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Resumen

El presente proyecto tiene como fin proporcionar una herramienta para los alumnos de Sistemas de
Control y Guiado, y asignaturas similares, que sea util para poner en practica los contenidos estudiados
en dicha asignatura. Con este objetivo, usando Matlab y Simulink, se van a realizar tres aplicaciones
distintas: un sistema de control y guiado para un modelo no lineal de aeronave, un sistema de control
de actitud con sistema de aumento de estabilidad (SAS) para un modelo lineal y la implementacion en
el modelo no lineal del sistema de control de actitud con sistema de aumento de estabilidad obtenido
para el modelo lineal.
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Abstract

This project aims to provide students of control and guidance systems, and similar courses, with a tool
which is useful to implement the contents studied in the above mentioned course. To this aim, and
using Matlab and Simulink, three different applications will be performed: a control and guidance
system for a nonlinear aircraft model, an attitude control with a stability augmentation system (SAS)
for a linear model and the implementation of the attitude control with stability augmentation system
for a linear model in the nonlinear model.
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Notacion

a Angulo de ataque

b Envergadura

B Angulo de resbalamiento

c Cuerda aerodindmica media

Cp Coeficiente de resistencia aerodindmica
G Coeficiente de momento de balanceo
C, Coeficiente de sustentacion

Cn Coeficiente de momento de cabeceo

Cy Coeficiente de momento de guifiada
Corop Coeficiente aerodinamico para el motor

Coeficiente de fuerzas aerodinamicas en el eje x de sistema de ejes cuerpo
Coeficiente de fuerzas aerodinamicas en el eje y de sistema de ejes cuerpo
Coeficiente de fuerzas aerodinamicas en el eje z de sistema de ejes cuerpo
Distancia entre un punto fijo y la aeronave

Sefial de control de la deflexion de los alerones

Sefal de control de la deflexion del elevador

Sefal de control de la deflexion del timon de direccion

Seial de control del empuje

Fuerza de resistencia

Vector de fuerzas externas aplicadas en la aeronave, cuyas componentes son X, Y y Z

AT R

Vector de fuerzas aerodinamicas aplicadas en la aeronave, cuyas componentes son
XaYayZy

Fp Fuerza de resistencia aerodinamica

ﬁg Vector de fuerzas de gravedad aplicadas en la aeronave, cuyas componentes son
X YgyZ

F, Fuerza de sustentacion

ﬁp Vector de fuerzas de propulsion aplicadas en la aeronave, cuyas componentes son
Xp,YpyZp

g Aceleracion de la gravedad

T, Productos de inercia

h Altitud: h = —p,

(5,75, k 2) Vectores unitarios del sistema de ejes cuerpo

@ T ﬁH) Vectores unitarios del sistema horizonte local

o k ) Vectores unitarios del sistema topocéntrico inercial
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Tensor de inercias. Los elementos de tensor se denotan como Iy, Iy, I, I,
Ganancia derivativa del PID

Ganancia integral del PID

Constante que especifica la eficiencia del motor

Ganancia proporcional del PID

Momento de balance

Autovalor

Masa de la aeronave

Momento de cabeceo
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1 INTRODUCCION

1.1 Objetivos

El objetivo del presente trabajo es elaborar una herramienta para la practica de los alumnos en
asignaturas de Sistema de Control y Guiado y similares. Con el fin de que los alumnos puedan
implementar los contenidos estudiados en dicha asignatura, se van a elaborar tres aplicaciones:

1. Laprimera de ellas consiste en realizar un sistema de control de actitud y velocidad, de modo
que la aeronave sigua unas referencias marcadas de los tres angulos que definen la actitud de
la aeronave y de la velocidad longitudinal, ademés de implementar un sistema de guiado que
proporcione dichas referencias en dos de sus angulos. Para ello, serd necesario partir de un
modelo que recoja el comportamiento fisico del problema y que se acerque lo méas posible a la
realidad, de modo que se tratara de un modelo no lineal complejo con alto acoplamiento entre
las variables.

2. Lasegunda trata de realizar un sistema de aumento de estabilidad y de control de actitud para
un modelo més sencillo, que se obtendra linealizando el modelo no lineal y descomponiendo
el movimiento en una parte longitudinal y una lateral. Dicho modelo lineal se obtendra para un
punto de operacion concreto y solo sera valido en el entorno de dicho punto. Al someter este
modelo a perturbaciones del equilibrio, se producen oscilaciones que son debidas a los modos
propios del sistema. Alterando estos modos pueden eliminarse, o al menos reducirse, dichas
oscilaciones. De esto se encarga el sistema de aumento de estabilidad. El control de actitud
permitira a la aeronave alcanzar las referencias marcadas de las perturbaciones de los tres
angulos que definen la actitud.

3. Por ultimo, la tercera de las aplicaciones consiste en implementar los resultados obtenidos en
la segunda aplicacion en el modelo de la primera, esto es, implementar el sistema de aumento
de estabilidad y control de actitud obtenidos para el modelo lineal en el modelo no lineal. Como
se ha comentado, el modelo no lineal es complejo debido al fuerte acoplamiento entre
variables, por ello, para técnicas avanzadas de control y guiado es necesario trabajar con
modelos linealizados. A su vez, el modelo lineal realiza grandes simplificaciones, lo que lo
aleja de la realidad, por lo que es necesario comprobar que los resultados obtenidos en dicho
modelo linealizado son validos en el modelo no lineal, que se acerca mas al comportamiento
real del sistema.

El desarrollo de estas aplicaciones se va a realizar con los entornos de programacion Matlab y
Simulink.

1.2 Estructura del documento

Para poder llevar a cabo estos los objetivos presentados, se ha estructurado el documento como se
indica a continuacion.



2 Introduccién

En primer lugar, en el capitulo 2: Ecuaciones generales de la aeronave, se resuelve la necesidad de
obtener un modelo matematico que traduzca el comportamiento fisico del problema. Para ello, se
obtienen las ecuaciones cinematicas y dindmicas y se modelan las fuerzas y momentos que actuan en
la aeronave.

En segundo lugar, en el capitulo 3: Modelo lineal, se linealizan estas ecuaciones y se obtiene un modelo
lineal con las dindmicas longitudinal y lateral desacopladas. Dicho modelo lineal requiere de un punto
de equilibrio. La rutina para obtener dicho punto también se explica en este capitulo.

A continuacién, en el capitulo 4: Estabilidad y control, se hace una introduccion a la estabilidad
dinamica de los aviones y se explica como realizar un Sistema de Aumento de Estabilidad para
mejorarla. Por otro lado, se presenta el controlador PID, que sera el que se usara para los sistemas de
control de actitud y velocidad. Dichos controladores son sencillos de implementar y para el nivel de
control que se aborda en este proyecto obtiene buenos resultados.

Una vez obtenidos los modelos y explicado las herramientas para el estudio de la estabilidad y control,
en el capitulo 4: Implementacion en Simulink, se explica como llevar estas herramientas al entorno
Simulink.

Posteriormente, se llega a la parte fundamental de este proyecto en el capitulo 6: Aplicaciones, donde
se presentan las distintas aplicaciones a las que se pretendia llegar y se explica como usarlas y como
realizar distintas simulaciones con ellas.

Por tltimo, en el capitulo 7: Conclusiones finales, se hace un sumario de todo lo obtenido en el presente
proyecto y un analisis de los resultados obtenidos.



2 ECUACIONES GENERALES DE LA AERONAVE

El primer paso que se debe dar al estudiar problemas de control como el que se pretende en este
documento es la obtencion de un modelo matematico que recoja el comportamiento fisico de la
aeronave. En este capitulo se obtendran las ecuaciones generales de la aeronave con el objetivo de
relacionar el movimiento de ésta con las fuerzas que actiian sobre ella.

En el apartado 2.1 se trataran algunas consideraciones previas a tener en cuenta (hipdtesis generales,
sistemas de referencia, variables de estado, superficies de control y modelo de atmoésfera). En el
apartado 2.2 se obtendran las ecuaciones cinematicas que relacionan posicion lineal y angular con
velocidad lineal y angular respectivamente, y las ecuaciones dinamicas que relacionan las velocidades
lineales y angulares con las fuerzas y momentos aplicados. En el apartado 2.3 se desarrollan los
modelos de fuerzas y momentos que actlian sobre la aeronave.

2.1 Consideraciones previas

2.1.1 Hipétesis generales

Para obtencion del modelo, se van a realizar las siguientes hipotesis simplificativas:
- Se considera la aeronave como un sélido rigido de 6 grados de libertad.
- La aeronave es simétrica con respecto al plano XZ.
- Lamasa de la aeronave se mantiene constante, despreciando asi el consumo de combustible.
- Se utilizard un modelo de tierra plana, por lo que el sistema topocéntrico se considera inercial.

- La gravedad se considera constante.

-

- No se considerara el viento, por lo que la velocidad respecto a tierra V; coincide con la

velocidad aerodinamica V.

2.1.2 Sistemas de referencia

Se van a definir tres sistemas de referencia principales: un sistema topocéntrico inercial, que se usara
para expresar la posicion de la aeronave, un sistema de ejes cuerpo, esto es, ligado a la aeronave, donde
se expresaran las fuerzas y momentos actuantes, y un sistema de referencia de horizonte local, paralelo
al sistema topocéntrico y con origen en el centro de masas de la aeronave, que se usara para expresar
la actitud de la misma.

e Sistema topocéntrico inercial (S;) con el centro en cualquier punto de la tierra y sus vectores

-
unitarios [, J;, k;] orientados hacia el norte, este e interior de la tierra respectivamente.



Ecuaciones generales de la aeronave

Sy

-
Y k I
Figura 2.1 Sistema topocéntrico inercial.

e Sistema de ejes cuerpo (Sg) con el centro en el centro de gravedad de la aeronave y sus vectores
unitarios [Ug, /5, EB] en el plano de simetria apuntando hacia el morro (i), en direccion al ala

derecha (J) y en el plano de simetria apuntando hacia la parte inferior de la aeronave ( EB).

Figura 2.2 Sistema de ejes cuerpo.

e Sistema de horizonte local (Sy) con el centro en el centro de masas de la aeronave y sus

-
vectores unitarios [Uy, Jy, ky] paralelos a los vectores unitarios del sistema topocéntrico
inercial, es decir, orientados hacia el norte, este e interior de la tierra.

Figura 2.3 Sistema de horizonte local.
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Los sistemas de referencia topocéntrico inercial y horizonte local estan relacionados por una traslacion,
mientras que para pasar de cualquiera de estos sistemas al sistema de ejes cuerpo es necesario realizar
rotaciones. Para ello se emplean los angulos de Euler (¢, 8,1), los cuales definen la actitud de la
aeronave:

e Angulo de guifiada o yaw (), formado por Ty y la proyeccion de 7 sobre el plano horizonte
local. Para representarlo se utiliza un sistema de referencia auxiliar (Sy, ) resultante de rotar el

sistema horizonte local Sy un angulo 1 en torno a EH en sentido positivo.

Figura 2.4 Angulo de guifiada.

e Angulo de cabeceo o pitch (), formado por 75 y el plano horizonte local. Para representarlo
se usa un nuevo sistema de referencia auxiliar (Sy, ) resultante de rotar el sistema Sy, un dngulo

6 en torno a jy, en sentido positivo.

Figura 2.5 Angulo de cabeceo.



6 Ecuaciones generales de la aeronave

e Angulo de balance o roll (¢), formado por J y la interseccion del plano jp EB con el plano
horizonte local. El sistema de ¢jes cuerpo resulta de rotar el sistema Sy, un angulo ¢ en torno

aly, = Tp en sentido positivo.

Figura 2.6 Angulo de balance.

Para obtener el conjunto de ecuaciones cinematicas y dindmicas que definen el movimiento de la
aeronave, es necesario expresar todas las variables en un mismo sistema de referencia, este sera el
sistema de ejes cuerpo. Puesto que la orientacion de la aeronave viene definida en ejes cuerpo, se
necesitan las matrices de transformacion para pasar del sistema horizonte local al sistema ejes cuerpo
(RBH). Esta se obtiene a partir de las rotaciones de los sistemas de referencia auxiliares definidos
anteriormente en los angulos de Euler.

RB<—H — RB<—V2RV2<—V1RV1<—H (2‘1)
1 0 0 7[cos6 0 —sm@ cosyp sinp 0
=10 cos¢p Sinqb] [ ] [—smij} COSI/) 0] (2.2)
[0 —sing cosplLsind 0 cos6 1
cOcy cOsy —s6
= |s¢psOcy — cpsy spsOsyP + cpcy sdbcﬁ] (2.3)
LcpsOc) + sPpsy  cpsOsyY — spcyY  cpch

donde cy = cosy y sy = siny.

Por otro lado, también serd necesario obtener la matriz de transformacion del sistema de ejes cuerpo
al sistema topocéntrico inercial (R'“2). Puesto que dicho sistema inercial y el de horizonte local son
paralelos, la transformacion R'8 coincide con R¥<2, y puesto que las matrices son ortonormales se
tiene:

RI(—B — RH(—B — (RB<—H)—1 — (RB<—H)T (24)
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2.1.3 Variables de estado

En las ecuaciones de movimiento de la aeronave intervienen doce variables de estado: tres de posicion
y tres de velocidad asociadas al movimiento de traslacion, y tres de posicion angular y de velocidad

angular asociados al movimiento de rotacion. Estas variables se muestran en la siguiente tabla:

Nombre

Descripcion

Posicion de la aeronave en el sistema de referencia inercial segin 1;

Posicion de la aeronave en el sistema de referencia inercial segln j;

=
Posicion de la aeronave en el sistema de referencia inercial segin k; (altitud negativa)

Velocidad de la aeronave en ejes cuerpo segun i

Velocidad de la aeronave en ejes cuerpo segun Jg

Velocidad de la aeronave en ejes cuerpo segun kg

Angulo de balance definido respecto al sistema de referencia auxiliar Sy,

Angulo de cabeceo definido respecto al sistema de referencia auxiliar Sy,

Angulo de guifiada definido respecto al sistema de referencia de ejes cuerpo

Velocidad angular de la aeronave segiin una rotacion alrededor de 7

Velocidad angular de la acronave seglin una rotacion alrededor de jz

SNBSS S (g

Velocidad angular de la aeronave seglin una rotacion alrededor de EB

Tabla 2.1 Variables de estado.

Figura 2.7 Velocidades lineales y angulares.

Ademas de estas doce variables, también se emplearan las correspondientes al angulo de ataque y

angulo de resbalamiento. Siendo 17; el vector velocidad absoluta en ejes cuerpo cuyo modulo es

V, =Ju?+v?+w? (2.5)
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Se define el angulo de ataque () como el angulo formado entre 7 y la proyeccion de la velocidad
absoluta en el plano de simetria del avion (plano XzZ5):

a = tan™?! (%) (2.6)

Figura 2.8 Angulo de ataque.

Se define el angulo de resbalamiento () como el angulo formado por I_/; y el plano de simetria del
avion (plano Xz Zp):

B = sin™! (%) @.7)

Plano Xy Zg

=<

Figura 2.9 Angulo de resbalamiento.
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De manera inversa, se pueden expresar las componentes de la velocidad en funcion del angulo de
ataque, el angulo de resbalamiento y el moédulo de la velocidad:

u=1"V,cosacospf (2.8)
v="V,sinp (2.9)
w =V, sinacosf (2.10)

2.1.4 Variables de control

En los modelos de fuerzas y momentos de las ecuaciones generales de la aeronave intervienen cuatro
variables de control: una correspondiente al control de empuje y tres asociadas a las deflexiones de las
superficies de control que controlan la actitud de la aeronave. Estas variables se muestran en la
siguiente tabla:

Nombre Descripcion
O Parametro de control de empuje
Oq Deflexion de los alerones
Oe Deflexion del timon de profundidad o elevador
[ Deflexion del timoén de direccion o rudder

Tabla 2.2 Variables de control.

Elevador

Alerones

Timén de direccion

Figura 2.10 Superficies de control.

2.1.5 Modelo de atmdsfera

Para conocer cambio de la densidad con la altura se empleara el modelo de atmdsfera correspondiente
a la Atmosfera Estandar Internacional (ISA):

T(pz) = TO - Apz (2-11)
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_9
T(p,)\ Re?
p(p,) = po< - ) 2.12)
0
donde los valores de las constantes se recogen en la siguiente tabla:
Nombre Valor
g [m/s?] 9.8
Ry [m?/(s*K)] 287
A [K/m] -6.5-1073
Ty [K] 288.15
po [kg/m3] 1.225

Tabla 2.3 Constantes del modelo de atmosfera ISA.

2.2 Ecuaciones de movimiento

2.2.1 Ecuaciones cinematicas

En este apartado se van a obtener las ecuaciones cinematicas lineales y angulares. Las primeras
permiten obtener la posicion del vehiculo a partir de su velocidad, y las segundas permiten obtener la
actitud de la aeronave (4ngulos de Euler) a partir de la velocidad angular.

. > T .., . e .
Siendo 7 = [px Dy pz] el vector de posicion de la aeronave respecto al sistema topocéntrico inercial

i

Puesto que la velocidad suele expresarse en término de sus componentes en ejes cuerpo (u, v, w), es
necesario hacer la transformacion:

d Px u u
2o
t Pz w w

De modo que las ecuaciones cinematicas lineales quedan

S;, se tiene

dt

= |ucOsy + v(spsOsy + cpcy) + w(cpsOsyp — spcy) (2.14)

Dy uclcy + v(spsdcy — cpsy) + w(cepslcy + spsiy)
—usfl + vspcl + wepc

donde se ha usado la notacion cy = cosy y sy = siny.

Para las ecuaciones cinematicas angulares debemos tener en cuenta que la aceleracion angular (p, g, )
se expresa en ejes cuerpo, mientras que las posiciones angulares (¢, 8, 1)) se expresan en tres sistemas
diferentes, asi
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Proyectando en ejes cuerpo:
p 0 0 ¢ —hsing
[ql = REHI0 [+ REV2R2V1 (9| 4+ [0]| = | Ocosg + Psinpcosd (2.16)
r v 0 0 —0cos¢ + Pcospcosd

Invirtiendo esta expresion obtenemos las ecuaciones cinematicas angulares:

) p + (gsing + rcosp)tand
6= qcos¢ — rsing (2.17)
P (gsing + rcos¢)seco

2.2.2 Ecuaciones dinamicas

En este apartado se van a obtener las ecuaciones dindmicas de traslacion y rotacion. Las ecuaciones
dinamicas del movimiento de traslacion permiten relacionar la velocidad lineal con las fuerzas que
actan sobre la acronave, mientras que las ecuaciones dindmicas del movimiento de rotacion permiten
relacionar las velocidades angulares con los momentos. Para obtenerlas se aplica la segunda ley de
Newton teniendo en cuenta que éstas se cumplen en un sistema de referencia inercial, por lo que,
aunque las variables estén expresadas en ejes cuerpo, las derivadas deben tomarse respecto al sistema
topocéntrico inercial. Teniendo esto en cuenta, para las ecuaciones de fuerzas se tiene:

m—2| =F (2.18)

= . . . d .
donde m es la masa de la aeronave, V, la velocidad respecto a tierra en ejes cuerpo, = la derivada
I
. . . . = ’
respecto al tiempo en el sistema inercial y F' es el vector resultante de las fuerzas que actiian sobre el
vehiculo, cuyas componentes son (X, Y, Z).

