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Capitulo 1

Introduccion

1.1. Introduccion

El fin de un sistema de control de vuelo es que la aeronave realice maniobras de forma auténoma,
estable y precisa.

Este sistema por si solo no podria funcionar, es necesaria la existencia de un sistema de navegacién
adecuado, que mediante una serie de sensores y ayudas externas (aerodindmicos, inerciales, navegacién
por satélite, radiofaros,...) sea capaz de proporcionar datos lo mas exactos posible de posicién, velocidad,
rumbo y orientacién. Esta serie de datos se pasarian a un sistema de guiado, que junto con informacién
de la ruta deseada (programada en el piloto automdtico, o bien enviada desde una estacién en tierra en
el caso de una aeronave auténoma), debe de proporcionar una trayectoria “ideal” adecuada para que el
error entre la ruta que sigue la aeronave y la ruta programada, se reduzca al minimo. Esta trayectoria es
la que se utiliza como comando para el sistema de control de vuelo, generando, a partir de esta y datos
obtenidos de los sistemas de navegacion, las instrucciones oportunas que actien sobre los controles para
ajustarse a dicha trayectoria. De esta manera se cierra el bucle.

Obviamente, esta trayectoria no puede seguirse al 100 %, aun suponiendo que el sistema de guiado
se haya disenado de tal manera que la trayectoria se adecte a la capacidad de maniobra de la aeronave,
siempre existird un desajuste debido a los propios errores de los sensores y las posibles perturbaciones
externas (viento, ruido atmosférico,...) El sistema de control de vuelo deberd por tanto disenarse de
manera que estos errores se reduzcan todo lo posible.

El sistema de control de vuelo puede a su vez dividirse en varias partes: el sistema de estabilidad
aumentada , el sistema de control de actitud y el sistema de control de trayectoria; que se trataran en
los capitulos 3, 4 y 5 respectivamente.

1.2. Objetivos y alcance

El objetivo principal del proyecto sera el de disefiar un sistema de control de vuelo especifico para una
aeronave, que sea capaz de controlar su trayectoria a través de una ruta definida. Dicho sistema deberd
de ser compatible con el proyecto fin de méster de Nerea Martin Garcia “Simulacién y Monitorizacién
en Tiempo Real de Generacién de Trayectoria de Aeronaves” [4], de forma sustituya al actual utilizado,
que utiliza un sistema de control genérico basado en controladores PI y PID. Para ello sera necesario:

= Conocer los datos de la aeronave de disefio el L-17 Ryan Navion: Derivadas de estabilidad, pardmet-
ros del motor, envolvente de vuelo, ...

= Modelar las dindmicas de la aeronave mediante Matlab, de manera que se obtengan unas funciones
de transferencia en lazo abierto con las que poder trabajar.

= Disefiar el sistema de control. Lo cual incluye:

e Diseno de un sistema de estabilidad aumentada que mejore y asegure la estabilidad dinamica
de la aeronave en cualquier situaciéon de vuelo e implementarlo en Simulink.

e Diseno de un sistema de control de actitud que permita orientar y mantener la aeronave en la
posicién requerida e implementarlo en Simulink.
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e Diseno de un sistema de control de trayectoria que logre seguir la trayectoria definida e imple-
mentarlo en Simulink.

= Implementar el sistema en un simulador de vuelo que proporcione unas respuestas mas realistas
que el modelado y evaluar los resultados.

= Implementar el sistema en las simulaciones de la herramienta de monitorizacién

Este disefio no incluira, por falta de disponibilidad de datos, las operaciones de despegue y aterrizaje, ya
que estas operaciones se realizan con el uso de flaps, lo cual modifica la geometria de las alas y por tanto
las derivadas de estabilidad de la aeronave.




Capitulo 2

Modelado de la Aeronave

2.1. El espacio de estados (state-space)

El espacio de estados (o state-space) es, en ingenierfa de control, un modelo matemético de un sistema
fisico, descrito por una serie de ecuaciones diferenciales de primer orden agrupadas en una ecuacién
diferencial matricial de primer orden. De manera que las variables de entrada, salida y de estado (de aqui
el nombre de espacio de estados) que describen el sistema se representan en vectores.

Este método proporciona un método compacto para modelar sistemas con multiples entradas y salidas,
con lo que lo hace muy apropiado para el modelado de las dindmicas una aeronave. No obstante este
sistema tiene sus inconvenientes, ya que al agruparse las ecuaciones en forma matricial, es necesario que
el sistema sea lineal e invariante con el tiempo, lo cual no se ajusta a las condiciones de funcionamiento
de un avidén, ya que simplemente con variar la velocidad de vuelo, o la densidad del aire (con la altura)
cambia el comportamiento. Aun asi es posible utilizarlo atendiendo a los siguientes supuestos:

= En este punto del disefio, lo que necesitamos es un método para obtener funciones de transfer-
encia para una situacién determinada del vuelo, no un simulador, con lo cual trabajaremos con
perturbaciones alrededor de una de esas situaciones de vuelo estables.

= Como interesa analizar las respuestas, es posible trabajar con perturbaciones sobre esa determinada
condicién de vuelo de referencia.

= Todas las ecuaciones que rigen el vuelo de la aeronave son, por tanto, lineales y constantes en el
tiempo.
2.1.1. Descripcién del sistema

El Espacio de estados se suele representar mediante es sistema de ecuaciones (2.1.1) y el diagrama de
la figura 2.1.1.

\

D

\
@)

A

A

Figura 2.1.1: Diagrama del espacio de estados
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{:t(t) = Az (t) + Bu (1) (2.1.1)

Donde:

= A es la matriz de estados, que en este caso esta formada por las derivadas de estabilidad dimen-
sionales.

= B es la matriz de entrada, que en este caso esta formada por las derivadas de control dimensionales.

= (' es la matriz de salida, que incluye las trasformaciones necesarias para obtener las variables de
salida (todas las que necesitamos para trabajar) a partir de las variables de estado (solo las necesarias
para que funcione el modelado).

= D es la matriz de transmisiéon directa, que en este caso sera 0.

= u es el vector de entradas, en este caso incluye las variables de mando.

= 1 es el vector de estados, que en este caso incluird las variables de estado necesarias para el modelado.
= ¢ es la derivada del vector de estados.

= y es el vector de salida, que en este caso incluye las variables de estado, mas aquellas, obtenidas a
partir de estas, que su uso como salida del sistema pueda ser de interés.

2.2. Definicion de las variables

En este apartado se definen las variables que afectan al vuelo y a las dindmicas del avion, tales como
fuerzas, velocidades, angulos, ... No obstante, para poder entender el significado de dichas variables es
necesario en primer lugar exponer brevemente algunos sistemas de referencia relevantes.

= Sistema de ejes tierra o sistema topocéntrico: es un sistema de coordenadas global, con un origen
fijo en un punto concreto de la superficie de la tierra, con los ejes apuntando hacia el Norte, el Este
y el cénit.

= Sistema de referencia de horizonte local o NED (Nord, East, Down): Es un sistema cuyo origen se
encuentra en el centro de masas del vehiculo, se mueve con él y tiene ejes paralelos a los del sistema
topocéntrico, apuntando hacia el Norte, el Este y hacia abajo. Se le asigna el subindice h.

= Sistema de referencia local de ejes cuerpo: Este sistema de coordenadas se centra en el centro de
masas del vehiculo se mueve y gira solidario a él. Se le asigna el subindice b. Los ejes quedan definidos
como se ve en la imagen 2.2.1: el eje x;, apunta hacia el morro del avién y esta contenido en el plano
de simetria del avidn, el eje z;, estd también contenido en el plano de simetria y es perpendicular al
eje xp apuntando hacia el vientre del avién y el eje y, completa el triedro, siendo perpendicular al
plano de simetria apuntando hacia el ala derecha.
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O

Zp

\/

Figura 2.2.1: Sistema de ejes cuerpo y velocidades de rotacion

Tal como se ve en la figura 2.2.1, la velocidad rotacién respecto del eje z;, se denomina p o velocidad
de alabeo, la de rotacién alrededor del eje vy, es g o velocidad de cabeceo y la de rotaciéon alrededor del
eje zp, 1, o velocidad de guifiada.

En navegacion aérea existe mas sistemas de referencia, como el sistema de ejes velocidad que se orienta
segun la direccién de esta, y otros.

2.2.1. Velocidades y angulos relativos

Con la utilizacién de los distintos sistemas de referencia del apartado anterior y de la direccién de
la velocidad de la aeronave, surgen una serie de angulos y velocidades relativos, que se aprecian en las
figuras 2.2.2, 2.2.3 y 2.2.4.

Yb

Figura 2.2.2: Velocidades alzado Figura 2.2.3: Velocidades perfil
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Donde:

= V esla velocidad total de la aeronave respec-
to al aire. Se puede descomponer en 3 vari-
ables proyectandola sobre los ejes cuerpo:

e U es la componente de la velocidad
proyectada sobre el eje xp.

e V es la componente de la velocidad
proyectada sobre el eje yp.

e W es la componente de la velocidad
proyectada sobre el eje zp.

= ¢ es el angulo de alabeo, es el angulo que
forma el eje yp con el plano zy,,.

= ¢ es el angulo de cabeceo, es el angulo for-
mado por el eje zp con el plano xy,,.

= 9 es el angulo de guiniada, es el angulo for-
mado por el eje xpy el plano 2zy,.

Figura 2.2.4: Velocidades planta
= 7 es el dngulo de trayectoria vertical, es el angulo que forma V' con el plano zy;,.
= ¢ es el dngulo de rumbo o trayectoria horizontal, es el d&ngulo que forma V' con el plano zzy,.
= « es el dngulo de ataque, que indica con qué dngulo que forma V' con el plano zy,,.

= [ es el angulo de resbalamiento, que indica con qué angulo que forma V' con el plano zzy.

2.2.2. Fuerzas y momentos

Las fuerzas y momentos que gobiernan el movimiento de la aeronave estaran aplicadas sobre el centro
de gravedad del avién, de la manera que se aprecia en las figuras 2.2.5, 2.2.6 y 2.2.7.

Figura 2.2.5: Fuerzas alzado Figura 2.2.6: Fuerzas perfil
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AYs Donde:

= T es la fuerza producida por la planta moto-
ra, bien sea traccién o empuje.

= W es el peso de la aeronave.

= L es la sustentacién total de la aeronave, se
incluye la sustentacion producida por la cola,
fuselaje, ...

= D es la resistencia aerodindmica total, se in-
cluye la producida por las alas, fuselaje, cola,
elementos externos, ...

= Y es la fuerza lateral aerodindmica. Durante
un vuelo simétrico estara producida por de-
flexiones en timoén y alerones.

= N es el momento aerodinamico de guinada,
Figura 2.2.7: Fuerzas planta se aplica en el eje z.

= M es el momento aerodindmico de cabeceo, se aplica en el eje yp.

= | es el momento aerodinamico de balanceo, se aplica en el eje xy.

2.3. Linealizacion de las ecuaciones

Como se ha comentado en el apartado anterior, el espacio de estados exige que las ecuaciones a utilizar
sean lineales. Estas linealizaciones se realizaran mediante el método de pequenas perturbaciones. De
acuerdo a este método, las fuerzas y momentos longitudinales s6lo dependen de parametros longitudinales.
Lo mismo ocurre con los laterales. Esta linealizacién se hace con acuerdo a la bibliografia [5].

Suponemos que la aeronave se encuentra realizando un vuelo rectilineo, uniforme y simétrico, es decir:

Se partira de las ecuaciones dindamicas y cinemaéticas que describen el movimiento de la aeronave. Se
tienen las ecuaciones dindmicas del movimiento del centro de gravedad bajo las fuerzas aerodindmicas
(2.3.1), las ecuaciones dindmicas que describen la rotacién alrededor del centro de gravedad bajo los mo-
mentos aerodindmicos (2.3.2)y las ecuaciones cinematicas de la rotacién alrededor del centro de gravedad
(2.3.3).

mV =T cosacosf — D —mgsiny

—mV4y =T (—sinacos u — cosasin Ssin ) + Y siny — L cos p + mg cosy

. 2.3.1
mV B =Y —mV (rcosa — psina) — T sin 5 cos S+ ( )

+ mg (cos B cos ¥ sin ¢ + sin 9 cos arsin  — sin e sin B cos I cos @)

l=1Ip—L,(pg+7)+ (. —I,)qr
M =1,G— L, (p*+71%) + (I, — L.)pr (2.3.2)
N = Iz7.n - Izac (q7“ +p) + (Iy - Iz)pq

b =p+ (rcosé + gsin p) tan ¥

¥ =qcos¢p —rsing (2.3.3)
. 1rCcos¢+ gsing
w: —_—

cos v
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Los correspondientes sistemas de ecuaciones ya linealizados quedan de la manera de las ecuaciones
(2.3.4), (2.3.5) vy (2.3.6).

mAV = (Ty AV + Ts, Adr) cosa™ — T*Aasin o*
— (Dy AV + Dy Aa + Ds, Ad.) — mgcosy* Ay
mV*Ay = (Ty AV + T5, Adr) sina® + T cos o A
o+ (Ly AV + LoAo+ Ls, Ade + Lo Ace + LyAq) + mgsiny* Ay
mV*AL =(YaAL + Y,Ap+ Y. Ar + Y5, Ab, + Y5, Ad,)
+ mgcos¥*Ap — mV™ (cos a* Ar — sin a* Ap)

(2.3.4)

LAp — LoAF = IAB + L, Ap + L, Ar + 15, AS, + 15, A8,
I,AG = MyAV + MoAa + Mg, Ad. + M Ad + M,Aq (2.3.5)
A7 — szAp = N,BAﬁ + NpAp + N’I‘AT + NéaA(Sa + Néy,A(Sr

A¢ = Ap + tan 9*Ar

A = Ag (2.3.6)
. r

A =
v cos

Donde los superindices * indican que la variable en cuestién se trata de una variable de referencia, es
decir, de la trayectoria base a partir de la cual se producen las perturbaciones. Mientras que las variables
con el simbolo A delante son las perturbaciones producidas a partir de esa trayectoria de referencia.

2.4. El modelado longitudinal

El modo longitudinal incluye los angulos respecto de los ejes x, asi como la velocidad respecto al
viento. Esto supone una larga serie de variables, como se ve en la figura2.2.3. Este modo esta gobernado
por las fuerzas y momentos que se muestran en la figura 2.2.6, que se controlan mediante la deflexién de
el timén de profundidad 64, y la posicién de la palanca de gases 7.

A estas habria que anadir ¢, y h, que es la altura, asi como las derivadas respecto al tiempo de todas
ellas.

2.4.1. Dimensionalizacion de las derivadas de estabilidad y control longitu-
dinal

Las derivadas de estabilidad y control representan el cambio en las fuerzas y momentos aerodinamicos
provocados por cambios en las variables de estado y control respectivamente. Estas derivadas vienen dadas
en forma de coeficientes adimensionales y son funcién de la configuracién fisica del avion. También depen-
den, en menor medida, del nimero de Reinolds, pero sélo es relevante si la velocidad es suficientemente
alta.

Las fuerzas a tener en cuenta, tal y como se mostré en la figura 2.2.6, son la sustentacion, la resistencia,
la traccién y el peso. El peso no varia en funciéon de ninguna de las variables, y la traccion se estudiara mas
adelante, en el apartado 2.4.2 con el modelo propulsivo. Nos quedamos, por tanto, con la sustentacion,
la resistencia y el momento de cabeceo.

Las variables respecto de las cuales se tienen las derivadas son la velocidad, el angulo de ataque, la
velocidad de rotacién alrededor del eje y, y la derivada con respecto al tiempo del angulo de ataque.
En todas ellas se dimensionaliza el coeficiente correspondiente, tal y como se ve en la tabla 2.4.1 con la
excepcién de las de la velocidad. La razén de esto es que las propias fuerzas son funciéon del cuadrado
de la velocidad, a través de la presién dindmica Py;,, con lo cual estas llevan un término asociado a esta
dependencia (por ejemplo el término dependiente de Cj en la derivada Ly).
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’ L \ D \ M |
Cr., PynS Cpoy, PiinS Crony PiinS
CrSV*p 4 —Lvdin? | o qyrep y ZRV AT | g Goyre 4 Sy din2C

@ C(La PyinS CDa PuinS Cma PyinSc

CLq PyinSc CDq PyinSc Cmu PdeC2
¢ 2V* U+ 2+

G CLd Pdm SC CD(-, PdeC CMQ Pdm 502
2V 2V 2V

Tabla 2.4.1: Dimensionalizacién de las derivadas de estabilidad longitudinales

Donde:

= Py, es la presion dindmica calculada como 1/2pV*2.
= S es la superficie alar.

= c es la cuerda media del ala.

Por otro lado, las derivadas de control longitudinales dependen de la deflexién del timén de profundidad
de la manera que se aprecia en las ecuaciones de (2.4.1) a (2.4.3):

Ls, = CL,, PainS (2.4.1)
Ds, = Cp;,_ PainS (2.4.2)
Mée = C’rn(;e PdinSC (243)

2.4.2. El modelo propulsivo

Al igual que ocurre con las derivadas de estabilidad, la potencia que proporciona la planta motora
varia segtin las condiciones de vuelo y el régimen de operacion.

En este caso, el Ryan Navion L-17 Dispone de una tnica planta motora consistente en una hélice de
paso variable accionada por un motor alternativo. En estos sistemas para regular la traccién proporcionada
por la hélice es necesario controlar 3 variables que regulan:

= La mezcla: es la cantidad de combustible que se mezcla con el aire en el carburador.

= Kl acelerador: regula la cantidad de mezcla que entra en los pistones y de esta forma controlando
la potencia entregada por el motor.

