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Resumen

n este documento se ha realizado un andlisis de la dindmica de una aeronave

tipo Tilt-Wing UAV (Unmanned Aerial Vehicle) desde el punto de vista

mecanico, aerodindmico y propulsivo para su posterior modelado e
implementado en un simulador dentro de Matlab™,

Habiéndose descrito la dindmica del sistema, se disponen las ecuaciones de los modelos
sobre los que se linealizard posteriormente con el objetivo de plantear dos estrategias
de control distintas: por un lado, tendremos una estrategia de control desacoplado por
linealizacion y por otro, una mecanica de control basada en la prelinealizacion por
realimentacion. Ambas estrategias son comparadas segin distintos criterios de
viabilidad y efectividad. Se plantean dos métodos derivados de estas dos estrategias de
control para realizar la transicion entre los dos modos extremos de vuelo (modo
helicoptero a baja velocidad aerodindmica y modo de vuelo longitudinal a alta
velocidad aerodinamica). Estas dos estrategias plantearan las lineas iniciales de
investigacion en el aspecto del control de la aeronave Emergentia.

Por ultimo, se realiza un breve analisis de la dindmica de bajo nivel de los actuadores
(motores BLCD y servomotores) con el objetivo de dimensionar dicho hardware para
la posterior implementacion en el prototipo real de la aeronave.
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Abstract

Aerial Vehicle) has been developed from the point of view of the mechanics,
aerodynamics and propulsive system in order to obtain a model and a simulator in
Matlab™.,

In this document an analysis of the dynamics of a Tilt-Wing UAV (Unmanned

Once described the dynamics of the system, the equations of the models are set for a
posterior linearization with the aim to stablish two different control strategies: in one
hand, a linearization and decoupling control strategie; in the other hand, a
prelinearization by feedback control scheme. Both technics are compared under
different criteria of viability and effectivity. Two methods are set to achieve the
transition between the two flight complementary modes (Helicopter mode with a low
airspeed and Longitudinal Flight mode with high airspeed). These strategies lay the
basis of the control research for the Emergentia aircraft.

Finally, a brief analysis of the low level actuators dynamics is obtained (BLDC motors
and servomotors) with the objective of dimensioning the hardware which could be
implemented in the real prototype of the aircraft.
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Diccionario de términos

VTOL
(2B, 2p)
0B

Op

Oc

Q

{1}

{B}
{P}
CDM

Va

Vertical Take Off and Landing.

Ejes del sistema de coordenadas inerciales.

Angulo de orientacién del vehiculo reANspecto de su linea de simetria.
Angulo de inclinacién de los proprotores.

Angulo de inclinacién de los elevadores.

Velocidad angular de las hélices de los propulsores (rev/s).

Sistema de referencia inercial.

Sistema de referencia de coordenadas cuerpo. Centrado en el CDM de la aeronave y girado 6p.
Sistema de referencia de ligado al CDM del proprotor.

Centro de masas.

Funcion escalar lagrangiana.

Energia potencial

Energia cinética

Posicién y velocidad de las coordenadas generalizadas del sistema mecénico.
Matriz jacobiana

Posicién del CDM del elemento a respecto del sistema de referencia inercial.
Posicién del CDM del elemento a respecto del sistema de referencia b.
Velocidad lineal del CDM del elemento a respecto del sistema de referencia b.
Velocidad angular del CDM del elemento a respecto del sistema de referencia b.
Aceleracién lineal del CDM del elemento a respecto del sistema de referencia b.
Masa de los proprotores (Kg).

Masa de la aeronave (Kg).

Inercia de los proprotores (Kg-m?) .

Inercia de la aeronave (Kg-m?) .

Suma de las inercias Ip y Ip.

Aceleracién de la gravedad (Kg-m - s 2).

Factor de avance del propulsor.

Didmetro de las hélices de propulsion.

Coeficientes de propulsion.

Fuerza de propulsién.

Densidad del aire.

Numero de proprotores. En nuestro caso n = 2.

Velocidad aerodinamica.

Superficie aerodindmica efectiva.

19



c Longitud de la linea de cuerda alar.

q Velocidad aerodindmica equivalente.