Aplicando la Formula de Poisson, que permite tomar derivada en el sistema inercial a partir de las
derivadas en ejes cuerpo y la velocidad angular, se tiene:
v,

™

dvc; — g s
=m—| +wAV,=F (2.19)
; dt

B

Por lo que las ecuaciones dindmicas del movimiento de traslacion quedan:

m(u —rv + qw) X
m@w+ru—pw)|=1|Y (2.20)
m(Ww — qu + pv) Z

Dejando los términos diferenciales a un lado de la ecuacion se obtiene:
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— fx_
. rv—qw+a
Y £

[1'7] =|-ru+pw+= 2.21)
: m
w

u-— v+£

| 4 p m

De manera analoga, para las ecuaciones de momentos:

dh
dt

—

=M (2.22)

I

Donde M es el vector resultante de los momentos externos que actian en el vehiculo, cuyas
—
componentes son (L, M, N), y h es el momento cinético, que para cuerpos rigidos se define como el

producto del tensor de inercias I y la velocidad angular, de modo que h=1a.

Aplicando la Formula de Poisson, se tiene:

dh
dt

—

+@ AT =M (2.23)
B

d@
T dt

I

El tensor de inercia es constante en ejes cuerpo y viene dado por

Ix _Ixy _Ixz
=|-L, L -1, (2.24)

_Ixz _Iyz Iz

=~

Teniendo en cuenta la simetria en el plano XZ se tiene I, = I,,, = 0, por lo que el tensor de inercia

queda
L, 0 -—=I,
=0 1, o0 (2.25)
-, 0 I,

Asi, las ecuaciones dindmicas del movimiento de rotacion quedan:

lej - Ixzf' + (IZ - Iy)qr - Ixzpq
Iyq + (Ix - Iz)pr + Ixz(pz - TZ) =
L7+ (I, — I.)pq + L,qr

L
M
N

(2.26)

Dejando los términos diferenciales a un lado de la ecuacion se obtiene:

[ Iipq — Tqr + 3L + TN ]
Pl _| Lyl
ql = [FSpr - Fe(PZ - T‘Z) + I_MJ (2.27)

7 y
[,pq—1qr + T, L + TgN
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donde
Ixz(lx - Iy + Iz)
= 2.28
! Isz - Ia%z ( )
_ L(I,— L)+ 1% (229
2 L1, — 1%,
I
Iy - (2.30)
Isz - Ixz
Ly,
[, =—"— 2.31
* Isz - Ia%z ( )
I, — I,
[z = 2.32
S T, — 17, (232)
IXZ
[, =—m 2.33
6 Isz - I)%Z ( )
o L(l,—1,)+ 1% 2.34)
7 IxIZ - I)%z
I
M= ——0 (2.35)
Isz - Ixz

2.3 Modelo de fuerzas y momentos

Para completar las ecuaciones dindmicas se necesita modelar las fuerzas y momentos resultantes que
acttan en el vehiculo y que son debidos a tres fuentes: gravedad, propulsion y aerodinamica. Tanto el
peso como el empuje se consideran que actian en el centro de gravedad de la aeronave, por lo que no
crean momentos, asi que unicamente se consideraran los momentos aerodindmicos.

F=F +Fp+F, (2.36)
M =M, (2.37)

2.3.1 Fuerzas

2.31.1 Gravedad

En el sistema de referencia horizonte local, se puede expresar facilmente el peso como una fuerza en

la direccion de ky

(2.38)
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Para expresar esta fuerza en ejes cuerpo se usa la matriz de transformacion RZ<H

Fyl, =R, (2.39)
Asi se tiene el siguiente modelo de fuerzas gravitatorias:
Xg —mgsinf
Y| = mgcos@singb] (2.40)
X, mgcosBcosd

2.3.1.2 Propulsion

Se considera el empuje como una fuerza que actia en la direccion de 7. Se puede obtener un modelo
a partir de la diferencia de presiones aguas arriba y aguas abajo del motor aplicada a la seccion del
motor, asi

R Smotorcprop (PZ - Pl)
Fp = 0 (2.41)
0

donde Sy t0r €5 la seccion del motor, Cp,.opy €5 €l coeficiente de propulsion y P, y P; la presion aguas
abajo y aguas arriba del motor respectivamente, que se pueden obtener a partir de la ecuacion de
Bernouilli:

P, = Py +2pV2 (2.42)
1 2 1 2
P, =Py + E.DVS =P+ Ep(kmotorst) (2.43)

donde se ha expresado la velocidad del aire a la salida del motor V; en funcion de un pardmetro del
motor k,,.0r v 12 variable de control del empuje.

Con ello la fuerza propulsiva queda modelada como:

1
XP EpSmotoGCrop((kmotorSt)z - Vaz)
Yp| = 0 (2.44)
Zp 0

2.3.1.3 Fuerzas aerodinamicas

Las fuerzas aerodinamicas que actian en la aeronave son la sustentacion y la resistencia, que se pueden
modelar como

1
FL = EpVaZSCL (C(, q, 68) (245)

1
FD = EpVaZSCL (C(, q 66) (246)
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La fuerza de sustentacion actua en direccion perpendicular a la velocidad absoluta I_/:l, y la resistencia
en direccion opuesta a dicha velocidad, por lo que proyectando en los ejes cuerpo segun la siguiente
figura:

XBZB

Figura 2.11 Fuerzas aerodinamicas

1 1
X, = —Fpcosa + F sina = EpVaZS(—CDcosa + C,sina) = EpVaZSCX (2.47)

1 1
Z, = —Fpsina — F,cosa = EpVazS(—CDsina — C.sina) = Epl/;leCZ (2.48)
Los coeficientes de sustentacion y resistencia, C;, y Cp respectivamente, se ha considerado que
dependen del angulo de ataque «a, la velocidad angular de cabeceo g y la deflexion del timén de

profundidad 6. Esta dependencia puede modelarse como

C
CL = CLO + CLaa + CLqu + CLé.e(Se (249)
a

c
CD =CD +CD a+CD _q+CD6 63 (250)
0 @ a2V, e
Por otro lado, la fuerza aerodinamica en el eje yz puede expresarse como

1
Yo = 5PVESCy(B,p,7,60,:) 251)

El coeficiente Cy se ha considerado que depende del angulo de resbalamiento f3, las velocidades
angulares p y 7, y las deflexiones de los alerones y el timén de direccion 8, y &,.. Esta dependencia se
puede modelar como

b b
CY = CYO + Cyﬁﬁ + CYp Wp + CYTW‘F + CYSaSa + Cyarar (252)
a a
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De modo que las fuerzas aerodinamicas quedan:

1 c
E'DVG.ZS (CXO + CXaa + Cxq Eq + CX5666>

1 b b
= E'DVQZS (CYO + Cyﬁﬁ + Cyp EP + CYTZ_I/ar + Cyé.aaa + CY5r6r> (253)

1 c
E'DVaZS (CZO + Czaa + Czq Z_I/aq + Czsege>

donde se ha empleado la notacion

Cx, = —Cp,cosa + Cp sina (2.54)
Cx, = —Cp,cosa + Cp sina (2.55)
CXq = —Cqcosa + Cquina (2.56)
CXae = —CDaecosa + CLaesina (2.57)
Cz, = —Cp,cosa + C, sina (2.58)
Cz, = —Cp,cosa + C; sina (2.59)
Cz, = —Cqcosa + C; sina (2.60)
Czs, = —Cpgs cosa + Cp s sina (2.61)

2.3.2 Momentos

Los momentos aerodindmicos se pueden modelar como

1

L =5 pVESbC(B,p.T,64,;) (2.62)

M = pV2ShCp(a,q, &) (2.63)
1

N =5 pV2ASbCa(B,p. T, 80,6)) (2.64)

Los coeficientes de los momentos en torno a iz y EB (C; y €, respectivamente) se ha considerado que
dependen del dngulo de resbalamiento (3, las velocidades angulares p y r, y las deflexiones de los
alerones y el timon de direccion 6, y 6,. El coeficiente del momento en torno a jz (C,,,) se ha
considerado que depende del angulo de ataque a, la velocidad angular de cabeceo g y la deflexion del
timon de profundidad §,. Modelando los coeficientes C;, C,,, y C,, con las dependencias indicadas:

b b
Cl = ClO + Clﬁﬁ + Clp Ep + Clrir + Clé‘a6a + C15T51- (265)
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Cin = Cing + Cong @ + Cop 570+ Cmg, e (2.66)
b b
Co = Cng + CnglB + Cop 5o P F G gy G, 8a + Cug ¢ (2.67)

Asi se obtienen los momentos aerodinamicos:

F 1 b b 1
EIL)VaZSb (Clo + Clﬁﬁ + Clp mp + CITWT + Cl5a6a + 616r6r>
L
1

M| = —pV2Sb (C + Cn @ + Ciny 577G + Cins 6 > (2.68)
N 2 a2V,

1 b b

_EpVaZSb (Cno + CopB + Copy 5o 2 p+Cy o 2 T+ Cps, 0 + Cny 0 )

2.4 Conclusiones

En este capitulo se han obtenido las ecuaciones generales del movimiento de la aeronave:

Px = uclcy + v(spslcyp — cpsy) + w(cpsbcy + s¢psyp (2.69)
Py = uclsy + v(spsOsy + cpcy) + w(chshsy — spcy) (2.70)
p, = —usl + vspch + wcpch (2.71)
¢ = p + (gsing + rcos¢)tand (2.72)
6 = qcos¢p — rsing (2.73)
Y = (gsing + rcos¢)sechd (2.74)
X
U=r1rv—qw +— (2.75)
m
Y
vV=-ru+pw+— (2.76)
m
- Lz (2.77)
W= qu-—pv+— :
. 1
q=Tspr —Te(p® —r*) + —M (2.79)
y

Constituyen un conjunto de 12 ecuaciones diferenciales que, junto con las expresiones de fuerzas y
momentos descritas en el apartado 2.3 permite obtener las 12 variables de estado:
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X = Do Dy D2 d, 0,0, u,0,w,p,q,7] (2.81)

Ademas se tienen 4 variables de control que representan los 4 grados de libertad que hay que fijar:

U = [8¢, 8¢ 84, 6r] (2.82)

El sistema de ecuaciones diferenciales es no lineal y acoplado, por lo que no es posible obtener
soluciones analiticas.

En la siguiente imagen se puede ver un esquema de estas ecuaciones:

$.6 — | Ecuaciones [P U  c—— U

VW —p=  dindmicas - v
. -V _h..

nq.r s lineales

8.8.6.6 e (2.75-2.77) W c— W

LYW »| Ecuaciones —» P = > P
Par_ g dindmicas _._q —- (]

angulares

4.8.6,.8 - (278-280) [T cm—T

5.6 Ecuaciones | l"‘;%l

cinematicas a
angulares

o " (272278) |V c—

LYW . Ecuaciones B —
cinematicas | > B -y

lineales

6.6.% " (26927]) B cm—B

Figura 2.12 Diagrama de bloques de las ecuaciones generales de la aeronave.

Cada bloque representa un conjunto de ecuaciones con sus entradas y salidas. Como puede observarse,
todas las entradas son salidas de otros o su mismo bloque, excepto las sefiales de control.
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Las ecuaciones obtenidas en el capitulo 2 constituyen un sistema de 12 ecuaciones no lineales y
acopladas. Se trata de un modelo de alta complejidad, por lo que en este capitulo se va a obtener un
modelo de ecuaciones diferenciales lineales mas adecuado para el estudio de problemas de estabilidad
y control. Se van a linealizar las ecuaciones en torno a un punto de equilibrio, de modo que esta
aproximacion solo sera valida para pequefias perturbaciones respecto al punto de operacion. Ademas,
se van a desacoplar las dindmicas de los movimientos longitudinal y lateral.

En el apartado 3.1 se va a desarrollar el calculo de las condiciones de equilibrio, también conocido en
la mecanica de vuelo como #7im. En el apartado 3.2 se van a obtener las ecuaciones linealizadas de las
dinamicas longitudinal y lateral.

3.1 Calculo de las condiciones de equilibrio (trim)

Dado un sistema de ecuaciones no lineal dado por

x=f(x,u) 3.1

donde x representa el estado y u el control, en el punto de equilibrio (xg, ug) se cumple

f(xg,ug) =0 (3.2)

En este proyecto tinicamente se va a considerar el vuelo rectilineo a altitud y velocidad constantes. En
dicha condicion, la altura (h = —p,), velocidad lineal (u,v,w), los angulos de Euler (¢,0,¢) y
velocidad angular (p, g, z) se mantienen constantes, por lo que, para encontrar el punto de equilibrio
en la condicion de vuelo deseada, se deben encontrar los valores (xg, ug) que hagan que las derivadas
de las variables citadas sean nulas en dicho punto, esto es:

Pz (xg,ug) =0 (3.3)
i(xg,ug) = 0 (3.4)
v(xg,ug) = 0 (3.5)
w(xg, ug) = 0 (3.6)
¢ (xg, ug) = 0 (3.7)
0 (xg,ug) =0 (3.8)
Y (e ug) =0 (3.9)
p(xg,ug) =0 (3.10)
q(xg,ug) =0 (3.11)

19
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7(xg,ug) =0 (3.12)

Por tanto, el problema consiste en resolver un sistema de ecuaciones no lineales. Puesto que no es
posible su resolucion analitica debido a la no linealidad y el alto acoplamiento, se planteara como un
problema de optimizacion donde se debe construir una funcion objetivo a minimizar respeto de las
variables correspondientes. La funcion objetivo serd la suma de los cuadrados de las derivadas que
deben ser nulas, esto es:

J=0,+u2 + 02+ w2+ $?+ 02+ +p? + % + 72 (3.13)

Observando las ecuaciones (2.71)-(2.80), se tiene que son independientes de py, py, y ¥, por lo que la
optimizacion de la funcidon objetivo no dependerd de estas variables, sino que se debe optimizar
respecto a p,, u, v,w, ¢, 8, p, q,r (conjunto de variables que se denotara como X). Ademas, como se
comentd anteriormente, solo se tratara el vuelo rectilineo (¢ = 0) a altitud y velocidad absoluta
constantes, por lo que habra que afadir estas restricciones al problema de optimizacion. Con todo ello,
el problema de optimizacion queda

min J (%)
%
Pzg = Pzgeseado (3.14)
S.a. VaE = Vadeseado
¢ =0

Para resolver este problema, se usard la funciéon de Matlab fmincon, indicada para encontrar el
minimo de funciones multivariables no lineales sujetas a restricciones, de modo que resuelve
problemas del tipo

min £ (x)
(cx)<0
Ceq(x) =0 (3.15)
s.a. Ax <b
AgqgX = beq
lb <x< Up

donde ¢ (x) y c.q(x) son funciones (lineales o no lineales) que devuelven vectores, Ay A,, matrices,
by beq vectores, y I, y u; pueden ser vectores o matrices.

La estructura de esta funcion es

[x, fval] = fmincon(fun,xy, A, b, Aeg, beg, L, Uy, nONlcon) (3.16)

eq’r~eq’

Esta funcion devuelve el valor de x que minimiza la funcién objetivo y el valor de la funcion evaluada
en dicho punto fval, a partir de las siguientes entradas:

e fun: funcién a minimizar,

® Xx,: punto inicial de x a partir del cual empieza a buscar la solucion,
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e Ay b: matriz y vector, respectivamente, que definen las restricciones lineales de desigualdad,

o Agq Y beq: matriz y vector, respectivamente, que definen las restricciones lineales de
desigualdad,

e [, yu,: vectores/matrices que contienen los valores minimos y maximos, respectivamente, de
las variables,

e nonlcon: funciébn que contiene las restricciones no lineales de desigualdad (c(x)) y de
igualdad (c.q(x))

En el caso que se estudia en este proyecto, las restricciones en la altura y el dngulo de balance seran
restricciones de tipo igualdad lineal, mientras que la restriccion en la velocidad absoluta sera del tipo
igualdad no lineal, debido a que las ecuaciones vienen dadas en términos de las componentes de la
velocidad (u, v, w) y la relacion de éstas con V,, es

V, =+u?+v?+w? (3.17)

3.2 Linealizacion de las ecuaciones de movimiento

Con la linealizacion se pretende aproximar el modelo no lineal por otro que si lo es. Esta aproximacion
solo sera valida en el entorno del punto de operacion.

Dado un sistema de ecuaciones no lineal dado por

x=f(xu) (3.18)

y el punto de equilibrio (xg, ug) definido por

xg = f(xg, ug) (3.19)

desarrollando en Serie de Taylor en torno al punto de equilibrio

of (xg, ug)

67 Xp, U
( E E)
0x

5 (u—ug)+T.0.S (3.20)

x = f(xgug) + (x — xg)
despreciando términos de orden superior y dado que en el equilibrio se cumple Xz = f(xg, ug), se

tiene

.. 0f(xgug) Of (xg, ug)
x—sz%(x—xE)+#(u—uE) (3.21)
nombrandoX = x —xp yu =u — ug
d , 0 ’
P f(xg uE)f_i_ f(xg uE)a (3.22)
dx ou

De esta expresion se observa lo siguiente:

e [a dinamica linealizada se determina hallando las derivadas de la funcién respecto de las
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. . af @ :
variables de estado y de las variables de control (é y é respectivamente) evaluadas en el
punto de equilibrio.

¢ El modelo linealizado depende del punto de equilibrio, de modo que se tendrd un modelo
distinto segun el punto escogido.

e Una vez linealizado, las variables originales se sustituyen por incrementos de las variables
respecto del punto de equilibrio.

La ecuacion (3.22) también se puede expresar como

X = AX + Bu (3.23)
donde A es la matriz de estado:
oh| o4 oh
0x (xgug) 0x; (xgug) 0%n (xgug)
ey |28 Ok o
A = # = axl 0x2 ax (324)
ox (xgug) (xgug) n(xgug)
0x, (xgug) 0x; (xgug) 0%n (xg,up)
y B la matriz de entradas:
of 9% o,
Ol gy Ozl Ot (g i)
ey |2 % of,
B=—2"F _ |5y, ou, " 9u (3.25)
ou (xg.ug) (xp,ug) M (xg,ug)
hi Ok o,
Ol gy Ozl Ot (g )

La salida del sistema no tiene por qué coincidir con el estado, por lo que siendo g (x, t) el conjunto de
funciones que relaciona las salidas con el estado:

y=9(@x1t) (3.26)
Linealizando se llega a
y=_Cx (3.27)

donde C la matriz de salidas:
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091 99 99:
g 2oy Ol
09 (xg, ug) % % %
C=— =9 apun %2l pup) 0%n) (g ) (3.28)
9g,| 99,  ag,|
00 gy 0%y 0%l )

Debido a que los movimientos estan desacoplados, se estudiaran las dindmicas longitudinal y lateral
por separado, asi, para el movimiento longitudinal se tendra

Xion = AtonXion + Bionion (3.29)
Yion = CionXion (3.30)
y para el lateral
Xiat = Arat¥iar + Biathiar (3.31)
Yiat = CiatXiat (3.32)

donde de nuevo las matrices A;pn, Bions Cions> Aiat> Biat Y Ciar dependeran del punto de operacion.

