparacién entre la trayectoria simulada (magenta) y real (verde) con anti Windup
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Desarrollo del Caso de prueba: Simulacién de aterrizaje a 18 m/s con anti wind-up

Tiempo (s)
Figura 7-15. Detalle del flare

La Figura 7-16 muestra como la velocidad llega hasta 18 m/s aumentando

ligeramente al iniciar el descenso sin llegar a los 20 m/s.

velocidad (m/s)

100

Tiempo (s)
Figura 7-16. Comportamiento de la velocidad durante la fase de aterrizaje

En la Figura 7-17 se observa un detalle de la velocidad vertical, velocidad indicada
y velocidad verdadera. La velocidad en el momento del aterrizaje es de 19.6 m/s 'y

la velocidad vertical menor de 0.1m/s, lo que permite un aterrizaje suave.
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hdot

Figura 7-17. Velocidad vertical, indicada y verdadera respectivamente cuando toca tierra

En la Figura 7-18 se muestran las sefales de control. Los alerones y el timén de
direccidn se mantienen a cero. Al iniciarse el descenso se observan unas pequefias

oscilaciones en las superficies de mando producidas por el mecanismo antiwindup.

6n de la palanca

Timdn de profundidad

Figura 7-18. Vector de control durante el aterrizaje
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Figura 7-19. Detalle del vector de control en el flare

La Figura 7-19 muestra el detalle del vector de control durante el flare.

La Figura 7-20 representa la altitud frente a la distancia recorrida.
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Figura 7-20. Altitud frente a la distancia recorrida, azul simulada y verde deseada
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La Figura 7-21 muestra el detalle del flare.

El comportamiento del controlador para la fase de aterrizaje demuestra ser muy
razonable en las simulaciones realizadas, y se comprueba como éste se produce de

una manera muy suave a una velocidad inferior a 0.1m/s.

Altitud (m)
B

2150 2200 2250 2300 2350 2400
Distancia (m)

Figura 7-21. Altitud frente a la distancia recorrida. Detalle del flare, azul simulada y verde deseada
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8. Casos de prueba en vuelo real

8.1. Introduccion

Una vez determinado el correcto funcionamiento del controlador en el entorno de

simulacion se realizan pruebas en vuelo con la aeronave real.

Este paso es uno de los puntos clave en el desarrollo de un controlador ya que
aungue los entornos de simulacién reflejan muy fielmente la realidad, siempre se
realizan simplificaciones que afectan a dinamicas de orden superior, etc. Por otra
parte, se comprueba el correcto comportamiento en la integracién con otros

sistemas del avion.

8.2. Del entorno de simulacion al entorno real

El paso del entorno de simulacién al entorno real no es trivial. Los principales

pasos seguidos son:

e Desarrollo del marco software que permite a través de los interfaces
definidos al efecto proporcionar las entradas al controlador y transmitir los
valores calculados por el mismo a las superficies de mando (vector de
control).

e |dentificar situaciones de mal funcionamiento que provoquen la salida de
modo automatico a modo manual, por ejemplo: Valores de las entradas

fuera de rango, bloqueos del sistema, etc. Adicionalmente se ha
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desarrollado una opcidon de emergencia que pasa inmediatamente a
manual.

e |dentificacion de valores maximos, minimos y valores singulares para las
variables de entrada, salida e internas que seran limitados con el fin de
evitar errores en tiempo de ejecucion que pongan en peligro la integridad
del sistema. Se refiere a valores nulos que provoquen divisiones por cero,
demandas excesivas de las superficies de mando, etc.

e El desarrollo del controlador se hace en continuo por lo que para la
implantacion en el sistema real serd necesario la discretizacion del
controlador, observador y todas sus componentes. En esta fase se incluye la
adaptacion de la precisiéon de las variables con el fin de consumir los
menores recursos necesarios.

e Codificaciéon del controlador. Programar en el entorno seleccionado el
controlador y realizacién de las pruebas de caja blanca que aseguren el

comportamiento acorde a especificaciones.

8.3. Descripcion de la arquitectura del sistema

La arquitectura general se presenta en la Figura 8-1. En ella se muestra la ubicacién
del depdsito de combustible y la carga de pago y las interconexiones con los

sistemas.

Consta de un maédulo AP04 que proporciona las salidas del inercial fusionadas con
el GPS e interpreta la entrada procedente de la toma de presiéon dinamica y
estatica a través del tubo pitot. El APO4 esta interconectado con la antena de
comunicaciones, los servos que accionan las superficies de mando con las érdenes
qgue ha recibido a su vez del “embedded PC” con quien estad interconectado
mediante un puerto R232. El embedded PC es un PC que esta embarcado en la
aeronave y que alberga todos los desarrollos mencionados incluyendo el

controlador. Todos los sistemas se encuentran alimentados por unas baterias. El
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equipo de tierra estd formado por un joystick, un emisor/receptor, un middle pc
qgue alberga la estacidn de tierra desarrollada (ver Figura 8-2) y un UAV Navigation

pc que alberga una segunda estaciéon de tierra por razones de seguridad.

Figura 8-1. Arquitectura del sistema

Figura 8-2. Ventana principal de la estacién de tierra
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El controlador desarrollado se ha implementado para ejecutarse en un pc
independiente que estd montado en la aeronave por motivos de seguridad. Este
montaje permite que algun problema durante la ejecucién del cédigo produzca un
blogueo sobre |a totalidad de los sistemas ya que sélo se produciria el bloqueo del
embedded PC permaneciendo completamente operativo el APO4 para garantizar la

integridad del sistema. En laFigura 8-3 se muestra el montaje en la aeronave real.

Figura 8-3. Detalle del montaje del APO4 y el embedded PC

8.4. Seguimiento de un circuito

Se muestra a continuacion el caso de seguimiento de un circuito aproximadamente
cuadrado, que podria ser un hipédromo de espera para entrada a pista de

aterrizaje, observacion de una zona geografica o cualquier otra aplicacién.

Este caso es muy representativo debido a que el seguimiento de cualquier
trayectoria no difiere en esencia del seguimiento de este circuito y por tanto da
una idea de los resultados desarrollados en esta tesis. Por otra parte, este circuito
permite realizar toda la prueba sin perder de vista la aeronave con lo que cualquier
problema o imprevisto puede ser facilmente detectado y la prueba puede ser

abortada tomando el control manual y evitar, de este modo, dafios a la aeronave.
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En la Figura 8-4 se muestra en rojo la posicidon inicial de la aeronave y la
orientacion estd indicada mediante el tridngulo azul. El orden por el que se van a ir
proporcionando los puntos para el seguimiento al sistema de control es el indicado

en la figura.
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Figura 8-4. Figura de referencia en la prueba de seguimiento de trayectorias

La aeronave, por tanto, iniciara su trayectoria hacia el punto 1y posteriormente se
encaminara hacia el 2, 3, 4 y de nuevo al 1, dandose por finalizada la prueba al
llegar a dicho punto. La siguiente cuestidn a resolver es cdmo definir la condicién
de éxito que hace que el sistema de control sepa que se ha alcanzado el punto 1,
en este caso, y se cambia la referencia al punto 2. Al tener los sistemas de
medicion errores, y las medidas proporcionadas contener ruido, ademas de las
perturbaciones, turbulencias, etc., no resulta razonable que la condicidn se defina
como cuando la posicién actual de la aeronave sea exactamente la posicion del
punto 1 para servir de referencia la posicion del punto 2 ya que la aeronave no

pasara nunca exactamente por el punto 1. Es por ello por lo que se define una
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tolerancia, que se representa por una esfera, de modo que cuando la aeronave
entre en esta esfera se podrd considerar que se ha llegado al punto de referencia y
se le proporcionara el siguiente punto al sistema de control. Como la aeronave
vuela en crucero en torno a los 32 m/s, la definicion de la tolerancia debe estar en
consonancia con la velocidad. Si dicha velocidad es muy pequefia debido a las
restricciones fisicas de la aeronave (inercia y maniobrabilidad) y del sistema de
control la aeronave podria pasarse del punto de referencia antes de que le diese
tiempo a reaccionar y encaminarse al siguiente punto teniendo que recuperar la
trayectoria desde una situacion mds desfavorable. Por este motivo, se define la
esfera con radio de 150 m, que a una velocidad de 32 m/s proporcionaria algo

menos de 5 s para cambiar la trayectoria de la aeronave sin rebasar el punto 1.

En la Figura 8-5 se muestran las esferas frontera que se han mencionado y que

delimitan el momento en el que se proporciona la nueva referencia a la aeronave.
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Figura 8-5. Fronteras de cambio de referencia
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En la Figura 8-6 se muestra la trayectoria real de la aeronave (en azul) junto con la
trayectoria de referencia (en rojo) y las esferas que definen las fronteras. Se
observa en la figura como efectivamente se consigue el seguimiento de la
trayectoria, y como en el momento que la aeronave traspasa la frontera inicia el
cambio de trayectoria a la nueva referencia y se puede comprobar como en

aproximadamente 20 s se encuentra sobre la nueva trayectoria de referencia.
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Figura 8-6. Trayectoria real de la aeronave (azul) frente a la trayectoria de referencia (rojo)

El comportamiento de la aeronave es en términos generales bueno, si bien es
cierto, que es un poco oscilante. Esto es debido al ajuste del controlador que
minimiza rapidamente el error entre el angulo que define la trayectoria y la
referencia, siendo mds lento la actuacion que corrige la desviacidon lateral con
respecto a la trayectoria. Esto hace que muy rapidamente la aeronave se ponga en
paralelo a la trayectoria y luego progresivamente va disminuyendo este error.