= Kl paso de la Hélice: regula el angulo de ataque de las palas de la hélice. Para una misma potencia
mayor paso implica mayor par, con lo que menos revoluciones.

Ademas de esto, hay que tener en cuenta que la traccién proporcionada es también funcién de la velocidad
de vuelo y de la densidad del aire atmosférico, que depende de la altura. No obstante, un modelo que
tuviese en cuenta todo esto seria demasiado complejo para el caso que nos ocupa. Por lo tanto, se va a
suponer que o bien existe un sistema de control de motor que regula todo esto, o bien que se encuentra
instalada una hélice de paso variable regulado automéaticamente y que al tratarse de unas condiciones
constantes de vuelo la regulacién de la mezcla es constante. Cualquiera de estas 2 opciones nos deja en el
mismo punto, se tiene una tinica variable para controlar la planta motora, denominada como llamaremos
posicion de palanca 1. De esta forma es posible aplicar el modelo propulsivo extraido de los apuntes de
la asignatura Calculo de aviones [7], segiin el cual, la potencia a una altura determinada viene dada por
la ecuacion (2.4.4).

8,557 -1
P = (STTLPSL (’ /pSL )

92.4.4
7.55 (244)
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Donde:

= Py Pgy, son las potencias entregadas por el motor a la altura de vuelo y al nivel del mar respecti-
vamente.

= py psrson las densidades del aire a la altura de vuelo y al nivel del mar respectivamente.
= 7 es el nimero de motores del avion.
Y dado que la traccién proporcionada por una hélice responde a la ecuacién (2.4.5).

_ Pnp

T
v

(2.4.5)
Siendo:

= T la traccion.

= V la velocidad de vuelo.

= 1), el rendimiento propulsivo, o rendimiento de la hélice, al que se asigna un valor tipico de 0,875.

Es posible obtener las derivadas de la traccién necesarias, es decir, como evoluciona la tracciéon en funcién
de la posicién de palanca (2.4.6) y la velocidad de vuelo (2.4.7)

P 8,550/psr — 1
st\ 785 )P
Ts, = Ve (2.4.6)
8,550/psr, — 1
ornPsr, <7//)555L> np
Ty = — o (2.4.7)

2.4.3. Forma matricial de las ecuaciones

En la seccién (2.4) se comentaron las diversas variables que se incluyen en el modo longitudinal. No
obstante, no es necesario utilizar todas ellas como variables de estado, ya que para definir el problema
es suficiente con utilizar 4 de estas variables. Estas se utilizardn para simular la dindmica del avién y
después calcular a partir de ellas el resto de variables. De modo que utilizaremos las 4 que se relacionan
directamente con las derivadas de estabilidad longitudinal. Por tanto, el vector de estado x;,, sera el de
la ecuacién (2.4.8).

Zion=[ AV Aa A9 Aq]"

(2.4.8)
La matriz de estado Ajop (2.4.9), incluird, por tanto, aquellos términos que relacionen estas variables
entre si.

Dy — Ty cosa* T*sina* + D, — mgcosvy*
Ty sin o + Ly T* cosa™ + fz, —mgsiny*
Alon = Ld +mV* Ld + mV*
0 0
% %Tvsinoz*—FLv % %T*cosa*—l—La—mgsin'y*
1 I, Ls+mV* I, 1 Ly +mV*
—gcosvy* 0
mg sin y* Lgo —mV™
L V* L V*
b o (2.4.9)
My mgsiny* Mg Mg Leg —mV™
I, Lo +mV* I, I, Ly +mV*

10
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El vector de entrada longitudinal ., (2.4.10), o vector de control longitudinal, estard compuesto por
la variacién de la posicién de palanca de gases y la deflexion de el timén de profundidad , y la matriz de
entrada By, (2.4.11), los términos que relacionen las variables de entrada con las de estado.

Ulon = [ 6T 5clE ]T (2410)
Ts, cosa* _ Dy,
B T(;Tngin o* B 17,7;6
Bion = L +mV* Lg +mV* (2411)
0 0

My, Ts,sina* M, M, Lge

I, La+mV* I, I, Ly +mV*

Con esto se pueden obtener la evolucién de las variables de estado ante cualquier perturbaciéon. Con
estas 4 variables la dindmica longitudinal queda completamente definida, pero también es posible calcular
en este punto el resto de variables longitudinales, ya que son dependientes de las ya obtenidas. Esto se
hace linealizando las relaciones existentes entre las variables, Como se hace para la velocidad segun el eje

z (W), la aceleracién segtn el eje z (a,) y la derivada de la altura respecto al tiempo, o velocidad vertical

(h) en las ecuaciones (2.4.12), (2.4.13) y (2.4.14).

W =Vsina
AW = AV sina* + V* cos a*Aa (2:4.12)
. a: =W+ Vg (2.4.13)
Aa, = AW + ¢*AV + V*Aq = AV (sina*s + ¢*) + V* cosa*Aas + V*Aq
) h =V siny
Ah = AV siny* + V* cosy* A~y (2.4.14)

Ay =AY — Aa — Ah = AV siny* 4+ V* cosy* (AY — Aa)

Estas relaciones se introducen en la matriz Cjop, (2.4.15) junto con una matriz identidad del mismo
orden que el vector x;,, para conservar las variables de estado como variables de salida.

1 0 0 0
0 1 0 0
0 0 1 0

Clon = 0 0 0 1 (2.4.15)
—sin o* —V*cosa* 0 0
—sina*s+¢* V*cosa’s 0 %
sin y* —V*cosy* V*cosy* O

De esta manera, el vector longitudinal de salida y;,,, queda de la siguiente manera (ecuacién (2.4.16)):

Yon=[ AV Aa A9 Ag AW Aa, AT (2.4.16)

2.5. Modelado lateral-direccional

El modo lateral direccional incluye los dngulos que se pueden ver en las figuras 2.2.2 y 2.2.4, a las
que habria que afniadirle r y p. Este modo estd gobernado por las fuerzas y momentos que se ven en las
imdgenes 2.2.5 y 2.2.7 que se controlan mediante las deflexiones de los alerones (d,) y la deflexién del
timén (9,.).

2.5.1. Dimensionalizacion de las derivadas de estabilidad y control laterales

Las fuerzas a tener en cuenta en este modo serian la fuerza lateral Y, y la sustentacion L a través del
angulo de balanceo. Lo que realmente se consigue con esto es generar una fuerza lateral, como se ve en la
figura 2.2.5, con lo cual se puede incluir dentro de Y. Ademaés de esto se incluye también los momentos
de guinado N y de balanceo .

11
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Las variables respecto de las que se tienen las derivadas de estabilidad lateral serédn: el angulo de
resbalamiento 3 , la velocidad de rotacion alrededor del eje x v la velocidad de rotacién alrededor del
eje zp. Y las dimensionalizaciones se hardn de la manera que se ve en la tabla 2.5.1a.

| Y ] l \ N |
B | Cy,PiinS | CiyPainSb | Cn,PainSb [ Y ‘ I ‘ N |
V) V)
p CYP;:;”"Sb Clp];;i"*% ONp;f;me da_| Cyvs, PainS | Cis, PainSb | Cny, PainS0
Cy, PiinSb | Ci, PginSb* | Cn, Pyin, Sb? Or | Cys, PainS ?lér PiinSb | Cn, PainSb
r oY/ 2x N * oy * (b) Derivadas de control

(a) Derivadas de estabilidad

Tabla 2.5.1: Dimensionalizacién de las derivadas laterales

Donde b es la envergadura del ala.
Las derivadas de control dependen de la deflexién de los alerones y de la deflexién del timén. Su
dimensionalizacién se hace como se aprecia en la tabla 2.5.1b.

2.5.2. Forma matricial de las ecuaciones

Al igual que ocurria en el caso del modelado longitudinal, en el modelado lateral-direccional no
es necesario utilizar todas las variables que dependen de este modo como variables de estado. Pero a
diferencia de este, en este caso van a ser necesarias 5 variables de estado. Quedando un vector de estado
como el de la ecuacion (2.5.1).

C=[8 ¢ v p r]" (2.5.1)

La matriz de estado A4, ecuacion (2.5.2), incluird los términos que relacionan estas variables entre
si:

Y, v* Y, Y,
mé* gc‘(;s* 0 sina*+ m{/)* e cos o
0 0 0 1 tanﬂ*
0 0 0 0
Ajar = COS}? (2.5.2)
Ilg+1;.Ng 0 0 Ll,+ I..N, 22N
I.I,—I? .1, —I? I I, —I2
I N5+Ile,3 0 1, N +I£Zl I, N +Ile
I.I, — 12, I.I, —1I2, I.I, — 12,

El vector de control o de entrada lateral u;q; , ecuacién (2.5.3), estard compuesto pues por la deflexién
de los alerones y la deflexion del timén. Y a su vez la matriz de entrada By, ecuacion (2.5.4), contendra
los términos que relacionen estas variables con las de estado.

Ulat = [ 5(1 57“ } (253)
Ys, Ys,
mV* mV*
0 0
0 0
Bt = | Lis, + I,.Ns, ILls, + I,.Ns. (2.5.4)
I.I, —1I2, I, —1I2,
I N6 +Ia:z15a I N§ +Iwzl6w
I.I, — 12, I.I, —1I2,

12



Capitulo 2 Modelado de la Aeronave

Con estas b variables la dindmica lateral queda completamente definida, pero es posible calcular el
resto de variables de este modo , al igual que se hizo en la seccién 2.4.3. Para este modo necesitaremos la
aceleracién lateral a,, que, teniendo en cuenta que se asumié para la linealizaciéon que 5 = B = 0; queda
como se aprecia en la ecuacién (2.5.5).

0 (Vsi
0= 220 1y, (2.5.5)

ot
Aay = V*sAB+V*r

Esta relacion se introduce en la matriz Cjq: (2.5.6) junto con una matriz identidad del mismo orden
que el vector x;,; para conservar las variables de estado como variables de salida.

1 000 O
0 1 00 0
0 010 0

Clat = 0O 001 0 (2.5.6)
0 000 1
Vs 0 0 0 V*

—

De esta manera se obtiene que el vector lateral y;4; (ecuacion (2.5.7)) queda de la siguiente manera:

ylat:[ﬁ o Y pr Ay ]T (257)

2.6. Introduccion a los actuadores

Los actuadores son los elementos y mecanismos, bien sean hidraulicos, eléctricos, ... que se encargan
de que las seniales que genera el sistema de control se transformen, en este caso, en movimientos que
produzcan las correspondientes deflexiones en las superficies de control o en el acelerador de la planta
motora. Estos actuadores seran servomotores o servos, un tipo de motores que son capaces de girar hasta
orientarse en una posicién determinada dentro de su rango de operaciéon. En una primera aproximacion,
la dindmica de este tipo de actuadores puede simularse como un filtro paso bajo (ecuacién (2.6.1)), cuya
frecuencia de corte simularia la maxima frecuencia a la que es capaz de responder el servo.

Ws
S + wg

TEservo(s) - (261)

Donde wy es la frecuencia maxima de respuesta del servo.

Ahora bien, ;jqué valor asignar a esta frecuencia de corte? La légica dice que la dificultad al construir
uno de estos servomotores estd en como de rapida puede ser su respuesta, por lo que no habria problema
en utilizar una w, baja, pero quizas si que los haya si es necesaria una alta y, como se vera en el capitulo
3, el avidon elegido debido a si configuracién tiene alguno de los modos de oscilacién con una frecuencia
bastante alta. No obstante, en la bibliografia [3] se pueden encontrar ejemplos de actuadores con unas
frecuencias de 20, 30, e incluso 4072d/s. Por lo tanto, usaremos para todas las superficies aerodindmicas
una wg = 257ed/s mientras que para 7, al tratarse de un elemento que actiia sobre la planta motora,
que tiene una respuesta muchisimo mas lenta, utilizaremos una ws,, = 27ed/s, siendo lo recomendado por
la bibliografia [1] entre 3,33 y 0,66 rad/s.

13



Capitulo 3

El Sistema de Estabilidad
Aumentada

El sistema de estabilidad aumentada (del inglés Stability Augmentation System y en adelante SAS)
es el lazo de control mas interno del sistema y es el que ha de encargarse de que el avién sea estable en
todos sus modos de oscilacién, en todas las condiciones de vuelo. Se dice que un modo de oscilacién es
estable cuando su respuesta ante una excitacién es convergente (no tiende a infinito). Ademés de esto,
el SAS se ha de ocupar de que exista en todos los modos un amortiguamiento y frecuencia adecuados
para que la aeronave se comporte de acuerdo a como un piloto esperaria. Los limites para los cuales se
considera que esto es correcto los establece la normativa y se incluyen en el Anexo C. Para consultarlo
es necesario tener en cuenta que la aeronave elegida es un avion de clase I, que las fases de vuelo que
tendremos en cuenta seréan siempre de categoria A (las mas restrictivas) y que sélo se consideraran los
niveles 1 de aceptacion.

3.1. Estabilidad del avion

La forma de estudiar los modos de estabilidad es obtener o bien los autovalores de la matriz A
correspondiente o bien las raices o polos de las funciones de transferencia. Estas raices pueden ser reales
o complejas. El hecho de que sean complejas implica que el modo es oscilatorio y siempre apareceran
como parejas conjugadas. Cuando la parte real de cualquiera de ellos es negativa implica que el modo es
convergente, mientras que si es positiva implicard que el modo sera divergente. A partir de estos valores
se puede calcular la frecuencia y amortiguamiento de cada modo con las ecuaciones (3.1.1) y (3.1.2).

Wn =V A1 A2 (311)

A1t A
a 2w,

¢ (3.1.2)

Se deduce de aqui que cuando solo tengamos una raiz real la frecuencia serd igual a la raiz y el

amortiguamiento serd 1. Pero también puede darse el caso de existan 2 raices reales para un mismo
modo, en cuyo caso el modo tiene £ > 1 y se dice que estd sobreamortiguado.

14
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3.1.1. Modos de estabilidad longitudinal

Al obtener los autovalores de la matriz A,
para la situacién de crucero de disefio se obtiene ’ 2 ‘ wn (radfs) ‘ 3 ‘
los resultados de la tabla 3.1.1. Se puede apreciar

que en este caso existen 2 modos de oscilacion. :g:gi J: g:ggz 5,20 0,76
= El modo de frecuencia mas rapida es el lla- —0,0032 + 0,059
mado de corto periodo y en él se ven involu- —0,0032 — 0,059: 0,0586 0,054
crados la velocidad angular de cabeceo y el
angulo de ataque, manteniéndose el dngulo Tabla 3.1.1: Raices del modo longitudinal
de trayectoria y la velocidad practicamente
constantes.

= El modo mas lento se conoce como fugoide. Se produce por una perturbacién en la velocidad, que
hace que se modifique el dngulo de trayectoria, con lo que el avién sube disminuyendo la velocidad,
con lo que reduce la sustentacién, de forma que el avién empieza a descender ganando de nuevo
velocidad y prolongandose la oscilacion.

3.1.2. Modos de estabilidad lateral

Los autovalores de A, para el caso de crucero

de disefio el resultado de la tabla 3.1.2. Para este ’ B [wo (9dfs) | €|
caso existen 3 modos con frecuencias claramente
dif iables: —15,94 15,94 1
Herenciabies: —08735+ 33470 |, | (e
= K]l modo mas rapido es conocido como ba- —0,8735 — 3,3470¢ ) ’
lanceo, y se puede aproximar inicamente con —0,0119 0,0119 1
la rotacion de alabeo. En este caso la frecuen-
cia es tan alta por la baja I, que se tiene. Tabla 3.1.2: Raices del modo lateral

= E]l modo intermedio se conoce como balanceo holandés. Se trata de un movimiento que asocia todas
las variables de estado lateral-direccional. Ademads el resbalamiento y el dngulo de guinada son
practicamente opuestas, con lo que el vuelo es casi rectilineo

= Por tultimo, el modo de menor frecuencia, cuyo movimiento depende fundamentalmente de los
angulos de guinada y balanceo, es el modo espiral. Esto explica que se trate de un movimiento tan
lento, ya que los momentos y fuerzas aerodinamicos dependen fundamentalmente de las velocidades
angulares y de el resbalamiento.

3.2. Esquema general

Como se ha comentado, el SAS es el lazo mas interno de los que componen el sistema de control. Dado
que con el espacio de estados se trabajé de forma matricial, lo seguiremos haciendo. Siendo el diagrama
de flujo del SAS tal y como se muestra en la figura 3.2.1.

>ﬁc»(+_ +[servol-1+ B — RN L | C L

A

Ksas [

Figura 3.2.1: Esquema del SAS
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Donde:

= servo: Es la matriz con las funciones de transferencia de los actuadores. Tanto para el caso lateral
como para el longitudinal es trata de una matriz 2x2 diagonal que multiplica cada componente de
la matriz B por la funcién de transferencia del actuador correspondiente.

= Kgas: Es la matriz de ganancias del sistema de estabilidad aumentada. Incluirda las ganancias
especificas para cada realimentacion.

Para utilizar Matlab como herramienta se necesita generar una matriz de funciones de transferencia. Esto
se hace, partiendo de las ecuaciones del sistema (3.2.1) de la siguiente manera:

u=uc— Kgasy
xs = Az + B-servo-u (3.2.1)
y=Cx

xs = Ax + B-servo-u, — BservoKgasy
rs — Ax + BservoKgasCx = B-servo-u,
(Is — A+ BservoKgasC) x = B-servo-u,

- (Is — A+ BservoKsasC) ™" Bservo

Uc

4 _c (Is — A+ BservoKgasC) ™" Bservo (3.2.2)
Ue

Como resultado de la ecuacién (3.2.2) se obtiene una matriz de funciones de transferencia en la que la
“coordenada” de las filas identifica la salida (vector y) y la de la columna a la entrada (vector u). Cuando
Kgsas es una matriz de 0, las funciones de transferencia que se obtienen son las de el espacio de estados
con los actuadores, es decir, las del avién en bucle abierto.