3.2.1 Dinamica longitudinal

Las variables de estado que gobiernan el movimiento longitudinal son

xlOTI. = (u, WI ql 01 pz) (333)

y las variables de control
Won = (8¢, 6¢) (3.34)

Asi, las derivadas respecto a las variables de estado del problema longitudinal que se deben calcular
son

du Odu oOu o0Ou O0uj
du ow adq a0 ap,
ow odw oJow OJw OJw
du dw dq 96 ap,
aflon — a_q a_q a_q a_q aq (3.35)
0X1om dJu ow 0dq 06 Op, '
a0 96 06 a6 90
du ow dq 06 0p,
0z 0z 0z 0z 0z
lou dw dq 86 dp,]

Evaluando en el punto de equilibrio se obtiene la matriz de estados de la dindmica longitudinal:
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>

X X,

Xu w P |
— —qgt+— —wpt+— —gch 2
m 4E m Wg m gcog m
Z Z Z Zy,
de +Eu EW Ug +Eq —9gsOgchg :l
Aion =1, M, M, . M, (3.36)
I, I I, I
0 0 cPhg 0 0
| —s0g cppclg 0 —UpCOp — VgSQpSOy — wgcppsly 0 |

donde las expresiones de los coeficientes Xy, Xy, Xg, X.

Dz Zua ZWa an sza Mua Mwa Mq y Mpz S€

recogen en las tablas 3.1, 3.2 y 3.3.

Por otro lado, las derivadas respecto a las variables de control del problema longitudinal a obtener son

rou O0u
06, 04
ow oJdw
06, 06,
0 dq 0q
Jion 194 94 (3.37)
ou;,, |06, 06;
6 96
06, 09
dp, 0,
(06, 06,1
Evaluando en el punto de equilibrio se tiene la matriz de entradas da la dindmica lateral:
_X6e @_
m
VA
w0
Bion = Mj (3.38)
=0
Iy
0 0
0 0

donde las expresiones de los coeficientes Xs,, X5,, Z5, y Ms, se recogen las tablas 3.1, 3.2 y 3.3.
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Coef. Formula
wgVz pPeSCx, ugppScqeCx, wgVZppSCy,
Xu _pESpropCpropuE + pESCXuE - 2 azE 2~ ! CzlE >
(ug + wg) Wap 2(ug +wg)
uEVaZEpESCX WEPESCqECXq uEVaZEpESCZ
X —pPES C SC @ _ —
W TP CropVE T PGV ey T T g, 202+ wD)
X, VaEpESCCXq
4
9,
A /1p Rgh S C 2 VZ SC
X pL _i — ZE prop ~prop 2 ag X
" T < Ry2 1> <1 * To > { 2 Kkmowr(stE) VaE] T2 }
Xs pEV;leSCX(ga
i 2
Xs

2
pESprop Cprop kmotor StE

Tabla 3.1 Coeficientes de la dinamica longitudinal correspondientes a X.

Coef. Formula
e sc weV2peSCs, UePeSCqeCz,  wgV2 ppSCy
Uy — — _
w | PESRZUE T 02 T wd) 4V,, 2(uZ + w?)
uEVaZEpESCZa WEPESCQECzq uEVaZEpESCX
Zy | peSCzwg + > (12 o~ +— >
(ug +wg) 4Vq, 2(ug +wg)
Z, VazpPeSc Czq
4
—
Zp, porl_ 9 _ 1)(1+ APzg\ Rok " VaySCz
To \ Rg4 To 2
Zs pEV2SCy,
- 2
Zs, 0

Tabla 3.2 Coeficientes de la dindmica longitudinal correspondientes a Y.
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Coef. Formula
wgV2peSCp, UEPESC?qECry,
upVi2 ppSCm, WEePESC?qECr
My | pgSCrwp + —2—2% — a
2(ug + wg) 4V,
Mq VZlEpESCZCmq
4
—=Z=—2
My, | PA(_ 9 _ 1) (q 4 2P| oA Vi SCCon
To \ RyA T, 2
M(Se pEVaZESCCm,g
2
M;, 0

Tabla 3.3 Coeficientes de la dinamica longitudinal correspondientes a M.
Para las salidas del sistema en la dindmica longitudinal se suele emplear a en lugar de w, asi el vector
de salidas sera:
Yion = (4, @,4,6,p;) (3.39)

Teniendo en cuenta la definicién del 4ngulo de ataque (a = tan~(w/w)), se deben calcular las
siguientes derivadas

1 0 0 0 O
Jda OJa 0 0 0
aglon — du oJw (3 40)
dxn |0 0 1 0 0 '
0 0O 01 O
L0 0O 0 o0 1

Evaluando en el punto de equilibrio se obtiene la matriz de salidas de la dinamica longitudinal:

1 0 0 0 O
-w u
2 - 2 2 - z 0.0 0
C o = up +wg  up +wg (3.41)
fon 0 0 100 '
0 0 0 1 0
0 0 0 0 1
3.2.2 Dinamica lateral
Las variables de estado que gobiernan el movimiento lateral son
Xiat = (U, b, ¢' 11[}) (342)

y las variables de control
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Wiae = (84, 67) (3.43)
Asi, las derivadas respecto a las variables de estado del problema lateral que se deben calcular son

dv dv 0v 0dv 0V
v dp or 09¢ Y
dp dp 0Jp Jp Ip
ov op or 09 oY
0 fiat ar or odr or Oor

=32 a- A. aAr arl 3.44
dx, |0v ap ar 3¢ oy (344)
d¢ d¢p 0d¢p d¢ 09
dv dp Or dJ¢ JY
op oy oY 9y 9y
v dp Odr Jd¢ JYl
Evaluando en el punto de equilibrio se obtiene la matriz de estados de la dindmica lateral:
Y, Y, Y,
Ev wg + Ep —ug + Er gcOgcog 0
DL, +TuN,  Tigp+Tsly +TuN, —Toqg + Dby + TN, 0 0
Aiat =11, L, + TgN,  Tyqg + Tyly + TgNy  —Tyqg + DLy + TNy 0 0
0 1 cPrtgbi (qecoe —1EsPe)tgby 0
0 0 cppseclg (ggcpg — rgs¢pg)secfy 0
(3.45)

donde las expresiones de los coeficientes Y, Yy, Yy, Ly, Ly, Ly, Ny, Ny y N, se encuentran en las tablas
3.4,3.5y3.6.

Por otra parte, las derivadas respecto de las variables de control de la dindmica lateral a obtener son

0y OV
95, 06,
Jp dp
95, 00,

0fiae Jar  or

G 084 05, (3.46)
ap 0d¢
95, 06,
oY 0y
35, 90,

Evaluando en el punto de equilibrio se obtiene la matriz de entradas de la dinamica lateral:
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Ysq Vs,
m m
5. - |Tsle, +TaNs, TsLs, +TuNs, (3.47)
‘9t T, Ls, + TgNs, TyLs, + TgNs, '
0 0
0 0

donde las expresiones para calcular los coeficientes Y5, Y5 , Ls,, Ls,, N5, y N5, se encuentran en las

tablas 3.4,3.5y 3.6.

Coef. Foérmula
% PESCy g/ ug +wg  ppSbvg (CyppE + CY,«TE)
v pESUECY + > - 4V
ag
Y PeVayS bCYp
p e )
4
Y, PEVaySbCy,
4
YSa PE VazESCY(ga
2
Y(ST Pk ‘/(IZESCY(;r
2

Tabla 3.4 Coeficientes de la dindmica lateral correspondientes a Y.

Coef. Férmula
PeSbCy ui +wg  ppSh*vg (CYppE + CYrTE)
LU pESbUECl + -
2 4V
L Yoy SH2C,
4
L 5VarSH?C,,
4
Lé‘ EVazESbClga
¢ 2
LS pEVaZESbCl(gr
' 2

Tabla 3.5 Coeficientes de la dindmica lateral correspondientes a L.
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Coef. Férmula
PESDCy 4 ui +wi  ppSh*vg (CinE + CanE)
Ny | peSbvzC, + -
2 L1/
Np pEVaESbZCnp
4
Nr pEVaESbZCnr
4
N(Sa pEVaZESanga
2
N5r pEVaZESan,gT
2

Tabla 3.6 Coeficientes de la dindmica lateral correspondientes a N.

Para las salidas del sistema en la dindmica longitudinal se suele emplear £ en lugar de v, asi, el vector
de salidas sera:

Yiat = (B,p,7,0,9) (3.4%)

Teniendo en cuenta la definicion del 4ngulo de resbalamiento (8 = sin~1(v/V,)), se deben calcular
las siguientes derivadas

% 9 0 0 0
v
0.t _|0 1 0 0 0 (3.49)
Oxe [0 0 1 0 0 '
000 10
L0 0 0 0 1

Evaluando en el punto de equilibrio, se obtiene la matriz de salidas de la dindmica longitudinal:

1 -
0 0 0 0
V2 — v}
Clat = 0 10 0 0 (3.50)
0 01 0 0
0 0010
0 0 0 0 1

3.3 Conclusiones

En este capitulo se ha obtenido un modelo linealizado de la dindmica del avion con el movimiento
longitudinal y lateral desacoplados. Para ello en primer lugar se ha explicado como calcular un punto
de equilibrio y a continuacion se han obtenido las ecuaciones linealizadas en torno al punto de
operacion. De este modo, el sistema lineal queda caracterizado por un conjunto de matrices que
dependerén del punto donde sean evaluadas.






4 ESTABILIDAD Y CONTROL

Se distinguen dos tipos de estabilidad: estabilidad estatica y estabilidad dindmica. La primera se refiere
a la tendencia del vehiculo a volver a la posicion de equilibrio tras una perturbacion, mientras que la
segunda se concentra en la evolucion en el tiempo del movimiento del vehiculo tras ser perturbado de
la posicion de equilibrio. En este proyecto solo se tratara la estabilidad dindmica, por lo que se asume
que el sistema es estaticamente estable. Se dice que un avion es dindmicamente estable si, cuando es
perturbado de su posicion de equilibrio, tiende a recuperar dicha posicion conforme pasa el tiempo. La
estabilidad dinamica se puede mejorar mediante un Sistema de Aumento de Estabilidad que permite
introducir estabilidad artificial al sistema para mejorar su comportamiento ante una perturbacion.

Por otro lado, uno de los objetivos de este proyecto es llegar a controlar actitud y velocidad de la
aeronave. Para ello se usaran controladores PID.

En el apartado 4.1 se hara un estudio de la estabilidad dinamica del sistema linealizado, identificando
los modos de cada una de las dindmicas. En el apartado 4.2 se verd como realizar un sistema de
aumento de estabilidad que mejore el comportamiento ante una perturbacion. En el apartado 4.3 se
presentara el controlador PID.

4.1 Estabilidad dinamica

El estudio de estabilidad que se va a hacer en este proyecto es un estudio de estabilidad dinamica del
movimiento de perturbacion de la aeronave a partir a partir de una condicion de vuelo de referencia
consistente en un crucero a altitud y velocidad constantes. Para ello, se va a partir de las ecuaciones
linealizadas longitudinales y laterales. Como se comentd anteriormente, estos problemas estan
desacoplados y los sistemas de ecuaciones que los gobiernan se pueden escribir de manera genérica
como

X = Ax + Bu 4.1)

donde x es el vector de estados y u el de control.

Para estudiar la estabilidad dinamica se calculan los autovalores de la matriz A, que seran reales (1 =
n) o complejos (A = n + iw). Cada autovalor tiene asociado un modo del sistema y el caracter del
modo dependera de la naturaleza del autovalor, asi, un autovalor real negativo indica convergencia
pura, un autovalor real positivo indica divergencia pura, un autovalor complejo con parte real negativa
indica oscilacion convergente y un autovalor complejo con parte real positiva indica oscilacion
divergente.

31
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A=n<0 A=n>0

t t
A=n+iw A=n+iw
n<o n>0

i g

Figura 4.1 Tipo de comportamiento segiin el caracter del autovalor.

En los autovalores complejos, la parte real indica la atenuacion de la oscilacion y la parte imaginaria
la frecuencia de la misma. Ademas, se puede obtener la frecuencia natural (w,,) y el amortiguamiento
del modo (&) como

wn =T 42)
f=—— (43)

41.1 Estabilidad dinamica longitudinal

De forma general, de la dindmica longitudinal de las aeronaves convencionales resultaran dos pares de
autovalores complejos conjugados, correspondientes a los dos modos longitudinales:

e Modo de corto periodo: asociado al autovalor de modulo mayor. Modo rapido y muy
amortiguado. Suele afectar principalmente al angulo de ataque (@) y la velocidad angular de
cabeceo (q).

e Modo fugoide: asociado al autovalor de médulo menor. Modo lento y poco amortiguado.
Suele afectar principalmente a la velocidad en el eje longitudinal (u) y al angulo de cabeceo

().
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Modo de
corto periodo Im

X

/

Re
X
Modo
fugoide

X

Figura 4.2 Modos de la dindmica longitudinal.

Ante una perturbacion de la condicion de vuelo, el modo de corto periodo se estabilizara rapidamente
mientras que las oscilaciones restantes estaran asociadas al modo fugoide.

4.1.2 Estabilidad dinamica lateral

De forma general, de la dindmica lateral de las aeronaves convencionales resultaran dos autovalores
reales y un par de autovalores complejos conjugados correspondientes a los modos laterales:

e Modo espiral: asociado al autovalor real de moédulo muy pequeiio (positivo o negativo). Modo
lento divergente o convergente seglin el autovalor sea positivo o negativo. El modo espiral se
caracteriza por cambios en el angulo de balance (¢) y el angulo de guifiada ().

e Modo de convergencia en balance: asociado al autovalor real negativo de médulo grande.
Modo répido convergente. Se caracteriza por cambio en el angulo de balance (¢).

e Modo de balanceo holandés: asociado al par de autovalores complejos conjugados con parte
real negativa de mdédulo pequeno. Modo oscilatorio con fuerte acoplamiento entre todas las
variables laterales.

Im
x Modo
Modo balanceo
convergencia halandés
en balance
> : Re
Modo
espiral
X

Figura 4.3 Modos de la dindmica lateral.
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4.2 Sistema de aumento de estabilidad

El sistema de aumento de estabilidad (SAS) permite mejorar la estabilidad del sistema actuando sobre
los modos de este, de forma que los cancele o al menos los suavice. Para poder mover todos los polos
del sistema a los valores deseados es necesario que el sistema sea controlable. Esto puede comprobarse
a través de la matriz de controlabilidad U:

U=[B AB A?B .. A" 1B] 4.4)

El sistema sera controlable si U tiene el rango maximo n, esto es, si tiene n columnas linealmente
independientes. Una vez comprobado que el sistema es controlable, se puede proceder a realizar el
sistema de aumento de estabilidad.

Dado un sistema descrito por
X = AX + Bu 4.5)
se puede realizar una realimentacion lineal del vector de estados 4 = v — K x, asi
X =AXx+ Bu=Ax+B(W — Kx) = (A— BK)x (4.6)

Las oscilaciones del sistema se deben a que los autovalores de A tienen parte imaginaria grande. De
modo que se puede usar K de forma que los autovalores de la nueva matriz del sistema (A — BK) no
tengan parte imaginaria, eliminando asi las oscilaciones de los modos.

Voo u | X=Ax+Bu y

Figura 4.4 Diagrama del sistema de aumento de estabilidad.

La eleccion de los nuevos autovalores del sistema se hara de manera que estos tengan parte imaginaria
nula para evitar las oscilaciones, sean negativos para que exista convergencia y tengan un valor cercano
al moédulo del autovalor original.

El calculo de la matriz K se puede realizar usando la funcion place de Matlab. La estructura de esta
funcion es

K = place(A, B,p) 4.7

Esta funcion devuelve la matriz K a partir de las matrices A y B y el vector p que contiene los nuevos
autovalores del sistema. Debido a la dependencia con las matrices A y B, la matriz de realimentacion
K dependera del punto de operacion al igual que éstas y sera diferente para la dinamica longitudinal y
lateral.
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4.3 Controlador PID

Para realizar controles de actitud y velocidad se usaran controladores PID, que vienen definidos
esencialmente por tres pardmetros: proporcional (kp), integral (k;) y derivativo (kp). El término
proporcional da una salida del controlador proporcional al error. El término integral permite eliminar
el error en régimen permanente. El término derivativo tiene carcter de prevision y proporciona al
sistema cierta anticipacion sobre la respuesta. También se usaran controladores PI, consistentes
unicamente en los términos proporcional e integral. El esquema bdasico de control con PID se muestra
en la siguiente figura:

Y G ) e | —

. PID

Figura 4.5 Esquema bésico de control PID.
El ajuste de los parametros se hara mediante prueba y error siguiendo los siguientes pasos:

1. Anulando los términos integral y derivativo, se elegird un valor kp que haga que no haya
mucha sobreoscilacion.

2. A continuacion, se disminuird kp y se afiadira el término integral k; para eliminar el error en
régimen permanente.

3. Por ultimo, se afiadira el término derivativo kj para suavizar la sobreoscilacion que pudiese
haber aparecido en el paso anterior.

4.4 Conclusiones

En este capitulo se ha hecho una introduccion a la estabilidad dindmica asociando el tipo de respuesta
del sistema al caracter de sus autovalores. Se han presentado los modos de la aeronave y se ha disefiado
un sistema de aumento de estabilidad que permite mejorar la respuesta del sistema al suavizar los
modos. Ademas, se ha presentado el controlador PID, que es el que se usara para realizar el control de
la aeronave.






5 IMPLEMENTACION EN SIMULINK

En este capitulo se llevara a cabo la implementacion de las ecuaciones en Simulink, primero en el
modelo no lineal y luego en el modelo linealizado, asi como se disefiaran sistema de control. Para el
modelo lineal se realizaran controles de velocidad y actitud, y se disefiara un sistema de guiado a un
punto fijo. En el caso del modelo lineal, se estudiara la estabilidad dinamica del sistema, hallando los
modos de la dinamica longitudinal y lateral, se realizard un sistema de aumento de estabilidad que
mejore el comportamiento ante perturbaciones y un sistema de control de actitud.

En el apartado 5.1 se presentard el modelo de aeronave empleado. En el apartado 5.2 se tratara el
modelo no lineal. En el apartado 5.3 se tratara modelo linealizado.

5.1 Caracteristicas de la aeronave

El modelo de aeronave usado en este proyecto se corresponde con el del UAV Aerosonde. En las
siguientes tablas se recogen las caracteristicas masicas y geométricas, parametros del motor,
coeficientes aerodinamicos y limitaciones de actuacion correspondientes al modelo.

Parametro Valor

m [kg] 13.5
I, [kg-m?] | 0.8244
I, [kg - m?] 1.135
I, [kg-m?] | 1.759
I, [kg-m?] | 0.1204
S [m?] 0.55
b [m] 2.8956
¢ [m] 0.18994
Smotor [M2] | 0.2027

kmotor [_] 80

Tabla 5.1 Datos masicos, geométricos y del motor.