Evidentemente este efecto es mdas importante debido a la forma en la que se le
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esta transmitiendo la referencia al sistema de control. Para conseguir la trayectoria
deseada se incrementa periddicamente el angulo psi (direccién) de pi/4 rad en pi/4

rad. La referencia es por tanto la que se muestra en la Figura 8-7.

Con el fin de mejorar el comportamiento de la aeronave y conseguir una respuesta
menos oscilante se ha probado con distintas estrategias que suavizaran la

referencia.

psi (rad)

0 20 40 60 80 100 120 140 160
Tiempo (s)

Figura 8-7. Referencia en el dngulo psi

La solucién obtenida consiste en pasarle como referencia a la aeronave vy el
sistema de control un escaldn inicial de 0.5 rad y luego introducir una rampa hasta

completar el valor deseado. La referencia utilizada se muestra en la Figura 8-8.

El comportamiento obtenido con esta referencia suavizada se muestra en la Figura

8-9.
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Figura 8-8. Referencia en el dngulo psi suavizada
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En esta ocasidn la aeronave no presenta ese comportamiento oscilante si no que

sigue de una manera bastante precisa la trayectoria definida.

Se puede concluir, por tanto, que el comportamiento es muy razonable y se

encuentra dentro de las tolerancias definidas.

Es interesante notar que los cambios bruscos de trayectoria partiendo de la
situacion inicial de equilibrio producen oscilaciones en la altitud que son del orden
de 3 metros hacia arriba o hacia abajo a partir de la situacién de equilibrio. Esta

oscilacion es mds que asumible en una maniobra de este tipo.

Por otra parte, como resultado del andlisis de las superficies de mando se concluye

que estas en ningt]n momento se saturan.

Con el fin de comprobar la robustez del disefio en algun caso real, la aeronave y el
sistema de control han sido probados en un dia con fuertes rachas de viento.
Durante el experimento se midieron rachas de viento de entre 4 y 10 m/s. Con el
fin de poder comparar los resultados se ha utilizado la misma referencia que en el

caso anterior. El resultado de |la experiencia se muestra en la Figura 8-10.

La Figura 8-10 muestra como la aeronave sigue la referencia que se le ha marcado
aungue muestra un comportamiento ligeramente mas oscilante. En alguno de los
tramos la aeronave no consigue alinearse efectivamente sobre la referencia como
en el tramo entre los puntos 3 y 4 que en el punto x=200m presenta una
desviacion de 10 m. También se observa que en los cambios de trayectoria la
aeronave realiza un trazado ligeramente mas abierto que hace que se desvie
temporalmente de la trayectoria definida en mayor cuantia que en la prueba que
se realizd sin viento en la que la aeronave siempre permanecia dentro del
rectangulo definido por la referencia. En el caso del giro que se produce en torno

al punto 4 la aeronave sale del rectangulo una distancia de 15 m.
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Figura 8-10. Respuesta con la referencia suavizada y turbulencias

8.5. Aterrizaje automatico: comparacion de resultados utilizando Heo y
QFT

En este apartado se van a presentar los resultados en vuelo real del aterrizaje
automatico utilizando el controlador disefiado mediante las técnicas H.. descritas
en el capitulo 7. y el controlador construido mediante técnicas QFT descrito en el

capitulo 6.

Las pruebas de aterrizaje se llevaron a cabo en el aerédromo de Ocaia en donde
hay una pista asfaltada que permite realizar las pruebas con mayor seguridad. La
intensidad del viento durante el vuelo era despreciable. Los resultados que se
muestran a continuacion parten de la misma situacién: la aeronave se encuentra
alineada con la linea central de la pista a una velocidad de 28m/s

aproximadamente. En la primera parte de la maniobra los controladores deben
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reducir la velocidad hasta los 18m/s y comenzar el descenso siguiendo una linea
descendente con pendiente constante negativa, lo que fija que la velocidad
vertical debe ser constante. Finalmente, la aeronave realiza el flare antes del tocar

la pista.

Figura 8-11. Prueba de vuelo en Ocaia

Es importante recordar, tal y como se comentd en el capitulo 7. que durante el
aterrizaje se producen efectos de windup y que con el fin de poder comparar se ha

utilizado en ambos casos la misma técnica antiwindup.

Figura 8-12 muestra la trayectoria real de la aeronave usando ambos

controladores, junto con la trayectoria deseada.

Como se puede observar la trayectoria seguida por ambos controladores es muy
similar. Durante la primera parte de la trayectoria Figura 8-13 el controlador QFT
corrige a trayectoria antes, sin embargo el controlador H.. reduce el error en el

seguimiento de la trayectoria mas rapido.
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Figura 8-12. Trayectoria de aterrizaje utilizando Hee (rojo), la deseada (negro) y QFT (azul)
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Detalle de la zona de aproximacién. H.. (rojo) la deseada (negro) y QFT (azul)
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De la misma manera, durante el flare el controlador H.. actia antes y reduce el
error mas rdpidamente que usando el controlador QFT. La mayor desviacion

usando el controlador QFT es de 1m, mientras que con el controlador H.. es de

0.5m.

La aeronave toca la pista muy suavemente en ambos casos. Con el controlador H..
se produce a una velocidad de 19 m/s siendo la velocidad vertical de 0.2 m/s,
mientras que con el controlador QFT tocando pista a la misma velocidad de 19

m/s, la velocidad vertical es la mitad (0.1 m/s).

En la Figura 8-14 y en la Figura 8-15 se muestra el esfuerzo de control del timén de
profundidad y de la palanca de gases respectivamente. En ambas figuras se aprecia

como el comportamiento es muy aceptable.
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Figura 8-14. Posicion de la palanca de gases (0-1) usando H.. (rojo) y QFT (azul).
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Figura 8-15. Posicion del timén de profundidad (grad) usando H.. (rojo) contra QFT (azul)

Los resultados muestran como el disefio QFT da un comportamiento mas suave y
un esfuerzo de control ligeramente menor que el obtenido con el controlador H...
Sin embargo, el seguimiento de la trayectoria es ligeramente mejor en el caso Heo
gue en el QFT, al mismo tiempo que la velocidad vertical en el momento de la
toma de tierra es menor lo que nos lleva a concluir que es mas adecuado para esta

maniobra debido a la criticidad de estas variables.

Es importante tener en cuenta, como ya se ha mencionado, que la obtencion de un
buen disefo utilizando técnicas QFT esta condicionado fuertemente a la habilidad
y experiencia del disefiador en el uso de esta técnica. Heo, sin embargo, es menos
dependiente de la experiencia. En todo caso existen en el mercado herramientas
de ayuda al disefio QFT como QFTIT que hacen mas facil el disefio y permiten de
una manera rapida e interactiva modificar los parametros de disefio y evaluar los

resultados reduciendo considerablemente los tiempos de desarrollo.
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9. Aportaciones de la tesis y trabajo a futuro

9.1. Aportaciones de la tesis

Las principales aportaciones de la tesis son:

El principal logro consiste en la concepcién, desarrollo, prueba y puesta en
operacion de un sistema de control para un UAV en el ambito civil en Espaina que

cubre los siguientes aspectos:

Estabilizacion de la aeronave
Seguimiento de trayectorias y “way points”

Compatibilidad con 6rdenes desde la estacion de tierra

W nNoe

Fase de aterrizaje

No es sencillo describir en esta memoria las complicaciones y dificultades
encontradas para llevar a buen término un trabajo como éste que conlleva una
fuerte carga experimental, con trabajo en exteriores y por tanto sujeto a las
inclemencias del tiempo, con riesgo para los equipos y para las personas y que
necesita de importantes infraestructuras para realizar los vuelos de prueba
(organizacion de traslados de equipos, avidon y personal, disponibilidad de una
pista de aterrizaje) ademas de otras dificultades afadidas de caracter diverso
como contratacion de seguros de responsabilidad civil, etc. Es importante conocer
estas dificultades con el fin de valorar los resultados obtenidos y el esfuerzo

desarrollado a lo largo de esta tesis.
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Se ha desarrollado una plataforma de experimentacion en el entorno
MATLAB/SIMULINK utilizando una aproximacion conceptual similar a la utilizada en la
programacion orientada a objetos en la que cada elemento fisico constituye una
“caja” independiente con interfaces de entrada y salida claramente definidos. Esto
permite que, de una manera rapida y fiable, se puedan intercambiar elementos sin
que la funcionalidad del entorno de pruebas se vea afectada. A modo de ejemplo,
se puede citar que en el entorno de pruebas existe un bloque controlador que
permite la sustituciéon de este por otro completamente diferente simplemente
copiando y arrastrando siempre y cuando se mantengan los interfaces de entrada
y salida. En el entorno de pruebas es posible sustituir con la misma facilidad la
aeronave completa, si se pretende desarrollar un controlador para una aeronave
diferente, o si se quiere comprobar el funcionamiento de un mismo controlador

con diferentes aeronaves.