3.3. Longitudinal

Para el estudio longitudinal, la matriz ¥/u. generada es una matriz 7x2, en la que la primera columna
incluye las funciones de transferencia de 7 y la segunda las de §4, . Para establecer cuales son las ganancias
que hacen que mejor se comporte el sistema, se utilizara el método de los diagramas de emplazamiento
de los polos (root locus). Este método permite de manera sencilla ver como se modificard la respuesta
de una funcién de transferencia al modificar la ganancia. Matlab dispone de funciones que realizan estos
diagramas, como la funcién “rlocus” y la funcién “sisotool”. Una vez se obtenga una ganancia, sera
necesario recalcular las funciones de transferencia antes de estudiar la siguiente, puesto que los polos
habran cambiado.

3.3.1. Corto periodo

Como ya se comento anteriormente, la oscilacién de corto periodo depende fundamentalmente de 2
factores: el angulo de ataque y la velocidad angular de cabeceo. Dado que los sensores del dngulo de
ataque son poco precisos, la opcién légica parece ser utilizar la velocidad angular de cabeceo con el fin
de influir en este modo, ya que es posible captarla con un giréscopo. Esta velocidad esta controlada
directamente por el timén de profundidad, por tanto, se va a utilizar una realimentaciéon de ¢ en dq4, .
En la figura 3.3.1 se pueden ver los diagramas de root locus para la realimentacién negativa y positiva,
comprobando asi que el efecto deseado se produce con la realimentacion positiva (es decir, con ganancia
negativa).
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Root Locus q—de FB negativo Root Locus q—de FB positivo
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-4 -35 -3 -25 -2 -15 -1 -0.5 0 0.5 -7 -6 -5 -4 -3 -2 -1 0
Real Axis (seconds‘1) Real Axis (seconds")

(a) Con feedback negativo (b) Con feedback positivo

Figura 3.3.1: Diagramas de root locus para el caso de crucero con realimentacion ¢ — d.

Visto esto, es preciso analizar como modifica los polos el aumentar la ganancia en cada uno de los
casos de vuelo, ya que al ser en distintas alturas y velocidades las frecuencias y los amortiguamientos
seran distintos. En la tabla 3.3.1 se pueden ver las relaciones entre la ganancia, la frecuencia natural y el
amortiguamiento del modo para los distintos casos utilizados para el diseno.

] Crucero I Ascenso I Descenso |
K, 0 || 0 | OIL] 0172] 0 [ —0183] —0206] 0 [ —0,091 —0,I71
wn 52 | 630 | 735 | 323 | 38 | 418 | 571 | 692 | 853
¢ 10754 09 1 0.744 | 0.9 1 0.825 | 0.9 1

Tabla 3.3.1: Relaciones entre los parametros del corto periodo para los distintos casos

Se puede deducir por tanto que que no es posi-

ble establecer un valor para K que produzca una 3
respuesta similar para todas las actuaciones de
la aeronave, sino que serd necesario adoptar una
solucién de compromiso. En este caso se elije una
ganancia de K,_q, = —0,111 que hace que se ten-
ga un amortiguamiento aceptable para las 3 situa-
ciones de vuelo, superando el £ = 0,35 exigido por Tabla 3.3.2:
la norma. En la tabla 3.3.2 se puede ver los resul-

tados finales para esta ganancia.

wn
Crucero 0,9 6,39
Ascenso | 0,839 | 3,57
Descenso | 0,92 | 7,24
Para K,_4, = —0,111

Resultados para la ganancia elegida

3.3.2. Fugoide

El modo de fugoide depende del angulo de cabeceo y de la velocidad. Como el angulo de cabeceo es
controlado con el timén de profundidad a través de la velocidad de cabeceo, se optard por utilizar para
este modo una realimentaciéon de la velocidad en la posicién de palanca de gases. Esta realimentacion,
como se ve en la figura 3.3.2, apenas modifica los polos del corto periodo.

En este caso, el sensor que mide la velocidad no se trata de un acelerémetro ni de un giréscopo, que
tipicamente tienen anchos de banda mucho mas altos y su lectura puede considerarse instantanea, sino
que se trata de un sensor barométrico (Un tubo de pitot), que tiene una respuesta mas lenta, por lo
que se va a considerar que tiene la funcién de transferencia de un filtro paso-bajo con una w, = 10 rad/s,
ecuacion (3.3.1).

1

TFpitot = 71
POt T 10,18

(3.3.1)
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Diagrama Root-Locus (V-d,) Diagrama Root-Locus (V-d,)
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(a) Diagrama completo (b) Ampliacién del entorno del fugoide
Figura 3.3.2: Diagramas de root locus para el caso de crucero con realimentacion V — dr
Hay que tener en cuenta que, aunque la realimentacién de ¢ en §4, tiene una mayor influencia en el

modo de corto periodo, esta si que influye en el modo de fugoide. De esta manera, en la tabla 3.3.3, se
muestra la evolucién de los pardmetros de este modo con las ganancias en distintos casos.

] Crucero [ Ascenso [ Descenso \
Kq—a, 0 | —0,111 | 0,111 0 | —0,111 | —0,111 0 | —0.111 | —0.111
Kyv_q, 0 0 0,0735 0 0 0,0209 0 0 0,0576
wn_ | 0.0586 | 00515 | 0,057 || 0,0473 | 0,0433 | 0,0384 || 0,0737 | 0,0558 | 0,0621
¢ 0,054 | 0,072 1 0.303 | 0,386 1 0,0668 | 0,0777 1

Tabla 3.3.3: Relaciones entre los parametros del fugoide para los distintos casos

Como se puede ver, el caso de ascenso es mas
sensible al aumento de ganancia, ademas de ten- ’ 3 ‘
er una frecuencia natural mas baja. Esto es un
pro-blema debido a que, como se puede ver en la
figura 3.3.2b, la respuesta puede llegar a hacerse
inestable. Es por ello que se escoge un valor que
hace que el mayor amortiguamiento para los casos
de estudio sea de £ = 0,95, que proporciona los
resultados de la tabla 3.3.4.

Wn |
Crucero | 0,323 | 0,0521
Ascenso | 0,95 | 0,0373
Descenso | 0,344 | 0,0575
Para K,_4, = —0,111
v Kv_g4, = 0,0195

Tabla 3.3.4: Resultados para la ganancia elegida

3.4. Lateral-Transversal

En el caso lateral, la matriz v/u. resultante se trata de una matriz 6x2, en la que la primera columna
se corresponde con las funciones de transferencia para la deflexion en los alerones y la segunda para las
de la deflexién del timoén.

3.4.1. Yaw damper

La misién del yaw damper es la de mejorar el modo del balanceo holandés. Las variables respecto
de las que este modo tiene una respuesta adecuada son la velocidad angular de guifiada y el angulo de
resbalamiento que se realimentaran al timén de direccién. No obstante, al igual que ocurria con el angulo
de ataque, el dngulo de resbalamiento es una variable dificil de medir y cuyos sensores son poco precisos,
por ello se sustituye por la aceleracién lateral. Se utilizara entonces una realimentacién negativa en a, —d..
y una positiva en r — d,., cuyos diagramas de root locus se pueden ver en la figura 3.4.1.

18



Capitulo 3 El Sistema de Estabilidad Aumentada

Root Locus ay—dr FB negativo Root Locus r—dr FB positivo
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Figura 3.4.1: Diagramas de root locus del yaw damper para el caso de crucero

El motivo para utilizar 2 realimentaciones en este caso es que para el balanceo holandés existe un
limite de frecuencia minima, y con a, — d, se produce una reducciéon en la frecuencia de este modo,
mientras que con r — d, se aumenta, pero el modo de espiral puede llegar a hacerse inestable. Utilizando
ambas se compensan los efectos consiguiendo aumentar el amortiguamiento del modo.

El criterio que se seguird para fijar los valores serd el de aumentar K, 4, hasta que la frecuencia
natural del balanceo holandés en crucero se vea reducida un 10% y modificar K,._; hasta conseguir
compensar este efecto. La evolucién de los pardametros puede verse en la tabla 3.4.1.

] Crucero I Ascenso I Descenso |
Kay—dr 0 0,0101 | 0,0101 0 0,0101 | 0,0101 0 0,0101 | 0,0101
K,_gq, 0 0 0,131 0 0 0,169 0 0 0,153
on 346 | 311 | 346 || 221 | 211 | 221 | 358 | 3.04 | 358
13 0,253 0,358 0,636 0,271 0,324 0,513 0,274 0,421 0,772

Tabla 3.4.1: Relaciones entre los pardmetros del balanceo holandés para los distintos casos

Para el caso de K,_4. se escoge el valor que
hace que al menos en los 3 casos se recupere o se 3
supere la frecuencia original, asegurando un mayor
amortiguamiento para este modo, ya que con los
del resto de modos se vera reducido.

A la vista de estos datos se escojen unos valores
de 0,0101 para K4, g4, y de —0,169 para K, g4,
cuyos resultados pueden verse en la tabla 3.4.2.

Wn

Crucero | 0,724 | 3,62

Ascenso | 0,513 | 2,21

Descenso | 0,814 | 3,68
Para K,,—q, = 0,0101
y Ky—q, = —0,169

Tabla 3.4.2: Resultados para las ganancias elegidas
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3.4.2. Roll damper

Root Locus p—da FB negativo
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Figura 3.4.2: Diagrama de root locus de p — d,

El roll damper se encarga de mejo-
rar la respuesta del modo de balanceo.
En el caso del Navion, este modo tiene
una frecuencia realmente alta debido a
su baja inercia respecto del eje x, debida
principalmente a que las masas van situ-
adas a lo largo de este eje (planta moto-
ra, tanques de combustible, ...). Por ello
serd favorable intentar reducir un poco
esta frecuencia.

Con este fin se va a utilizar una real-
imentacién negativa de la velocidad an-
gular de balanceo en los alerones, p—d,,
cuyo diagrama de localizacion de raices
para el caso de crucero se puede ver en la
figura 3.4.2. En él se aprecia que aunque
produce el efecto que se desea en el mo-
do de balanceo, puede llegar a ser perju-
dicial en el resto de modos. No obstante,
la influencia de esta realimentacion ape-

nas es notable en el resto de modos hasta que llega a un valor de 0,05, lo cual es suficiente para bajar
bastante la frecuencia del balanceo. Se pondré como objetivo alcanzar al menos un valor de wg = 9rad/s.

En la tabla 3.4.3 se muestra la evolucién de los pardametros, tanto del balanceo como del balanceo
holandés para los casos de diseno.

] Crucero I Ascenso | Descenso |
Ky_q, 0 0,0111 0 0,0252 0 0,005
WR 10 9 10 9 9,52 9
wpn | 3.62 | 3.60 | 221 | 223 || 3,68 | 3.72
€on 10724 | 0,727 || 0513 | 0,513 || 0.814 | 0,818

Tabla 3.4.3: Relaciones entre los pardmetros del balanceo para los distintos casos

Con estos resultados, se escoge una ganancia de
K,_q, = 0,0252, que es la que cumple las condi-
ciones para el caso de ascenso. La tabla 3.4.4 mues-
tra los resultados obtenidos en todas las trayecto-
rias.

Tabla 3.4.4: Resultados para la ganancia elegida

| wr | épr | wor |

Crucero | 7,77 | 0,73 3,8
Ascenso 9 0,513 | 2,23
Descenso | 6,93 | 0,83 | 3,98

Para K,,_4, = 0,0252
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3.4.3. Spiral damper

Como ya se comentd, el modo espi-
Root Locus r-d, FB positivo ral, debido a las variables de las que
depende, es un modo extremadamente
lento. Esto puede suponer que podria
darse dentro de la envolvente de vuelo
algin caso en el que este modo se con-
vierta en inestable.

Por ello, aunque la normativa per-
mite que este modo sea inestable den-
tro de ciertos limites, se va a establecer
un sistema que aumente esta frecuencia
para para poder asegurar que esto no
ocurre.

-2f 1 Ya que este modo depende de las
x variables de guinada y balanceo, para
3l : : : : : : conseguir el efecto deseado se utiliza
Real Axis (seconds™") una realimentacién cruzada entre la

velocidad angular de guinada y los

Figura 3.4.3: Diagrama de root locus de r — d, alerones (r—d,) con realimentacién pos-

itiva.

En el diagrama de localizacién de raices de la figura 3.4.3 puede verse que aunque produce el efecto
requerido en el modo espiral, también empeora el modo de corto periodo, por lo que también es necesario
tener en cuenta este modo.

Como ya se ha visto con todos los resultados

Imaginary Axis (seconds")

presentad.os en esta seccion laterzfl dilfe.ccional, el ’ Wep (K =0) ‘ Wap ‘ ¢pR ‘ WDR ‘
Claso de dlse.rgcl) deltasTenso eis el rréas.crltlco Por ser Crucero 0,0916 0.115 0.69 | 3.62
tener un peor comportamiento en todos los modos, |A2cse | 0021 [00392 | 05 [ 2.2

) Descenso 0,105 0,131 | 0,777 | 3,68

Por ello, se establece el limite para esta ganancia
en la que haga que el amortiguamiento del bal-
anceo holandés sea de 0,5 en el caso de ascenso.

Asi en la tabla 3.4.5 pueden verse los resultados
para la ganancia escogida. Como el efecto desea-
do es asegurar que el modo de espiral sea estable, sin mayores requisitos, es suficiente con modificar
ligeramente el polo, que para el caso de ascenso practicamente dobla su frecuencia.

Para K,_4, = —0,0375

Tabla 3.4.5: Resultados para la ganancia elegida

3.5. Comprobaciéon y resultados

Una vez obtenidas todas las ganancias para el sistema de estabilidad aumentada hay que comprobar
que cumplen su funcién en todos los casos y que produce una mejora considerable en la respuesta.

Para comprobar esto, lo que se hace es, mediante una funcién en Matlab, calcular las matrices dindmi-
cas y las funciones de transferencia con feedback para todos los casos dentro de la envolvente de vuelo
planteados en el Anexo B, con estas condiciones se establecen 320 casos, de los cuales 50 son modificados
por no cumplir con las condiciones limite de la planta motora y 1 eliminado por sobrepasar los limites
méaximos del avién, lo que suma un total de 319 casos disponibles para la simulacién.

Para todos ellos se calculan las matrices dindmicas y las funciones de transferencia. De esta manera
se obtienen los polos tanto para el avién en lazo abierto como para el avién con el SAS, a partir de los
cuales se obtienen las frecuencias y amortiguamientos para cada modo. Tras esto se comprueba cuantas
(en caso de que exista alguna) situaciones se dan para cada modo en las que el el polo correspondiente
sea inestable o bien no cumpla los requisitos establecidos.

Esto arroja un total de 51 casos inestables en el modo espiral y 59 fuera de limites para el fugoide con
el avién el lazo abierto, de los cuales, con el SAS se quedan en un tnico caso inestable en el fugoide.

Se trata de un caso de ascenso a una altura de 4000 m a una velocidad de 42,47 ™m/s y una velocidad
ascensional de 4,2™/s y una masa de 1100 kg. En él existe inestabilidad en el fugoide por culpa de un
exceso de ganancia Ky _g,..
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Root Locus V—d.r FB negativo Root Locus V—dT FB negativo
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Figura 3.5.1: Diagramas root locus de V' — dg para el caso inestable

Visto esto, se analiza de nuevo la localizacién de raices para este caso, figura 3.5.1, comprobdandose
que efectivamente este caso es inestable. Por lo tanto es necesario reducir la ganancia, hasta que este
modo en este caso tenga un sobreamortiguamiento de 1,2, lo que deja una Ky _q4, = 0,0576.

Modificando este resultado y ejecutando de nuevo la comprobacién se obtiene que se han corregido
todos los resultados inestables y fuera de limites, quedando finalmente los polos del sistema como se
muestra en la tabla 3.5.1.