Parametro Valor

Vamay (/5] | 40
hinax [M] 4500

Tabla 5.2 Limites de actuacion.
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Coeficientes longitudinales | Valor Coeficientes laterales | Valor
Cy, 0.28 Cy, 0
Cr, 3.45 Cyp -0.98
CL, 0 Cy, 0
Cs, 0.36 Cy, 0
Cp, 0.03 Cy,, 0
Cp, 0.30 Cys, 0.17
Cp, 0 Cy, 0

Cpy, 0 Cig -0.12
Crm, -0.02338 C, -0.26
Crn, -0.38 G, 0.14
Cin, -3.6 Cis, 0.08
Cng, -0.5 Cis, -0.105
Corop 1.0 Cn, 0
Crp 0.25
Cny 0.022
Cn, -0.35
Crsg 0.06
Cis, 0.032

Tabla 5.3 Coeficientes aerodinamicos.

5.2 Modelo no lineal

En primer lugar, en el apartado 5.2.1, se implementaran las ecuaciones generales de la aeronave en un
modelo de bloques de Simulink. A continuacion, en el apartado 5.2.2, se presentara el modelo de
control empleado para controlar la velocidad y actitud de la aeronave. Por ultimo, en el apartado 5.2.3,
se disefiara un sistema de guiado que proporcione las referencias a seguir de un punto fijo hasta
alcanzarlo.

5.2.1 Implementacién del modelo de aeronave

Las ecuaciones cinemadticas y dindmicas obtenidas en el capitulo 2 pueden implementarse en Simulink
segun el siguiente diagrama de bloques:
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rho & zl4

ISA
MATLAB Function4

(2

uvw

& * dxy z |

LMN aET ptp posicion

I_xyz

dpgr [
par MATLAB Function2
MATLAB Function —P9"

Luvw
Lbuvw Xz duvw 1; -+ uvw
—

P delta
MATLAB Function3

;
)

ptp

Par 1
* dptp [ = —e
Ptp euler

par MATLAB Function1

I_ptp

Figura 5.1 Diagrama de bloques del modelo no lineal.

Los bloques azules contienen las ecuaciones de movimiento de la aeronave descritas en el apartado
2.2. Cada uno de estos bloques va seguido de un bloque integrador de los cuales se obtendra la
velocidad lineal, velocidad angular, actitud y posicion de la acronave, que seran las salidas del modelo.
En dichos bloques integradores se deben indicar las condiciones iniciales.

Los bloques verdes contienen las acciones exteriores, fuerzas y momentos que actuan sobre la
aeronave y que fueron descritas en el apartado 2.3, y el modelo de atmosfera, descrito en el apartado
2.1.5, que proporciona la variacion de la densidad con la altura.

El bloque de fuerzas y momentos recibe las entradas del modelo, que son las sefiales de control
(deflexiones de las superficies de control y pardmetro de control de empuje).

Para mayor comodidad, se puede crear un subsistema con este modelo no lineal que reciba las variables
de control como entradas y tenga como salidas las variables de estado, como puede verse en la siguiente
figura:

L Xe
C ®
Tiempo  Clock Mooy
n | deita e sz G 8DoF Animation
delta_e Posicién
delta_t uv w r‘-l r1
delta_t Veloc lineal
delta_a ptp .‘I 2
delta_a Actitud
delta_r par r‘l 3
delta_r Modelo NL Veloc angular

S v&xyz <
sop

StoP  \1ATLAB Function

Figura 5.2 Modelo no lineal.
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Donde, ademas del modelo con sus entradas y salidas, se ha afiadido el bloque 6DoF Animation que
realiza una animacion en 3D a partir de la posicion y actitud, una bloque Stop precedido de una funcion
(bloques grises) que paran la simulacién cuando la aeronave llega al suelo, un bloque To Workspace
para cada conjunto de variables (posicion, velocidad lineal, actitud y velocidad angular) y un reloj
seguido de un bloque To Workspace que recoge el tiempo de simulacion. Esto permitira disponer de
las variables de estado y el tiempo en el espacio de trabajo, y poder asi representarlas en graficas.

5.2.2 Control de velocidad y actitud

Se va a disefar un sistema de control de actitud y velocidad basado en controladores PID. El control
de la velocidad en el eje del UAV (u) se realizard mediante el pardmetro de control de empuje (6;),
el control de angulo de balance (¢) se hara con el parametro de deflexion de los alerones (J,), el
angulo de cabeceo (6) se controlara con el parametro de deflexion del elevador (J,) vy el control del
angulo de guifiada () se realizard con el parametro de deflexion del timon de direccion (6,.).

El ajuste de los parametros del controlador se hard mediante prueba y error, ajustando primero la
ganancia proporcional, luego la integral y por ultimo la parte derivativa si fuera necesario. El valor de
los parametros escogidos para cada uno de los controladores se muestra en la siguiente tabla:

El diagrama de bloques de Simulink con los controladores implementados se muestra en la siguiente

imagen:

Parametro | Control de u | Control de ¢ | Control de 8 | Control de
kp -0.8 0.8 -0.8 0.7
k; —0.19 0.2 —0.35 0.07
kp 0 0.1 -0.1 0.4

Tabla 5.4 Controladores PID del modelo no lineal.
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Figura 5.3 Control de velocidad y actitud en el modelo no lineal.

Los bloques rojos corresponden a la parte de control y los bloques naranjas marcan las referencias a
seguir. Estas referencias (Urer, Pref, Orefs Wreq) s€ comparan con el valor correspondiente que lleva
la aeronave (u, ¢, 8,¢) y su diferencia se hace pasar por los controladores PID, lo que le permite al
UAYV alcanzar los valores deseados.

5.2.3 Guiado a un punto fijo

A continuacion se va a disefiar un sistema de guiado que permita a la aeronave alcanzar un punto fijo.
El diagrama de bloques de Simulink se muestra a continuacion:
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Figura 5.4 Sistema de guiado del modelo no lineal.

Para el guiado se han afiadido los bloques amarillos, que permiten introducir las coordenadas del punto
al que se quiere ir, y el bloque naranja, que proporciona las referencias a seguir a partir de la posicion
de la aeronave respecto al punto objetivo. Este bloque recibe como entradas la posicion del UAV y la
posicién del punto, y calcula por un lado la pendiente vertical (6,..5) y por otro la lateral (¢f),
dividiendo asi el problema de en dos partes: una longitudinal que controla la altura y otra lateral
encargada del guiado en el plano XY. Ademas de las referencias, este bloque también tiene como salida
la distancia entre la aeronave y el blanco. Dicha distancia se calcula como:

d = J(xb 02+ (7 —py) + (25 — Po)? G.1)

Este dato se usara para entrar en la funcion sfop y parar la simulacion cuando la aeronave de encuentre
suficientemente cerca del objetivo. En este caso se ha tomado un valor del orden de la envergadura,
esto es, la simulacion se parara cuando se encuentre a 2 metros de distancia.

Para calcular las pendientes de referencia se hace uso de la siguiente imagen:
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(%, Yb: 2p)

Zp — Pz

(Px: Py P2) 1

Yb — Py

Xn = Px
Figura 5.5 Angulos de referencia.

Asi, el calculo de la pendiente vertical sera:

1/ Zp — Pz \ (5.2)

\_J(xb )2+ (yp — py)Z/

Orer = tan™

y el de la pendiente lateral:

Yo~ By ) (5.3)

=tan~! (—
l/)ref Xp — Dy

5.3 Modelo lineal

En primer lugar, en el apartado 5.3.1 se implementara el modelo linealizado mediante un diagrama de
bloques en Simulink. A continuacion, en el apartado 5.3.2, se estudiara la estabilidad dindmica del
sistema identificando los modos de la dinamica longitudinal y la dinamica lateral. Con el objetivo
suavizar los modos y mejorar asi la respuesta ante perturbaciones, en el apartado 5.3.3 se implementara
un sistema de aumento de estabilidad. Por ultimo, en el apartado 5.3.4 se realizard un control de actitud.

5.3.1 Implementacion del modelo linealizado

Para obtener el sistema lineal, en primer lugar debemos obtener el punto de equilibrio. Se tratara vuelo
rectilineo a altitud y velocidad constante, por lo que habra que fijar el angulo de balance en cero y la
altitud y velocidad absoluta en los valores deseados.

Para ello, como se vio en el apartado 3.1, se usara la funcién fimincon que tiene la siguiente estructura:
[x, fval] = fmincon(fun, xo, A, b, Aeq, beq, lp, Up, nonlcon) (5.4)
Esta funcion recibe como entrada la funcion a minimizar, que sera

J =0+ 02+ 02+ Wi 4+ 2 + 6% + Y +pP + g + 72 (5.5)
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Ademas requiere de un valor inicial de cada una las variables, que se introducen en el vector x. Estos
valores iniciales se fijaran nulos excepto para la componente u de la velocidad y para p, que se fijaran
cercanos a los valores de velocidad y altitud deseados. Puesto que no se tienen restricciones de
desigualdad, la matriz A y el vector b seran vacios. Las restricciones lineales de angulo de balance
nulo y altura constante se fijan en la matriz A, (que tendré tantas columnas como variables y tantas
filas como restricciones) y el vector b, (que tendra tantas filas como restricciones). Los vectores I, y
uy, recogen los limites inferiores y superiores, respectivamente, de las variables de estado y de control
que intervienen en la optimizacion. Estos valores se han fijado segun las limitaciones de actuacion de
la aeronave para la altura y velocidad, y seglin valores tipicos y restricciones fisicas en el resto de
variables, asi, los limites fijados se muestran en la siguiente tabla:

Variables Valor minimo | Valor méximo
p, [m] —4500 0
u,v,w [m/s] —40 40
¢ [rad] -1 T
6 [rad] —1/2 /2
p,q,7 [rad/s] -1 1
6 [-] -1 1
8,, 04,0, [rad] —1/6 /6

Tabla 5.5 Limites de las variables de estado y control.

Por ultimo, la entrada nonlcon de la funcion introduce las restricciones no lineales. Este es el caso de
la restriccion en la velocidad, debido a que se impone en el modulo (V) mientras que el problema
viene dado en funcion de sus componentes (u, v, w).

La implementacion de la funcion fmincon, con las configuraciones de entradas descritas, para la
obtencion del punto de equilibrio se ha implementado en el archivo trimado.m que se indica en el
Anexo. En este archivo también se incluyen los calculos de las matrices A;on, Bion Cion» Atat» Biat ¥
Cyqt a partir de dicho punto.

Para un vuelo recto a 1000 m de altitud y velocidad absoluta de 27 m/s se obtienen los valores de
equilibrio de las variables de estado recogidos en la siguiente tabla:

Variables

Valor

Wg o) Ok Pe | 9 | TE

27513 | 0 | 01021 | 0 | O | O

Pzg Ug Vg

—1000 | 26.8595 | 0

Tabla 5.6 Variables de estado en el punto de equilibrio para vuelo recto a 1000 my 27 m/s.

Y los siguientes valores de equilibrio para las variables de control:

Variables o)
Valor

5, 5

E ag 67‘

03643 | 0 0

eg

—0.1243

E

Tabla 5.7 Variables de control en el punto de equilibrio para vuelo recto a 1000 my 27 m/s.

Tras calcular el punto de equilibrio, se obtienen las matrices correspondientes. Para la dindmica
longitudinal se tiene:
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—0.4890 0.3455 —2.7513 -9.7490 -0.0001
—0.5026 —2.1800 26.8595 —0.9986 0.0011
Apn =| 0.0535 —0.5222 -0.4723 0 0 (5.6)
0 0 1 0 0
—0.1019 0.9948 0 —27 0
0.6056 389219
—-5.9123
Bion =] —1.5678 o (5.7)
0 0
0 0
[ 1 0 0 0 0]
| —0.0038 0.0368 0 0 O]
Con=! 0 0 1 0 o (5.8)
ll 0 0 0 1 OJI
0 0 0 0 1
Y para la dindmica lateral:
[—0.5992  2.7513 —26.8595 9.7490 0]
[—3.0131 10.9600  4.9202 0
A =| 31908 —0.3174 —6.5487 0 0| (5.9)
0 1 01024 0 oJ
0 0 1.0052 0 0
[ O 2.8065 1
66.5038 —81.2922
Bjae = | 26.5648 26.5648 (5.10)
0 0
0 0
0.0370 0 0 0 07
| 0 1 0 0 O
Ciat = 0 0 1 0 O (5.11)
0 0 01 0
0 0 0 0 1

Una vez obtenidas las matrices dindmicas, se puede implementar el modelo en Simulink de ambas
dinamicas siguiendo los siguientes diagramas de bloques:

()

i

ulon

Blon*ulon dxlon

M

Alon*xlon

I
lon
Clon*xlon d

xlon

Figura 5.6 Diagrama de bloques de la dinamica longitudinal.
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" 1 xlat
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ulat ylat
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)
xlat
Alat*xlat

Figura 5.7 Diagrama de bloques de la dinamica lateral.

Los bloques verdes multiplican la sefial que entra en el bloque por la matriz correspondiente. El bloque
azul es un integrador con las condiciones iniciales nulas. Tanto las entradas como las salidas y el estado
de cada una de las dindmicas son incrementos de las variables originales y se recogen en la siguiente
tabla:

Variables | Dindmica longitudinal | Dindmica lateral

Entradas 5, O 50, Or
Salidas u,a,q,0,p, B, 0.7, ¢, P
Estado u,w,q,0,p, v,p,7, ¢, P

Tabla 5.8 Entradas, salidas y estado de las dinamicas longitudinal y lateral.

Cada uno de los modelos se puede recoger en un subsistema tal y como se muestra en la siguiente

O

imagen:

Tiempo
P Clock ol 1
Scope
ulon Salida lon
ulon xlon
— xlon
Longitudinal
p ]
Scope1
ulat Salida lat
ulat xlat
xlat

Lateral

Figura 5.8 Diagrama de bloques del modelo lineal.

Ademas de los bloques que definen el modelo con sus entradas, salidas y vector de estados, por cada
una de dinamicas se han afiadido un bloque Scope que muestra las salidas, un bloque 7o Workspace
que las guarda en el espacio de trabajo y un reloj con un bloque 7o Workspace para el tiempo.
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5.3.2 Estabilidad dinamica

Para estudiar la estabilidad dinamica del sistema, se obtienen los autovalores de las matrices de estado
Ajon Y A1qe- Paraello se usa la funcion de Matlab eig que se ha implementado en el archivo trimado.m.

5.3.2.1 Identificacion de los modos de la dinamica longitudinal

Para la dindmica longitudinal se obtienen los siguientes autovalores:

A, Ay = —1.3269 + 3.6593i (5.12)
Ay, A, = —0.2450 + 0.4105i (5.13)
A3 = 0.0024 (5.14)

El primer par de autovalores complejos conjugados (/11,/T1) se corresponde con el modo de corto

periodo, el segundo par (/12,12) con el modo fugoide y el ultimo autovalor real (A3) es el
correspondiente a la altura. Se representan en la siguiente figura:

4r
o )
== Nodo corto periodo
s il Modo Fugoide
3
Autovalor de la altura
2t
1t
o
E o
O
AF
2 F
a3 F
O
4 | | | | | | | |
-1.4 -1.2 -1 0.8 .6 0.4 0.2 0 02

Re

Figura 5.9 Autovalores de la dindmica longitudinal.

5.3.2.2 Identificacion de los modos de la dinamica lateral

Para la dinamica lateral se obtienen los siguientes autovalores:
A4 =0 (5.15)
A, = —10.6349 (5.16)

A3 = —0.0033 (5.17)
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Ay, Ay = —3.7349 + 9.1854i (5.18)

El primer autovalor real (1;) es el correspondiente al angulo de guifiada ¥ (cuya ecuacion esta
desacoplada del resto), el segundo (A1,) se corresponde con el modo de convergencia en balance, el
tercero (13) con el modo espiral, y el altimo par de autovalores complejos conjugados (/14,14) se
corresponde con el modo balanceo holandés. Se representan en la siguiente figura:

107
O
=—f— Autovalor del angulo de guifiada
& =8 Modo de Convergencia en balance
Modo Espiral
B[ | e Modo Balanceo holandés
aft
2 -
E ot o o
2 r
-4}
_E -
Br
O
10 . L
-12 -10 -8 £ -4 -2 0

Re

Figura 5.10 Autovalores de la dindmica lateral.

5.3.3 Sistema de Aumento de Estabilidad

En primer lugar, hay que verificar que el sistema es controlable hallando la matriz de controlabilidad
U y comprobando que tiene rango maximo. Esta matriz sera diferente para cada una de las dindmicas:

Ulon= [Blon AlonBlon AlzonBlon Al3onBlon Az}onBlon] (5-19)
Uar = [Blat AatBrac AlzatBlat Al3atBlat A?atBlat] (5.20)

Para calcular el rango, se utiliza la funcion rank de Matlab. Esto se ha implementado de nuevo en el
archivo frimado.m. Una vez comprobado que el rango es 5, el sistema es controlable y se puede
continuar con el siguiente paso.

Con el objetivo de disminuir las oscilaciones y las divergencias debidas a los autovalores, se va a
disefar un sistema de aumento de estabilidad. Para ello se modifican los autovalores de forma que no
tengan parte imaginaria, sino que sean reales para eliminar las oscilaciones, y que sean negativos para
tener convergencia. Ademas el modulo serd similar al de los autovalores originales para no modificar
demasiado la rapidez del sistema. Esto se realiza hallando, en cada una de las dindmicas, la matriz de
ganancias K para que la nueva matriz de estados sea A — KB y tenga los autovalores deseados. Para
obtener K se usa la funcion place de Matlab que recibe como entradas las matrices A, B y el vector
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con los nuevos autovalores. Esto se ha implementado en la funcion SAS.m que se adjunta en el Anexo.

Los valores de los autovalores originales con su modulo y los autovalores deseados para la dindmica
longitudinal se muestran en la siguiente tabla:

Autovalor Modulo | Autovalor deseado
—1.3269 + 3.6593i | 3.8924 —4
—1.3269 — 3.6593i | 3.8924 -39
—0.2450 + 0.4105i | 0.4780 -0.5
—0.2450 — 0.4105i | 0.4780 —0.48

0.0024 0.0024 -0.1

Tabla 5.9 Autovalores originales y deseados de la dinamica longitudinal.

La matriz K correspondiente es:

—-0.0278 0.3245 —2.5210 -0.9649 -0.0024

0.0982 —0.0468 03973 22431 —0.0067 (3.21)

Kion = [

Para la dindmica lateral, los autovalores originales con su mddulo y los autovalores deseados se
muestran en la siguiente tabla:

Autovalor Moédulo | Autovalor deseado
0 0 -0.1
—10.6349 10.6349 —-10.6
—0.0033 0.0033 -0.3
—3.7349 + 9.1854i | 9.9157 -9.9
—3.7349 — 9.1854i | 9.9157 -9.92

Tabla 5.10 Autovalores originales y deseados de la dindmica lateral.

La matriz K correspondiente es:

—0.0262 —0.0342 0.3196 —0.0663 0.0384]

= 5.22
Kiat [0.0208 —0.0191 0.1840 -0.1027 0.0204 (5-22)

El modelo de bloques de Simulink se muestra en la siguiente imagen:
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Figura 5.11 Modelo lineal con sistema de aumento de estabilidad.