Para el desarrollo del sistema de control se han utilizado técnicas de control
reconocidas y una arquitectura de control base propuesta por Tucker and Walker
(Tucker & Walker, 1997). En esta tesis se ha comprobado la idoneidad de los
resultados obtenidos por la aplicacidn de estas técnicas en este tipo de problemas,
teniendo que realizar adaptaciones en la arquitectura de control con el fin de
conseguir un mejor comportamiento con respecto a las especificaciones y un
ajuste del controlador mucho mas rapido y adecuado que ha permitido reducir el

tiempo de pruebas.

Se ha propuesto un método sistematico iterativo de seleccidon de pesos a utilizar

en la sintesis de controladores H...

Se ha realizado la comparacién de resultados de las técnicas H.. y QFT para el

problema del aterrizaje autonomo.
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9.2.

Trabajo Futuro

Entre las principales lineas a acometer se encuentran:

Explorar técnicas alternativas de ayuda al aterrizaje como reconocimiento
de imagenes para obtener informacién adicional referente al
posicionamiento y la actitud de |la aeronave con respecto a la pista.

Disefiar un sistema de control con el fin de mejorar la maniobrabilidad de Ia
aeronave. Las especificaciones utilizadas en el disefio de este sistema de
control van encaminadas fundamentalmente a obtener un comportamiento
progresivo, suave y previsible. Resulta interesante determinar si una
arquitectura de este tipo es capaz de alcanzar estas especificaciones.
Introducir técnicas de detect, sense and avoid que permitan la utilizacion de
varias aeronaves de este tipo con una mayor seguridad, dotandolas de la
capacidad de detectar posibles blancos en rumbo de colisidon y generando
trayectorias de escape para evitarlos.

Explorar la aplicacién de técnicas de disefio robusto adaptativas (L1,...) al
disefio de sistemas de control de vuelo para UAVs, tanto desde la
perspectiva de incrementar la tolerancia al fallo, como desde la de
desarrollar sistemas automaticos de sintonizacion de los sistemas de control
frente a cambios drasticos de la dindmica del UAV (p.e. para adaptar el
controlador a diversas aeronaves de caracteristicas muy distintas,
configuraciones de ala baja, ala alta, ala recta, ala en flecha o flecha
invertida, cola en T, convencional, en v, en v invertida, hélice tractora o
impulsora, etc.).

Analizar estrategias que permitan obtener controladores de manera
automatica a partir de las caracteristicas dindmicas deseadas de Ia

aeronave.
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e Analizar la viabilidad de utilizacion de patrones de comportamiento
asociados a excitacion de modos propios a una determinada frecuencia con

el fin de detectar mal funcionamiento en las superficies de mando.
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Simulacién de los modos propios del modelo

Anexo 1l. Simulacion de los modos propios
del modelo

En este anexo se explica el detalle de como se excitan los modos propios vy el

comportamiento de la aeronave en la excitaciéon de los mismos.

Fugoide

La excitacion del fugoide se realiza mediante un doble pulso en la palanca de gases

(ver Figura Al1- 1).

SE L20 ABRRE B A S

Figura Al- 1. Excitacién del modo propio correspondiente al fugoide

La excitacion del angulo de ataque y angulo de asiento se muestra en la Figura Al-
2. Como se puede observar primero permanece practicamente constante,

mientras que angulo de asiento oscila con un periodo largo.
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Corto periodo

FEIREE R R N R

Figura Al- 2. Excitacion del angulo de ataque, dngulo de asiento, velocidad, altitud y potencia

Corto periodo

La excitacion del modo propio se realiza mediante un doble pulso en el timén de

profundidad (ver Figura Al- 3):

BE 8 a5

Time offset: 0

Figura Al- 3. Excitacion del corto periodo

En la Figura Al- 4 se observa el comportamiento acoplado de las variables alfa y

theta.
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Simulacién de los modos propios del modelo

e |
SE L RL hAERE @ | BB L2 HEE| D x

5 [=[PIN -) oW =1ol x|
SE|(SCPL ABE| O ~ 8B LPL ABE|P =

Figura Al- 4. Excitacién del dngulo de ataque, angulo de asiento, velocidad, altitud y potencia.

Balanceo del holandés

La excitacion del modo propio se realiza mediante un doble pulso en el timén de

direccién (ver Figura Al- 5).

=l0lx]
S&EH L L0 AEE ~

Figura Al- 5. Excitacién del modo propio balanceo del holandés

La Figura Al- 6 muestra el comportamiento caracteristico de las variables phiy psi
(alabeo y cambio de rumbo) al mismo tiempo que se observa un cierto “derrape”

(beta).
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Amortiguamiento de balance

Figura Al- 6. Excitacion del angulo de balance, dngulo de guifiada, angulo de deslizamiento y

velocidad de subida

Amortiguamiento de balance

La excitacion del modo propio se realiza mediante un doble pulso en los alerones

(ver Figura Al1- 7).

EEEE S EEEEE

Figura Al- 7. Excitacién del modo propio.

La Figura Al- 8 muestra la evolucion del angulo de balance.

226



Simulacién de los modos propios del modelo

Figura Al- 8. Excitacidon del angulo de balance

Espiral
La excitacion del modo propio se realiza mediante un doble pulso en la direcciéon

de perturbacion del modo espiral (ver Figura A1-9).

Figura Al- 9. Excitacién del modo propio.

Si se representa la posicion norte frente a la posicidon este se observa la tipica

forma de espiral que da nombre a este modo propio (ver Figura Al- 10).
=I5l

XY Plot

\

10000

Y Axis

5000

-2000

]
-10000 -8000 -6000 -4000
o Ais

Figura Al- 10. Vision cenital de la trayectoria
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Verificacion del punto de equilibrio en maniobra de giro coordinado de 602

Anexo 2. Verificacion del punto de equilibrio
en maniobra de giro coordinado de 602

En este anexo se recopilan los resultados de la simulacién en el modelo no lineal
en los que se utiliza el punto de equilibrio de giro coordinado de 602 y que sirven

para comprobar que el punto obtenido es realmente un punto de equilibrio.

Se puede comprobar en la Figura A2- 1y en la Figura A2- 2 que el angulo de
balance permanece fijo a un valor de 602 y que el resto de variables permanecen
constantes, lo que confirma que efectivamente los valores obtenidos se

corresponden con un punto de equilibrio.

Figura A2- 1. Evolucion de las variables: angulo de ataque, dangulo de asiento, potencia del motor,

altitud y velocidad verdadera respectivamente
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Espiral

_. : o
2B LRL ABE B A S »

Figura A2- 2. Evolucion del angulo de balance
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Especificaciones de Disefio

Anexo 3. Especificaciones de Diseiho

En este anexo se describen las especificaciones de disefio fundamentales que debe
cumplir el conjunto planta/controlador. Las referencias fundamentales utilizadas
para la construccidon de estas especificaciones son (Department of Defense, 1990)

y (Lambrechts, 1997).

Requisitos relacionados con prestaciones (PC)

PC1 Desviacion lateral

PC1.1 La desviacion lateral de |la aeronave, definida como la diferencia entre la

posicidn de la aeronave real y la comandada, debe reducirse un 10% en 5s.

PC1.2 La sobreelongacion en la respuesta al escaldn unidad a altitudes superiores a

305 m (1000 ft), debe ser menor que el 5% (Mp < 5%).

PC1.3 A bajas altitudes Mp puede incrementarse hasta el 30% con el fin de obtener

mejor comportamiento en seguimiento de trayectorias.

PC1.4 No deberia haber error estacionario debido a perturbaciones producidas por

viento lateral.

PC1.5 En la fase final de vuelo (aproximacidon para el aterrizaje) la desviacidon
lateral de la senda de planeo deseada no deberia exceder los limites indicados en

la Figura A3- 1.
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Requisitos relacionados con prestaciones (PC)

4 m

100 ft 400 ft Altitud
Figura A3- 1. Desviacion maxima de la senda de planeo

PC2 Respuesta en altitud

PC2.1 El sistema controlado debe ser capaz de seguir referencias en altitud de

modo que el tiempo de subida frente a entradas escaldn sea menor de 5s.

PC2.2 El sistema controlado debe ser capaz de seguir referencias de altitud con un

tiempo de asentamiento menor de 20 s frente al escaldn unidad.

PC2.3 La sobreelongacion, en las respuesta al escalén unidad por encima de los

305 m (1000 ft), debe ser menor del 5% (Mp < 5%).

PC2.4 A altitudes menores de 305m la sobreelongacidn debe ser menor que el 30%

con el fin de obtener mejor comportamiento en seguimiento de trayectorias.

PC2.5 En la fase final de vuelo (aproximacidon para el aterrizaje) la desviacidon
vertical de la senda de planeo deseada no deberia exceder los limites indicados en

la Figura A3- 2.