Longitudinal
Originales Con SAS
Polo Wn, 13 Polo Wn, 13
—3,94 + 3,39¢ —5,75 4 2,78¢
—3,94 — 3,39 5,20 0,76 —5,75 — 2,78 6,39 0,9
—0,0032 + 0,059¢ —0,044 + 0,033
—0,0032 — 0,059¢ 0,059 1 0,054 —0,044 — 0,033 0,055 1 0,803
Lateral
Originales Con SAS
Polo Wn, 13 Polo Wn, 13
—15,94 15,94 1 —8,59 8,58 1
—0,87 + 3,35¢ —2,50 4 2,62¢
—0,87 — 3,351 3,46 | 0.25 —2,50 4 2,62¢ 3,62 | 0,69
~0,012 0012 | 1 ~0,12 0,12 1

Tabla 3.5.1: Evolucion de los polos en el caso longitudinal

También se incluye la respuesta ante un impulso tanto en un caso longitudinal como en un caso lateral,
en la figura 3.5.2, en las que se puede comprobar que la respuesta mejora considerablemente con el SAS
respecto del caso con mandos fijos.
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Figura 3.5.2: Respuesta ante un impulso en el caso de crucero

3.6. Implementacién en Simulink

Una vez disenada esta parte del sistema es conveniente montarlo en Simulink, con el fin de ir com-
probando que este se ha realizado correctamente, quedando el conjunto como se ve en la figura 3.6.1.

hd
¥

dt w(dtln  dt

-
-

de Pideln  de

4
e
3

da daln  da

»

dr » drin  dr

eIl

Actuadores State Space

SAS

Pitot

Figura 3.6.1: Sistema de estabilidad aumentada en Simulink

Donde en verde aparece el bloque con la dindmica de la aeronave, que contiene los espacios de estados
longitudinal y lateral. En amarillo se ve el bloque de los actuadores, que incluye las funciones de trans-
ferencia de los servos asi como unos limitadores de senal. En azul aparece todo lo correspondiente al lazo
de control del sistema de estabilidad aumentada: las realimentaciones de las sefiales, unos limitadores de
senial que aseguran que este lazo de control no supere el 10% de la potencia de control total y el bloque
SAS y en rojo las funciones de transferencia de los sensores, en este caso unicamente el pitot que ofrece
la lectura de la velocidad. Por tltimo los bloques en blanco se trata de las entradas del sistema, series de
datos generadas en Matlab.
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Figura 3.6.2: Bloque de dinamicas

En la figura 3.6.2 se puede ver el contenido del bloque de las dinamicas del avién. En él se puede
distinguir con claridad el esquema del espacio de estados, solo que las entradas y las salidas se tratan
de forma individual, por lo que se agrupan las entradas y se desagrupan las salidas, recordando que este
modelado funciona en forma matricial. Estas matrices se importan desde una funcién Matlab previamente
ejecutada que genera estas y otras variables necesarias para la simulacién y son implementadas en forma
de ganancias matriciales. Cj,, por otro lado, al contener la variable s es necesario montarla en el propio
Simulink. Por tltimo, X;,, se trata de un vector que introduce perturbaciones en las variables de estado
del sistema para estudiar asi su respuesta.
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Figura 3.6.3: Bloque de actuadores

La figura 3.6.3 muestra el interior del
bloque de actuadores. Todas las lineas (2 »
estdn compuestas por los mismos ele-
mentos. La funcién de transferencia del
actuador y un limitador de senal. Como
va se explico la funcién de transferen-
cia simula la limitaciéon de velocidad de
respuesta del actuador correspondiente
mediante un filtro paso bajo, como se
vio en la seccién 2.6. La limitacion de Figura 3.6.4: Bloque de SAS
senal se establece imponiendo los limites
del actuador, por ejemplo, para todas las superficies de control se optado por imponer un limite de de-
flexién de £20°, que simboliza la posicién mas alta y mas baja del actuador. Para dp por el contrario, los
limites estarian entre 0 (ralenti) y 1 (méxima potencia), pero hay que recordar que se parte de un valor
d7, con lo cual el minimo estard en —d%. y el maximo en 1 — d7.

ay
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Capitulo 3 El Sistema de Estabilidad Aumentada

Por 1ltimo, en la figura 3.6.4 se muestra el contenido del bloque SAS. Este bloque contiene las
ganancias del sistema de estabilidad aumentada para cada uno de los casos descritos en este capitulo.

3.6.1. Simulacién

Para simular el comportamiento de la aeronave es necesario, introducir en el sistema unas pertur-
baciones. Se tratard de perturbaciones momentaneas, de 5° en el angulo de ataque y en el dngulo de
resbalamiento, simulando un golpe de viento, que se prolongaran durante 5 segundos.

Para que se pueda apreciar el efecto del sistema de estabilidad aumentada, se simulara al mismo tiempo
un sistema con el lazo de control y otro sin él, de manera que se obtendran graficas de la respuesta para
el avién por defecto y para el avion con estabilidad aumentada.

Respuesta en angulo de cabeceo Respuesta en angulo de cabeceo Respuesta en angulo de cabeceo
T

2 15 T
Por defecto
Estabilidad aumentada 1

Por defecto
Estabilidad aumentada

Por defecto
Estabilidad aumentada

Angulo de cabeceo (deg)
Angulo de cabeceo (deg)
Angulo de cabeceo (deg)

-25 L L
0

100 20( 00 400 500 0 100 400 500 0 100 400 500

0 3 200 300 200 300
Tiempo (s) Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Crucero (b) Ascenso (c¢) Descenso
Figura 3.6.5: Respuesta de 9

Como representacién del modo longitudinal se elige la respuesta para el &ngulo de cabeceo, en la figura
3.6.5 puede verse esta respuesta para los 3 casos de diseno.

Respuesta en angulo de guinada Respuesta en angulo de guinada 7 Respuesta en angulo de guinada

Por defecto
Estabilidad aumentada 6

Por defecto
Estabilidad aumentada

Por defecto 6
Estabilidad aumentada

=)

w & o

~
Angulo de guinada (deg)

Angulo de guinada (deg)
Angulo de guinada (deg)

0 5 10 15 20 0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Tiempo (s) Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Crucero (b) Ascenso (c) Descenso

Figura 3.6.6: Respuesta de

Para el modo lateral se utiliza la respuesta del dngulo de guinada, cuyas graficas se pueden ver en la
figura 3.6.6.
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Capitulo 4

Sistema de Control de Actitud

El sistema de control de actitud, del inglés attitude control system, y en adelante ACS; se encarga de
colocar y mantener la aeronave en cualquier orientacion en el espacio que se especifique. En los sistemas
de control de vuelo la funcién més comun es la de mantener la orientacién.

Los sistemas de estabilidad aumentada forman lazos internos al sistema de control de actitud, y estos
a su vez forman lazos internos a los sistemas de control de trayectoria.

Estos sistemas son mas complejos que los de estabilidad aumentada, debido a que requieren la reali-
mentacién de variables que no pueden ser controladas directamente.

Las variables a controlar son el angulo de cabeceo y el angulo de balanceo, ya que el tratamiento del
angulo de guinada se corresponde mas con el control de trayectoria.

4.1. Esquema general

Para trabajar en el disefio de este sistema se utilizard como base para calcular las funciones de
transferencia el diagrama de flujo de la figura 4.1.1.

y y' u u
== ) +{Kacs|—¢_)—~{servof— B —¢ L= cC

KSAS

KAfb

Figura 4.1.1: Esquema del ACS

Donde:

= Ka,,: Es la matriz de realimentaciones. Se trataré inicialmente de una matriz 0 cuadrada, en la que
se irdn sustituyendo elementos por 1 para asi “activar” una realimentacion a la hora de calcular las
funciones de transferencia. Por ejemplo, en el modo longitudinal para activar la realimentacién de
¥ se colocard un 1 en el elemento (2,2). En el caso de que se quisiese introducir una dindmica de los
sensores se harfa también en esta matriz, pero se estan utilizando para todos los casos ganancias de
Ksensor =1

= Kcs: Es la matriz de control del ACS. Incluye los elementos de control del ACS, que calculan a
partir de la diferencia de la sefial comandada y de la realimentada, las sefiales de control comandadas.
En ella las columnas representan las variables de salida del espacio de estados y las filas las variables
de control.
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Capitulo 4 Sistema de Control de Actitud

De nuevo es necesario transformar este diagrama de flujo una matriz de funciones de transferencia. Para
ello se parte del sistema de ecuaciones (4.1.1) y se hace de la forma que sigue:

Y =ye+Kapy

ue. = Kacsy'

u=1u.— Kgasy (4.1.1)
xs = Ax + B-servo-u

y=Cx

u=Kacsye — KacsKa;y — Ksasy
xs = Ax + Bservo (KAcsyc — KacsKauy — KSASZ/)
xs — Ax = BservoK acsye — (BservoKAcsKAfb + BservoKSAs) Cux
[sI — A+ (BservoKacsKa,, + BservoKgas) C| & = BservoK acsye

L [SI — A+ (BservoKAcsKAfb + BservngAs) C’] -t BservoK scs
Ye
Y

Ye

=C [s[ — A+ (BservoKACSKAfb + BservngAS) C] -1 BservoK acs (4.1.2)

Como resultado de la ecuacién (4.1.2) se obtiene la matriz de funciones de transferencia del sistema,
en la cual las columnas simbolizan las entradas del sistema (y.) y las filas las salidas (y).

4.2. Sistema de control de cabeceo

Los sistemas de control de cabeceo representan en este lazo al modo longitudinal y utilizan el timén de
profundidad como control a través de una realimentacién del angulo de cabeceo. Este sistema se compone
de un control proporcional-integral y un prefiltro, cuyo diseno se explica a continuacion.

4.2.1. Proporcional

Se empezara asignado un valor al control proporcional. Un control proporcional es simplemente una
ganancia que multiplica a la senal en cuestién. En la figura 4.2.1 se pueden ver los diagramas de loca-
lizacién de raices para el control del angulo de cabeceo con ganancia negativa, ya que una positiva vuelve
rapidamente inestable el fugoide. Esto no implica que el control se realice con realimentacién positiva
como se hacia con el SAS, sino que es debido al signo de las derivadas de control, ya que la ganancia
negativa se introduce en el bloque del Kacs y noen Ku,,.
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Root Locus Root Locus
15F ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ - ; ; ; ; ; ; ; ;
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1ot -
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-6 -5 -4 -3 -2 -1 0 -0.08 -0.07 -0.06 -0.05 -0.04 -0.03 -0.02 -0.01
Real Axis (seconds") Real Axis (seconds“)
(a) Diagrama completo (b) Ampliacién del entorno del fugoide

Figura 4.2.1: Diagramas de localizaciéon de raices para el control de ¥ (ganancias negativas)

Para obtener una respuesta adecuada seria necesario que el modo de fugoide quedase fuertemente
amortiguado, pero una frecuencia demasiado alta podria llegar a desestabilizarlo en alguno de los casos.
Ademads, una frecuencia demasiado alta podria introducir oscilaciones indeseadas del corto periodo.

Es por ello que se escoge una ganancia de K, = —0,173. En la figura 4.2.2 pueden verse las respuestas
para los 3 casos de diseno. En ellas se puede comprobar un efecto que no se desea en absoluto, la respuesta
no alcanza, una vez estabilizada, un valor de 1, que es con el que trabaja la funcién step de Matlab para
representar respuestas con excitaciones tipo escalon. Este defecto se conoce como error estatico.

Step Response Step Response Step Response

Amplitude
Amplitude
&

Amplitude

20 30 40 50 60 o 50 100 150

50 100 150 200 0
Time (seconds) Time (seconds) Time (seconds)

N
o

(a) Crucero (b) Ascenso (c) Descenso

Figura 4.2.2: Respuestas de los casos de diseno para K = —0,173

Este error estatico se reduce a medida que se aumenta la ganancia, pero se estarian introduciendo
los efectos no deseados que se han comentado. Esto es por lo que se elige el valor de K, = —0,173, que
proporciona un fuerte amortiguamiento del fugoide (al menos 0,9 en el peor de los casos, el de ascenso)
sin reducir en exceso el amortiguamiento en corto periodo y un error estatico inferior al 70 % en los casos
de crucero y descenso, que sera solventado introduciendo un término integral en el controlador.

4.2.2. Integral

El término integral del controlador se introduce tal como se recomienda en la bibliografia [1] como
un método para reducir el error estatico. El efecto que produce este término en la respuesta es el de
aumentar la ganancia a bajas frecuencias. Esto implica que si ante una excitacion existe un error, la senal
para corregirlo aumentara mas cuanto mas se prolongue en el tiempo.

El resultado que produce puede verse en la figura 4.2.3 para los tres casos de disefio con distintos
valores de este término integral:
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N Respuesta para los integrales en ascenso I g
Respuesta para los integrales en crucero puesta p: 9 Respuesta para los integrales en descenso

—__ K0
_ K=0.05

K=0.1 [
— K=02
_ K=03 |
— K=04

13 N —

_ K=005
K=0.1
K|:0 2

Amplitude
Amplitude
Amplitude

0.9

0.8 Hi

0 20 40 60 80 100 5 10 15 20 25 30 35 40 10 20 30 40 50 60
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(a) Crucero (b) Ascenso (c) Descenso

Figura 4.2.3: Respuesta en los casos de diseno para el control integral de cabeceo

La conclusién que se puede extraer de las figuras es que a medida que se aumenta el valor del ter-
mino integral el error estatico queda compensado con mayor rapidez, pero a cambio se ve aumentada la
sobreoscilacién. Es por este motivo que se hace necesario establecer como solucién de compromiso el uso
de un K;, = 0,2 e introducir un método para reducir esta sobreoscilacién. La ley de control quedaria tal
como se ve en la ecuacién (4.2.1):

A9

(56 == —0,173(A19 + 0,2?) (421)

4.2.3. Prefiltro

El prefiltro es un elemento que se introduce
para modificar la senal comandada, consiguiendo Bode Diagram
que esta sufra un transitorio. De esta manera que ‘ ‘ ‘ ‘ ]
se evita la introduccién de senales bruscas que dis-

o
T

0 — |

paren la sobreoscilacién. S ol I ]

Esto se consigue anadiendo filtros de lag y pa- 8 ool SN |

so bajo. Un filtro de lag se corresponde con la & sol o |
g

ecuacion (4.2.2) cuando wy > ws.

|
I
o
T
L

s
14+ — 0 e
w
TF = —=L (422) |
1+ — 8
w2 9 -180F .
La funcién de transferencia de un filtro paso &£
. ., -270 1 4
bajo se corresponde con la ecuacion (4.2.3), donde -
we es la llamada frecuencia de corte. -360 1(; S 1(; . 1(‘)0 15‘ -
1 Frequency (rad/s)
TF = —— 4.2.
1+ S (4.2.3) Figura 4.2.4: Diagrama bode del control de cabeceo
We

Examinando el diagrama bode de la figura 4.2.4, que representa la respuesta en frecuencia al control
de cabeceo con y sin prefiltro, se puede ver en el diagrama del control PI (azul) que existe un ligero
repunte en la ganancia para frecuencias entre 0,1 y 0,27ed/s. Esto es lo que produce la sobreoscilacion.
Por tanto, se asigna a w; = 0,27ed/s y ws = 0,17ad/s. Por otra parte, en el filtro paso bajo, se asigna una
we = 10rad/s. Con lo cual, la funcién de transferencia del prefiltro queda como la ecuacién (4.2.4), lo que
deja el diagrama bode verde de la figura 4.2.4.

(1+ 5s)
(14+10s) (1+0,1s)

(4.2.4)
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De forma que las respuestas en los casos de diseno con y sin prefiltro quedan como se ve en la figura
4.2.5.

Respuesta del control de cabeceo en crucero Respuesta del control de cabeceo en ascenso Respuesta del control de cabeceo en descenso

|
Pl+prefiltro Pl+prefiltro Pl+prefiltro

s s
§ 0.8 3 os8 k]

< 0.6 0.6
0.4 0.4
0.2 0.2
0 0

0 5 10 15 20 25 30 35 40 0 10 20 30 40 50 60 0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Time (seconds) Time (seconds) Time (seconds)
(a) Crucero (b) Ascenso (c) Descenso

Figura 4.2.5: Respuestas al control de cabeceo con prefiltro

4.3. Sistema de control de balanceo

Dado que el control de dngulo de guinada se considera parte del control de trayectoria y no del control
de actitud, lo tinico que se incluye en este lazo de control en el modo lateral es el control del angulo
de balanceo, que para aeronaves que funcionan a velocidades bajas y medias, como es el caso, se realiza
mediante la deflexién de los alerones a través de la realimentacion del d&ngulo de balanceo.

4.3.1. Proporcional-derivativo

Para escoger una ganancia adecuada para este control se utiliza la herramienta sisotool. De nuevo
para este caso la ganancia utilizada tiene que ser negativa, al igual que ocurria con el control de cabeceo,
la ganancia positiva hace que aparezca inestabilidad. Esto nos deja con los diagramas de la figura 4.3.1a.
Como se puede ver, una ganancia demasiado alta puede desestabilizar el modo de balanceo holandés.

Root Locus Editor for Open Loop 1 (OL1) Open-Loop Bode Editor for Open Loop 1 (OL1) Root Locus Editor for Open Loop 1 (OL1) Open-Loop Bode Editor for Open Loop 1 (OL1)
T T 60 T T 60

60 : : 30 :
40 2
20
20
40t 0 20t
-20 0
-40 -20
20 0 10
-40
-80/G.M.: 8.56 dB G.M.: Inf
_100| Freq: 18.1 rad/s -60 [ Freq: Inf
O—————=x @ Stable loop ot VS ¥ Y Stable loop
-120 -80
0 0
-45
20t —10t _45
-90
-135 -90
—40t 1 180 —20+
-135
—225/P.M.: 28.7 deg P.M.: 66.9 deg
Freq: 10.7 rad/s Freq: 14.8 rad/s
—60 L L L I -270 -30 L L -180
-80 -60 -40 -20 0 20 10° 240 -30 -20 10°
Real Axis Frequency (rad/s) Real Axis Frequency (rad/s)
(a) Puramente proporcional (b) Con compensador de avance de fase

Figura 4.3.1: Anélisis mediante la herramienta sisotool
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Con el fin de evitar esta oscilacién se introduce
lo que se conoce como un compensador de avance
de fase, que es un termino diferencial en el contro-
lador, siendo la ley de control como se muestra en
la ecuacién (4.3.1). Este termino diferencial intro-
duce un cero en el sistema. Dado que los polos del
modo de balanceo se encuentran alrededor de -8,
se va a hacer que este cero se coloque en -10, por
lo que T; = 0,1, dejando los diagramas de la figura
4.3.1b.

b0 = K (Ap + TyA¢) (4.3.1)

Gracias a este compensador de avance de fase
es posible establecer una ganancia suficientemente
alta como para que la respuesta sea rapida y el
error estatico, que para bajas ganancias es grande,
como ocurria en el control de cabeceo, sea bastante
reducido, sin tener por ello una oscilacién del modo

Amplitude

Respuesta control de balanceo

1.5 T

T
Proporcional puro
Compensador de avance de fase,

0.5} |

0 . .
0 0.5 1 15 2
Time (seconds)

25

Figura 4.3.2: Respuesta del sistema ante un escalén

de balanceo holandés. Se escoge una ganancia de K, = —3,41, que proporciona resultados aceptables den
todos los casos de disefio y la respuesta en crucero que se puede ver en la figura 4.3.2, en la que la gréafica
azul es la respuesta del sistema con la misma ganancia pero sin utilizar el compensador de avance de fase.