Donde se han afnadido los bloques amarillos que multiplican las entradas x;,,, y X;4¢ por la matrices
correspondientes K;,,, y K;4¢ y €l resultado se lo restan a las sefiales de entrada.

5.3.4 Control de actitud

Por ultimo, se va a disefiar un sistema control de actitud basado en controladores PID. El control de
angulo de balance (¢) se hara con el parametro de deflexion de los alerones (8, ), el angulo de cabeceo
(0) se controlara con el parametro de deflexion del elevador (8, ) y el control del dngulo de guifiada
() se realizara con el parametro de deflexion del timon de direccion (6, ). Puesto que no se va a
controlar la velocidad, la sefial de control del empuje se mantendra en cero.

El ajuste de los controladores PID se hara nuevamente mediante prueba y error, ajustando en primer
lugar el término proporcional, luego el integral y por ultimo el derivativo si fuera necesario. Los valores
ajustados en este caso se muestran en la siguiente tabla:
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Parametro | Control de ¢ | Control de 8 | Control de
kp 0.9 -1.5 0.8
k; 1.2 -0.7 0.3
kp 0 -0.5 0
Tabla 5.11 Controladores PID del modelo lineal.
El diagrama de bloques de Simulink se muestra en la siguiente imagen:
Lt 3
Tiegmpa Clock ]
Scope
¥ lon B  ylon
PID theta ulon %
xlon e 1 )
Longitudinal i
r
Klon™xlan
ol ]
Scopel
y lat .'JI ylat
ulat Salidalat
xlat e 2 )
Lateral -
PID psi
4
psi_ref -‘m
Kiat™lat

Figura 5.12 Control de actitud en el modelo lineal.

Los bloques en rojo corresponden a la parte de control y los bloques naranjas marcan las referencias a
seguir. Estas referencias (¢ref, Orer, Preq) s€ comparan con el valor correspondiente que lleva la
aeronave (¢, 8,1) y su diferencia se hace pasar por los controladores PID, lo que le permite al UAV
alcanzar los valores deseados.

5.4 Conclusiones

En este capitulo se ha presentado el modelo de aeronave implementado con sus pardmetros y
coeficientes caracteristicos. A continuacion se ha introducido el conjunto de ecuaciones generales de
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la aeronave en Simulink. Después se ha procedido a realizar un sistema de control de actitud y
velocidad para finalmente realizar un sistema de guiado bésico que permita alcanzar blancos fijos. Por
ultimo, se ha obtenido el modelo linealizado, se ha realizado un sistema de aumento de estabilidad y
un sistema de control de actitud que permite a la aecronave alcanzar unas referencias marcadas.

Con todas estas herramientas, se han disefiado finalmente tres aplicaciones: la primera de ellas consiste
en un control de velocidad y actitud con el modelo no lineal, la segunda consiste en realizar un sistema
de control de actitud con SAS con el modelo lineal, y la tercera consiste en implementar en el modelo
no lineal los resultados del sistema de control de actitud con SAS obtenidos para el modelo lineal.
Cada una de estas aplicaciones y como hacer uso de ellas se indican en el siguiente capitulo.



6 APLICACIONES

En el capitulo 5 se ha explicado como implementar los modelos y el control en Simulink. Con ello se
han elaborado tres aplicaciones distintas:

e Aplicacion 1: UAVnl control.slx en el que se ha implementado el modelo no lineal y un
sistema de control y guiado a un punto fijo.

e Aplicacion 2: UAVsl_controlSAS.slx en el que se ha implementado en el modelo lineal, un
sistema de aumento de estabilidad y un sistema de control de actitud.

e Aplicacion 3: UAVnl controlSAS.slx en el que se han implementado el sistema de aumento
de estabilidad y el control de actitud obtenidos para el modelo lineal en el modelo no lineal.

En este capitulo explicard como hacer uso de estos archivos y se veran las posibilidades que tienen
cada uno de ellos.

En el apartado 6.1 se abordara la primera aplicacion que contiene un sistema de control y guiado a un
punto fijo con el modelo no lineal. En el apartado 6.2 se vera la segunda aplicacion que contiene un
sistema de control de actitud con sistema de aumento de estabilidad obtenido para el modelo lineal. En
el apartado 6.3 se vera la tercera aplicacion que contiene el control de actitud con el sistema de aumento
de estabilidad hallado para el modelo lineal implementado en el modelo no lineal.

6.1 Aplicacion 1

En esta aplicacion se ha desarrollado el sistema de control y guiado a un punto fijo. Abriendo el archivo
UAVnl _control.six se llega a:

53
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Figura 6.1 Sistema de control y guiado a un punto fijo del modelo no lineal.

A continuacion se va a explicar como realizar simulaciones con las distintas partes (modelo, control y
guiado). En primer lugar se verd el funcionamiento del modelo desconectando el control y guiado, a
continuacion se afiadira la parte de control y por ultimo se vera el sistema completo conectando la parte
de guiado a lo anterior.

6.1.1 Funcionamiento del modelo no lineal

Para familiarizarse con el modelo y comprobar su funcionamiento se pueden realizar algunas
simulaciones. Desconectando las entradas tal y como se muestra en la imagen:
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Figura 6.2 Modelo no lineal con entradas desconectadas.

De modo que se elimina asi la parte de control y guiado y queda solo el modelo. Introduciendo
diferentes valores en las senales de control o entrando en el modelo y cambiando las condiciones
iniciales se pueden simular distintos movimientos. En este caso se probaran tres: caida libre, trayectoria
parabolica y despegue.

6.1.1.1 Caida libre

Para simular el movimiento de caida libre, se deben cancelar las fuerzas aerodinamicas y de empuje
(dejando actuar solamente la gravedad), cancelar los momentos y poner las condiciones iniciales nulas
excepto la altura, que se fijara, por ejemplo, en 50 m (p,, = —50). Haciendo doble clic en el bloque
azul se entra en el modelo:

rho ‘ z
ISA
MATLAB Function4

uvw
»lho L _uvw
uvw
Lbuvw Sz duvw |- 1; uvw -
- oz Py e N »[
LMN ptp posicion X
pp VM j eom yoorbp 1 _xyz vz
- S par i 2 MATLAB Function2
unction
delta
- MATLAB Functon P9 »(3)
MATLAB Function3 ptp
- Par 1
‘ dptp || = —e
PP oyjer
delta_r

par MATLAB Function1 PP

Figura 6.3 Modelo no lineal.
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Para modificar las fuerzas y momentos, se entra en el bloque fym haciendo doble clic, y en las tltimas
lineas de la funcion se hace:

XYZ = [X,,Y,,Z,] 6.1)
LMN = [0,0,0] (6.2)

Para fijar las condiciones iniciales habra que entrar en cada uno de los bloques integradores

N B
s

Figura 6.4 Bloque integrador.

Las condiciones iniciales a implementar son:

Pxo] [ 0

[p)’o =10 ] [m] (6.3)
pZo_ _—50

Uol 0]

vo|=|o| [<] (6.4)
[Wo 10 s

bo [0]

Oy = (0] [rad] (6.5)
'llJO' -O_

[Do 0 rad

QO] = [0] — (6.6)
| 7o 0 s

Una vez configuradas las condiciones del movimiento, se ejecuta la simulacion y se representan los
resultados de la posicion de la aeronave con la funcion salida.m que se adjunta en el anexo. Esta
funcion recibe como entradas las salidas del modelo (posicion, velocidad lineal, actitud y velocidad
angular) y el tiempo de simulacion, y representa distintas graficas con estos datos. Para ejecutarla,
basta con escribir en la ventana de comandos de Matlab la siguiente linea:

salida(r,r1,r2,r3,t)

En este caso nos quedamos solo con las graficas de la posicion obteniendo los siguientes resultados:
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Coordenada x Coordenada y
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Figura 6.5 Caida libre.

Como se observa en las graficas, las coordenadas x e y no varian mientras que la altura disminuye del
valor inicial hasta cero, describiendo asi un movimiento de caida libre tal y como se pretendia.

6.1.1.2 Movimiento parabdlico

Para simular una trayectoria parabolica, se consideran las fuerzas y momentos totales. Ademas, se fijan
las condiciones iniciales en cero, excepto la velocidad y el angulo de cabeceo inicial. Entrando en el
bloque fym se hace:

XYZ =[X,Y,Z] (6.7)
LMN = [L,M, N] (6.8)

Por otro lado, se introducen las siguientes condiciones iniciales en los bloques integradores
correspondientes:

Pxo] [0

[pJ/o = 0] [m] (6.9)
2% I I

U 35] m

vol =15 H (6.10)
Wy | 0 s

[P0l [0

6, | = 0.7] (rad) (6.11)
[yl Lo
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-kl

rad
S

(6.12)

Tras realizar la simulacién con las condiciones descritas, se obtienen las siguientes graficas que

describen el movimiento de la acronave con la funcion salida.m:

100
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60

p, [m]

40

20

20

Figura 6.6 Trayectoria parabolica.
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Figura 6.7 Movimiento parabolico.

80 90

Como se observa en la grafica de la altura, la aeronave comienza en cero, asciende hasta una altura
maxima y luego desciende de nuevo hasta cero, describiendo una parabola.
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6.1.1.3 Movimiento ascendente

Por ultimo, se simulard un movimiento de ascenso. Para ello se fijan las condiciones iniciales nulas
excepto la velocidad y el &ngulo de cabeceo, y se fija el parametro de control de empuje en su maximo
valor, esto es 6; = 1. Por tanto, entrando en los bloques integradores, se introducen las siguientes
condiciones iniciales:

pr- -0

Py, | = 10| [m] (6.13)

pZo_ .0

Upl  [40]

vol =10 _] (6.14)
L s

Wo 0

[$o] [ 0

6y | =10.25]| [rad] (6.15)

(Yol L O

Po’ [0 rad

al =0 [—] (6.16)

To 10 S

Para introducir el valor del control de empuje, se afiade un bloque constante con el valor deseado en la
entrada J;, tal y como se indica en la siguiente imagen
) | ®

Bz} - >o6y
theta_ref o H
g PID theta

60oF Animation1
) delta_e xyz - r
e "

Posicidn
U ref PID u 1 delta_t uv W g r1 I
- Veloc lineal

M delta_a ptp =J| 2 |

phi_ref 3 PID phi D delta_r par » 13 |

Modelo NL Veloc angular
l PID psi
i ref
psir ‘

¥

Stop Parar Simulacion

L Tiempo Clock
] e
thetaref o/ \ “ 1500
psirer "ef L < 300 igl
Guiado a punto fljo yb
z
[ J—r

Posicidn blanco

Figura 6.8 Modelo NL con entrada constante en la sefial de empuje.

Tras la simulacion, se representa el movimiento descrito por la aeronave con la funcion salida.m,
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obteniendo:
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Figura 6.9 Ascenso.

Tal y como se observa en las graficas, la aeronave describe el movimiento de ascenso deseado.

6.1.2 Control de velocidad y actitud

Se va a probar la parte de control para comprobar su funcionamiento. Para ello, se conectan de nuevo
las entradas del modelo y, con los interruptores, se desconecta la parte de guiado, dejando como
entradas las referencias constantes de los bloques naranjas de la izquierda tal y como se muestra en la

siguiente imagen:
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g B
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Figura 6.10 Modelo no lineal con control de actitud y velocidad.

Asi, se deja el modelo con la parte de control hacia unas referencias constantes, eliminando la parte de
guiado. Los valores que se quiere que alcance cada variable pueden introducirse haciendo doble clic
en cada uno de los bloques naranjas de la izquierda e introduciendo el valor deseado. En este caso,
para la velocidad se ha marcado una referencia de 30 m/s, para el angulo de balance 0.1 rad, para el
angulo de cabeceo 0.2 rad y para el angulo de guinada —0.2. Las condiciones iniciales de las variables
se han fijado nulas excepto la velocidad en el eje longitudinal u, que se ha fijado en 15m/s y el
angulo de cabeceo 6, que se ha fijado en 0.05 rad. Estas condiciones se introducen en los bloques
integradores correspondientes.

Tras realizar las configuraciones descritas se ejecuta la simulacién. Los resultados se pueden
representar con el archivo salidacontrol. m que se adjunta en el Anexo. Esta funcion recibe como
entradas la velocidad, la actitud y el tiempo guardados en el espacio de trabajo desde la simulacion con
los bloques To Workspace correspondientes, y ademds requiere de un vector que indique las
referencias de las variables: ref = [Uref, Pref, Ores, Prer]. De modo que, creando este vector con

los valores correspondientes e introduciendo en la ventana de comando la siguiente linea:

salidacontrol(rl,r2,t,ref)

se obtienen los siguientes resultados:
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Figura 6.11 Variables controladas y referencias del modelo no lineal.

En la imagen se puede ver como la velocidad y el angulo de cabeceo alcanzan rapidamente la
referencia, mientras que los dngulos de balance y guifiada oscilan antes de alcanzarla.

6.1.3 Guiado a blanco fijo

Por 1ltimo, se va a explicar como hacer que la aeronave vaya al punto fijo que se escoja. Para ello se
conecta la parte de guiado al modelo con los interruptores, tal y como se muestra en la siguiente
imagen:
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Figura 6.12 Sistema de control y guiado del modelo no lineal.

Asi, tenemos el sistema de control y guiado completo, de modo que ahora las referencias para el angulo
de cabeceo y guinada no se introducen con constantes sino que son las salidas del bloque naranja de la
parte inferior, y se calculan a partir de la posicion de la aeronave respecto a la del punto fijo al que se
quiere llegar. Las coordenadas de dicho punto pueden introducirse en los bloques amarillos de la
derecha haciendo doble clic en cada uno de ellos e introduciendo el valor deseado. En este caso, este
punto se ha escogido con las siguientes coordenadas:

x, = 1500 (6.17)
yp = 300 (6.18)
7, = —800 (6.19)

Las condiciones iniciales de la aecronave se han fijado nulas excepto en la velocidad longitudinal u,
que se ha fijado en 25 m/s y el angulo de cabeceo 8, que se ha fijado en 0.25 rad. Estos valores se
introducen en los bloques integradores correspondientes.

Tras realizar estas configuraciones, se ejecuta la simulacién y se representan los resultados con la
funcion salidaguiado.m que se adjunta en el Anexo. Esta funcion recibe como entradas la posicion de
la aeronave, la posicion del blanco y el tiempo de simulacion y representa distintas graficas con estos
datos. Para ejecutarla, se escribe la siguiente linea en la ventana de comandos de Matlab:

salidaguiado(r,rb,t)

Se obtienen asi las siguientes graficas:
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Figura 6.13 Trayectoria de la aeronave y blanco fijo.
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Figura 6.14 Coordenadas de la aeronave y del blanco fijo.
En las imdgenes se observa que la aeronave alcanza el objetivo de manera satisfactoria.
6.2 Aplicacion 2

En esta segunda aplicacion se ha realizado un sistema de control de actitud con sistema de aumento de
estabilidad en el modelo lineal. Abriendo el archivo correspondiente UA Vsl _controlSAS.slx se llega a:



Control de guiado de aeronaves 65
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Figura 6.15 Control con sistema de aumento de estabilidad del modelo lineal.

Para poder realizar simulaciones con esta aplicacion primero es necesario calcular las matrices
dinamicas, y para ello hay que calcular un punto de equilibrio. En este caso, para el punto de equilibrio
se ha impuesto la velocidad en 27 m/s, la altura en 1000 m y el angulo de balance en cero. Para
imponer otras condiciones diferentes, se entra en la funcion #rimado.m y se introducen las condiciones
deseadas en A, y b4 para las restricciones lineales, y en la subfuncion restriccionesnl para las no
lineales. Una vez introducidos las condiciones deseadas, se ejecuta la funcion escribiendo la siguiente
linea en la ventana de comandos de Matlab:

[xu_E,derivadas,xlon_E,ulon_E,xlat_E,ulat_FE,Alon,Blon,Clon,Alat,Blat,Clat,avlon,avlat,normal
on,normalat,rUlon,rUlat] = trimado

Esto devuelve los valores de equilibrio de las variables de estado y de control en el vector xu_E,
las derivadas evaluadas en dicho punto en derivadas, los vectores de estado y de control separados
para cada una de las dindmicas en xlon_E,ulon_E,xlat_E,ulat_FE, las matrices de estado, control y
entradas en Alon,Blon,Clon,Alat,Blat,Clat, los autovalores de cada una de las dindmicas y su
modulo en avlon,avlat,normalon,normalat y por tltimo, el rango de las matrices de controlabilidad
en rUlon,rUlat.

El punto de equilibrio se puede comprobar con el modelo no lineal de la aplicacion 1. Para ello, se
abre el archivo UAVnl_control.slx, se desconecta la parte de control y guiado y se introducen los
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valores de las variables de estado obtenidos como condiciones iniciales en los bloques integradores, y
los valores de las variables de control como entradas. Si se representan los resultados de la simulacion,
usando la funcion salida.m, se tiene:
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Figura 6.16 Variables de estado en el punto de equilibrio

Se puede comprobar que las variables se mantienen en el valor de equilibrio, por lo que es un punto
valido.

Una vez obtenido el punto de equilibrio, se obtienen las matrices del sistema de aumento de estabilidad.
Para ello, se ejecuta la funcion SAS.m escribiendo la siguiente linea en la ventana de comandos:

[Klon , Klat]=SAS(Alon , Alat, Blon , Blat)

Los valores de los autovalores deseados escogidos en este caso se indicaron en la Tabla 5.9 y la
Tabla 5.10. Si se quieren escoger autovalores distintos, se entra en la funcién SAS.m y se cambian
los valores en los vectores plon y plat. Por otro lado, si se cambia del punto de equilibrio, habra que
cambiar los autovalores, ya que las matrices del sistema de aumento de estabilidad dependen de las
matrices de entrada y de estados, y éstas a su vez del punto de equilibrio.

A continuacion se va a explicar como realizar simulaciones con las distintas partes de la aplicacion: en
primer lugar se comprobard el modelo, a continuacién se conectara el sistema de aumento de
estabilidad y por tlltimo se conectara el sistema de control de actitud.

6.2.1 Funcionamiento del modelo lineal

Para comprobar el funcionamiento del modelo, se desconectan las entradas tal y como se muestra en
la imagen:
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Figura 6.17 Modelo lineal con las entradas desconectadas.

Asi se cancela la parte del sistema de aumento de estabilidad y de control, de modo que se pueden
realizar simulaciones solo con el modelo. Si se ejecuta la simulacion tal y como esta, sin perturbacion
en las entradas, puesto que la dindmica se ha obtenido para el punto de equilibrio, las salidas del sistema
se mantienen en cero. Cabe recordar que para poder simular en el modelo lineal es necesario haber
ejecutado antes las funciones trimado.m y SAS.m.

Se pueden introducir distintas sefiales en las entradas. En este caso se va a someter el sistema y analizar
la respuesta ante una sefial escalon en cada una de las entradas.

6.2.1.1 Escalén en el elevador

Se introducird una sefial escalon de amplitud 0.1 en la variable de la deflexion del elevador,
manteniendo en cero el resto de variables de control. Puesto que las dindmicas estan desacopladas, el
elevador solo afecta a la dinamica longitudinal, asi que solo se tendra esta en cuenta.
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Figura 6.18 Modelo lineal con escalén en el elevador.