Im

[
»

100 ft 400 ft Altitud

Figura A3- 2. Desviacion vertical maxima
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Especificaciones de Disefio

PC3 Respuesta en heading angle

PC3.1 El tiempo de subida del heading angle, frente a un escalén unidad debe ser

menor de 3s

PC3.2 El tiempo de asentamiento del heading angle, frente a un escalén unidad

debe ser menor de 10s.

PC3.3 La sobreelongacion, en las respuesta al escalén unidad por encima de los

305 m (1000 ft), debe ser menor del 5% (Mp < 5%).

PC3.4 A altitudes menores de 305m la sobreelongacion debe ser menor que el 30%

con el fin de obtener mejor comportamiento en seguimiento de trayectorias.

PC3.5 En el caso de rafagas del tipo Dryden con intensidad RMS lateral de uno el
valor RMS del error en heading angle en lazo cerrado debe ser menor que en lazo

abierto.

PC4 Respuesta de la senda de planeo

PC4.1 El tiempo de subida de la senda de planeo, frente a un escalén unidad debe

ser menor de 1s.

PC4.2 El tiempo de asentamiento de la senda de planeo, frente a un escalén

unidad debe ser menor de 5s.

PC4.3 La sobreelongacion, en las respuesta al escalén unidad por encima de los

305 m (1000 ft), debe ser menor del 5% (Mp < 5%).

PC4.4 A altitudes menores de 305m la sobreelongacién debe ser menor que el 30%

con el fin de obtener mejor comportamiento en seguimiento de trayectorias.
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Requisitos relacionados con prestaciones (PC)

PC5 Respuesta del angulo de balance

PC5.1 Bajo condiciones de turbulencia moderadas debe permanecer menor que 15

grados.

PC6 Respuesta de velocidad

PC6.1 El tiempo de subida de la velocidad con respecto al viento, VA, frente a un

escalén unidad debe ser menor de 3s.

PC6.2 El tiempo de asentamiento de la velocidad con respecto al viento, VA frente

a un escalén unidad debe ser menor de 10s.

PC6.3 La sobreelongacion, en las respuesta al escalén unidad por encima de los

305 m (1000 ft), debe ser menor del 5% (Mp < 5%).

PC6.4 A altitudes menores de 305m la sobreelongacion debe ser menor que el 30%

con el fin de obtener mejor comportamiento en seguimiento de trayectorias.

PC6.5 En presencia de escalones producidos por el viento (wind step) con una
intensidad de 3m/s la desviacion de la velocidad no deberia ser mayor a 1m/s por

un tiempo mayor de 5s.

PC6.6 No debe haber error estacionario producido por perturbaciones causadas

por viento constante.

Nota: Un escalén producido por el viento (wind step) producird un salto
inicial en la velocidad con respecto al viento pero no en la velocidad inercial.
Sin embargo, como la velocidad con respecto al viento es controlada por su
valor comandado la velocidad inercial cambiara por el valor del escaldn

debido al viento.
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Especificaciones de Disefio

PC7 Acoplamiento cruzado entre velocidad del viento VA y altitud h

PC7.1 Para un escaldén en la altitud comandada de hc = 30 m, el valor pico de del
transitorio del error absoluto entre VA y la velocidad con respecto al viento

comandada VAc deberia ser menor de 0.5 m/s (1 kt).

PC7.2 Para un escalén unidad en VAc de 2 m/s, el valor pico de del transitorio del

error absoluto entre h y hc VAc deberia ser menor de 5 m.

Requisitos relacionados con robustez (RC)

RC1 El nivel de estabilidad y de prestaciones del sistema controlado debe
mantenerse para variaciones en el centro de gravedad entre el 15% and 31% de la

cuerda media.

RC2 La posicion vertical del centro de gravedad no tiene variaciones y permanece

al 0% de la cuerda media aerodindamica.

RC3 El nivel de estabilidad y de prestaciones del sistema controlado debe

mantenerse para variaciones en la masa de entre 18 a 30Kg.

RC4 El nivel de estabilidad y de prestaciones del sistema controlado debe

mantenerse para retardos entre 0 y 60 ms.

RC5 Variaciones de velocidad. El nivel de estabilidad y de prestaciones del sistema

controlado debe mantenerse para velocidades entre 1.23VS y 55 m/s (200 km/h).

Requisitos relacionados con seguridad (SC)

SC1 La velocidad debe ser mayor de 1.05 Vstall, donde Vstall es la velocidad de

pérdida (por debajo de la cual la aeronave es incapaz de mantener el vuelo).

Nota: La velocidad de pérdida se calcula a través de la siguiente ecuacién de

equilibrio:
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Requisitos relacionados con el esfuerzo de control (CAC)

1 .
gy = G-I”'I'-' Vaall Cloas

En este caso, Clmax = 1.3 y la masa de 18 kg, se obtiene Vstall = 12.25 m/s, y con

masa de 30 kg, se obtiene Vstall = 15.8 m/s.

SC2 Como el angulo de ataque correspondiente a la pérdida es de 14.32 grados, un

valor de 12 grados se considera aceptable.
SC3 El angulo de balance debe ser menor que 40 grados.

SC4 El angulo de resbalamiento debe ser minizado siempre. En el caso de rafagas
del tipo Dryden el valor RMS del dangulo de resbalamiento en lazo cerrado debe ser

menor que en lazo abierto

Requisitos relacionados con el esfuerzo de control (CAC)

CAC1 Minimizar el esfuerzo de control de las superficies de control
CAC1.1 Bajo condiciones de turbulencia moderadas las velocidades medias de

actuaciéon de los alerones deben ser menores que el 33% de la velocidad de

actuacion maxima.

CAC1.2 Bajo condiciones de turbulencia moderadas la velocidad media de
actuacion del timon de profundidad debe ser menor que el 33% de la velocidad de

actuacion maxima.

CAC1.3 Bajo condiciones de turbulencia moderadas la velocidad media de
actuacion del timén de direccion debe ser menor que el 33% de la velocidad de

actuacion maxima.
CAC2 Minimizar el esfuerzo de control del motor

Bajo condiciones de turbulencia moderadas la velocidad media de actuacién de la

palanca de gases debe ser menor que el 15% de la velocidad de actuacién maxima.
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Especificaciones de Disefio

Modelo de turblencias atmosféricas

Espectro de turbulencias

La turbulencia es un proceso estocastico que puede ser definido por su espectro
de velocidades. Habitualmente se usa para modelar el espectro de velocidades, el
espectro Dryden. Para una aeronave que vuela a velocidad V a través de una
turbulenca "congelada" y con una frecuencia espacial de Q rad/m, la frecuencia

circular de la turbulencia se puede calcular como:
w=V- -0 radls

Tal y como se indica en (Department of Defense, 1990) el espectro se puede describir

como:

025 1
by, (w) = op—
I.._,t'-'-’]l T TV '.rl + (LJ.-T_:'_J:'
L2L, 1+4+12(L,%)2
D, (w) = o° ”
tg (w) o, TV {1 +__l|:'L”I:J_’J_"
L 2L, 1+12(L,<)?
<bfllh ("'"’I:I - gi' : [ — J

TV (1 + A L))

Las longitudes de escala de las turbulencias L, L, L, las desviaciones estandar de
las turbulencias o, o, y o, son dependientes de la altitud y de las condiciones

atmosféricas.
Desviacion estandar de la turbulencia

De acuerdo con (Department of Defense, 1990), La desviacién estdndar de la

turbulencia se define en términos estadisticos.
Las indicaciones mas habituales con probabilidad de excederse son:

e Leve:10™
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Modelo de turblencias atmosféricas

e Moderada: 107

e Severa: 10”
Para 3 < h < 300 m la desviacidon estandar para las categorias estadisticas
mencionadas se definen como:

T

(0.177 + 0.00274 k)04

Ty = Ty =

Siendo los valores para turbulencias leve, moderada y severa respectivamente:

T = B mfs
T = LG m/s
Ty = 23 mfs

Para altitudes medias o bajas las desviaciones estandar para las tres componentes

son iguales entre si. La dependencia de la altitud es:

e l|leve:

o = L1.55hm/s GO0 << Fo<2 2800 m

o= 2232 — 0000274 h 2800 < h = H10) m

g = 0.92 m/s fo = 2800
e Moderada:

g o= 305 m/s GO0 = B <2 3400 1

g = $.84 —0.000234 b foo= 3400
e Severa:

g o= 404 + 000244 K GO < e = 14000 1

g = Gdhm/s LA00 < Jo <2 5800

g o= 8B40 — 0000336 & fr = 5800 me
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Especificaciones de Disefio

Para altitudes entre 300 a 600 m se suele utilizar interpolacion linealsiendo los

valores para intensidades leve, moderada y severa respectivamente:

a = 0054+ 0.0025 &
o = (L15 + 0.00483 R
o = (0.1 +0.00733 A

Longitud de escala de la turbulencia

L, L,y L, se definen en (Department of Defense, 1990) como funcién de la altitud.