4.3.2.

A pesar de que el poder utilizar una ganancia
elevada disminuye considerablemente el error es-
tatico, este sigue existiendo. Por lo tanto se toma
la decisiéon en introducir en el controlador un tér-
mino integral que lo reduzca. Al introducir este
termino se tendria para el control del balanceo lo
que se conoce como un controlador PID, el cual
responde a la ecuacién (4.3.2).

Integral

b, = KpAd+ Kd@

S+ K / Addt  (4.3.2)

Para mas comodidad se trabaja con la ecuaciéon
(4.3.3), en la que ya se ha obtuvieron los términos
K, y T; en la seccién 4.3.1.

b, = K, (AqS + TyAp + Tff) (4.3.3)

Para escoger un valor para T; se representan
las respuestas con distintos valores para el mismo,

Respuesta ante un escalon en balanceo
T T T T T
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Figura 4.3.3: Respuesta del balanceo para distintos
T;

como se puede ver en la figura (4.3.2), para el caso de crucero. Se puede ver que cuando el valor de T;
se aproxima o supera al de Ty el overshoot aumenta, existiendo después un tiempo para que la senal
vuelva al punto comandado. Por ello se escoge un valor de T; = 0,04, quedando la ley de control como la

ecuacién (4.3.4):

. A
5, = —3,41 (A¢ +0,1A6¢ + 0,048"5)

(4.3.4)
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4.3.3. Movimiento de cabeceo no deseado.

En el capitulo 2 se explic6 como se linealizaba y se desacoplaba el problema del movimiento de la
aeronave en 2 modos, el longitudinal y el lateral-direccional. Esta es una aproximacién razonable para
el nivel de precisién requerido en el disefio, pero no del todo correcta. Ambos modos estan acoplados,
ya que se trata de un mismo sistema. En un giro estacionario se demuestra que se produce un giro en
cabeceo también estacionario, como indica la ecuacién (4.3.5).

qs = Ui tan ¢ sin ¢ = rsin ¢ (4.3.5)
0

Es necesario establecer una retroalimentacion proporcional a esta g que se oponga a la senial generada
por el sistema de control de cabeceo, de lo contrario esto podria afectar al rendimiento de los sistemas de
control de actitud. Por tanto se realimentara de forma cruzada una senal del estilo de la ecuacién (4.3.6):

de = —ks g7 sin ¢ (4.3.6)

Por desgracia, como hasta ahora se esta trabajando con un problema desacoplado, no se podra evaluar
ni simular la respuesta para este pardametro. Esta tarea se realizard una vez se introduzca el sistema en
el simulador, en el capitulo 6.

4.3.4. Interconexién timoén-alerones

El overshoot que se aprecia en la respuesta de
la figura 4.3.3 es en parte debido al modo de bal-  dr da'
anceo holandés y el término Njs,, que hacen que al Dindmicas |_Y
deflectar los alez’ones se produzca un momento de _dr Actuadores | g avion —D
guifiada. Con el fin de minimizar este problema se
introduce una alimentacién cruzada de la senal de K]
comando de los alerones al timén. Esto se conoce AR
como interconexién timén-alerones (ARI), y lleva Figura 4.3.4: Esquema ARI
a cabo de la manera que se muestra en la figura
4.3.4.

El método seguido para implementar esto en el calculo de las funciones de transferencia, ecuacién
(4.1.2), pasa por utilizar la matriz servoj.:, que se modifica tal como se indica en la ecuacién (4.3.7):

d/a _ TFser'uo 0 da — d/a _ TFservo 0 da
d; B 0 TFser'Uo dr d;« B KARITFservo TFservo dr

(1.3.7)

Lo que deja el sistema de ecuaciones (4.3.8):

d:;, = TFservoda

, , (4.3.8)
dr =TFservodr + KARIda

De esta manera es posible generar respuestas para distintos valores de esta ganancia, figura 4.3.5, y
escoger una ganancia K 4ry = 0,3, ya que valores mayores aumentan el sobredisparo en la respuesta.

Descenso

Crucero Ascenso

Amplitude
Amplitude
Amplitude
°
&

0 02 0.4 06 08 1 0 05 1 15 2 25 3 0
Time (seconds) Time (seconds) Time (seconds)

(a) Crucero (b) Ascenso (c) Descenso

Figura 4.3.5: Respuesta de los casos de diseno para distintos valores del K gy
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4.4. Implementacion en Simulink

Una vez disenado el lazo de control se procede a montarlo el Simulink, con lo que se tiene un sistema
como el de la figura 4.4.1.

i v

Prefiltro ACS

drIn dr

fie
Contralador ACS
rec

FActuadores State Space

Pitot

FB ACS

Figura 4.4.1: Sistema de control de actitud en Simulink

Donde se pueden apreciar ademés de los blo-
ques que ya componian el sistema de estabilidad

aumentada, figura 3.6.1, en naranja, todos los com- . o
ponentes del sistema de control de actitud. Como %2 = r1;}1.32(%1
el bloque de retroalimentacion del sistema de con-

trol de actitud, el bloque del prefiltro y el de los .

elementos de control, que se comentaran a con- L HL » 1)

tinuacion. Ademés de estos, se resalta también en
naranja, en el interior del lazo del SAS, el elemen-
to de alimentacion cruzada entre los alerones y el

(a) Bloque FB ACS

P S+l 1
timoén. > el — (D
A t .. li ior de los bl theta 10s+1 0.1s+1 thetal
continuacion se muestra el interior de los blo- Lag filter Low-Pass Filter

ques relacionados con el ACS. Empezando por la
figura 4.4.2a, donde se ve aprecia el contenido del
bloque de retroalimentaciéon del control de acti- D DO =
tud, son 2 ganancias de valor unitario como ya  theta étheta_ w
se comentd, porque se ignora la dindmica de los
sensores, considerando que para ambos casos se
comportan como una ganancia de 1.
La figura 4.4.2b muestra el interior del bloque
de prefiltro, compuesto por las funciones de trans-
ferencia comentadas en el apartado correspondi-
entes para.el control de cabeceo. ' e
Por dltimo, en la figura 4.4.2¢ se puede apreciar fi R da
el contenido del bloque con los elementos de con-
trol del ACS, para el control del dngulo de cabeceo
el elemento proporcional junto al integral, y para

el de balanceo el control proporcional, integral y Figura 4.4.2: Bloques del ACS
derivativo.

(b) Bloque Prefiltro ACS

kfi_dall Derivative

(c) Bloque Controlador ACS
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4.4.1. Simulacién

Al igual que ocurria con el SAS, para simular este sistema es preciso generar primero unas entradas.
En este caso se introducird una sefial de comando de 10° tanto en cabeceo como en balanceo.
Para el control de cabeceo, se presentan, para los casos de diseno, la comparacién de las respuestas

con los controles proporcional, proporcional mas integral y proporcional mas integral con prefiltro en la
figura 4.4.3:

Respuesta del control de cabeceo Respuesta del control de cabeceo
. . . ; . . Respuesta del control de cabeceo 12 - - . ; -

12} j . j ' N\ —
[ , A PI
| i I\ PlsPrefiltro |
| ; - Pl+Prefiltro i [
4P

leg)
[
{
{
{
{
l

Angulo de cabeceo (deg)
©

Angulo de cabeceo (deg)
Angulo de cabeceo (d
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Figura 4.4.3: Respuesta del control de cabeceo

Para el control de balanceo en las graficas de la figura 4.4.4 se puede ver las respuestas con los controles
proporcional, proporcional mas derivativo, el controlador PID y el PID mas el elemento de alimentacién
cruzada.
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Figura 4.4.4: Respuesta del control de balanceo
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Sistema de Control de Trayectoria

Para controlar un avién convencional, el piloto ordena, a través de las superficies de mando, unas
velocidades de rotacion en los 3 ejes. Unicamente existe un método directo de control para la traslacion,
el control de la velocidad respecto al aire, que se lleva a cabo regulando la traccién del motor. El resto
de traslaciones se controlan mediante la variacién de los dngulos en estos 3 ejes, gracias al control de las
respectivas velocidades de rotacién producidas por las superficies de control.

Es por esto que los sistemas de control de trayectoria, del inglés path control system (PCS), requieren
el uso como lazo interno de un sistema de control de actitud.

Por tanto es compresible que el control de estos angulos de actitud es la funcién propia del sistema
de control de vuelo, mientras que el control de la trayectoria a seguir es una funcién propia del sistema
de guiado, el cual no es objeto de este proyecto.

5.1. Esquema general

En el caso de este control, al tratarse del lazo mas externo cada sistema tiene sus peculiaridades y por
tanto se incluird en cada apartado el esquema especifico del subsistema individual en cuestién. Aun asi es
posible establecer un esquema general y un método para calcular las funciones de transferencia y poder
de esta manera tener en cuenta la influencia que un modo pueda tener sobre otro. Asi pues el esquema
general seria similar al mostrado en la figura 5.1.1.

YO koes 2 PREP +O—JKaca] O e L

Ksas
Kato
Kpro

Figura 5.1.1: Esquema del PCS

Donde:

= Dinamicas Avion: Incluiria el diagrama del espacio de estados, que se ha resumido en este bloque
para ahorrar espacio, pero sus funciones de transferencia serian las mismas de apartados anteriores.

= PRE: Es la matriz que contiene la funcién de transferencia de los prefiltros del ACS. Se tratara de
una matriz identidad en la que las funciones de transferencia de los prefiltros sustituiran al termino
correspondiente, por ejemplo, el prefiltro del dngulo de cabeceo en la posicién (3,3) de la matriz
PRE,,,.

» Kp,;,: Es la matriz de realimentaciones. Al igual que para el ACS se tratard inicialmente de una
matriz 0 cuadrada, en la que se irdn sustituyendo elementos de la diagonal por 1 o por la funcién de
transferencia del sensor correspondiente, para asi “activar” una realimentacién a la hora de calcular
las funciones de transferencia.
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= Kpcg: Es la matriz de control del PCS. Incluye los elementos de control del PCS, que calculan a
partir de la diferencia de la sefial comandada y de la realimentada, las senales que enviar al ACS.
En ella las columnas representan las variables de salidas y las filas las entradas.

Para calcular la matriz de funciones de transferencia se parte del sistema de ecuaciones (5.1.1):

y’ =Yc — Kbey

y” = KPCSPREy'

ue = Kacs (¥ — Ka;y) (5.1.1)
u=1u.— Ksasy

xs = Ax + B-servo-u

y=Czx

u=Kacs (KpcsPRE (y. — Kp;,y) — Ka,,) — Ksasy

rs = Ax + Bservo (KACS (KPCSPRE (yc - Kpfby) - KAfby) — KSASy)

xs = Ax + BservoK scs KpcsPREy. — Bservo (KACSKPCSPREKpfb + KacsKa,, + KSAS) Cx
[SI — A + Bservo (KACSKPCSPREKbe + KACSKAfb + KSAS) C] x = BservoKacsKpcsPREY,

% = [SI — A+ Bservo (KAcstCSpREKpfb + KACSKAf;, + KSAS) C] ! BservoK scs KpcsPRE

Y =C [SI — A + Bservo (KACSKPCSPREKbe + KACSKAfb + KSAS) C] ! BservoK pocs KpcsPRE

yc
(5.1.2)
Como resultado se obtiene la ecuacién (5.1.2), con la que calcular las funciones de transferencia.

5.2. Longitudinal

5.2.1. Sistema de control de velocidad de ascenso

Es necesario establecer un sistema que sea capaz de regular la altitud. Como se ha comentado, no es
posible tener control directo sobre este parametro, sino que se regulara mediante la velocidad ascensional,
h, la cual depende del angulo de trayectoria, v, el cual si se asume que el dngulo de ataque a < 1, se
puede aceptar la aproximaciéon de que h es proporcional a ¢ y por tanto ser controlada mediante sistema
de control del cabeceo.

Por tanto es posible controlar la altitud mediante el control de su derivada respecto al tiempo. Los
pilotos automaticos convencionales funcionan de esta manera, estableciendo una velocidad ascensional
determinada hasta que se llega a la altitud deseada, en la que se impondria una h = 0, encargandose de
esto 1dltimo el sistema de guiado. Esto ademés tiene la ventaja de poder imponer el limite de la méxima
ROC (Rate Of Climb) que indican las especificaciones de la aeronave.

En cualquier caso el control se llevard a cabo mediante deflexiones del timén de profundidad, por
lo que, contando con los lazos internos de los sistemas disefiados anteriormente, el esquema del con-
trol de velocidad ascensional queda como se muestra en la figura 5.2.1, donde se pueden ver los lazos
correspondientes al SAS y al ACS.
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4 . h
h ' 9. 9 de. ~de de'| Dinadmicas 9
] imices [T

quas

Figura 5.2.1: Esquema del control de altitud

En la figura 5.2.1 también se puede ver que en el lazo de realimentacién de h, en el que aparece el
bloque para el sensor. Como se habia comentado, se han estado ignorando las funciones de transferencia de
los sensores, debido principalmente a que los utilizados hasta ahora serian fundamentalmente giréscopos y
podian considerarse de lectura instantdnea por tener un mayor ancho de banda. Pero en este caso se trata
de un sensor barométrico, con lo cual se le asignara como funcién de transferencia un filtro paso-bajo con
we = 10rad/s al igual que se hacia en la seccién 3.3.2 con el tubo pitot. Por lo tanto se utiliza la funcién
de transferencia de la ecuacién (5.2.1).

TFsensor = %0’15 (521)

Hay que destacar que en este caso los componentes del prefiltro del sistema de control de cabeceo se
van a comportar como elementos integrales y diferenciales del control de altitud.

Para obtener unas funciones de transferencia con las que trabajar se parte de la matriz calculada
mediante la ecuacién (4.1.2) para el modo longitudinal, a la que se multiplica por la matriz PRE indicada
en la seccion anterior. De esta forma se tiene la matriz de funciones de transferencia del control de actitud
con prefiltro.

Root Locus Editor for Open Loop 1 (OL1) Open-Loop Bode Editor for Open Loop 1 (OL1) Root Locus Editor for Open Loop 1 (OL1) Open-Loop Bode Editor for Open Loop 1 (OL1)
T T T 20 g T T 100 4

T T T
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-100
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Stable loop
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-150
360

360 270
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180
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90
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o

0} P.M.: 75.4 deg P.M.: 55.2 deg
] Freq: 0.843 rad/s Freq: 0.892 rad/s
I i I I 90 I i I I 90
-10 0 10 20 10° -10 0 10 20 10°
Real Axis Frequency (rad/s) Real Axis Frequency (rad/s)
(a) Control proporcional (b) Proporcional mas integral

Figura 5.2.2: Analisis de el control de altitud mediante la herramienta sisotool

De la matriz resultante matriz interesa, para este caso, la funcién de transferencia con entrada o y
salida h (en la posicién 7,3) que se analiza mediante la herramienta sisotool de Matlab introduciendo los
datos anteriormente para la realimentacion, la funcién T Fiensor, y Obteniendo los resultados de la figura
5.2.2a.
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Figura 5.2.3: Respuestas ante un escalon en la velocidad vertical

Con un control puramente el proporcional es dificil encontrar un valor para el cual se produzca una
buena respuesta y que elimine el error estatico. Es por esto que se le afiade un control integral con un
T; = 0,3. Con lo que se tienen los diagramas de la figura 5.2.2b. Esto permite ajustar una ganancia de
0,066, obteniéndose asi, en crucero, las respuestas de la figura 5.2.3. Queda, por tanto, la ley de control
del sistema como la ecuacién 5.2.2.

0,3 . 1 .
D — 14+ == he— | —— | h 2.2
‘ 0’066( - s>< : <1+o,13> > (5:22)

5.2.2. Sistema de control de velocidad

El control de la velocidad es esencial para el correcto control de la trayectoria de la aeronave. La
velocidad se controla mediante la cantidad de traccion, que se regula mediante la posiciéon de palanca
del motor. Aunque estas relaciones no son lineales, se asume que asi lo son, por lo que la traccién serd
linealmente dependiente de dr.

El sistema de control de velocidad utilizado serd como el de la figura 5.2.4. Donde se puede ver
que, ademas del lazo correspondiente al SAS para el amortiguamiento del fugoide descrito en la seccién
3.3.2, el sistema estd compuesto de 2 lazos, uno que realimenta la velocidad y otro para la aceleracion,
proporcionadas por un pitot y un acelerémetro respectivamente. El acelerémetro con una funciéon de
transferencia de Ky, = 1y el pitot con la que ya se utilizé en el SAS, ecuacién (3.3.1).

v

V. V! drc ~ 97 [servo dr| Dindmicas -
K —>< — .
M motor avion \Y;
KVsas
Vel
Acel

Figura 5.2.4: Esquema control de velocidad
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Para estudiar este sistema se utiliza como realimentacién la funcién de transferencia para ambos
sensores, ecuacion (5.2.3), en la realimentacién. También serd necesario introducir en la matriz K 4¢g,,, un
1 en la posicién correspondiente a la relacién de V' con dr para el calculo de las funciones de transferencia.