Para representar las salidas, se usa la funcion salidalineal.m descrita en el Anexo, que representa las
distintas variables de las dindmicas longitudinal y lateral. Esta funcion recibe como entradas las salidas
del sistema y el tiempo de simulacion. Para ejecutarla, se escribe en la ventana de comandos:

salidalineal(ylon,ylat,t)

Se obtienen los siguientes resultados:
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Figura 6.19 Respuesta a un escalon en el elevador.
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Se observa como las variables oscilan inicialmente y luego se estabilizan en torno a un valor, excepto
en el caso de la altura que diverge, esto es debido a su autovalor positivo.

Fijandose en las variables a y q, puede observarse el modo de corto periodo como una oscilacion
rapida al inicio de la simulacion:

0 ; : ; : ; . ; ; :
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0.01 .
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0.015¢} T

_DDZ 1 1 1 1 1 1 1 1 1

0.01 . : : . . : . . .
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t[s]

Figura 6.20 Modo de corto periodo

El modo fugoide puede observarse en las variables u y 8 como una oscilacion mas lenta:

0.15 ; ; ; ; ; ; ; ; ;

0.1t :

u [m's]

0.05 1

t[s]

-0.005 1

it [rad]

001 1

0.015 : : : :
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

t[s]
Figura 6.21 Modo fugoide

En la variable 8 puede verse también la oscilacion rapida correspondiente al modo de corto periodo.
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6.2.1.2 Escaldn en la sefal de empuje

Se introducira un escalon de amplitud 0.1 en el parametro de control de empuje manteniendo en cero
el resto de variables de control, tal y como se muestra en la imagen. Puesto que las dinamicas estan
desacopladas, este parametro solo afecta a la dindmica longitudinal, asi que solo se tendra esta en

cuenta.
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Figura 6.22 Modelo lineal con escalon en el empuje.
Representando las variables de salida con la funcion salidalineal. m se obtiene:
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Figura 6.23 Respuesta a un escalon en el empuje.
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De nuevo, las variables oscilan inicialmente y luego se estabilizan menos la altura, que muestra el
mismo comportamiento divergente.

6.2.1.3 Escalon en el alerén

Se introducira un escalon de amplitud 0.1 en la variable de la deflexion de los alerones manteniendo
en cero el resto de variables de control. Puesto que las dindmicas estan desacopladas, los alerones solo
afectan a la dinamica lateral, asi que solo se tendra esta en cuenta.
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Figura 6.24 Modelo lineal con escalén en los alerones.

Al representar las salidas con la funcion salidalineal. m se obtiene:
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Figura 6.25 Respuesta a un escalon en los alerones.
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Se puede observar que todas las variables divergen, especialmente el angulo de guinada.

6.2.1.4 Escalon en el timdn de direccion

Se introducird un escalon de amplitud 0.1 en la variable de la deflexion del timén de direccion
manteniendo en cero el resto de variables de control. Puesto que las dindmicas estan desacopladas, el
timon de direccion solo afecta a la dindmica lateral, asi que solo se tendra esta en cuenta.
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Figura 6.26 Modelo lineal con escalon en el timon de direccion.

Se representan los valores de la salida con la funcion salidalineal.m obteniendo:
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Figura 6.27 Respuesta a un escalon en el timon de direccion.
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De nuevo se observa el caracter divergente de las variables.

6.2.2 Sistema de aumento de estabilidad

Para probar el sistema de aumento de estabilidad disefiado, se conectan de nuevo las entradas y se
desconecta la parte de control, tal y como se muestra en la figura:
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Figura 6.28 Modelo lineal con el sistema de aumento de estabilidad conectado.

Para probar su funcionamiento, se pueden introducir distintas sefiales en cada una de las entradas. En
este caso se usaran sefiales tipo escalon.

6.2.2.1 Escalon en el elevador

Se introduce una sefal escalon de amplitud 0.1 en el elevador tal y como se muestra en la imagen:
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Figura 6.29 Modelo lineal y SAS con escalon en el elevador.
Los resultados se representan con la funcion salidalineal. m obteniendo:
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Figura 6.30 Respuesta del sistema con SAS ante un escalon en el elevador.

Se observa como las respuestas se han suavizado eliminando las oscilaciones respecto a las que se
obtuvieron sin el SAS conectado y, ademas, la altura ahora es convergente.
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6.2.2.2 Escalon en el empuje

Si se alimenta el sistema con un escalon de amplitud 0.1 en la sefial de empuje:

Clodk > I:I
Scope
> ylon |
Salda lon
xlon
r
Klon® uveg
Klon*don
Figura 6.31 Modelo lineal y SAS con escalon en el empuje.
Representando las salidas con la funcion salidalineal.m:
l‘l e
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Eo
=3
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Figura 6.32 Respuesta del sistema con SAS ante un escalon en el empuje.

De nuevo las respuestas se han suavizado respecto a las que se obtuvieron sin el sistema de aumento
de estabilidad y la altura converge.
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6.2.2.3 Escalon en el aleron

En el caso de la dinamica lateral, si se alimenta ahora el sistema con un escalon de amplitud 0.1 en los
alerones se tiene:

o1
delta_r Scopet
» lat
Salida lat
xiat
PID psi
h 4
psi_ref
Klat™xlat
Figura 6.33 Modelo lineal y SAS con escalon en el aleron.
Representando las salidas con la funcion salidalineal m:
01
= /—_
E 0
01 1 1 | 1 1 | | 1 | |
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@ 0
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=
=]
&
0 1 1 | 1 1 | 1 |
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
2 -
=)
Sr
=
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Figura 6.34 Respuesta del sistema con SAS ante un escalon en el aleron.

Puede observarse que las salidas ahora convergen, al contrario de lo que pasaba sin el sistema de
aumento de estabilidad, por lo que éste resulta positivo para el sistema.
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6.2.2.4 Escalon en el timdn de direccion

Para un escalon de amplitud 0.1 en el timén de direccion:

Smopel

= ylat I

Salids |st

Figura 6.35 Modelo lineal y SAS con escalon en el timon de direccion.

Representando las salidas con la funcion salidalineal.m se obtiene:
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Figura 6.36 Respuesta del sistema con SAS ante un escalon en el timén de direccion.

De nuevo puede observarse que con el sistema de aumento de estabilidad las respuestas convergen.
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6.2.3 Control de actitud con SAS

Por tltimo, se va a conectar la parte de control tal y como se muestra en la imagen:

[ (Y

Tiempo Clock

-

Y

Scope

PID theta

m theta_ref

ulon

delta_t Longitudinal

Klon* uvec|

Klan®xlon

¥lan

EJ ylon |

Salida lon

N[

>

Scope

ulat

Lateral

Klatlat

&>

xlat

pJ ylat |

Salida lat

Figura 6.37 Control de actitud con SAS en el modelo lineal.

Los bloques naranjas permiten introducir las referencias que se quiere que alcancen los angulos. Para
cambiarlos, basta con hacer doble clic en el bloque e introducir el valor deseado. En este caso, para el

angulo de balance se ha marcado una referencia —0.1 rad, para el &ngulo de cabeceo 0.1 rad y para

el angulo de guifiada 0.2. Tras realizar la simulacion, se pueden representar los resultados con el

archivo salidalinealcontrol.m que se adjunta en el Anexo. Esta funcion recibe como entradas las
salidas de las dindmicas longitudinal y lateral y el tiempo guardados en el espacio de trabajo desde la
simulacioén con los bloques To Workspace correspondientes, y ademas, requiere de un vector que
indique las referencias de las variables a seguir: ref = [@ref, Oref, Prer]. De modo que, creando este

vector con los valores correspondientes e introduciendo en la ventana de comando la siguiente linea:

salidalinealcontrol(ylon,ylat,t,ref)

se obtienen los resultados que se muestran a continuacion:
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Figura 6.38 Variables controladas y referencias del modelo lineal.

Se puede ver como se alcanzan las referencias deseadas de manera satisfactoria.

6.3 Aplicacion 3

En esta ultima aplicacion se han implementado los resultados del sistema de aumento de estabilidad y
control de actitud obtenidos para el modelo lineal en el modelo no lineal. Para ello, hay que tener en
cuenta que el sistema de aumento de estabilidad y control obtenidos del modelo lineal trabaja con
incrementos de las variables respecto del punto de equilibrio, mientras que las variables que entran y
salen del modelo no lineal son las variables totales, por lo que para pasar de unas a otras habra que
sumar o restar los valores de equilibrio (x = X + x5, u = U + ug). Ademas, habrd que separar las
variables para trabajar con la parte longitudinal por un lado y la lateral por otro (ya que asi se ha
trabajado en el modelo lineal). Por otro lado, al trabajar con perturbaciones respecto al punto de
equilibrio, en las condiciones iniciales del modelo no lineal deben introducirse los valores
correspondientes a dicho punto. Habiendo tenido todo esto en cuenta, al abrir el archivo
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UAVnl _controlSAS.slx se llega a:
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Figura 6.39 Control de actitud con SAS en el modelo no lineal.

Los bloques naranjas permiten introducir los valores de referencia que se desea que alcance cada
variable. Dichos valores son perturbaciones respecto al punto de equilibrio, por lo que el valor al que
llegara serd al de la referencia indicada sumada al valor de equilibrio. Las referencias pueden cambiarse
haciendo doble clic en cada bloque e introduciendo el valor deseado. En este caso, para el angulo de
balance se ha introducido una referencia de ¢y = 0.1, para el angulo de cabeceo 0,y = 0.2 y para
el angulo de guifiada ¥, = 0.3. Para poder simular el programa, es necesario ejecutar antes las
funciones trimado.m y SAS.m para obtener las matrices del sistema de aumento de estabilidad. Tras
ejecutar el programa, se pueden representar los resultados con la funcion salidacontrolSAS.m adjunta
en el Anexo. Esta funcion recibe como entradas la actitud de la aeronave y el tiempo de simulacion
guardados en el espacio de trabajo gracias a los bloques To Workspace correspondientes, ademas,
requiere de un vector con las referencias introducidas en el diagrama de bloques: ref =
[®refs Orers Yrer], ylos valores de equilibrio para sumarlos a la referencias a la hora de representarlas.
Tras crear dicho vector con las referencias correspondientes, se escribe la siguiente linea en la ventana
de comandos:

salidacontrolSAS(r2,t,ref,xu_E)

Las graficas resultantes se muestran a continuacion:
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Figura 6.40 Variables controladas y referencias del modelo no lineal con SAS. Simulacion 1.

Como puede observarse, el sistema de control con sistema de aumento de estabilidad obtenido para el
modelo lineal funciona en el modelo no lineal. Las oscilaciones pueden deberse a las simplificaciones
realizadas para obtener el modelo lineal, lo que haga que los modos del sistema no lineal no sean
exactamente los mismos que los del modelo lineal, ademas, en el modelo no lineal existe un alto
acoplamiento entre todas las variables mientras que para obtener los resultados del modelo lineal se

han separado las dindmicas longitudinal y lateral.

Se va a realizar una nueva simulacion cambiando las referencias. En este caso se va a escoger una
perturbacion en el dngulo de balance nula ¢,..; = 0, en el angulo de cabeceo 8,..; = 0.15 y en el
angulo de guifada ¥,.r = 0.3. Se introducen estos valores haciendo doble clic en los bloques

naranjas, se ejecuta la simulacion y se representan los resultados con la funcion salidacontrolSAS.m

obteniendo:
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Figura 6.41 Variables controladas y referencias del modelo no lineal con SAS. Simulacion 2.

En este caso, el angulo de cabeceo presenta mas oscilaciones y tarda mas en alcanzar el valor de
referencia, mientras que el angulo de guifiada se estabiliza antes.

6.4 Conclusiones

En este capitulo se han desarrollado diversas aplicaciones de control de la aeronave y se ha explicado
su funcionamiento para poder realizar simulaciones con ellas en distintas condiciones. La primera
aplicacion incluye un sistema de control y guiado de la aeronave con el modelo no lineal, y se han
realizado simulaciones a distintos niveles: modelo, control de actitud y velocidad, y guiado a un punto
fijo. La segunda aplicacion incluye un sistema de control de actitud con SAS en el modelo lineal, y de
nuevo se han realizado simulaciones a distintos niveles: modelo, SAS y control de actitud. Por ultimo,
la tercera aplicacion corresponde con la implementacion del sistema de control de actitud con SAS
obtenido para el modelo lineal en el modelo no lineal, y se han realizado simulaciones con distintas
referencias para comprobar que funciona correctamente.
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El proyecto ha consistido en la elaboracion de herramientas utiles para las practicas de alumnos de
asignaturas de control y guiado de aeronaves.

En cualquier problema de control, es necesario disponer de un modelo que permita traducir la realidad
a elementos matematicos, por ello, en el capitulo 2, se han obtenido las ecuaciones generales de la
aeronave que recogen el comportamiento fisico. Al tratarse de ecuaciones no lineales y acopladas
resulta un modelo muy complejo, por lo que es necesario simplificarlo. Para ello, se han linealizado
las ecuaciones y desacoplado las dinamicas longitudinal y lateral en el capitulo 3. Se podrian realizar
mejoras en los modelos para que fuese mas realista, por ejemplo, incluyendo las dependencias de
parametros y coeficientes aerodindmicos con el Mach de vuelo, o incluyendo algin modelo de viento.

En el capitulo 4, se ha introducido a la estabilidad dindmica y como realizar un sistema de aumento
de estabilidad para mejorarla. Ademas, se ha introducido el controlador PID y se ha explicado el
método empleado para el de ajuste de sus términos.

En el capitulo 5, se ha explicado como implementar todo lo explicado en los capitulos 2, 3 y 4 en
Simulink.

Por ultimo, en el capitulo 6, con las herramientas descritas en el capitulo 5, se han desarrollarlo tres
aplicaciones distintas y se ha explicado como hacer uso de ellas. La primera aplicacion consiste en un
sistema de control y guiado a un punto fijo con el modelo no lineal. La segunda aplicacion consiste en
un sistema de control de actitud con sistema de aumento de estabilidad en el modelo lineal. La tercera
aplicacion consiste en implementar los resultados de control de actitud y SAS obtenidos para el modelo
lineal en el no lineal. En cada una de las aplicaciones se han ido realizando distintas simulaciones a
distintos niveles para probar las partes de cada aplicacion. Asi, en la primera aplicacion se han realizado
simulaciones solo con el modelo de aeronave implementado, simulaciones con el modelo y la parte de
control y, por ultimo, simulaciones con el modelo, el control y el guiado activos. En la segunda
aplicacion se han realizado simulaciones solo con el modelo linealizado, simulaciones con el modelo
lineal con SAS y, por ultimo, simulaciones con el modelo, el SAS y el control de actitud. En la tercera
aplicacion se han realizado simulaciones con el modelo no lineal, y el SAS y control de actitud
obtenidos del modelo lineal. En el capitulo 6 también se explica como modificar los parametros para
realizar simulaciones diferentes a las recogidas en el proyecto (por ejemplo, en el guiado cambiar las
coordenadas del punto fijo que se quiere alcanzar, o en el control cambiar las referencias que se quiere
que alcancen las variables). Ademas, para el modelo linealizado se explica como utilizar las funciones
y herramientas para linealizar en torno a un punto de equilibrio diferente al que se ha escogido, o cémo
introducir autovalores deseados distintos en el SAS a los implementados en este caso.

Tras realizar las distintas simulaciones, se pueden extraer las siguientes conclusiones generales:

e FEl sistema de guiado implementado en el modelo no lineal proporciona un guiado basico
bastante sencillo pero suficiente para al alcance de este proyecto. Se ha realizado tinicamente
el guiado a un punto fijo, pero se podria implementar también el guiado a distintos tipos de
trayectorias.

&3
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e Fl sistema de aumento de estabilidad desarrollado se ha llevado a cabo mediante la
modificacion de los autovalores. Esto ha resultado muy util ya que se ha conseguido con ello
obtener un sistema estable con menos oscilaciones.

e Los controladores que se han empleado son de tipo PID. Estos controladores son sencillos de
implementar y, a su vez, ofrecen buenos resultados como ha podido comprobarse. El ajuste de
los parametros se ha hecho mediante prueba y error y ha funcionado correctamente, pero para
ello se han tenido que realizar multiples simulaciones hasta conseguir las especificaciones
deseadas.

Debido a las simplificaciones que conlleva el linealizar el modelo, los modos del modelo no lineal y
el lineal no tienen por qué coincidir. Ademas, en el modelo no lineal, todas las variables estan altamente
acopladas, mientras que en el modelo lineal se separa la parte longitudinal de la lateral. Todo esto
explica que, cuando se implementa el sistema de control de actitud con SAS del modelo lineal en el
no lineal, existan oscilaciones.
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ANEXO A: FUNCIONES DE MATLAB

A.1 Trim

%% Este archivo permite calcular el punto de equilibrio, las matrices
dinédmicas asociadas a dicho punto y los autovalores de las matrices de
estado

function

[xu E,derivadas,xlon E,ulon E,xlat E,ulat E,Alon,Blon,Clon,Alat,Blat,Clat,av

lon,avlat,normalon,normalat, rUlon,rUlat] = trimado
% Vbles: uE , vE , wE , phi E, theta E , pE , gE , rE, z B,
delta e E , delta t E , delta a E , delta r E
x0 = [ 25, o, o, 0 , o, o, o, 0O, -1000 , 0
14 O 14 O 14 O ] ;
xmin = [ -40 , -40 , -40 , -pi , -pi/2 , -1, -1, -1, -=-4500 , -
pl/6 ’ - ’ _pl/6 ’ _pl/6 ] ;
xmax = [ 40 , 40 , 40 , pi , pi/2 , 1, 1, 1, o,
pi/6 , 1 , pi/6 , pi/6 1
% Restricciones de igualdad
% Fijando phi E=0 y altura h E=100 (z E=-100) (y Va E=25 m/s en la funcion
sa)
Reg =[ 0 , o, o, 1 , 0 , o, o, o, o,
0 , 0 , 0 ’ 0 ;

O 14 O 14 O 14 O 14 O 14 O 14 O 14 O 14 1 14
0 ’ 0 ’ 0 ’ 0 13
beqg = [ 0 , -1000 ] ;
options = optimoptions ('fmincon' 'MaxFunEvals' , 10000 ) ;
global derivadas
xu E = fmincon ( Q@fobj , x0 , [] , [] , Aeq , beq , xmin , xmax ,
@Qrestriccionesnl ) ;
xlon E = [xu E(1) ; xu E(3) ; xu E(7) ; xu E(5) ; xu E(9)] ; 5 uk ,
vE, gE, theta E, z E
ulon E = [xu E(10) ; xu E(11)] ; %
delta e E , delta t E
xlat E = [xu E(2) ; xu E(6) ; xu E(8) ; xu E(4) ; 0] ; 5 v E,
pE, rE, phi E, psi E
ulat e = [xu E(12) ; xu E(13)] ; %
delta a E , delta r E
% Calculo de las matrices dinadmicas
[Alon , Blon , Clon , Alat , Blat , Clat] = matrices(xu E) ;

o)

% Calculo de autovalores

avlon = eig(Alon) ; % Autovalores de la matriz A de la parte
longitudinal
avlat = eig(Alat) ; % Autovalores de la matriz A de la parte lateral