(Cr,Cum,Cp) Coeficientes de sustentacion, de pitch y de arrastre respectivamente.
(L,D, M) Fuerzas de sustentacién, arrastre y momento de pitch respectivamente.
« Angulo de ataque.

0 Angulo de asentamiento de la velocidad aerodinimica.

(Kp, Ki, Kq) Constantes proporcional, integral y derivariva de un controlador PID.

BW Bandwidth - Ancho de banda.

U Senal de control virtual.
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Capitulo I. Introduccién, organiza-
cion y objetivos

1. Organizacién de la memoria y objetivos

El trabajo tiene como objetivo el modelado de la dindmica longitudinal (bidimensional) de
un vehiculo aéreo de tipo Tilt-Rotor con capacidad de despegue y aterrizaje vertical disefiado
para un despliegue rapido y eficiente y el diseno de controladores que permitan conducir la
aeronave de una manera segura y robusta. El trabajo puede descomponerse en una serie de
hitos

Capitulo 1 Organizacién de la memoria, objetivos y descripcién de la aeronave.

Capitulo 2 Descripcién y verificacién de la dindmica del caso bidimensional. Se han descrito
las fuerzas (mecdnicas, propulsivas y aerodindmicas) que intervienen en la aeronave y se
ha desarrollado un simulador basado en los resultados y parametros obtenidos gracias a
una investigaciones anteriores de la aerodindmica del prototipo en cuestion.

Capitulo 3 Desarrollo de un algoritmo para obtener los puntos de equilibrio y los posteriores
mapas de operacion. Se ha desarrollado una técnica basada en diferentes herramientas
de andlisis matemético (MatLab, Control Toolbox, etc.) para encontrar de manera sis-
tematica los puntos de equilibrio (trimado) de la nave conformada como una caja negra
dependiente de sus parametros, con el fin de caracterizar sus regimenes de vuelo y sus
limitaciones (velocidad maxima y de entrada en pérdida, condiciones para vuelo hori-
zontal, ...).

Capitulo 4 Disefio de un modelo simplificado atendiendo al régimen de vuelo de la aeronave
(Hover o vuelo horizontal) con el objetivo de entender mejor la dindmica del sistema,
linealizar en torno a los puntos de operacién anteriormente determinados y conocer los
limites de cada modo de vuelo.

Capitulo 5 Disefio de controladores lineales desacoplados basados en el modelo simplificado
anterior. Se proponen distintas estrategias de control basadas en el desacople de las

21



22 Capitulo I. Introduccion, organizacién y objetivos

variables de salida (z, z en el caso del modo de vuelo axial / Hover y z, V, en el caso del
vuelo en avance horizontal) y se somete a diferentes experimentos con el fin de demostrar
su validez.

Capitulo 6 Disefio de un algoritmo de transicién basada en un proceso secuencial para la
transicion de un modo a otro. Se plantea un algoritmo basado en una secuencia de accio-
namiento para llevar a cabo una transicién directa (de modo Hover/Helicéptero a modo
avién) y una transicién inversa (de modo avién a modo helicéptero) con seguridad y
robustez.

Capitulo 7 Disefio de otra técnica de control basada en el conocimiento intensivo del sistema
(modelo aerodindmico basado en datos de tinel de viento con una caracterizacién muy
realista de los coeficientes aerodinamicos). Se plantea una estructura de prelinealizacion
del sistema de modo que se obtenga un modelo resultante lineal que permita el control
en sus dos modos sin tener que limitarnos a un controlador por cada punto de operacién.

Capitulo 8 Disefio de la estrategia de transicién basada en el control prelinealizacién por
realimentacién. Se plantea la estrategia de transicién basada en la estructura anterior,
que resulta casi inmediata gracias a la prelinealizacién.

Capitulo 9 Comparacién de los resultados de control.

Capitulo 10 Conclusiones y lineas futuras de investigacién.

Anexo A Caracterizacién de la dindmica de bajo nivel relacionada con los actuadores (servo-
motores y motores brushless de los propulsores) y el algoritmo de control de los mismos.

Anexo B Desarrollo de una herramienta de visualizacion en 3D de la aeronave.