1

TF=s+4— 5.2.3
St 1501 (5:23)
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Figura 5.2.5: Analisis del control de velocidad mediante la herramienta sisotool

Teniendo en cuenta estos factores se genera la
matriz de funciones de transferencia y se analiza
mediante la herramienta sisotool la de la posicién 1.4 ‘ ‘
(1,1), correspondiente a la realimentacién de la ve-
locidad. Con lo que se obtiene el diagrama de la
figura 5.2.5a, en el que se puede ver gracias al di- il
agrama de root locus que por mucho que se incre-
mente la ganancia, la respuesta apenas varia. El
mayor efecto que se puede observar es la existen-
cia del error estatico a bajas ganancias. Esto impli-
ca que podrian utilizarse ganancias muy grandes 04t
y aun asi no se apreciaria ninguna variaciéon en
la respuesta mediante el andlisis de las funciones

Step Response

0.8

Amplitude

0.2

de transferencia. Sin embargo, en el sistema real, 0 ) ) ‘ ) )

una ganancia demasiado alta podria producir una ’ 1  Tmelecondy ’ ’
saturacion de los mandos, teniendo en cuenta que

para la palanca de gases los valores méximo y min- Figura 5.2.6: Respuesta del control de velocidad

imo estan condicionados por el valor necesario de
o1 para mantener las condiciones de vuelo estable,
esto puede producirse con mayor facilidad, modi-
ficandose la respuesta del sistema.

Este es el motivo por el que cualquier decision acerca de este sistema sera provisional y queda pendiente
del anélisis mediante Simulink que permita obtener unos resultados mas realistas.

Asi pues, como la bibliografia recomienda introducir un término integral para evitar el error estatico.
Se escoge un 1;, = 0,2. Con lo que se consigue modificar los diagramas a los de la figura 5.2.5b. Con
esta variaciéon se puede ajustar la ganancia del sistema hasta tener un K, = 0,6. Lo que produce una
respuesta en crucero como la que se puede ver en la figura 5.2.6. Las respuestas son muy similares tanto
en descenso como en ascenso, razén por la cual no se incluyen figuras de las mismas.
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La ley de para este control queda por el momento como la de la ecuacién (5.2.4), pendiente de su
verificacién mediante Simulink:

0,2 1

5.3. Lateral-Direccional

5.3.1. Sistema de control de direccién

El sistema de control de direccion se encarga de orientar el avion en la direccién deseada. Estos
sistemas funcionan bajo la hipotesis de que los giros se hacen de forma coordinada, con un angulo de
resbalamiento nulo o muy pequefio. Bajo este supuesto, se puede llegar a la aproximacién de la ecuacién
(5.3.1):

zp:/%%)dt (5.3.1)

Es entonces posible controlar el giro de la aeronave mediante el angulo de alabeo y por tanto mediante
la deflexién de los alerones, introduciendo un sistema como el que se muestra en la figura 5.3.1.

v
Yo ~Y —— b ~ ¢ ~—dac ~da da'| Dinamicas i
=t Ky [ Ky [k )—=servo avion (Ip>>
K
Ngsas

Figura 5.3.1: Esquema control de direccion

Asi pues, gracias a la herramienta sisotool se
puede analizar la realimentacién del angulo de Root Locus Editor for Open Loop 1 (OL1)
guinada respecto del angulo de balanceo para el i ‘ ‘ ‘ ‘ ]
cual existe un control en el sistema de control de al |
actitud.

El diagrama de locallizacién de raices de la 2f
figura 5.3.2, que corresponde con el elemento (3,2)
de la matriz de funciones de transferencia para las
condiciones de crucero. Se aprecia en él que con-
forme se aumenta esta ganancia se va a perjudicar
al comportamiento en balanceo holandés del aviéon 1f
pudiendo llegar a hacerlo inestable.

De esta forma se escoge una ganancia de Ky =
0,61 que proporciona las respuestas para los ca-
sos de disefio que se muestran en la figura 5.3.3.
Puede apreciarse en las graficas correspondientes 10 s i 4 2 0 2
al crucero y al ascenso que existe una pequefia Feal As
oscilacién en el crecimiento de la respuesta. Es-  Figura 5.3.2: Anélisis mediante sisotool para el con-
to es debido a que se modifica el modo de bal- tyol de direccién
ance holandés, motivo por el cual no se utiliza una
ganancia mayor. En cuanto a la respuesta en de-
scenso, se puede ver que existen vértices bruscos, cuya causa es un defecto en la generacion de las graficas
en Matlab, que no obtiene suficientes puntos. pero aun asi pueden intuirse los resultados de la respuesta.

Imag Axis
=)

_3F _
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Figura 5.3.3: Respuestas del control de direccién

No obstante, el manual de operaciéon de la aeronave indica que no deberian alcanzarse angulos de
balanceo mayores de 60°, lo cual podria ocurrir si se ordena un cambio de rumbo demasiado grande, por
lo cual es recomendable evaluar este control en Simulink.

5.3.2. Sistema de control de rumbo

Como se mostro en la figura 2.2.4, no es lo mismo hablar de direccién (orientacién de la aeronave o
angulo de guifiada), que hablar de rumbo. El rumbo viene dado por la ecuacién (5.3.2).

p=1+p (5.3.2)

El sistema de control de direccién asume que el dngulo de resbalamiento es nulo, hipétesis que puede
tomarse por correcta si el uso del timén estd envuelto en el control de direccién (sistema ARI) o si existe
suficiente supresién del resbalamiento por parte del yaw damper. Estos sistemas pueden actuar como un
control de rumbo bésico.

No obstante pueden existir problemas de control si se asume esta aproximacién. Es por esto por lo
que se incluye un sistema de control de rumbo como el que se muestra en la figura 5.3.4.

D_’KARI
B
0 0} r d d.'| Dindmicas ~

D_.{C — Ky o> ( > servo|—» aVién v

K |

Figura 5.3.4: Esquema del control de rumbo

Para simular este sistema se deberia realimentar el &ngulo de rumbo sobre la velocidad de guinada,
que interacttia con la deflexién del timén, por lo que en K 4¢s,,, e coloca un 1 en la posicién que relaciona
r con d,. Pero existe un problema, no se tiene el angulo de rumbo entre las variables de salida, por lo que
habria que sumar las funciones de transferencia para el dngulo de resbalamiento, la posicién (1,5) de la
matriz de funciones, y para el dngulo de guifiada, la posicién (3,5), como se ve en la ecuacién (5.3.3):

v, B_vHB_¢
r

r r T

(5.3.3)
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Figura 5.3.5: Analisis mediante sisotool para el control de rumbo

De esta forma se obtienen los diagramas de localizacion de raices de la figura 5.3.5 para ganancias
negativas, que de nuevo son necesarias para el funcionamiento del modo. Un primer vistazo a los diagramas
revela que existe una gran diferencia entre el modo de ascenso y el de crucero (o el de descenso cuyo
diagrama es similar), en ambos se desestabiliza el modo de balanceo holandés, pero en el caso de ascenso
muchisimo menos sensible, siendo necesarias ganancias del orden de 103.

En el sistema real el dngulo de rumbo seria dificil de medir, ya que los sensores para el dngulo de
resbalamiento no son muy precisos y el propio rumbo deberia medirse de forma diferencial mediante GPS.
También seria dificil de calcular para la trayectoria comandada, ya que exceptuando las maniobras, el
resbalamiento se debera a vientos laterales que posiblemente no puedan ser previstos. Por estos motivos,
el sistema se utilizard como un método para mejorar la respuesta del control de direccién, por lo tanto
no se da importancia a que exista un error estatico. Se impone asi una ganancia de K, = —0,5, que
proporciona los resultados de la figura 5.3.6.
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Figura 5.3.6: Respuestas del control de rumbo
No obstante, ya se ha comentado que este control va a trabajar como un apoyo al control de direccion,

por lo que estas respuestas no son reales y el sistema quedard pendiente de la un andlisis mediante
Simulink con el cual se podra ajustar la ganancia.
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5.4. Implementacion en Simulink

De nuevo, una vez diseiado el sistema, se monta en Simulink, quedando el modelo como se muestra
en la figura 5.4.1:

We ’ ‘
o
- ' + Prefiltro ACS f}
L Controlador ACS
Controlador LS
B

FB ACS

.:

FE PCS

Figura 5.4.1: Sistema de control de vuelo en Simulink

Aqui se pueden apreciar, ademés de los bloques implementados y descritos en los capitulos anteriores,
los correspondientes al sistema de control de trayectoria. Resaltados en lila se puede ver el bloque de
realimentacién del sistema de control de trayectoria y el bloque del controlador del mismo sistema, asi
como 2 bloques de saturacién. El control de direccién y el de guiada comparten la entrada pero no la
realimentacién. Esto se debe a que la diferencia entre ambas es el angulo de resbalamiento, cosa que
si bien es dificil de medir, es también dificil de tener en cuenta para el calculo de las senales, ya que
esta depende en su mayor medida del viento lateral que pueda aparecer, por lo que a efectos practicos
se considera que el rumbo coincide con el dngulo de guinada. Por tltimo, de los bloques de saturacion
se tiene uno con la funcién de limitar la velocidad vertical, ya que la médxima ROC permitida en las
especificaciones de la aeronave es de 4,22 m/s, por lo que mantendra la senal entre unos valores de +4 m/s.
El otro bloque de este tipo que existe, forma parte del control de direccién, que exige establecer una
limitacién en el angulo de balanceo para evitar angulos mayores a 60°, por lo que se limita la senal de
entrada a £50°.
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Figura 5.4.2: Bloques del PCS
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La figura 5.4.2a muestra el interior del bloque de realimentacién del control de trayectoria, lo que
incluye las funciones de transferencia para el pitot y el acelerémetro en el caso del control e velocidad,
y para el sensor barométrico en el control de velocidad de ascenso. En el caso del los controles lateral
direccionales se consideran instantaneos.

En la figura 5.4.2b se aprecia el contenido del bloque del controlador del PCS. Este bloque agrupa
los elementos de control para los lazos de control de trayectoria, los controles proporcional-integral del
control de velocidad vertical y del control de velocidad y los proporcionales para el control de direccion
y de rumbo.

5.4.1. Evaluacién de los controles

Como se coment6 en las secciones correspondientes, hay partes de este sistema que deberan ser ana-
lizadas mediante Simulink y modificadas en consecuencia para obtener una respuesta mas adecuada. Estos
sistemas son el control de velocidad y el control de rumbo.

5.4.1.1. Control de velocidad

Para el control de velocidad se tenia que la representacién del sistema que hacia la funcién de transfer-
encia no era suficientemente veraces y las modificaciones en los términos del controlador no producian un
efecto visible sobre la representacion de la respuesta. Por ello se establecieron unos valores provisionales
de K,, = 0,6 y un K;,, = 0,2. Con las respuestas en Simulink, en la figura 5.4.3, se observa que se produce
una sobreoscilacién de la respuesta, por lo que serd necesario modificar los términos del controlador. El
efecto que produce la modificacién del valor proporcional es el que se aprecia en la figura 5.4.3a, mientras
que en la figura 5.4.3b se puede ver el efecto que produce variar el término integral.

Evaluacion del termino proporcional . -
16 T T : : . . Evaluacion del termino integral

va='0.6 16 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘

sl Kp,=03|_

Velocidad (m/s)
~
Velocidad (m/s)

8 i ; ; ; ; ; i 9 ; ; ; ; ; ; i ; ;
200 210 220 230 240 250 260 270 200 210 220 230 240 250 260 270 280 290 300
Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Proporcional (b) Integral

Figura 5.4.3: Evaluacién de los términos del control de velocidad

A la vista de estos resultados se decide modificar el K;, hasta un valor de 0,05.

5.4.1.2. Controles de rumbo y direccién

En el caso del control de rumbo, existia el problema de la posible influencia que pudiese tener sobre
este sistema el control de direccién, dejando como resultado una ganancia de K, = —0,5.

Puede verse en las gréaficas de la figura 5.4.4, que muestra el dngulo de guinada para una senal de
entrada de 10°, que esta ganancia consigue acelerar la respuesta del angulo de guinada, pero también
puede llegar a afectar al sobredisparo. Es por esto que se decide reducir la ganancia del control de rumbo
hasta un valor de K, = —0,4.
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Evaluacion del control de rumbo
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Figura 5.4.4: Respuesta de evaluacion del control de rumbo

En cuanto al control de direccion, el efecto producido por limitar su sefial no es observable mas que

para entradas mucho mayores en el angulo de guiniada, por lo que no se hace ninguna observacion respecto
al mismo.

5.4.2. Simulacién

En este caso, las entradas necesarias para simular el funcionamiento de estos controles no son otras
que comandos que modifiquen las sefiales en cuestion. Es por ello que se establecen una desviacién de
5m/s para la velocidad, 10° para la direccién y rumbo y un incremento de la velocidad de ascenso de
2m/s durante 5 segundos.

Para el control de velocidad se obtienen los resultados de la figura 5.4.5. Se puede ver que, aunque el
termino integral aumenta el sobredisparo, consigue eliminar el error estéatico.

i R {

Respuesta en velocidad 12 Respuesta en velocidad 12 lespuesta en velocidad
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(a) Crucero (b) Ascenso (c¢) Descenso

Figura 5.4.5: Respuesta del control de velocidad

Para los controles de direccién y rumbo, cuyos resultados se muestran en la figura 5.4.6, se observa que
el control de rumbo es capaz de acelerar la respuesta considerablemente respecto del control de direccién

en solitario. Esto se hara especialmente patente cuando el angulo comandado sea lo suficientemente grande
como para saturar el balanceo.
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Angulo de guinada (rad)
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creciendo, como se ve en la figura 5.4.8.

(a) Crucero

Figura 5.4.6: Respuesta de los controles direccionales

(b) Ascenso

(c) Descenso

Por ltimo, el control de velocidad ascensional, en la figura 5.4.7, se puede ver que en todos los casos
es estable, pero que sin introducir el término integral se produce un error estdtico que impide que h
regrese a un valor de 0. Esto implica que aunque la sefial de comando sea de h = 0, la altitud seguiria
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Figura 5.4.7: Respuesta en velocidad vertical
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Figura 5.4.8: Respuesta en altitud

0 60
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(c) Descenso

En esta dltima figura se comprueba que con el control proporcional e integral la altitud se estabiliza,
quedando con un pequeno error, el cual podria ser corregido con facilidad por el sistema de guiado
estableciendo una h. < 0 hasta que la altitud se igualase.
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Quedaria asi concluido el diseno del sistema de control de vuelo. A modo de cierre de este capitulo,
en la figura 5.4.9 se incluyen los esquemas completos para los controles longitudinal y lateral. En el
longitudinal se ha incluido el término de supresién del cabeceo no deseado, del que se habl6 en la secciéon
4.3.3, cuyo valor atin no ha sido estudiado.

<< [0 lola
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- hQU K, os[pref Oe Ko F—¢ F—{servo
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Q ¢ r d d/
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(b) Esquema del modo lateral-direccional

Figura 5.4.9: Esquemas del sistema de control de vuelo
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Capitulo 6

Introduccion en el simulador

6.1. La libreria AeroSim

AeroSim es una libreria disponible para Matlab Simulink que proporciona una serie de bloques de
simulacion aerondutica, funcionando asi como una herramienta completa con la que analizar modelos
dindmicos de aeronaves de ala fija. Incluye modelos personalizables para las aeronaves, asi como algunos
de ejemplos, entre los que se encuentra el Ryan Navion L-17. No se trata de un simulador gréfico,
unicamente proporciona datos sobre la situacién de la aeronave.

Se trata del mismo simulador que se utilizé6 como base para el desarrollo de la herramienta del Proyecto
fin de master: Simulacién y Monitorizacién en Tiempo Real de Generacién de Trayectoria de Aeronaves
[4]. Sélo que en este caso se utilizé6 como modelo el avién Aerosonde, el cual si se trata de un autentico
UAV. Lamentablemente no se ha podido utilizar esta aeronave por no disponer de las derivadas de
estabilidad.

En concreto el modelo de AeroSim proporciona el modelo con los bloques de la figura 6.1.1.

Groundspeed X-axis
States Groundspeed Y-axis
sensors Groundspeed Z-axis
Ganirols el Roll rate p
Controls Mach Airspeed Pitch rate g
Gl Yaw rate r
Euler Quaternion el
FemE Quaternion ex
inds e Quaternion ey
Winds T Quaternion ez
Mass Latitude
E:‘;L Bank angle Longitude
Altitude
-_. 5T Ao _’IEI Fuel mass
Reset TE | Pitch angle Engine speed
AConGnd _b. Aircraft states

North American Navion Stop Simulation Heading

when A/C on the ground Mavion - Demo 4
Spiral mode instability Simulation sample time: 20 ms
due to engine torque Simulation time: 2 min.

Aircraft control: open-loop
Bank

Figura 6.1.1: Modelo de AeroSim

Donde el bloque de interés es el llamado North American Navion, en azul claro. Este bloque contiene
los modelados del sistema completo, en los que no se va a entrar en detalle (Si se quiere una explicacién
mas detallada del interior de este bloque se puede encontrar en la bibliografia [4]). En él, como se ve
existen multiples entradas y salidas. Nos centraremos en las que son de interés para nuestro sistema de
control:
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= Controls: Esta es la entrada por la que se introducirdn las sefiales generadas por el sistema de
control de vuelo para los controles. Se debe introducir un vector con las siguientes variables de
control para las superficies aerodinamicas y del motor:

O f1aps: El dngulo de deflexién de los flaps (en rad). Como ya se coment no se van a tener en
cuenta las maniobras de despegue ni aproximacién, por lo que se mantendra por defecto en un
valor de 0.