&7
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% Grafica de autovalores
figure (1)

set (gcf, '"Color', 'white')
hold on

plot (real (avlon(l)),imag(avlon(l)), 'Marker','o', 'LineWidth',2, "Color', 'b")
plot (real (avlon(3)),imag(avlion(3)), 'Marker','o', 'LineWidth',2, "Coloxr','r")
plot (real (avlion(5)),imag(avlion(5)), '"Marker', 'o"', 'LinewWidth',2, 'Color', 'g")
plot (real (avlon(2)),imag(avlion(2)), '"Marker','o"', 'LineWidth',2, 'Color','b")
plot (real (avlon(4)),imag(avlion(4)), 'Marker','o', 'LineWidth',2, "Coloxr','r")
xlabel ('Re'")

ylabel ("Im")

legend ('Modo corto periodo', 'Modo Fugoide', 'Autovalor de la
altura', 'location', 'best')

grid on

figure (2)

set (gcf, '"Color', 'white')

hold on

plot (real (avlat(l)),imag(avlat(l)), 'Marker','o', 'LineWidth',2, "Color', 'b")
plot (real (avlat(2)),imag(avliat(2)), '"Marker','o', 'LineWidth',2, 'Color',"'r")
plot (real (avlat(3)),imag(avliat(3)), 'Marker','o"', 'LinewWwidth',2, 'Color','g")
plot (real (avlat(4)),imag(avlat(4)), 'Marker','o', 'LineWidth',2, "Color', "k")
plot (real (avlat (5)),imag(avliat(5)), 'Marker','o', 'LineWidth',2, "Color', 'k")

xlabel ('Re'")

ylabel ("Im")

legend ('Autovalor del &ngulo de guifiada', '"Modo de Convergencia en
balance', 'Modo Espiral', "Modo Balanceo holandés', 'location', 'northwest')
grid on

% Mbédulo de los autovalores
for i1i=1:5

normalon (i) = norm(avlon(i)) ;
end

for i=1:5

normalat (i) = norm(avlat(i))
end

% Matrices de controlabilidad

Ulon = [Blon Alon*Blon Alon”2*Blon Alon”3*Blon Alon”4*Blon] ;
Ulat = [Blat Alat*Blat Alat”2*Blat Alat”3*Blat Alat”4*Blat] ;
% Rango de las matrices de controlabilidad

rUlon = rank(Ulon) ;

rUlat = rank(Ulat) ;

function J = fobj( vbles )
% Funcién objetivo a minimizar para alcanzar el punto de equilibrio
%% ENTRADAS

u E vbles (1) ;

v_E = vbles (2) ;

w E = vbles (3) ;

phi E = vbles (4) ;
theta E = vbles(5) ;

p E = vbles(6) ;

q E = vbles(7) ;

r E = vbles (8) ;

z E = vbles (9) ;
delta e E = vbles(10) ;
delta t E vbles (11) ;
delta a E = vbles(12) ;
delta r E = vbles(13) ;
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Va E =
alpha E =
beta E =

%% ATMOSFERA ISA

g = 9.8;

Rg = 287;

lambda = -6.5%10" (-3);
TO = 288.15;
rho0 = 1.225;
rho E = rho0 *
%$Densidad

%Gravedad

%$Densidad

o 9
3]

DATOS
m= 13.5 ; % kg
Ix =
Iy
Iz =
Ixz =

0.8244 ;
1.135 ;
1.759 ;
0.1204 ;

o\

kg*m”2
kg*m”2
kg*m”2
kg*m*2

Il
o oo

o°

Gamma =
Gammal =
Gammaz =
Gamma3 =
Gamma4d =
Gammab =
Gamma6 =
Gamma7 =
Gamma8 =

Ix * Iz - Ixz"2 ;

Ixz * (Ix - Iy + Iz)
(Iz * (Iz - Iy) + Ixz"2)
Iz / Gamma ;

Ixz / Gamma ;
(Iz - Ix) / Iy ;
Ixz / Iy ;

(Ix * (Ix - Iy)
Ix / Gamma ;

+ Ixz"2)

= 0.55 ; % m
2.8956 ; %
0.18994 ; %

S
b
c

0.2027 ; %
80 ;

Sprop =
kmotor =
%% COEFICIENTES LONGITUDINALES
CLO = 0.28 ;

CLalpha = 3.45 ;

CLg = 0 ;

CLdelta e = 0.36 ;

CDO = 0.03 ;
CDhalpha = 0.3 ;

Cbhg = 0 ;
Chdelta e

Il
o
~

Cm0 = - 0.
Cmalpha =
Cmg = - 3.6 ;
Cmdelta e =

Cprop = 1 ;

oo
)

COEFICIENTES
CYyo = 0 ;

LATERALES

((TO - lambda * z_E)

a 0 m

/ Gamma ;

/ Gamma

/ Gamma

%$Constante del aire
%$Gradiente térmico
$Temperatura a 0 m

/ TO) ."(

’

’

(-9 /

(Rg * lambda) ) -
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CYbeta = - 0.98;
CYp = 0 ;
CYr = 0 ;
CYdelta a = 0 ;
CYdelta r

1]
(@]
L
~J
.

Cl0 = 0 ;

Clbeta = - 0.12 ;

Clp = - 0.26 ;

Clr = 0.14 ;
Cldelta a = 0.08 ;
Cldelta r = - 0.105 ;

Cn0O = 0 ;

Cnbeta = 0.25 ;

Cnp = 0.022 ;

Cnr = - 0.35 ;
Cndelta a = 0.06 ;
Cndelta r = 0.032 ;

%% FUERZAS Y MOMENTOS
% FUERZAS GRAVITATORIAS

Xg E=-m* g * sin(theta E) ;
Yg E =m * g * cos(theta E) * sin(phi E) ;
Zg E =m * g * cos(theta E) * cos(phi E) ;

% FUERZAS AERODINAMICAS

CL_ E = CLO + CLalpha * alpha E + CLg * ¢ / 2 / Va E * g E + CLdelta e *
delta e E ;

CD E = CDO + CDhalpha * alpha E + CDg * ¢ / 2 / Va_ E * g E + CDdelta e *
delta e E ;

CY E = CY0O + CYbeta * beta E + CYp *b / 2 / Va E *p E+ CYr *b / 2/
Va E * r E + CY¥delta a * delta a E + CYdelta r * delta r E ;

Xa E =1/ 2 * rho E * Va E*"2 * § * (- CD E * cos(alpha E) + CL E *

sin(alpha E) ) ;

Ya E=1/ 2 * rho E * Va E*2 * S * CY E ;

Za E =1 / 2 * rho E * Va E*”2 * § * (- CD E * sin(alpha E) - CL E *
) )

cos (alpha E

’

$ FUERZAS DE PROPULSION
Xp E =1/ 2 * rho E * Sprop * Cprop * ((kmotor * delta t E)"2 - Va E*2) ;

%% MOMENTOS
$ MOMENTOS AERODINAMICOS

LE=1/2 * rho E *Va E*2 * 3 * b * (ClI0 + Clbeta * beta E + Clp *
pPE*b /2 /VaE+Clr *rE*b/ 2/ VakE+ Cldelta a * delta a E +
Cldelta r * delta r E) ;

ME=1/2%*rho E* Va E"2 * S * ¢ * (Cm0O + Cmalpha * alpha E + Cmg *
gE *c/ 2/ VaE + Cmdelta e * delta e E) ;

NE=1/2*rhoE* Va E*"2 * S * b * (Cn0 + Cnbeta * beta E + Cnp *
pPE*b /2 /VaE+Cnr *rE*Db/ 2/ VaE+ Cndelta a * delta a E +
Cndelta r * delta r E) ;

%% ECUACIONES
du E=r E *v E-gqkBk*
dv E = p E * w E - r E
qgE *ufE - pkE

(Xg E + Xa E + Xp E) / m ;
(Yg E + Ya E) / m ;
(Zg E + Za E) / m ;

* X

< o=
B
+ + +

Q.
)
[
£
Il
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dphi E =p E+ gE * sin(phi E) * tan(theta E) + r E * cos(phi E) *
tan(theta E) ;

dtheta E = g E * cos(phi E) - r E * sin(phi E) ;

dpsi E = (g E * sin(phi E) + r E * cos(phi E) ) * sec(theta E) ;

dp E = Gammal * p E * g E - Gamma2 * g E * r E + Gamma3 * L E + Gamma4 *
N E ;

dg E = Gamma5 * p E * r E - Gamma6 * (p E”"2 - r E*2) + M E / Iy ;

dr E = Gamma7 * p E * g E - Gammal * g E * r E + Gamma4 * L E + Gamma8 *
N E ;

dz E = - u E * sin(theta E) + v.E * sin(phi E) * cos(theta E) + w E *
cos (phi E) * cos(theta E) ;

%% FUNCION OBJETIVO
J:
dg E*2 + dr E*2 + dz E"
derivadas =

du E*2 + dv E*2 + dw E*2 + dphi E*2 + dtheta E*2 + dpsi E*2 + dp E"2 +

2

[du E , dv E , dw E , dphi E , dtheta E , dpsi E , dp E , dg E

, dr E , dz E] ;

end

function [ ¢ , ceqg ] = restriccionesnl (entradas)

% Restriccidén de velocidad, imponemos valor de velocidad absoluta en el
equilibrio

u E = entradas (1) ;

v_E = entradas (2) ;

w E = entradas (3) ;

Va E = 27 ; % Valor de velocidad absoluta impuesto

ceq = [ uE"2 + v E*"2 + w E®2 - Va E*"2 ] ; % Restriccidn de igualdad no
lineal

c=[] - % Restriccidén de desigualdad
end

function [Alon , Blon , Clon , Alat , Blat , Clat] = matrices (vbles)
%% MATRICES Alon, Blon, Alat, Blan

%% Entrdas

u E = vbles (1) ;

v E = vbles(2) ;

w E = vbles(3)

phi E = vbles (4) ;

theta E = vbles (5) ;

p E = vbles(6) ;

q E = vbles(7) ;

r E = vbles (8) ;

z E = vbles (9) ;

delta e E vbles (10) ;

delta t E vbles (11) ;

delta a E = vbles(12) ;

delta r E = vbles(13) ;

Va E = sqrt( u E*2 + v E"2 + w E*2 ) ;

alpha E = atan( w E / uE ) ;

beta E = asin( v.E / Va E ) ;

$% ATMOSFERA ISA

g = 9.8; %Gravedad

Rg = 287; $Constante del aire

lambda = -6.5*10"(-3); %Gradiente térmico
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TO = 288.15; $Temperatura a 0 m
rhoO = 1.225; %$Densidad a 0 m
rho zE = rho0O * ((TO - lambda * z E) / TO).~( ( - g/ (Rg * lambda) ) -

1); S%Densidad

%% DATOS

m = 13.5 ; % kg

S = 0.55 ; % m"2

b = 2.89506 ; % m

c = 0.18994 ; % m

Sprop = 0.2027 ; % m"2

kmotor = 80 ;

Ix = 0.8244 ; % kg*m"2

Iy = 1.135 ; % kg*m"2

Iz = 1.759 ; % kg*m"2

Ixz = 0.1204 ; % kg*m”"2

Gamma = Ix * Iz - Ixz"2 ;

Gammal = Ixz * (Ix - Iy + Iz) / Gamma ;
Gamma2 = (Iz * (Iz - Iy) + Ixz"2) / Gamma ;
Gamma3 = Iz / Gamma ;

Gamma4 = Ixz / Gamma ;

Gammab = (Iz - Ix) / Iy ;

Gamma6b = Ixz / Iy ;

Gamma7 = (Ix * (Ix - Iy) + Ixz"2) / Gamma ;
Gamma8 = Ix / Gamma ;

%% COEFICIENTES LONGITUDINALES

CLO = 0.28 ;

CLalpha = 3.45 ;

CLg =0 ;

CLdelta e = 0.36 ;

CL = CLO + CLalpha * alpha E + CLg * ¢ / 2 / Va E * g E + CLdelta e
* delta e E ;

CDO = 0.03 ;

CDalpha = 0.3 ;

CDg =0 ;

CDdelta e = 0 ;

CD = CDO + Cbhalpha * alpha E + CDg * ¢ / 2 / Va E * g E + Chdelta e
* delta e E ;

CmO = - 0.02338 ;

Cmalpha = -0.38 ;

Cmg = - 3.6 ;

Cmdelta e = - 0.5 ;

Cm = Cm0 + Cmalpha * alpha E + Cmq * ¢ / 2 / Va E * g E + Cmdelta e
* delta e E ;

Cprop =1

CX = - CD * cos(alpha E) + CL * sin(alpha E) ;
CZ = - CD * sin(alpha E) - CL * cos (alpha E) ;
CXalpha = - CDhalpha * cos (alpha E) + CLalpha * sin(alpha E) ;
CZalpha = - CDhalpha * sin(alpha E) - CLalpha * cos (alpha E) ;
CXg = - CDg * cos(alpha E) + CLg * sin(alpha E) ;
Czg = - CDg * sin(alpha E) - CLg * cos (alpha E) ;
CXdelta e = - CDdelta e * cos(alpha E) + CLdelta e * sin(alpha E) ;
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CZdelta e

%% COEFIC
CYO0
CYbeta
CYp

CYr
CYdelta a
CYdelta r
CY

/ Va E *

C1l0
Clbeta
Clp

Clr
Cldelta a
Cldelta r
Cl

/ Va E *

Cn0
Cnbeta
Cnp

Cnr
Cndelta a
Cndelta r
Cn

/ Va E *

%% DERIVA

drho zE =
/ TO)"(-g
Xu

(u E*"2 +
w_E~2) *
Xw

(u E*"2 +
w_E”~2) ¥
Xg

X2z

Va E*2 *
Xdelta e
Xdelta t
Zu

* S * CZa
w_E~2) *
ZwW

* S * CZa
w_E~2) *
Zq

7z
Zdelta e

= - CDdelta e * sin(alpha E) - CLdelta e * cos(alpha E) ;

IENTES LATERALES
0.98;

’

|
O O O o |

17
= CY0 + CYbeta * beta E + CYp *b / 2 / Va E * p E + CYr *b / 2
r E + CYdelta a * delta a E + CYdelta r * delta r E ;

|
o

0.12 ;

= 0.26 ;

= 0.14 ;

.08 ;

- 0.105 ;

= Cl0 + Clbeta * beta E + Clp *b / 2 / Va E * p E + Clr * b / 2
r E + Cldelta a * delta a E + Cldelta r * delta r E

[
O O |

=0

= 0.25 ;
0.022 ;

= - 0.35;

= 0.06 ;

= 0.032 ;

= Cn0 + Cnbeta * beta E + Cnp * b / 2 / Va E * p E+ Cnr *b / 2

r E + Cndelta a delta a E + Cndelta r * delta r E ;

*

DAS DE ESTABILIDAD
rho0 / TO * lambda * (-g / Rg / lambda - 1) * (1 + lambda * z E
/ Rg / lambda - 2) ;

= - rho zE * Sprop * Cprop * u E + rho zE * S * CX * u E - w E /
w_E”2) * Va E*2 * rho zE * S * CXalpha / 2
- uE /VaE * rho zE *S *c *qgFE*CXg/ 4+ wE/ (UE"2 +
Va E*2 * rho zE * S * Cz / 2 ;
= - rho zE * Sprop * Cprop * w E + rho zE * S * CX * w E + u E /
w_E”2) * Va E*2 * rho zE * S * CXalpha / 2 .
-wE/VaE*rho zE*S *c*gE*CXgq/ 4-uBE/ (uUE"2 +
Va E®2 * rho zE * S * CZ / 2 ;
= rho zE * Va E * S * c * CXq / 4 ;
= drho zE * (Sprop*Cprop/2*( (kmotor * delta t E)"2 - Va E*2 ) +
S *CX/ 2) ;
= rho zE * Va E"2 * 5§ * CXdelta e / 2 ;
= rho zE * Sprop * Cprop * kmotor”2 * delta t E ;

= rho zE * S * CZ *uE - wE/ (uUE"2 + w E"2) * Va E*"2 * rho zE
lpha / 2

-uE /VaE *rho zE* S *c*qgE*Czqg/ 4-wE/ (uUE"2 +
Va E*2 * rho zE * § * CX / 2 ;
= rho zE * S * CZ *wE + uE / (uUE"2 + w E"2) * Va E*"2 * rho zE
lpha / 2 .