Para3<h<300m:

h
(0177 + 0.00274 L,J-,J_z

B3| =

Para h > 600 m:
Ly = 2L, = 2L, = 5dlm
Para altitud entre 300y 600 m se suele utilizar interpolacion:
Ly = 2L, = 2L, = T040.766 h
Simulacion de la turbulencia

Para simular la turbulencia, se suelen utilizar filtros de conformado de ruido y
ruido blanco. Estos filtros se pueden derivar del espectro Dryden. Como ejemplo,
se implementa la funcién de transferencia del filtro para simular rafagas de

velocidad (wy).
Dado un ruido blanco w,, el espectro de w, se obtiene como:

(Dn',_l = |-!III4'_:.I£'r-'|:"J-"'J|2 Doy
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Modelo de turblencias atmosféricas

donde ¢y, tiene densidad de potencia espectral uno sobre un ancho de banda
relativamente grande y Hygun €s la funcion de respuesta de frecuencia del filtro de

conformado. De este modo,

2 2Ly 1+ 12(Ly2)?

TV T+ AL, )2

- |‘E-";I|":;|.!|'IIII""""::I : - '!i-"{i."..I|"i‘i‘[':""1::I jl'!r!n':lu!l'll{_':‘I"1::I

Para obtener un filtro de fase minima estable, la funcién de respuesta de

frecuencia Hy,gwn(W) es seleccionada obteniendo:

[2L,, 1+ 2v3kes
Heyon(s) = 0w\ 5 g

La funcion de transferencia para generar v, es equivalente.

La funcidn de transferencia para generar u, es:

[2L, 1
-Hl.lun-.'.-':-‘*] = H!,LII?:I 1—
Ly + 5+3

Es importante tener en cuenta que las entradas al ruido blanco deben ser

independientes.

Con este procedimiento, las velocidades de las rafagas u,, v, y w, son definidas en
ejes estabilidad. Sin embargo, se suelen utilizar como una aproximacion las

entradas Wyg, Wygy Wyp.
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Respuesta del sistema no lineal completo en el entorno de simulacion

Anexo 4. Respuesta del sistema no lineal
completo en el entorno de simulacion

En este anexo se han recopilado distintos resultados obtenidos durante el proceso
de sintesis del controlador ante las entradas caracteristicas que se presentaran a la

aeronave.

Respuesta a un escalon en velocidad vertical inercial de 5 pies por segundo

Figura A4- 1. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Respuesta a un escaldn en velocidad total de 10 pies por segundo

nSeﬁales de control g@
~

gE LLLAERB BAR

Figura A4- 2. Palanca de gases, timodn de direcciéon, de profundidad y alerones

El disefio cumple las especificaciones descritas en el Anexo3.

Respuesta a un escalon en velocidad total de 10 pies por segundo

D] - o |l fl| 3 -2 (| [nSalidas de simulacién E]@ﬁ
30 O R0 ARE OA T -

405

- —
a

-0.01 _

PsI
0.01

o _
-0.01 _

P
0.0

00

A

- _
0
00 —

Figura A4- 3. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

242



Respuesta del sistema no lineal completo en el entorno de simulacion

.Seﬁales de control g@%
S8 LLL A 8 &% ]

Timdn de direccidn

Figura A4- 4. Palanca de gases, y timdn de direccién, de profundidad y alerones

Aunque no hay especificaciones para este tipo de entrada es conveniente observar
el comportamiento del sistema en caso de cambios en velocidad ya que es un
situacion de vuelo muy comudn. Como se puede observar el tiempo de

asentamiento es del orden de 4s, lo que se considera como satisfactorio.

Respuesta a un escalon en el angulo de asiento de 30 grados

Se solicita en este caso un angulo de asiento de 30 grados.

El tiempo de asentamiento es de aproximadamente 2.5s y las deflexiones de las

superficies de control son moderadas.
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Respuesta a un escaldn en el angulo de asiento de 30 grados

E o [ m| /\/\[uLﬂ(E[ﬂl E]@ )]
5l LRL  ABR BAR CEB LAY ARE B AR

@B LLL AEE BE R
]

Figura A4- 5. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

u Sefiales de control

g8 LRpL ARE B AR

(B[=1%]

Timén de profundidad

Figura Ad- 6. Palanca de gases, timodn de direcciéon, de profundidad y alerones

El disefo cumple las especificaciones.
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Respuesta del sistema no lineal completo en el entorno de simulacion

Respuesta a un escalon en altitud de 100 pies

Figura A4- 7. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

nSeﬁales de control E]@
SBEPLPLL AEEB EA R 4]

0.005
o

-0.005

00t
0

Figura A4- 8. Palanca de gases, timdn de direccién, de profundidad y alerones
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Respuesta a una rampa en altitud de pendiente 5 durante 20 segundos

B Atitud =1

EBHLPLL ABE BAES 5

Figura A4- 9. Altitud deseada (amarillo), la derivada de la altitud deseada (magenta) y la altitud

real de la aeronave en azul

El disefo cumple las especificaciones.

Respuesta a una rampa en altitud de pendiente 5 durante 20 segundos

-0E . 0] | Bl Satidas de simulacion (=
BrLrrraBE EBAFR SB[ LLL HBEIDAF @B LRAL HAEB BE R

0 frad/s)

Fhi [rad)

Figura A4- 10. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Respuesta del sistema no lineal completo en el entorno de simulacion

][= %]

!I Sefiales de control

SB LRL AREE B AR

Figura A4- 11. Posicion de la palanca de gases y las deflexiones del timdn de direccién, de

profundidad y de los alerones

B Attitud
= 3

EB LLLABE

@
[ =]
A

Figura A4- 12. Altitud deseada (amarillo), la derivada de la altitud

deseada (magenta) y la altitud real de la aeronave en azul

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada, sin em bargo, se

observa como el sistema es capaz de seguir la trayectoria comandada con un alto

nivel de fidelidad.
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Respuesta a un escaldn en track angle de 45 grados (con el controlador de desviacion lateral desconectado)

Respuesta a un escalon en track angle de 45 grados (con el controlador de
desviacion lateral desconectado)

Figura A4- 13. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Seﬁﬂles de control @@
SE LPRPL &E | ,

A

Figura A4- 14. Posicidn de la palanca de gases y las deflexiones del timdn de direccidn, de

profundidad y de los alerones
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Respuesta del sistema no lineal completo en el entorno de simulacion

.I Track Angle E]@

EERS RN EEERE .

Figura A4- 15. Altitud deseada (amarillo), la derivada de la altitud deseada (magenta) y la altitud

real de la aeronave en azul.

Como era de esperar de los resultados obtenidos en la sintesis de este controlador,
se comprueba que el tiempo de asentamiento es del orden de 13s, mucho mayor

de lo que se recoge en las especificaciones.

Respuesta a una rampa en track angle de pendiente 2.252 durante 20

segundos (con el controlador de desviacidn lateral desconectado)

)] JoE | § [ugalidasde simulacidn ok
gBH LLLARBE BA SR 2B L8 L ABE B AR | EB | LLLARBR BA R

Figura A4- 16. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Respuesta a una rampa en track angle de pendiente 2.252 durante 20 segundos (con el controlador de

desviacion lateral desconectado)
-Jo&s

Senales de control

SH LR AHEE

e

Figura Ad- 17. Posicidn de la palanca de gases y las deflexiones del timdn de direccién, de

profundidad y de los alerones

BEX

u Track Angle

S8 LRL HEB

@
=]
el

Figura A4- 18. Altitud deseada (amarillo), la derivada de la altitud

deseada (magenta) y la altitud real de la aeronave en azul.

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.
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Respuesta del sistema no lineal completo en el entorno de simulacion

Respuesta a un escalon en track angle de 45 grados (con el controlador de

desviacion lateral conectado)

o N OB {Snlidasde simulacién =3
gB LR AEE EE R * 28 LLL AEEB B AR &8 LR ARE BE R

rpa) O [rad/s)

Fhi [rad)

..... T
i >

uTrack Angle g@

@ LLL ARBE BE R 8B LRL AEE|BAE R ~

PRL ARBR P AR

Figura A4- 20. Representacion del vector de control y variables representativas
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Respuesta a una rampa en track angle de pendiente 2.252 durante 20 segundos (con el controlador de

desviacion lateral conectado)

La Figura A4- 20 muestra la posicidon de la palanca de gases y las deflexiones del
timén de direccion, de profundidad y de los alerones. Track angle deseado
(amarillo), la derivada del track angle deseado (magenta) y el track angle real de la
aeronave en azul. El ultimo grafico (LD) representa en amarillo la desviacién lateral

deseada y en magenta la desviacion lateral real.

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.

Respuesta a una rampa en track angle de pendiente 2.252 durante 20
segundos (con el controlador de desviacidn lateral conectado)

& Longitudinal =JoEd - =5 mu
g8 LLL ARE BER &8 LLL ARRE BA R » 2B LRLAEBEEBA R

Figura A4- 21. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.
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Respuesta del sistema no lineal completo en el entorno de simulacion

Figura Ad- 22. Posicion de la palanca de gases y las deflexiones del timdn de direccién, de
profundidad y de los alerones. Track angle deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado
(magenta) y el track angle real de la aeronave en azul. El dltimo grafico (LD) representa en
amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la desviacién lateral real.