Anexo C Desarrollo de las expresiones derivadas de la linealizacién del modelo dindmico.
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2. Introduccion y descripcion de la aeronave

El objetivo de esta parte es exponer detalladamente la fisica y la dindmica como sélido rigido
del sistema basada en una serie de hipdtesis y simplificaciones. Se dedicard espacio también
para las convenciones matematicas utilizadas y para la definicién de los modelos propulsivo y
aerodindmico considerado. Ademads, se concluird con la descripcion del simulador grafico 3D
(realizado en Matlab™) que servird como complemento de visualizacién de los experimentos
posteriores a este capitulo.

2.1. Descripcién del vehiculo

El vehiculo aéreo sujeto de este estudio se podria clasificar como un VTOL convertible (o hi-
brido, como suele encontrarse en la literatura cientifica). Esto implica que el vehiculo tiene la
capacidad de operar de dos modos bien distintos en cuanto a dindmica: un modo helicéptero y
un modo avién (ala fija - fixed wing). Esta dicotomia se debe a la morfologia de construccion,
que permite la operabilidad y la manejabilidad eficiente de cada modo, gracias a la capacidad
de los rotores de abatirse con cierto angulo. Estos rotores méviles (a partir de ahora proproto-
res) sirven de propulsores en ambos modos de funcionamiento y son la base del movimiento y
sustentacion del vehiculo. La morfologia mecéanica recuerda definitivamente a la del vehiculo
militar V22-Osprey, con dos proprotores orientables gracias a un sistema servomecanico a cada
lado. Mientras otros vehiculos parecidos (tipo T'ilt-Rotor - «motor con inclinacién») orientan
el ala, como la nave LTV XC-143 o el historico Canadair CL-84, la aeronave que describi-
mos orientara solo el proprotor y su carenado, dejando el ala completamente fija respecto al
cuerpo, cosa no trivial, que afectara decididamente a la aerodindmica, desacoplando en cierta
medida el angulo de los mismos de la aerodinamica general del conjunto cuerpo-alas.

Dicha morfologia es capaz de aprovechar las particularidades de un helicoptero y de un avién
de ala fija en un mismo vehiculo. Es bien sabido que los helicépteros son mucho mas versa-
tiles en cuanto a su posicionamiento y agilidad se refiere (capacidad de aterrizaje y despegue
vertical, maniobrabilidad alta...), no obstante, a la hora de realizar desplazamientos a altas
velocidades (vuelo longitudinal) la eficiencia energética es muy baja y se prefiere, para los
desplazamientos longitudinales de larga distancia, un avién clasico de ala fija que aprovecha
la aerodindmica del fuselaje para sostenerse. El coste de la gran operabilidad de esta clase de
vehiculos esta en el disefio de un control robusto capaz no solo de estabilizar el vehiculo en
ambos modo de vuelo sino de llevar a cabo una transiciéon limpia y segura.

, /ﬂ
™ N \

Figura 1.1: Vista en perspectiva del V22-Osprey
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2.2. Proyecto Emergentia

Este trabajo se enmarca en la investigacién orientada al desarrollo de una aeronave con la
morfologia anteriormente descrita denominada Emergentia (http://aero.us.es/sesteban/
pages/EMERGENTIA_design.html)). El proyecto Emergentia propone el disenio e implementacién
de un vehiculo no tripulado convertible de estas caracteristicas para un despegue y aterrizaje
rapido en situaciones de emergencia. Para situaciones de riesgo o de dificil acceso humano, la
capacidad y eficiencia que reside en la morfologia VT OL resulta una solucién muy conveniente.

&

Figura 1.2: Aeronave Emergentia

Para el desarrollo del simulador y posterior autopiloto, se han utilizado los resultados de las
investigaciones y disefios realizados por los investigadores (Roncero, S. et al.) en términos de
los parametros aerodindmicos, geométricos y propulsivos necesarios para caracterizar fielmen-
te la aeronave en un simulador. Asimismo, se han utilizado los resultados y conclusiones del
andlisis de sensibilidad de este mismo prototipo realizado por alumna Marta Nifiez Reyes en
el marco de su trabajo de fin de grado ([1]).