0c: El dngulo de deflexién del timén de profundidad (en rad). Generado por el sistema de
control de vuelo.

dq: El dngulo de deflexién de los alerones (en rad). Generado por el sistema de control de
vuelo.

0,2 El dngulo de deflexién del timén (en rad). Generado por el sistema de control de vuelo.
dr: La posicién de la palanca de gases. Generado por el sistema de control de vuelo.

Mezcla: La relacién de la mezcla aire-combustible introducida en el motor. Por defecto en un
valor de 13.

Ignicion : Indicacién de si el motor se encuentra encendido o apagado (variable boleana). Por
defecto en 1 para el motor encendido.

= Winds: velocidad del viento atmosférico en coordenadas NED.

= Sensors: Vector que incluye los datos que serian recabados por los sensores, agrupados de la siguiente
manera;

Datos de posiciéon de la aeronave:

o Latitud.
o Longitud.
o h: Altitud (en m).
Velocidad de la aeronave en coordenadas NED
o Vn: Velocidad Norte (en m/s).
o Vg: Velocidad Este (en m/s).
o Vp: Velocidad descendente (en m/s).
Aceleraciones: En ejes cuerpo como serian captadas por acelerémetros:
o ag: Aceleracién en el eje x;, (en m/s?).
o ay,: Aceleracion en el eje y;, (en m/s2).
o a,: Aceleracién en el eje z, (en ™/s?).
Velocidades angulares: Las velocidades de rotacién en ejes cuerpo
o p: Velocidad angular de balanceo (en rad/s).
o ¢: Velocidad angular de cabeceo (en rad/s).
o r: Velocidad angular de guifiada (en red/s).
Datos atmosféricos:
o Ps: Presi6n estética, presién atmosférica (en Pa).
o Pgyin: Presiéon dindmica (en Pa).
o T: Temperatura (en K).

Campo magnético: un vector de 3 componentes que contiene datos del campo magnético de la
tierra.

= VelW: Velocidades respecto al aire:

V: Velocidad respecto al aire (en m/s).
3 : Angulo de resbalamiento (en rad).

a: dngulo de ataque (en rad).
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= Euler: Los angulos de Euler para los ejes cuerpo
= ¢: Angulo de balanceo (en rad).
= : Angulo de cabeceo (en rad).
= 1 Angulo de guinada (en rad).

Estas entradas y salidas se uniran con las entradas y salidas del sistema de control de vuelo.

6.1.1. Modificaciones a los bloques de AeroSim

Durante el proceso de instalaciéon e introduccién del sistema de control de vuelo se produjeron y
detectaron algunos errores relacionados con los bloques de AeroSim.

En primer lugar, una vez instaladas las librerias, al cargar cualquiera de los archivos de ejemplo que
se incluyen, es imposible ejecutarlos, ya que salta un error. Este error consiste en un fallo del bloque
que proporciona los datos del campo magnético de la tierra, al no encontrar el archivo con los datos
del modelo del mismo. Se ha revisado el cédigo de las funciones que cargan este archivo y lo directorios
en los que se encuentran sin dar con este archivo. La soluciéon que se adopt6 fue eliminar este bloque y
sustituirlo por un vector [0, 0,0]. Obteniéndose los datos de la orientacién a partir de los 4ngulos de Euler
que proporcionaria un adecuado sistema de navegacion.

El otro problema que se detecté estaba en el modelo propulsivo. Se trata de un modelo bastante
completo, que utiliza las condiciones atmosféricas para obtener la potencia del motor y a partir de esta
y las revoluciones su par motor. También calcula el par de frenado que ejerceria la hélice, calculando con
ambos las revoluciones de giro del conjunto motor-hélice y de esta forma proporcionando la traccién. El
problema consiste en que todo esto se hace a partir de mapeados, y si bien los del motor parecen correctos
de acuerdo a los datos que se tienen para el avién, los de la hélice son los mismos que se utilizan en el
modelo para el Aerosonde, haciendo que el motor alcance, en condiciones de crucero, unas 3400 rpm en
ralenti y unas 4300 rpm para la maxima posiciéon de palanca, cuando el rango del motor estaria entre
las 2000 y 2700 rpm y proporcionando tracciones demasiado altas para la minima potencia (700 N) y
demasiado bajas para la méxima (1500 N). Esto es especialmente llamativo dado el hecho de que el
motor contaria con una hélice de paso variable que conseguiria un mayor rango de actuacion.

Por este motivo se introduce el modelo propulsivo utilizado en el calculo de las matrices dinamicas
para el calculo de la traccién en el simulador. Aunque este modelo es muchisimo mas simple que el que
trae AeroSim, proporciona unos datos mas acertados.

6.2. Adaptacion del sistema

Una vez se ha conseguido hacer funcionar de forma correcta el modelo de AeroSim, es necesario
adaptar el sistema de control para poder utilizarlo en conjunto. El sistema conectado quedaria como se
aprecia en la figura 6.2.1.

En la imagen se puede ver, en azul, los bloques de AeroSim , en amarillo el bloque de Aproximacién
de tierra plana y, en verde oliva, el bloque que contiene el sistema de control de vuelo, asi como todo
el conexionado. Como se puede ver, se ha calculado el angulo del rumbo, a partir del arcotangente del
cociente de las velocidades respecto al eje Este y al eje Norte. También pueden verse, resaltadas en rosa,
variables que se introducen como constantes, como los controles sobre los que no se tiene mando y las
variables de comando, que serdn proporcionadas posteriormente por un sistema de guiado apropiado.
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Figura 6.2.2: Bloque del sistema de control de vuelo

La figura 6.2.2 muestra el interior del bloque del sistema de control de vuelo. Puede verse su corres-
pondencia con lo que anteriormente era la implementacion en Simulink de la figura 5.4.1, solo que se ha
eliminado el bloque del espacio de estados, que ya no es necesario. Ahora en verde aparecen 3 nuevos
bloques que se han introducido.
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En primer lugar, en los controles de rumbo y direccién aparecen 2 bloques “pi Bound” estos bloques
se utilizan para no tratar los angulos de forma linear, estableciendo fronteras en £+ para las diferencias
de los angulos. Esto hace que, si por ejemplo se establece un rumbo que para el que sea necesario realizar
un giro de 179, el giro se realice en el sentido positivo de giro, mientras que si la diferencia es de 181°hace
que se gire en el sentido negativo, (—179°), o dicho de otra manera, si se quiere hacer un giro de —90°,
para que se realice un giro en el sentido negativo y no uno positivo de 270°.

Por otro lado esté el bloque de “Correccion del
cabeceo”, que contiene la realimentaciéon cruzada
entre el modo lateral y el longitudinal que se co-
mentdé en la seccién 4.3.3. El interior de este bloque
se muestra en la figura 6.2.3, en la que se puede

e
fi

reconocer el montaje de la ecuacién (4.3.6). Para - _ Froduct et a
rigonometric
establecer un valor para ks, se representan las re- Function
spuestas en velocidad y altitud a un giro brusco
para distintos valores de la misma 6.2.4. Figura 6.2.3: Interior del bloque de correccién del
cabeceo
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Figura 6.2.4: Respuestas para distintos valores ks_g
Tras analizar estos resultados se decide establecer una ks, = —0,65. Ya que valores menores consiguen

menos efecto y valores mayores hacen que se amplie la oscilacién.

El bloque “FB PCS” ha tenido que ser modificado, ya que ya no se esta realimentando h, sino h, serd
necesario sustituir la funcién de transferencia del sensor por un derivativo de Simulink, el cual tiene la
opcién de asignarle una funcién de transferencia como la de la ecuacién (6.2.1), asignando un valor de
C =01

S
TF = —— 6.2.1
Cs+1 ( )
Por 1ltimo, de vuelta al sistema padre, el
bloque de “Aproximaciéon de TIERRA PLANA” o
figura 6.2.5, se encarga de transformar los datos Latitud arigen =,
de la posicién en coordenadas latitud, longitud y _ -
altitud a coordenadas x, y y z, a partir la latitud &) o
y longitud de un origen de coordenadas. Predua! weordenada x

coordenads z

Figura 6.2.5: Aproximacién de tierra plana
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6.3. Resultados

El simulador permite obtener respuestas mas realistas de lo que permitia el anterior modelado, por ello
es idéneo para comprobar los resultados del sistema. Al contrario de lo que ocurria con el modelado del
espacio de estados, que trabajaba con perturbaciones, AeroSim es capaz de trabajar con datos totales.
Eso si, partiendo siempre de unas condiciones iniciales. Estas condiciones iniciales seran h = 1000 m,
V = 60m/s y un rumbo de ¢ = 0,22rad (12,6°), salvo que se indique lo contrario. A partir de ellas se
podré establecer senales de comando para definir trayectorias.

Un punto a destacar antes de hablar de las simulaciones realizadas es que a pesar de estas condi-
ciones iniciales, el sistema completo lo componen multitud de bloques con funciones de transferencia
e integradores, es por tanto previsible la existencia un transitorio durante los primeros instantes de la
simulacion que altere las respuestas, como se puede ver en las distintas figuras que se incluyen en esta
seccioén.

Teniendo esto en cuenta, se definen una serie de trayectorias basadas en las tres variables sobre las
que se tiene control: V', h, y .

La primera trayectoria simulada es simplemente una aceleracién hasta los 70 m/s, manteniendo h y
1 constantes. Los resultados pueden observarse en la figura 6.3.1. En este caso, el sobredisparo en la
velocidad esta debido al término integral que se incluyé en el control de dicho parametro. El sistema de
guiado introduciria variaciones en la velocidad de forma paulatina, para que la aceleracién se realizase
de forma mas optimizada, y no escalones grandes, con lo cual este efecto se veria reducido.
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Figura 6.3.1: Respuestas de la trayectoria 1

~ La segunda trayectoria, cuyas respuestas pueden verse en la figura 6.3.2, se trata de un ascenso a
h =1m/s a velocidad constante y rumbo contante.
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La trayectoria ntimero 3, se trata de un cambio de rumbo de 60°, de 0,22 a 1,26 rad. a altitud y
velocidad constantes. La evolucién de los parametros se ve en la figura 6.3.3.

Respuesta en velocidad Respuesta en altitud Respuesta en angulos de Euler
60.6 : : : : - : : : 1004 . . . . . . . 80 - - - - - - -

1003 1 7
60.4 0
1002 ] 60
602 1001 ‘ ‘ Balanceo

50/ Cabeceo
g Guinada

60 1000

999

Alttud (m)
Angulo (deg)

59.8
998

Velocidad (m/s)

59.6 997

996
59.4
995

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 0 5 10 15 20 25 30 35 40
Tiempo (s) Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Velocidad (b) Altitud (c) Angulos de Euler

Figura 6.3.3: Respuestas de la trayectoria 3

La cuarta trayectoria analizada se trata de un ascenso a 3,5 ™/s, mientras se hace un giro de 60° (igual
que en la trayectoria 3), y a la vez intentando acelerar hasta los 707/s. Esto implica que el motor debe
funcionar al maximo régimen posible y si es capaz de realizar la maniobra es porque se encuentra a baja
altitud y el motor aun es capaz de ofrecer la mayor parte de la potencia disponible a nivel del mar, aun
asi puede verse que no se alcanza la velocidad objetivo dentro del tiempo de simulacién, incluso cuando
el giro se ha realizado ya durante la primera mitad del tiempo analizado. Las respuestas pueden verse en
la figura 6.3.4.
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Figura 6.3.4: Respuestas de la trayectoria 4

Estas trayectorias se simularon con el objeto de evaluar la respuesta de la aeronave, las que se incluyen
a continuacién podrian tratarse de trayectorias reales que podria seguir el avién. Estas trayectorias se
programaron como un control en lazo abierto, es decir, sin ningun tipo de realimentaciéon. En un sistema
de control de lazo abierto se programan unas entradas determinadas para cada tiempo. Es como si se
sustituyese el termostato de control de la temperatura de un local por un programador que hiciese que
durante x horas al dia se encendiese la calefaccion. Es necesario hacer esto para conseguir las trayectorias
yva que no se dispone de un sistema de guiado en el que poder introducir unos puntos y que este genere
la trayectoria a seguir como entradas al sistema de control de vuelo. A raiz de esto, se programaron en
forma de vectores en funcién del tiempo las entradas que producen la trayectoria deseada.

Esta falta de sistema de guiado se pone de manifiesto en la respuesta en altitud, que sufre oscilaciones
cuando hay maniobras. Un sistema de guiado efectivo podria reducir estas oscilaciones, ya que seria capaz
de controlar la altitud.

Bajo estas condiciones se simularon 4 trayectorias més, dejando al principio de cada una 30 segundos
sin perturbaciones con el tnico fin de estabilizar el transitorio inicial que sufre el sistema.

Para empezar, la ruta 5, de la figura 6.3.5, simula una trayectoria espiral ascendente realizada a una
altitud inicial de 2000 m, una velocidad de 60™/s, con una velocidad ascendente de 3™/s, y ordenando
un 1p = 0,27ad/s (11,46 °/s). Esto permitirfa que el avién ganase altura sobrevolando un punto concreto,
como se puede apreciar en la figura 6.3.6.
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Figura 6.3.5: Respuestas de la ruta 5

Eje Este (m)

Trayectoria

-1000

2400 -2000

Eje Norte (m)

Figura 6.3.6: Trayectoria seguida en la ruta 5

Tal y como revelan las figuras, en este caso a la vez que se hace la maniobra, se produce una decel-
eracién, el motor no dispone de suficiente potencia para realizar esta maniobra y mantener la velocidad

de 60 m/s.

Una de las principales misiones que suelen asignarse a UAVs es la de monitorizacién y observacién de
una zona determinada. Para esto es necesario sobrevolar la zona en cuestién una y otra vez, captando
datos tutiles que se enviarian a una estacién en tierra. Una de estas trayectorias de sobrevuelo podria
ser un 6valo. En concreto la figura 6.3.7, muestra las respuestas para la ruta nimero 6 que realiza un
ovalo alrededor de una zona, cuya trayectoria puede verse representada en la figura 6.3.8. Se trata de una
ruta que se realiza alternando tramos de vuelo recto durante 50 s con giros de 180° a 0,1 7ad/s (5,73°/s),
volando a 60™/s a 1500 m de altitud.

55



Capitulo 6 Introduccién en el simulador
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Figura 6.3.8: Trayectoria seguida en la ruta 6

Otra trayectoria para el sobrevuelo de un punto concreto, la nimero 7, puede ser un “ocho”, figura
6.3.10, cuyas respuestas se pueden ver en la figura 6.3.9, la ventaja de este tipo de trayectoria respecto al
6valo, es que esta sobrevuela el mismo punto 2 veces en cada pasada. Esta ruta se realiza también a 60 m/s
y 1500 m de altitud, con tramos rectilineos durante 85 s seguidos de giros de 210° a 0,1 rad/s (5,73 °/s), el
primero en el sentido positivo y el segundo en el contrario.
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Figura 6.3.9: Respuestas de la trayectoria 7
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Figura 6.3.10: Trayectoria seguida en la ruta 7

Por ultimo se ha decidido incluir una trayectoria que simule, ya que en el proyecto no se incluye el
control en las fases terminales del vuelo, desde el momento despues del despegue, volando lentamente a
baja altitud, y finalizando en el inicio de la aproximacion para el aterrizaje. La trayectoria se compone
de las siguientes fases:

Condiciones iniciales: hg = 300m, Vo = 40™/s y 19 = 0,22 rad.

Vuelo ascendente a velocidad constante hasta alcanzar aproximadamente los 1000 m de altitud. Con
V =40m/s y h = 3m/s el tramo se prolongaria durante 233 s.

Tramo rectilineo de aceleracién a altura constante, pasando de 40 a 60 /s en 30 s.

Vuelo ascendente a velocidad constante hasta alcanzar aproximadamente los 1500 m de altitud. Con
V =60m/s y h = 2m/s el tramo se prolongaria durante 250 s.

30 s de tramo rectilineo a altura constante.
Giro de 30° en el sentido positivo a 0,17ad/s (5,73°/s) a altitud y velocidad constantes.

Tramo rectilineo a altitud constante durante 120 s, acelerando durante los 30 primeros segundos de
60 a 70™m/s.

Giro de 50° en el sentido negativo a —0,057ad/s (—2,86°/s) a altitud y velocidad constantes.

Tramo rectilineo a altitud constante de 120 s, decelerando durante los 60 primeros segundos de
70 a 50m/s.

Vuelo descendente a velocidad constante hasta alcanzar aproximadamente los 700 m de altitud. Con
V =50m/s y h = —1,5m/s el tramo se prolongaria durante 533 s.

Tramo rectilineo a altitud constante de 60 s, decelerando durante los 30 primeros segundos de
50 a 40 m/ s.

Giro de 20° en el sentido negativo a —0,02raed/s (—1,15°/s) a altitud y velocidad constantes encar-
ando la pista para iniciar la maniobra de aproximacién.
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Todas estas maniobras dejan como resultado la trayectoria de la figura 6.3.11, de la que se obtienen
durante el vuelo las respuestas de la figura 6.3.12, donde se pueden ver los perfiles de velocidad, altitud
y los angulos de Euler.
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Figura 6.3.11: Trayectoria seguida en la ruta 8
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Figura 6.3.12: Respuestas de la trayectoria 8

En estas ultimas figuras se puede ver que la respuesta en velocidad, al tener la dindmica mas lenta
produce alguna sobreoscilacion.