Respuesta a un escalén en la desviacion lateral de 10 pies

Figura A4- 23. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Acoplamientos cruzados: Escalén en altitud de 100 pies->Vt<1.64 pies/s

Figura Ad- 24. Posicion de la palanca de gases y las deflexiones del timén de direccién, de
profundidad y de los alerones. Track angle deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado
(magenta) y el track angle real de la aeronave en azul. El Gltimo grafico (LD) representa en
amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la desviacién lateral real.

De nuevo, como cabia esperar el disefio no cumple las especificaciones.

Acoplamientos cruzados: Escaldn en altitud de 100 pies->Vt<1.64 pies/s

Figura A4- 25. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Respuesta del sistema no lineal completo en el entorno de simulacion

Acoplamientos cruzados: Escalon en Vt de 6.56 pies/s -> altitud<16.4 pies

(sin el mantenedor de altitud conectado)

a - JEEn - =1 [us‘wlidas de simulacidn =
g8 LLL HA ~EGELPRR ABE BAR | E2BLLL ABEB B AR

Q [rad’s)

Figura A4- 26. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

El disefio cumple las especificaciones.

Acoplamientos cruzados: Escalon en Vt de 6.56 pies/s -> altitud<16.4 pies
(con el mantenedor de altitud conectado)

Figura Ad- 27. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Respuesta a un escaldn en la senda de planeo de 0.1 radianes

El disefio cumple las especificaciones.

Respuesta a un escalon en la senda de planeo de 0.1 radianes

Figura A4- 28. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura Ad- 29. Palanca de gases, timon de direccién, de profundidad y alerones
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Respuesta del sistema no lineal completo en el entorno de simulacion

B camma F[=1% |

S8 PLP AEE Baw -

Figura A4- 30. Senda de planeo deseada (amarillo) y real de la aeronave (magenta)

El disefio cumple las especificaciones.
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Anédlisis de robustez en el entorno de simulacién

Anexo 5. Analisis de robustez en el entorno
de simulacion

Robustez. Centro de gravedad al 15% de la cuerda media

Se va a comprobar el comportamiento de la aeronave frente a algunas entradas
tipicas con el centro de gravedad al 15% de la cuerda media, sin cambiar el punto
de equilibrio. Es decir, al modificar el centro de gravedad no se va a recalcular el
punto de equilibrio por lo que se va a producir un doble efecto de perturbacion, el
debido a las condiciones iniciales no correspondientes a la situacidn de la aeronave
y el desplazamiento del centro de gravedad. Adicionalmente se superpone el
efecto de las entradas aplicadas.

Respuesta a un escalon en altitud de 100 pies

[ Longitudinat =] - B(E=] mu =%
5E L LL AEBE B AR e&B LRL ABRE B AR ~EB PLLABRE BAF

Figura A5- 1. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

259



Robustez. Centro de gravedad al 15% de la cuerda media

Figura A5- 2. Posicién de la palanca de gases y las deflexiones del timdn de direccién, de
profundidad y de los alerones. Altitud deseada (amarillo), la derivada de la altitud deseada

(magenta) y la altitud real de la aeronave en azul

El disefno cumple las especificaciones.

Respuesta a una rampa en altitud de pendiente 5 durante 20 segundos

a (=] | - O X[lls.alidas de simulacicn =) x|
SH LN ABR B AR ~EELAL ARBEB BAF JEBE LLH  AHAEE EAR

d lateral o)

Altitud

Figura A5- 3. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Anédlisis de robustez en el entorno de simulacién

Figura A5- 4. Posicién de la palanca de gases y las deflexiones del timén de direccién, de
profundidad y de los alerones. Altitud deseada (amarillo), la derivada de la altitud deseada

(magenta) y la altitud real de la aeronave en azul

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.

Respuesta a un escaléon en track angle de 45 grados (con el controlador de

desviacion lateral conectado)
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Robustez. Centro de gravedad al 15% de la cuerda media

b
=

a
SBE|LLL ABE EAE S

dad tal [e UETPO,

/V\[u Salidas de simulacion E]@E
JaEm PR L ARE B A

~EE|LLAL AERE PE R

Figura A5- 5. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 6. Posicidn de la palanca de gases y las deflexiones del timén de direccidn, de
profundidad y de los alerones. Track angle deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado
(magenta) y el track angle real de la aeronave en azul. El Ultimo grafico (LD) representa en
amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la desviacién lateral real

El disefo cumple las especificaciones.
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Anédlisis de robustez en el entorno de simulacién

Respuesta a una rampa en track angle de pendiente 2.252 durante 20 segundos

(con el controlador de desviacion lateral conectado)

H Longitudinal g@ L - ol | mu - |EE3
ZB LLLAHARBB E AR LESB LLL ARBE EE R ~&8 PLL ARBEB EEAF g

0 (rad/s]

Figura A5- 7. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 8. Posicidn de la palanca de gases y las deflexiones del timén de direccidn, de
profundidad y de los alerones. Track angle deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado
(magenta) y el track angle real de la aeronave en azul. El ltimo grafico (LD) representa en
amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la desviacién lateral real

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.
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Robustez. Centro de gravedad al 15% de la cuerda media

Determinacion del punto de equilibrio

Si dejamos evolucionar el sistema durante 100 segundos llegaremos a una nueva

posicion de equilibrio.

D] - =% |
S8 PPL ABBE BAE 8

B|L

Figura A5- 9. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 10. Palanca de gases, timon de direccién, de profundidad y alerones
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Anidlisis de robustez en el entorno de simulacién

El punto de equilibrio encontrado es:

U [91.338]
Y, 0.000
w 4.840
¢ 0.000 Q] [0.000 |
0 0.053 VvV, | [0.018
5, ] [0.326
v 0.000 V. | [91.338
5, | |-1.682
x=| P |=|0.000 u= = y=| £ |=|0.000
5, | [0.000
Q 0.000 P | |0.000
5. | |0.000
R 0.000 R | |0.000
Py 0.000 4| [0.000
Pe 0.000
h 0.000
| pow | |32.644

Respuesta a un escaldn en altitud de 100 pies utilizando el punto de equilibrio

correspondiente a 0.15c

=] < 0| B salidas de simutacion || [=1[ <]
SH L2 L HB |EB LLL AEEB BAF -

Figura A5- 11. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Robustez. Centro de gravedad al 15% de la cuerda media

Figura A5- 12. Palanca de gases, timdn de direccién, de profundidad y alerones. Altitud deseada

(amarillo), la derivada de la altitud deseada (magenta) y la altitud real de la aeronave en azul

El disefio cumple las especificaciones.

Respuesta a una rampa en altitud de pendiente 5 durante 20 segundos utilizando

el punto de equilibrio correspondiente a 0.15c

- i X[uLﬂteml E]@ll mu | fm}
SR LRL HAEE B AR JAEB| LLL  ARB EAR 2B LPRLHEE EA R

o RS

Figura A5- 13. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Anédlisis de robustez en el entorno de simulacién

Figura A5- 14. Posicién de la palanca de gases y las deflexiones del timén de direccidn, de
profundidad y de los alerones. Altitud deseada (amarillo), la derivada de la altitud deseada
(magenta) y la altitud real de la aeronave en azul

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.

Respuesta a un escaléon en track angle de 45 grados (con el controlador de
desviacion lateral conectado) utilizando el punto de equilibrio correspondiente a

0.15c

E -oEgn .| 0/ Bl salidas de simulacion [ =1 <
FR LPLL ABE BAF

G5B LRLABE|E A &B| LS ARBIBAER

@ [rad/s]

Figura A5- 15. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Robustez. Centro de gravedad al 15% de la cuerda media

Figura A5- 16. Posicién de la palanca de gases y las deflexiones del timén de direccidn, de
profundidad y de los alerones. Track angle deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado
(magenta) y el track angle real de la aeronave en azul. El Ultimo grafico (LD) representa en

amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la desviacién lateral real

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.

Respuesta a una rampa en track angle de pendiente 2.252 durante 20 segundos
(con el controlador de desviacidon lateral conectado) utilizando el punto de

equilibrio correspondiente a 0.15c

B ongitudinal E]@ )
3B LR AEE BAR =

v
184

LPRP ABRB BARE

Phi liad]

Figura A5- 17. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Anédlisis de robustez en el entorno de simulacién

Figura A5- 18. Palanca de gases, timdn de direccidn, profundidad y alerones. Track angle deseado
(amarillo), la derivada del track angle deseado (magenta) y el track angle real en azul. El dltimo

grafico (LD) representa en amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la real.

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.