-wE /VaE*rho zE*S *c*qgFE*CzZg/ 4+ ukE/ (UE"2 +
Va E*2 * rho zE * § * CX / 2 ;
= rho zE * Va E * S * ¢ * Czqg / 4 ;
= drho zE * Va E"2 * S * CZz / 2 ;
= rho zE * Va E"2 * S * CiZdelta e / 2 ;
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Mu
rho zE *

rho zE *

Mg
Mz
Mdelta e

Yv
CYbeta /
Yp
Yr
Ydelta a
Ydelta r

Lv

n

N Il

rho zE * S * ¢ * uE * Cm

* ¢ * Cmalpha / 2

- uE / VaE * rho zE * S
rho zE * S * ¢ * w E * Cm

* ¢ * Cmalpha / 2

- wE / VaE * rho zE * S
rho zE * Va E * S * c"2 *
drho zE * Va E*2 * S * ¢ * Cm /

- w B

(U E~2 + w_E2)

qgE *Cmg / 4 ;

* cn2
+ u B (u E*"2 + w_E"2)

*

* cn2

qgE *Cmg / 4 ;
Cmg / ;

4 ;
2 ;

rho zE * Va E"2 * S5 * ¢ * Cmdelta e / 2 ;

rho zE * S * v E * CY

+ sgrt(u E"2 + w_E"2)
b

- v.E / VaE * rho zE * § * * (CYp * p E + CYr * r E)
rho zE * Va E * S * b * C¥p / 4 ;
= rho zE * Va E * S * b * CYr / 4 ;
rho zE * Va E"2 * § * CYdelta a / 2 ;
rho zE * Va E"2 * § * CYdelta r / 2 ;
rho zE * S * b * v E * Cl + sqrt(u E"2 + w_E"2)
/ 2

b * Clbeta

Lp
Lr
Ldelta a
Ldelta r

Nv

b * Cnbeta

Np
Nr
Ndelta a
Ndelta r

Bl

- v.E/ VaE * rho zE * S * b"2 * (Clp * p E + Clr * r E)
rho zE * Va E * § * b"2 * Clp / 4 ;

rho zE * Va E * S * b"2 * Clr / 4 ;

rho zE * Va E"2 * § * b * Cldelta a / 2 ;

rho zE * Va E"2 * § * b * Cldelta r / 2 ;

rho zE * S * b * v E * Cn + sqrt(u E*2 + w_E"2)

/ 2

rho zE * Va E * S *
rho zE * Va E * S8 *
rho zE * Va E®"2 * S
rho zE * Va E"2 * S
on, Clon
= Xu/m ;

-g E + Xw/m ;

-w_E + Xg/m ;

-g * cos(theta E) ;
Xz/m ;

g E + zZu/m ;

Zw/m ;

u E + Zg/m ;

-g * sin(theta E)
Zz/m ;

Mu/Iy ;
Mw/Iy ;
Ma/Iy ;
0 ;

Mz/Iy ;

sin(theta E) ;

* b/\z *
Cnp / 4 ;
Cnr / 4 ;
Cndelta a / 2 ;
Cndelta r / 2 ;

* ok ok ok N

* cos(phi E) ;

* Va E*2 *

* Va E~2 *

* rho zE * S *

* rho zE * S *

* rho zE * S *

(Chnp * p E + Cnr * r E)

/4 ;

/

4

/4 ;
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Alon(5,2) = cos(phi E) * cos(theta E) ;
Alon(5,3) = 0 ;
Alon(5,4) = - u E * cos(theta E) - v.E * sin(phi E) * sin(theta E) - w E *
cos(phi E) * sin(theta E) ;
Alon(5,5) = 0 ;
Blon(1l,1) = Xdelta e/m ;
Blon(1,2) = Xdelta t/m ;
Blon(2,1) = Zdelta e/m ;
Blon(2,2) = 0 ;
Blon(3,1) = Mdelta e/m ;
Blon(3,2) = 0 ;
Blon(4,1) = 0 ;
Blon(4,2) = 0 ;
Blon(5,1) = 0 ;
Blon(5,2) = 0 ;
Clon = [ 1 0 000 ;
-w E/(u E*"2 + w E*2 ) u E/(uE"2 + wE"2 ) 000 ;
0 0 100 ;
0 0 010 ;
0 0 001171 ;
%% Alat, Blat, Clat
Alat(1,1) = Yv/m ;
Alat(1,2) = w E + Yp/m ;
Alat(1,3) = -u E + Yr/m ;
Alat(1l,4) = g * cos(theta E) * cos(phi E) ;
Alat(1,5) = 0 ;
Alat = Gamma3 * Lv + Gamma4 * Nv ;

Gammal * g E + Gamma3 * Lp + Gamma4 * Np ;
-Gamma2 * g E + Gamma3 * Lr + Gamma4 * Nr ;
0
0

Gamma4 * Lv + Gamma8 * Nv ;

Gamma7 * g E + Gamma4 * Lp + Gamma8 * Np ;
-Gammal * g E + Gamma4 * Lr + Gamma8 * Nr ;
0

0

07
1
cos (phi E) * tan(theta E) ;

0 ;

07
07
cos (phi E) * sec(theta E) ;

0 ’

Ydelta a/m ;
Ydelta r/m ;

(g E * cos(phi E) - r E * sin(phi E) ) * tan(theta E)

(g9 E * cos(phi E) - r E * sin(phi E) ) * sec(theta E)
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Blat(2,1) = Gamma3 * Ldelta a + Gamma4 * Ndelta a ;
Blat(2,2) = Gamma3 * Ldelta r + Gamma4 * Ndelta r ;
Blat(3,1) = Gamma4 * Ldelta a + Gamma8 * Ndelta a ;
Blat(3,2) = Gamma4 * Ldelta a + Gamma8 * Ndelta a ;
Blat (4,1) = 0 ;
Blat (4,2) = 0 ;
Blat (5,1) = 0 ;
Blat (5,2) = 0 ;
Clat = [ 1/sqrt(va E"2 - v_ E”2) 0 0 0 O ;

0 1000 ;

0 0100 ;

0 0010

0 00011 ;
end
end

A.2 Sistema de Aumento de Estabilidad

%% Esta funcidén permite calcular las matrices del Sistema de Aumento de
Estabilidad para los autovalores deseados dadas las matrices dinamicas
function [Klon , Klat]=SAS(Alon , Alat , Blon , Blat)

plon = [-0.1 , -0.48 , -0.5 , -3.9 , -4]1 ; % Autovalores deseados de la
dinamica longitudinal
plat = [-0.1 , -0.3 , -9.9 , -9.92 , -10.6] ; % Autovalores deseados de la

dindmica lateral

[Klon , Klat] = matricesSAS(Alon , Alat , Blon , Blat , plon , plat) ;
function [Klon , Klat] = matricesSAS(Alon , Alat , Blon , Blat , plon ,
plat)

Klon = place (Alon , Blon , plon) ;
Klat = place(Alat , Blat , plat) ;
end
end

A.3 Graficas de la aplicacién 1

Funcion salida.m

function salida(r,rl,r2,r3,t)
clf, close all,

% Entradas

px = r(:,1);

py = r(:,2);

pz = r(:,3);

u=rl(:,1);
v =rl(:,2);
w=r1rl(:,3);
phi =r2(:,1);
theta = r2(:,2);
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psi =1r2(:,3);
p = r3(:,1);
g =r3(:,2);
r =1r3(:,3);

o

% Representacién de la trayectoria

% Grafica de la posicidén en 3D

figure (1)

set (gcf, 'Color', 'white')

plot3 (px,py,-pz, 'linewidth', 2)
xlabel('p x [m]")

ylabel ('p_y [m]")

zlabel('-p z [m]")

grid on

axis equal

axis ([0 max (px)+5 0 max(py)+5 0 max(-pz)+5])
% Grafica de px

figure (2)

set (gcf, '"Color', '"white")

subplot (2,2,1),plot(t,px, 'Linewidth', 2)
xlabel ('t [s]")

ylabel ('p x [m]")

title('Coordenada x')

grid on

% Grafica de py

subplot (2,2,2),plot(t,py, 'Linewidth', 2)
xlabel ('t [s]")

ylabel ('p vy [m]")

title('Coordenada vy')

grid on

% Grafica de la altura h=-pz

subplot (2,2,3),plot(t,-pz, 'Linewidth',2)
xlabel ('t [s]")

ylabel('-p z [m]")

title('Altura')

grid on

% Grafica de la altura h=-pz frente a px
subplot(2,2,4),plot (px, -pz, 'linewidth',2)
xlabel('p x [m]")

ylabel('-p z [m]")

title('Trayectoria en el plano XZ'")

grid on

%% Representacidédn de las variables de estado
figure (3)

set (gcf, 'Color', 'white')

% GRAFICA DE LA POSICION
subplot(2,2,1),hold on

plot(t,px, 'LinewWidth', 2, 'Color', 'b")
plot(t,py, 'LinewWwidth', 2, 'Color', 'z ")
plot(t,-pz, 'LinewWidth',2, 'Color', 'g'")
xlabel ('t [s]')

ylabel('p x,p y,-p z [m]")
title('Posicidon')
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legend('p x','p y',"-p z")
grid on

% GRAFICA DE LA VELOCIDAD LINEAL
subplot (2,2,2),hold on

plot(t,u, 'Linewidth',2, "Color', 'b")
plot(t,v, 'LineWidth', 2, "Color','x")
plot(t,w, 'LineWidth', 2, "Color','g")
xlabel ('t [s]')

ylabel ('u,v,w [m/s]")
title('Velocidad lineal')
legend('u','v','w'")

grid on

% GRAFICA DE LA ACTITUD
subplot(2,2,3),hold on

plot (t,phi, 'LineWidth',2, "Color', 'b")
plot (t, theta, 'Linewidth',2, "Color', 'r")
plot(t,psi, 'Linewidth',2, "Color', 'g")
xlabel ('t [s]")

ylabel ('"\phi, \theta, \psi [rad]")
title('Actitud")

legend ('\phi', "\theta', "\psi'")

grid on

% GRAFICA DE LA VELOCIDAD ANGULAR
subplot(2,2,4),hold on

plot(t,p, 'LineWwidth', 2, "Color','b")
plot(t,q, 'LineWwidth', 2, 'Color','r")
plot(t,r, 'LinewWidth',2, "Color', 'g")
xlabel ('t [s]')

ylabel ('p,q,r [rad/s]"')
title('Velocidad angular')
legend('p','q','r')

grid on

end

Funcion salidacontrol.m

function salidacontrol(rl,r2,t,ref)
clf, close all,

% Entradas
u=rxrl(:,1);

v = rl(:,2);
w=rl(:,3);

phi = 1r2(:,1);
theta = r2(:,2);
psi = 1r2(:,3);
uref = ref(l) ;
phiref = ref (2) ;
thetaref = ref(3) ;
psiref = ref (4) ;

%% Graficas de las variables controladas y sus referencias
figure(l),set(gcf, 'Color', 'white')

% Grafica de u y uref

subplot(2,2,1),hold on

plot(t,u, 'LinewWwidth', 2, '"Color','b")
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urefv(l:length(t)) = uref ;

plot (t,urefv, 'Linewidth',2, "Color','r")
xlabel ('t [s]")

ylabel ('u [m/s]")

legend('u', 'u ref')

title('Velocidad en el eje longitudinal')
grid on

% Grafica de phi y phi ref

subplot (2,2,2),hold on

plot (t,phi, 'LinewWidth',2, "Color', 'b")
phirefv(l:length(t)) = phiref ;

plot (t,phirefv, 'LinewWwidth',2, "Color','r")
xlabel ('t [s]")

ylabel ("\phi [rad]")
legend('\phi', "\phi ref')

title ('Angulo de balance')

grid on

% Grafica de theta y theta ref
subplot(2,2,3),hold on

plot (t, theta, 'Linewidth',2, "Color', 'b")
thetarefv(l:length(t)) = thetaref ;

plot (t, thetarefv, 'LinewWidth',2, 'Color', 'r")
xlabel ('t [s]")

ylabel ('"\theta [rad]"')
legend('\theta', "\theta ref')

title ('Angulo de cabeceo')

grid on

% Grafica de psi y psi ref
subplot(2,2,4),hold on

plot(t,psi, 'LinewWidth',2, 'Color', 'b")
psirefv(l:length(t)) = psiref ;

plot (t,psirefv, 'Linewidth',2, '"Color', 'r")
xlabel ('t [s]')

ylabel ("\psi [m/s]")
legend('\psi', "\psi ref')

title ('Angulo de guifada')

grid on

end

Funcion salidaguiado.m

function salidaguiado(r,rb, t)
clf, close all,

$Posicidén del UAV

px = r(:,1) ;

py = r(:,2) ;

pz r(:,3) 5

%$Posicidén del blanco
xb = rb(:,1) ;
yb = rb(:,2) ;
zb = rb(:,3) ;

clf, close all,

% Grafica de la posicidén en 3D
figure(l),set(gcf, 'Color', 'white'")
plot3 (px,py,-pz, 'linewidth',2), hold on

plot3(xb,yb,-zb,'r',"'linewidth',2)
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plot3(xb(1l),yb(l),-zb(l),'or', 'linewidth", 2)
plot3(px(1),py(l),-pz(1l),'ob', 'linewidth', 2)
xlabel ('x [m]")

ylabel('y [m]")

zlabel('z [m]")

legend ('Aeronave', 'Blanco', 'Location', '"NorthWest')
grid on

Q

% Grafica de px

figure (2),set (gcf, 'Color', "'white")
subplot (3,1,1)

plot(t,px, 'linewidth',2), hold on
plot(t,xb,'r', "linewidth', 2)
plot(t(l),xb(l),'or', "'linewidth',2)
plot(t(1l),px (1), 'ob', "linewidth', 2)
xlabel ('t [s]")

ylabel ('x [m]")

title('Coordenada x'")

legend ('Aeronave', 'Blanco', 'Location', 'SouthEast')
grid on

% Grafica de py

subplot (3,1,2)

plot(t,py, 'linewidth',2), hold on
plot(t,vyb, 'r', "linewidth', 2)
plot(t(l),yb(l),'or', 'linewidth', 2)
plot(t(l),py(l),'ob', 'linewidth', 2)
xlabel ('t [s]")

ylabel ('y [m]")

title('Coordenada vy')

legend ('Reronave', 'Blanco', 'Location', 'SouthEast"')
grid on

% Grafica de la altura h=-pz
subplot (3,1, 3)

plot(t,-pz, 'linewidth',2), hold on
plot(t,-zb,'r", "linewidth', 2)
plot(t(l),-zb(l),'or', " 'linewidth', 2)
plot(t(l),-pz(l),'ob'", 'linewidth',2)
xlabel ('t [s]")

ylabel('z [m]")

title('Coordenada z')

legend ('Aeronave', 'Blanco', 'Location', 'SouthEast"')
grid on

end

A.4 Graficas de la aplicacién 2

Funcion salidalineal.m

function salidalineal (ylon,ylat,t)
close all
%% Dindmica longitudinal

%$Entradas

u = ylon(:,1) ;
alpha = ylon(:,2) ;
q = ylon(:,3) ;
theta = ylon(:,4) ;
pz = ylon(:,5) ;

figure (1)
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set (gcf, 'Color', 'white')

% Grafica de u

subplot (5,1,1), hold on, grid on
plot(t,u, 'LineWidth', 2, '"Color','b")
ylabel ('u [m/s]"')

% Grafica de alpha

subplot (5,1,2), hold on, grid on

plot (t,alpha, 'LinewWidth',2, "Color', 'b")
ylabel ('"\alpha [rad]"')

% Grafica de g

subplot(5,1,3), hold on, grid on
plot(t,q, 'LineWidth',2, '"Color','b")
ylabel ('g [rad/s]")

% Grafica de theta

subplot(5,1,4), hold on, grid on

plot (t, theta, 'Linewidth',2, "Color', 'b")
ylabel ('"\theta [rad]"')

% Grafica de la altura h=-pz
subplot(5,1,5), hold on, grid on
plot(t,-pz, 'LinewWidth',2, 'Color', 'b")
xlabel ('t [s]')

ylabel('-p z [m]")

% Modo de Corto periodo

figure (3),set(gcf, 'Color', 'white")

subplot(2,1,1),plot(t,alpha, 'LineWidth',1.85, "Color', 'b"),grid on
ylabel ('"\alpha [rad]"')

xlabel ('t [s]")

subplot(2,1,2),plot(t,q, 'LinewWidth',1.85, "Color', 'b"),grid on
ylabel ('g [rad/s]")

xlabel ('t [s]')

% Modo Fugoide

figure (4),set(gcf, 'Color', 'white'")

subplot(2,1,1)

plot(t,u, 'LineWidth',1.85, 'Color', 'b'),grid on

xlabel ('t [s]')

ylabel ('"u [m/s]"')

subplot(2,1,2)

plot (t, theta, 'LinewWidth',1.85, 'Color', 'b"),grid on

xlabel ('t [s]")

ylabel ('"\theta [rad]"')

%% Dinédmica lateral
% Entradas

beta = ylat(:,1) ;
p = ylat(:,2) ;
r = ylat(:,3) ;
phi = ylat(:,4) ;
psi = ylat(:,5) ;

figure (2),set (gcf, 'Color', "'white")

% Grafica de beta

subplot (5,1,1), hold on, grid on

plot (t,beta, 'Linewidth',2, '"Color', 'b")
ylabel ('\beta [rad]")

% Gréafica de p

subplot (5,1,2), hold on, grid on
plot(t,p, 'LinewWwidth', 2, "Color','b")
ylabel ('p [rad/s]")

o)

% Grafica de r
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subplot (5,1,3), hold on, grid on
plot(t,r, 'Linewidth',2, "Color', 'b")
ylabel ('r [rad/s]'")

% Grafica de phi

subplot(5,1,4), hold on, grid on
plot (t,phi, 'Linewidth',2, 'Color', 'b")
ylabel ("\phi [rad]")

% Grafica de psi

subplot (5,1,5), hold on, grid on
plot(t,psi, 'Linewidth',2, 'Color', 'b")
xlabel ('t [s]')

ylabel ("\psi [m]")

end

Funcion salidalinealcontrol.m

function salidacontrol(rl,r2,t,ref)
clf, close all,

% Entradas
u=7xrl(:,1);

v =1rl(:,2);
w=r1r1l(:,3);

phi = 1r2(:,1);
theta = r2(:,2);
psi = 1r2(:,3);
uref = ref(l) ;
phiref = ref(2) ;
thetaref = ref (3) ;
psiref = ref(4) ;

[

%% Graficas de las variables controladas y sus referencias
figure (1) ,set(gcf, 'Color', "'white")

% Grafica de u y uref
subplot(2,2,1),hold on

plot(t,u, 'LinewWwidth', 2, 'Color','b")
urefv(l:length(t)) = uref ;

plot (t,urefv, 'Linewidth',2, "Color', 'r")
xlabel ('t [s]")

ylabel ("u [m/s]")

legend('u', 'u ref')

title('Velocidad en el eje longitudinal')
grid on

% Grafica de phi y phi ref
subplot(2,2,2),hold on

plot (t,phi, 'LinewWidth',2, "Color', 'b")
phirefv(l:1length(t)) = phiref ;

plot (t,phirefv, 'Linewidth',2, '"Color', 'r")
xlabel ('t [s]")

ylabel ("\phi [rad]")
legend('\phi', "\phi ref')

title ('Angulo de balance')

grid on

% Grafica de theta y theta ref

subplot (2,2,3),hold on

plot (t, theta, 'Linewidth',2, '"Color', 'b")
thetarefv(l:length(t)) = thetaref ;

plot (t, thetarefv, 'LineWidth', 2, 'Color', 'r")
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xlabel ('t [s]")

ylabel ("\theta [rad]")
legend('\theta', "\theta ref')
title ('Angulo de cabeceo')
grid on

% Grafica de psi y psi ref
subplot(2,2,4),hold on

plot(t,psi, 'Linewidth',2, 'Color', 'b")
psirefv(l:length(t)) = psiref ;
plot(t,psirefv, 'LineWwidth',2, "Color','r")
xlabel ('t [s]")

ylabel ("\psi [m/s]"')
legend('\psi', "\psi ref')

title ('Angulo de guifiada')

grid on

end

A.5 Graficas de la aplicacion 3

Funcion salidacontrolSAS.m

function salidacontrolSAS(r2,t,ref,xu E)
clf, close all,

[

% Entradas

phi = 1r2(:,1);
theta = r2(:,2);
psi =12(:,3);
phiref = ref (1) ;
thetaref = ref (2) ;
psiref = ref (3) ;
phi E = xu E(4);

theta E = xu E(5);

%% Graficas de las variables controladas y sus referencias
figure(l),set(gcf, 'Color', 'white'")

% Grafica de phi y phi ref

subplot(3,1,1),hold on

plot (t,phi, 'LinewWidth',2, '"Color', 'b")
phirefv(l:length(t)) = phiref + phi E ;

plot (t,phirefv, 'Linewidth',2, "Color', 'r")

xlabel ('t [s]")

ylabel ("\phi [rad]")
legend('\phi', "\phi ref', 'Location', 'SouthEast"')
title ('Angulo de balance')

grid on

% Grafica de theta y theta ref

subplot (3,1,2),hold on

plot (t, theta, 'Linewidth',2, '"Color', 'b")
thetarefv(l:length(t)) = thetaref + theta E ;
plot (t, thetarefv, 'LineWidth', 2, 'Color', 'r")
xlabel ('t [s]")

ylabel ('"\theta [rad]"')
legend('\theta', "\theta ref')

title ('Angulo de cabeceo')

grid on
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% Grafica de psi y psi ref

subplot (3,1,3),hold on

plot(t,psi, 'Linewidth',2, 'Color', 'b")
psirefv(l:1length(t)) = psiref ;

plot (t,psirefv, 'Linewidth',2, "Color','r")
xlabel ('t [s]')

ylabel ("\psi [m/s]"')
legend('\psi', "\psi ref')

title ('Angulo de guifiada')

grid on

end