6.3.1. Efecto de las perturbaciones atmosféricas.

Se ha visto que el sistema es capaz de seguir trayectorias programadas en bucle abierto con bastante
fidelidad, entonces, ;por qué seria necesario un sistema de guiado? La respuesta esta en las condiciones
atmosféricas. Hasta ahora se ha estado trabajando con condiciones atmosféricas ideales, sin ningtn tipo
de perturbacién, lo cual no suele ocurrir en el mundo real. Cuando se introduce una perturbacién en el
aire, como un viento de 7m/s en direccién Norte, se puede ver en las respuestas obtenidas en la figura
6.3.13, correspondiente a una una trayectoria a altitud, rumbo, y velocidad constantes. Existiendo la
mayor diferencia en el d&ngulo de guinada.
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Este efecto que se produce en la trayectoria rectilinea también se puede observar en las rutas analizadas
en la seccién anterior, como se ve en las imégenes de la figura 6.3.14, en las que se comprueba que el
viento produce un desajuste en las trayectorias de sobrevuelo, ademés de una desviacién que va creciendo

con el tiempo.
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Figura 6.3.14: Efecto del viento en las distintas trayectorias

Se comprueba asi que, ante una trayectoria programada en lazo abierto, el sistema de control produce
una desviacién en la misma cuando sufre una perturbacién externa. Desviacién que un sistema de guiado
seria capaz de corregir, ya que este haria a la aeronave dirigirse a una serie de puntos programados, los

cuales serian invariables ante las perturbaciones.
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Conclusiones

7.1. Conclusiones

Se ha conseguido a partir de los datos brutos de una aeronave, modelar su comportamiento dinimico
en Matlab, obteniendo unas funciones de transferencia gracias a las cuales, y a través de las herramientas
que el mismo proporciona, disenar un sistema de control de vuelo completo, compuesto por un sistema de
estabilidad aumentada capaz de asegurar la estabilidad dinamica de la aeronave, un sistema de control de
actitud capaz de orientarla en la direccién requerida y un sistema de control de trayectoria que permite
seguir la trayectoria que se le indique mediante las senales que le proporcionan las mismas, asegurandose
de obtener unas respuestas estables y con unos amortiguamientos adecuados y se han verificado los
resultados del sistema disenado en la herramienta Simulink de Matlab.

Se ha introducido el disefnio obtenido en el simulador de vuelo que proporcionan las librerias de AeroSim
para Simulink, al cual se le han tenido que realizar algunas modificaciones:

= Debido a la falta del fichero con los pardametros del campo magnético de la tierra, el bloque que
proporciona los datos del mismo ha tenido que ser eliminado. Lo cual no ha tenido una influencia
real en la simulacién ya que al tratarse de una aeronave auténoma se puede suponer que existe un
sistema de navegacion que proporciona los datos de vuelo, entre ellos los dngulos de Euler.

= Se ha detectado un fallo en el modelado del del grupo motopropulsor en loa bloques de AeroSim.
Se ha atribuido este fallo a un error en los mapeados de la hélice, por lo que se ha sustituido por
un modelo propulsivo mas simple pero ya utilizado en el modelado de la aeronave.

Corregidos estos puntos se han realizado varias simulaciones con diversas trayectorias verificando de esta
manera la funcionalidad del disefio y comprobando sus resultados al introducir perturbaciones.

Lamentablemente, no se ha podido introducir el sistema en la herramienta de monitorizacién existente,
debido a multiples errores que se producen al intentar ejecutar la mayoria de las funciones de la misma,
algunos de estos errores, segin la informaciéon que proporciona Matlab, debidos a que fue desarrollado con
una version antigua y algunas de las funciones utilizadas han cambiado; y otros de origen desconocido. No
obstante, aunque el sistema no se ha podido introducir, las entradas y salidas del mismo son compatibles
con las que proporciona la herramienta, que también fue desarrollada con el mismo simulador, por lo cual
no deberia suponer un problema implementarlo una vez que la herramienta funcione.

Ademis de esto, el sistema de control disenado utiliza el &ngulo de balanceo de forma automatica para
realizar giros, mientras que para el anterior existente era necesario calcularlos previamente e introducirlos
en la informacién de la ruta programada.

Por ultimo, comentar que el diseno se ha realizado para una aeronave antigua e ideada para ser
tripulada, se ha hecho asi debido a la disponibilidad de datos. Aunque sea poco probable que se llegue a
disponer de uno de estos aviones, si puede usarse este proyecto y el contenido en él generado como guia
para el futuro disefio de un sistema realmente auténomo, una vez se disponga de los datos necesarios para
ello. No obstante, aunque seria conveniente corroborar los resultados, la eleccién de la aeronave se hizo
atendiendo a similitudes con los UAVs actualmente existentes, aeronaves ligeras, monomotor y de vuelo
lento, con lo que es posible que el modelo sea utilizable en algunos casos.
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7.2. Lineas Futuras

Como ya se ha comentado, el principal defecto de este proyecto es la utilizacién de una aeronave
tripulada para el diseno del sistema de control, por lo que la principal continuacién de este proyecto
deberia pasar por obtener los datos necesarios de un UAV, como las derivadas de estabilidad, inercias,
dimensiones, parametros del motor, ... y construir, utilizando lo aqui descrito como base, un sistema de
control de vuelo para el mismo.

Otros puntos secundarios que deberian revisarse en el futuro son:

= Revisar y actualizar la herramienta de monitorizacién de forma que sea posible ejecutarla en una
versién mas actual de Matlab.

= Introducir el sistema de control en la herramienta de monitorizacién para comprobar los resultados.

= Disenar e implementar un sistema de guiado eficaz que sea capaz de proporcionar unas ordenes
adecuadas para el sistema de control de vuelo y que sustituya al existente en la herramienta que
realiza lo que se conoce como un guiado punto a punto, es decir, lineas rectas entre los sucesivos
puntos establecidos.

= Modificar la herramienta de monitorizacién de forma que no sea necesario introducir el dngulo de
alabeo en los puntos de la trayectoria, ya que era necesario calcular este angulo e introducirlo,
mientras que con el nuevo disefio este angulo se utiliza autométicamente para realizar los giros.

En ultimo lugar, seria de interés construir el modelo disenado en un sistema fisico, con el fin de conseguir
unos resultados experimentales que corroboren las simulaciones descritas en este texto.
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Anexo A

L-17 Ryan Navion

El Ryan Navion L-17-A es un avién desarrolla-
do en origen para la Fuerza Aérea de los Estados
Unidos con el fin de ser utilizado como avién de re-
conocimiento, mensajeria, transporte de personal
y mercancias ligeras. Fue disefiado a finales de la
Segunda Guerra Mundial por la compania North
American Aviation, y puesta en servicio en 1948
por la Ryan Aeronautical Company.

Se trata de una aeronave de ala baja, monomo-
tor, de 4 plazas, con estructura semimonocasco y
tren triciclo retractil. Utiliza un motor Continen-
tal E-185 de 6 cilindros de valvulas en la cabeza,
refrigerados por aire opuestos horizontalmente de
traccién directa. Con una hélice de paso variable
posee una potencia méaxima continua de 185 hp
(137,95 kW) a 2300 rpm al nivel del mar, o 205 hp
(152,87 kW) a 2600 rpm por 1 minuto durante el
despegue. Para ser operado con la mayor eficiencia
posible debe ser equipado con un hélice Hartzell
Hydro-Selective o una Aeromatic, ambas de paso
variable. La primera es controlable manualmente
mediante actuadores hidraulicos para el rango de
operaciéon completo del avién. En la Aeromatic el
paso es ajustado automéaticamente equilibrando las
fuerzas aerodinamicas mediante unos contrapesos.

Contaba, en origen, con un depédsito de com-
bustible de 40 gal (151,421), pudiendo ser insta-
lado en fabrica un depésito auxiliar de 20 gal
(75,711), que juntos otorgan un alcance aproxima-
do de 500 nm (926 km) y 4 h 48 min de autonomia
(mas 1h de reserva)
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Capitulo A L-17 Ryan Navion

A.1l.

Parametros del avion
Coo | b [ Cms 1 Co [ Cou ] Cw. | O [ Cow | Coa
0,375 | 0,047 | 0,0536 | 4,44 | 0,33 | —0,683 0,0 0,0 —4,36
C’L q C(D q C’rnq CL v C’D v Om v CL Se C'D Se Cm Se
3,8 0,0 —9,96 0,0 0,0 0,0 0,355 0,0 —0,923
(a) Longitudinales
Cy, Cl, Chy Cy, C, Ch, Cy, Ci, Ch,
0,564 | —0,074 | 0,071 | 0,0 | 0,410 | =0,0575 | 0,0 | 0,107 | 0,125
Cyaa Claa Cnsa Cyar Clar Cnar
—0,134 | —0,134 | —0,0035 | 0,157 | 0,107 —0,072

(b) Laterales

Tabla A.1.1: Derivadas de estabilidad y control adimensionales (Para M = 0,158 @ SL)

| slug ft* | kgm® |

T, | 1048 1420 | knt [ Fm/n | m/s |
I, | 3000 4067 Perdida (limpio) | 54 | 100,01 | 27,78
1., 3530 4785,97 Crucero 135 | 250,02 | 69,45
I,. 110 149,14 No excedida 165 | 305,58 | 84,88
Tabla A.1.2: Inercias Tabla A.1.3: Velocidades
S 184 f12 | 22,28 m?
b 334ft | 11,62m [Ib | kg |
¢ 5,7 ft 1,8m MTOW 2850 | 1292,74
Cpunta 3,9 ft 1,19m Normal Op 2850 | 1292,74
Cencastre 7,2 ft 2,20m Utility Op 2350 | 1065,94
ROC o 830 ft/min | 4,22M/s Vacio 1785 | 809,66
hrecho 15600 ft | 4755m Carga ntil 1065 | 483,08
hcrucero 5000 ft 1524m Carga de pago 705 | 319,78
CLyax (limpio) 1,16 Combustible (60 Gal*) | 360 | 158,99
CDopotar 0,0149 *Utilizando AV-GAS 100-LL p = 0,7 k9/i
Kpolar 0,0545
NATAX 38 Tabla A.1.5: Masas
PMAX 60°

Tabla A.1.4: Otros pardmetros
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Anexo B

Generacion de las trayectorias

Para poder calcular la forma matricial de las ecuaciones de movimiento de la aeronave es necesario
generar previamente una trayectoria de referencia a partir de la cual se obtendrdn las perturbaciones.
Estas referencias se calculan a partir de las ecuaciones de B.0.1 a B.0.9.

~* = arcsin ROC/y~ (B.0.1)

L =mgcosvy* (B.0.2)

Cr = p‘%ﬁs (B.0.3)

T = CLC_LCL (B.0.4)

Ch = Choporar + bipotarC. (B.0.5)
D =05C5HpV* S (B.0.6)

T* =D+ mgsiny* (B.0.7)

V' =9"+a" (B.0.8)

55 =T* /Ty, (B.0.9)

Asimismo, las condiciones atmosféricas se obtendran mediante las ecuaciones de atmdésfera ISA.

Necesitaremos, para comprobar que el sistema de estabilidad aumentada es eficaz, la mayor cantidad de
casos posibles. Las ecuaciones s6lo permiten analizar trayectorias rectilineas. Por lo tanto, u basandonos
en la informacion sobre el Navion obtenida del manual de operacién, generaremos la mayor cantidad
de casos posibles para trayectorias de crucero horizontal, ascenso y descenso. También definiremos un
caso tipico para cada uno que utilizaremos de caso de disefio que estard basado en una misién con un
desplazamiento de un punto A a un punto B, es decir, un ascenso tras el despegue, un crucero a la altura
Optima y un descenso en aproximacion.

B.1. Crucero

Para estos casos se tendra en consideracién que la tasa de ascenso (Rate Of Climb) ROC = 0.

Las trayectorias se dispondran a alturas de 1500, 3000, 4000, y 4500m y a unas velocidades de 84
(velocidad méaxima), 69 (velocidad de crucero), 60 (velocidad de economia) y 41,67m/s (1,5 veces la
velocidad de perdida). Las masas para las que se tendrdn en cuenta estas trayectorias seran 1292 (MTOW),
1100, 969,65 (sin carga de pago) y 825,56 kg (reserva del 10 %).

El caso de diseno que se tomard para el crucero serd uno con valores intermedios como V = 69 m/s,
h=1500m y m = 1100 kg.
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B.2. Ascenso

Para estos casos se utilizard siempre una V* = 42,46 m/s, que es la que el manual del avién recomienda
como Optima para realizar los ascensos. En estos casos puede ocurrir que la traccién necesaria sea mayor
que la total disponible. En esos casos se recalculan las ecuaciones tomando T* = T)s 4 x, manteniendo el
ROC y calculando una nueva V*.

Las trayectorias se estudiardn a alturas de 0, 1000, 2000 y 4000 m con unos ROC de 1, 2 y 4,2m/s.
Los pesos seran los mismos que para el caso del crucero.

El caso de diseno que se tomard para el ascenso serd uno con valores que podrian tenerse tras el
despegue, es decir, V = 42,46 ™/s, h = 1000 m, m = 1292 kg y ROC = 2m/s.

B.3. Descenso

Los casos de descenso se calculan de igual manera que los anteriores, solo que en estos casos el ROC'
serd negativo, ya que serd una tasa de descenso. En estos casos puede ocurrir que la traccion requerida
para cumplir las ecuaciones sea negativa. En ese caso se recalcula como si se tratase de un planeo,
despreciando la traccién a ralenti, manteniendo el ROC' y calculando una nueva V*.

Las trayectorias de descenso se simularan a las mismas alturas que el caso de ascenso y con las mismas
velocidades y masas que para el caso de crucero. El ROC tomaré en este caso unos valores de —1, —2 y
-3 m/s

En este caso para el disefio se supondra que la aeronave esta realizando un descenso antes de la
aproximaciéon para aterrizar tras haber realizado el crucero, es decir, V. = 69m/s; h = 1000m,m =
825,56 kg y ROC = —2m/s.

Ademas de esto, se incluye, para todos los casos un filtro que los elimina en caso de que alguno supere
los limites del avién en cualquier sentido (velocidad, traccién, 4ngulo de ataque méaximo,...)
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Anexo C

Limites de Estabilidad

La normativa Mil-F-8785C establece en funcién del tipo de aeronave y la fase de vuelo unos niveles de
aceptacién éptimos para cada modo de oscilacién. Aunque es una norma militar, establece unos requisitos
mas exigentes que los de la equivalente civil, la FAR 25, asi que es la se utilizard. Asi pues, los niveles de
aceptacién se definen de la siguiente manera:

Nivel 1: Las capacidades de vuelo son adecuadas para las fases de la misién.

Nivel 2: La capacidad de vuelo es adecuada para cumplir la misiéon, pero pueden ocurrir algunos
incrementos en la carga de trabajo del piloto o desviacién en la efectividad de la misién.

Nivel 3: La aeronave puede ser controlada con seguridad, pero la carga de trabajo es excesiva y la
efectividad de la misién insuficiente.

Por supuesto cualquier situacién en que la aeronave no pueda ser controlada no es aceptable.
La clase de aeronave se define segin la siguiente clasificacién:

Clase I: Aviones pequefios y ligeros. Incluye entrenadores y todo tipo de aviones ligeros.

Clase II: Aeronaves de peso medio y de baja o media maniobrabilidad. Incluye aviones de carga
medios.

Clase III: Aeronaves granes, pesadas y de baja o media maniobrabilidad. Incluye aviones de carga
pesados.

Clase IV: Aviones de alta maniobrabilidad. Incluye aviones de combate.

Por otra parte las fases de vuelo se ordenan de la siguiente manera:

Categoria A: Fases de vuelo no terminales que requieren una maniobrabilidad rapida y un seguimien-
to preciso de la trayectoria

Categoria B: Fases de vuelo no terminales que se realizan con maniobras graduales y sin un
seguimiento preciso.

Categoria C: Incluye las fases de vuelo terminales que requieren un control preciso de la trayectoria.

C.1. Requisitos de aceptacion

: | Nivel | Cat Ay C \ Cat B
Nivel 1 | & > 0,04 = = = -
Nivel 2 | & >0 1 0,35 < &ep = 1,3 0,30 < &, > 2
Nivel 3 | Tp, > 555 2 0,25 < &ep = 2 020 <y > 2
3 0,15 < &, > sin max | 0,15 < &, > sin max

(a) Fugoide
(b) Corto periodo

Tabla C.1.1: Requisitos laterales
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Capitulo C Limites de Estabilidad

[Cat [ Clase | Nivell | Nivel2 [ Nivel3 |
[ Cat | Nivell | Nivel2 | Nivel3 | | A IIIY 11\1/1 TTT<S114S T} §<1é48 g i 188
y r > L3S r>98 r > S
Agc ?Siégs ?sigs ?Sijs B Todas | T, <14s | T, <3s | T, <10s
26 °1-2, 707 22, 778 o | LOCyIV [ T,<1s | T,<1ds | T, <105
(a) Espiral MLyl |1,<14s| T,<3s | 1,<10s
(b) Balanceo
| Nivel | Cat | Clase [ Min & [ Min awn, (79/s) | Min wy,, (rd/s) |

(Combate) v 0,4 - 1

‘ IylV 0,19 0,35 1

. A (Otros) Myl | 0,19 0,35 0.4

B Todas 0,08 0,15 0,4

G LII-Cy IV | 0,08 0,15 1

II-LyIO0 | 0,08 0,1 0,4

2 Todas Todas 0,2 0,05 0,4

3 Todas Todas 0 — 0,4

(c) Balanceo holandés

Tabla C.1.2: Requisitos laterales
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Anexo D

Contenido generado

Se incluye en este Anexo un CD con el contenido generado durante la realizacién de este proyecto.
Tanto el cédigo que se generd para realizar el disefio como los modelados en Simulink con instrucciones
para su ejecuciéon.
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