Robustez. Centro de gravedad al 31% de la cuerda media

Determinacion del punto de equilibrio

Si dejamos evolucionar el sistema durante 100 segundos llegaremos a una nueva

posicion de equilibrio.

n B=<1 0 [ Bl Salidas de simutacion Lo
SH|LLL AEE 28 F ~E8B LPRR hEEIDAE R | EE LAY ARBE BAESE -

Figura A5- 19. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida
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Robustez. Centro de gravedad al 31% de la cuerda media

Figura A5- 20. Palanca de gases, timén de direccidn, de profundidad y alerones

El punto de equilibrio encontrado es:

270

TO T o =< C

o ©
jmz

pow |

[91.295 |

0.000
4.847
0.000
0.053
0.000
0.000
0.000
0.000
0.000
0.000
0.000

32.620

N

0.326
0.873

~10.000

0.000

S T TS0

[0.000 |

0.012
91.424
0.000
0.000
0.000
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Anédlisis de robustez en el entorno de simulacién

Respuesta a un escaldn en altitud de 100 pies utilizando el punto de equilibrio

correspondiente a 0.31c

)] BE=] | _ 01| B satidas de simulacidn =1 =]
SE LN ABE BAS “EELLOABRE BA S «EGBE LS ABEB BASE -

Beta [1ad)

: 001 -
Ao . .
: ,um
2 > (rad's
Iy I

Figura A5- 21. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 22. Palanca de gases, timon de direccion, profundidad y alerones. Altitud deseada

(amarillo), la derivada de la altitud deseada (magenta) y la altitud real de la aeronave en azul

El disefio cumple las especificaciones.
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Robustez. Centro de gravedad al 31% de la cuerda media

Respuesta a una rampa en altitud de pendiente 5 durante 20 segundos utilizando

el punto de equilibrio correspondiente a 0.31c

Hiongitudinal M=5<] ) JoEn mu ==
5B LRL ABEBAR BlLLL ABE Ba R » B LLL ARE BAR -~
12

Figura A5- 23. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 24. Palanca de gases, timon de direccién, profundidad y alerones. Altitud deseada

(amarillo), la derivada de la altitud deseada (magenta) y la altitud real de la aeronave en azul

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.
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Anédlisis de robustez en el entorno de simulacién

Respuesta a un escaldn en track angle de 45 grados (con el controlador de
desviacion lateral conectado) utilizando el punto de equilibrio correspondiente a

0.31c
E Longitudinal E]@ ) » | mu =J|IBES
gBLRL ABEB EASR 3L 20 ABB BE S ~E&E LPRL AHRBE B AR

Q [rad/s)

Figura A5- 25. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 26. Palanca de gases, timon de direccién, profundidad y los alerones. Track angle
deseado (amarillo), la derivada del track angle deseado (magenta) y el track angle real en azul. El

ultimo grafico (LD) representa en amarillo la desviacion lateral deseada y en magenta la real

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.
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Robustez. Centro de gravedad al 31% de la cuerda media

Respuesta a una rampa en track angle de pendiente 2.252 durante 20 segundos
(con el controlador de desviacidon lateral conectado) utilizando el punto de
equilibrio correspondiente a 0.31c

M=) | /01| B Sakidas de simutacion EEE
5E L0 MEE PAF ~5H LLP ABREIPAR g8 LRL ARE BERF

Figura A5- 27. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 28. Palanca de gases, timon de direccién, profundidad y alerones. Track angle deseado
(amarillo), la derivada del track angle deseado (magenta) y el track angle real en azul. El dltimo

grafico (LD) representa en amarillo la desviacién lateral deseada y en magenta la real.

No se han definido especificaciones para este tipo de entrada.

274



Anédlisis de robustez en el entorno de simulacién

Respuesta a un escaldn en altitud de 100 pies utilizando el punto de equilibrio

correspondiente a 0.31c y masa de 30kg

B Longitudinal E]@ ) i s
g8 ,LLP ABE BA R SEH|LLPL ABRB|DA S ~

—
]

1y |

Figura A5- 29. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 30. Palanca de gases, timon de direccion, profundidad y alerones. Altitud deseada

(amarillo), la derivada de la altitud deseada (magenta) y la altitud real en azul

El disefo cumple las especificaciones.
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Robustez. Centro de gravedad al 31% de la cuerda media

Respuesta a un escaldn en altitud de 100 pies utilizando el punto de equilibrio

uLungiludinal E]@
58 LPRAL ARE P ES :

Al
(mfl| <}

PP BB BAR -

e Bl
0o 2

&%

3 PP 0 ABE

teral

Theta

Altitud

Figura A5- 31. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 32. Palanca de gases, timon de direccién, profundidad y alerones. Altitud deseada

(amarillo), la derivada de la altitud deseada (magenta) y la altitud real en azul

El disefio cumple las especificaciones.
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Anédlisis de robustez en el entorno de simulacién

Respuesta a un escaldn en altitud de 100 pies utilizando el punto de equilibrio

correspondiente a 0.15c y masa de 18kg
 Longitudinal E]@ ) == .| B [=1{]
50 PRL ARG DA S [E@Bm LR L ABB BASE &3 O0R0 ABEB DA S

Altitud

Figura A5- 33. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 34. Palanca de gases, timdn de direccién, profundidad y alerones. Altitud deseada

(amarillo), la derivada de la altitud deseada (magenta) y la altitud real en azul

El disefio cumple las especificaciones.
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Robustez. Centro de gravedad al 31% de la cuerda media

Respuesta a un escaldn en altitud de 100 pies utilizando el punto de equilibrio
correspondiente a 0.15c y masa de 30kg

Figura A5- 35. Variables de estado longitudinales, las latero-direccionales y las variables de salida

Figura A5- 36. Palanca de gases, timdn de direccidn, profundidad y alerones. Altitud deseada

(amarillo), la derivada de la altitud deseada (magenta) y la altitud real en azul

El disefo cumple las especificaciones.
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Estimador de estado

Anexo 6. Estimador de estado

En el capitulo 2 se enumeraban las salidas del sistema (dimension 14). El vector de
estado completo es de dimensién 13 y el vector de control es de dimensidn 4. Las

variables de estado implicadas en la estabilidad de la aeronave son: Vr «, 5, ¢, 0
, P, Q, Ry h.Llas Unicas variables que no son directamente observables son « vy
[, ya que los angulos de euler ¢, 8 y v se pueden obtener directamente del

inercial.

Como primera aproximacion se va a construir un estimador del subsistema de
orden 9 formado por Vy, a, £, ¢, 8, P, Q, R y h utilizando un filtro de Kalman
variante en el tiempo y comprobar también la eliminacidn de ruido introducida por

el sistema (vibraciones del motor fundamentalmente) y por los sensores.

Estimacion del estado completo

Se supone que la planta esta descrita por el siguiente sistema estocastico:

X = AX + Bu + Gw
y=Cx+vVv

Donde x es el vector de estado, u es el vector de control e y son las salidas
medibles. w es ruido desconocido del proceso que perturba a la planta
representando el efecto de rafagas y de dindamica de alta frecuencia no modelada.
v es ruido desconocido en las medidas y representa el ruido introducido por los

sensores.

El ruido del proceso se debe a perturbaciones del tipo de rafagas, el ruido de los

sensores a inexactitudes de los sensores y el estado inicial ( x,) es incierto debido a

la imposibilidad de medirlo directamente, y de manera precisa. Ya que todas estas
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Estimacion del estado completo

variables no estan relacionadas, es razonable asumir que son ortogonales.

Suponemos que la media y la varianza de x son X y P vy se representa por
0 0 0

x ~(x,P).
0 0 0

Se asumira que w y v son procesos de ruido blanco de media cero. Se tiene que
tener en cuenta que no es muy buena aproximacién debido al bias de los
instrumentos de medida. Se supondran conocidas las matrices de densidad

espectral Q (semidefinida positiva) y R (definida positiva).
w(t)~(0,Q) @20  v()~(O,R) R>0
Cuando la suposicién de que w y v son procesos de ruido blanco no es razonable
se pueden utilizar filtros de conformado de ruido (noise-shaping filter).
El filtro de Kalman se construye con:

x(0)=x siendo x el vector de estado estimado
0

AP+ PA" +GQG™ —PC"R'CP =0
L=PC" R siendo L la ganancia de Kalman
X =AX+Bu+ L(y —C%)
La estructura tipica de un filtro de Kalman es la mostrada en la Figura A6- 1.

El filtro de Kalman obtenido proporciona una buena estimacidon en torno a la
posicion de equilibrio, e incluso en situaciones en las que la aeronave presenta un
elevado angulo de asiento. Sin embargo, no se obtienen buenos resultados en
maniobras de seguimiento de angulo de guifiada, es decir, en maniobras de giro

sostenido con o sin mantenimiento de altitud.
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Estimador de estado

Planta

vy

\ 4

X estimada % ¢ ¢ U

Figura A6- 1. Estructura de un filtro de Kalman

Para mejorar el comportamiento del sistema se intent6 utilizar una técnica de gain
scheduling en la que se procedid a linealizar la aeronave en diferentes posiciones
de alabeo, y se construyeron los correspondientes estimadores para cada
situacion. La transicidon entre los distintos controladores y entre las condiciones
iniciales de los mismos se hacia mediante interpolacion lineal. El resultado
obtenido no mejoraba significativamente el comportamiento del estimador por lo

gue se desestimo este diseno.

Filtro de Kalman discreto variante en el tiempo

Para poder llevar a cabo la implantacién del estimador en un sistema real, éste
debe realizarse en tiempo discreto o bien discretizarse. Se describe en este

apartado el disefio de un filtro de Kalman variante en el tiempo.

La planta esta definida por:

x(k +1) = Ax(k) + Bu(k) + Gw(k)
y(k) = Cx(k) + v(k)

Las ecuaciones de actualizaciéon de la medida son:

281



Filtro de Kalman discreto variante en el tiempo

x(k | k) = x(k | k =1) + L(k)[y(k) - Cx(k | k —1)]
L(k) = P(k|k-1)C" [R(k) + CP(k [k ~1)cT |
P(k |k) =[I - L(K)C]P(k | k —1)

Las ecuaciones de actualizacidon temporales son:

x(k +1]Kk) = AX(k | k) + Bu(k)
P(k +1]k) = AP(k |[K)AT + GQ(k)G'

El disefo del estimador usando esta técnica, si bien mejoraba la estimacion en el
caso de maniobras de giro sostenido, tampoco proporciona los resultados
deseados, ni siquiera conjugandolo con la técnica de gain scheduling mencionada

anteriormente.
Discusion

El funcionamiento inadecuado del estimador desarrollado estd motivado,
fundamentalmente, por varias razones:

El filtro de Kalman es muy sensible a las imprecisiones del modelo. Se esta
utilizando un modelo linealizado en torno a la posicion de equilibrio y se esta
utilizando fuera del rango razonable de validez. La técnica de gain scheduling
utilizada para resolver este problema es demasiado simple y no funciona
adecuadamente.

La planta original es inestable.

El objetivo del filtro de Kalman es minimizar la matriz de covarianzas de error P,
qgue es de dimensidn 9 por 9. El problema de estimaciéon de un sistema de orden 9
es complicado y requiere una seleccion muy cuidadosa de las matrices G y R.
Estas matrices pueden cambiar dependiendo de la actitud de la aeronave. En
definitiva, se puede afirmar, que son muchos los parametros que tienen que ser
“planificados” (gain scheduled (Stevens, 2003)), mas aun si no se presupone

ninguna estructura especial, es decir, si no se utiliza en el disefio la intuicidon
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adquirida durante el analisis del comportamiento de la aeronave y en el disefo de

técnicas de control clasicas.

Es por estas razones por las que se opta por el disefio de dos estimadores de orden
reducido que permitan estimar las variables « y g ya que el resto de variables
estan accesibles a través de las salidas medibles directamente o bien procedentes

de la estimacion del inercial como es el caso de los dngulos de Euler.
Desarrollo de los estimadores de orden reducido

El disefio de estimadores de orden reducido se puede realizar mediante las
siguientes técnicas entre otras:

Disefio de un estimador para la planta completa y reducir el orden del
compensador.

Disefio de un estimador de orden reducido directamente a partir de la planta
completa.

Encontrar un modelo de orden reducido de la planta y disefiar un compensador
para este modelo de orden reducido. Este ultimo es el que se utiliza en los

apartados siguientes en los que se disefia un estimador de alpha y de beta.
Estimador de alpha

El vector de estado de la planta de orden9es [V; « 8 ¢ & P Q R h[ cuya

matriz de transicion es:

-0,2458 17,0811 0,0000 0,0000 -32,1700 0,0000 0,0000 0,0000 0,0002
-0,0076 | -6,6371 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 -0,5329 0,3513 0,0000 0,0530 0,0000 -0,9986 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0531 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 -39,1019 0,0000 0,0000 -19,1505 0,0000 5,0156 0,0000
0,0804 | -5,4180 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 | -26,7043 0,0000 -0,0001
0,0000 0,0000 34,8362 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 -3,4819 0,0000
0,0000 -91,4400 0,0000 0,0000 91,4400 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000

Las variables de estado que tienen una mayor influencia sobre las variaciones del

angulo de ataque son el propio angulo de ataque y la velocidad angular de
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cabeceo. Se han marcado en gris los elementos de la matriz que tienen un efecto

mas relevante sobre estas variables.

La matriz de reparto de entradas es:

25,8800 0,0000 0,0000 0,0000
-0,0200 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0040
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 -1,4787 0,0000
0,1600 -2,6540 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 -0,6949
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000

Se observa que las entradas que afectan directamente a « ya @ son la posicién de

la palanca de gases y la deflexion del timdn de profundidad.

La matriz de salidas es:

-0,0065 1,5306 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 -1,5154 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
-0,0219 | -18,8212 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,3048
0,3048 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 27,8709 -1,4766 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 -27,8709 0,0000 0,0000 27,8709 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,3048 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 -0,0004
0,3048 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000

Se recuerda que el vector de salidas es:
yz[ax a, a, P Q R lon lat h p, p. h V, VTAS]T

Para la construccion del estimador se utilizan las salidas correspondientes a la a, y
Q. No se utiliza la salida correspondiente a la derivada de la altitud ya que esta
depende no sdélo del angulo de ataque si no también de la variable de estado 6,y

la selecciéon de esta variable de salida obligaria como minimo a aumentar el
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nimero de variables de estado de este modelo reducido y por tanto la

complejidad del mismo.

El modelo reducido es:

X = A Xq +Bauy,
Ya = Caxa + Daua

Cuyos valores numéricos son:
a B -6.6371 1.0000 |« N —0.0200 0.0000 [5 5]
Q| |-54180 -26.7043||Q| | 0.1600 -26540|" " "¢

{az}:{—18.8212 o.oooo}{a}{o.oooo O'OOOO}[&. 5

Q 0.0000 1.0000 || Q 0.0000 0.0000

La construccidon del filtro de Kalman se ha realizado utilizando el comando kalman

proporcionado por MATLAB. El cédigo es el siguiente:

G=[-01 0;80 0.1];

Q=eye(2);

R=[-1 0;0 .05];

sys=SS(Aa, [Ba G],Ca,[Da zeros(2,2)]);
rho=1;

[KEST,L,P] =kalman(sys,Q,rho*R);

Siendo G la matriz que determina lo que afecta el ruido a cada una de las derivadas
de estado, Q la matriz de covarianzas del ruido del proceso y R la matriz de

covarianzas del ruido en las medidas.

La variable KEST almacena el estimador de Kalman, L la ganancia de kalmany P la
matriz de covarianzas del error en estado estacionario (es la solucién de la

ecuacioén de Ricatti asociada).

Para realizar la implementacion de este estimador en un caso real es necesario

traspasar este estimador a discreto para lo cual utilizamos la expresién:
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*T\2 *T1\3 *T\4
(A*T)? (A*T)® (A*T)*
21 3 4
A*T?2  A?*T3  AS*T4  A%*TS
+ + +
21 3 4 5!
Cd :C, Dd = D

Ay =1 +(A*T) +

By =1*T +

Estimador de beta

El vector de estado de la planta de orden9es [v; « 8 ¢ & P Q R h[ cuya

matriz de transicion es:

-0,2458 17,0811 0,0000 0,0000 -32,1700 0,0000 0,0000 0,0000 0,0002
-0,0076  -6,6371 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 | -0,5329 0,3513 0,0000 0,0530 0,0000 | -0,9986 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0531 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 | -39,1019 0,0000 0,0000 | -19,1505 0,0000 5,0156 0,0000
0,0804 -5,4180 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 -26,7043 0,0000 -0,0001
0,0000 0,0000 | 34,8362 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 | -3,4819 0,0000
0,0000 -91,4400 0,0000 0,0000 91,4400 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000

Las variables de estado que mds afectan a la derivada de g son: R y la propia 3.
Sin embargo, decidimos incluir también P por la fuerte influencia que tiene g en

su derivada.

En la tabla siguiente estan marcados en gris los términos que afectan directamente
a las derivadas de g, P y R, y que se corresponden con la deflexion de los

alerones y del timdn de direccion.

25,8800 0,0000 0,0000 0,0000
-0,0200 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0040
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 | -1,4787 0,0000
0,1600 -2,6540 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 -0,6949
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000

De la matriz de salidas se selecciona los elementos correspondientes con la
aceleracion segun el ejey, P y R.

-0,0065 1,5306 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 | -1,5154 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
-0,0219 -18,8212 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000 0,0000
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0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000  0,0000 | 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,3048  0,0000 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000
0,0000  0,0000 27,8709 -1,4766  0,0000  0,0000
0,0000 -27,8709  0,0000  0,0000 27,8709  0,0000
0,3048  0,0000 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000
0,3048  0,0000 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000
El modelo queda por tanto:
p -0.5329 0.0530 —-0.9986 | p

1,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000

0.0000

P|=|-39.1019 -191505 5.0156 | Q |+|—1.4787
R 348362 0.0000 -3.4819|R

a, —1.5154 0.0000 0.0000 | g

R 0.0000 0.0000 1.0000 | R

0.0000

0,0000
1,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000

0.0040

0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,3048
0,0000
0,0000
0,0000
-0,0004
0,0000

0.0000 (5, &,]

—0.6949

0.0000 0.0000
Q |=| 0.0000 1.0000 0.0000 | Q |+|0.0000 0.0000 [§a 5r]
0.0000 0.0000

La obtencion del filtro de Kalman se realiza mediante el comando kalman de

MATLAB, al igual que en el caso del estimador de « .
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