El objetivo ultimo de este proyecto es el disefio de un autopiloto para este prototipo atn en
proceso de diseno y construccién. Aun cuando los controladores y estructuras son provisiona-
les (se requerird un disefio iterativo y verificacién posterior después del andlisis de resultados)
se pretende sentar las lineas de disefio en términos del control con este proyecto y contrastar
las hipotesis de disefio inicial mediante la observacion del comportamiento dindmico simulado
del prototipo y su posterior casacién con las distintas estrategias aqui desarrolladas.

2.3. Hipdtesis y simplificaciones

Antes de proceder al modelado de las ecuaciones, es necesario exponer las hipotesis y simpli-
ficaciones asumidas para tener una idea de lo aproximado que estaremos de la realidad:

= En este trabajo se tratard el caso bidimensional del modelo (plano de movimiento lon-
gitudinal), limitando los grados de libertad del sistema a 4: coordenada 23, coordenada
Zp vy los dngulos del cuerpo y de los proprotores respectivamente (63, 0p).

= Se supondra, como parte de la simplificacién anterior, que los proprotores de la aeronave
giran simétricos respecto de un eje comin y son idénticos fisicamente. Esta hipétesis,
por construccion, viene a ser bastante fiel a la realidad del vuelo de este tipo de naves.
En todo caso, se considera que se puede sumar tanto las masas como las inercias de
ambos proprotores en una sola expresion.


http://aero.us.es/sesteban/pages/EMERGENTIA_design.html
http://aero.us.es/sesteban/pages/EMERGENTIA_design.html
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= Adn cuando en los helicopteros reales existe la posibilidad de que las hélices cambien

su angulo de colectivo y ciclico (orientacién del plano de propulsién sobre el punto de
conexion del rotor), se supondra ambos dngulos nulos y que la estabilizacién de 6p estara
a cargo de los mismos proprotores y de las superficies de deflexién.

Consideraremos que las tunicas variables de control que afectan al sistema serdn: el
angulo de los elevadores (), el par de los rotores (causante del angulo de los mismos,
Op) y la velocidad de giro de las hélices que afectaran en el marco del modelo propulsivo
propuesto (£2).

En lo que respecta a la aerodindmica, solo consideraremos el modelo de fuerzas de
arrastre y empuje (drag y lift) para el cuerpo y las alas de la aeronave, no incluyendo los
efectos aerodindmicos del carenado de los proprotores. Se asume que en una casuistica
real, la incertidumbre no superaria cotas demasiado altas como para tener que realizar
experimentos en tunel de viento para modelar dichos efectos en el comportamiento de
la aeronave.



Capitulo II. Modelado de la dinami-
ca de la aeronave e implementaciéon
del simulador

1. Descripcion de los sistemas de referencia

Para el modelado cinematico serd conveniente describir los marcos de referencia adecuados
para la correcta representacién de las fuerzas y pares del sistema mecanico. En este sentido, es
importante tener en cuenta que una correcta definicién de los marcos de referencia permiten
expresar facilmente las magnitudes vectoriales que, posteriormente, podran trasladarse a otro
marco en pos del cdlculo de la dindmica gracias a sus matrices de transformacién. Definiremos
los siguientes S.R:

Sistemas de referencia del cuerpo principal

» {7} : Sistema de referencia inercial o sistema de referencia fijo. Es el marco absoluto
sobre el que expresaremos la posicion del cdm del vehiculo. Es un sistema dextrogiro
fijo con el eje Z¢7) positivo hacia la derecha y el eje Z(7} positivo hacia abajo.

» {B} : Sistema de referencia de coordenadas cuerpo. Este sistema esta definido en el cdm
del cuerpo del avion y estd orientado segin el eje longitudinal de la aeronave, &z,
apuntando al morro y Z(z) hacia abajo. Este sistema gira con el cuerpo de la aeronave,
de modo que el tensor de inercia medido respecto de {B} sera constante y no dependera
de la orientacion del cuerpo. Esto es importante debido a que simplifica tremendamente
las expresiones finales de las ecuaciones dindmicas.

Figura 2.1: Sistemas de referencia del cuerpo

Sistemas de referencia del proprotor
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» {P} : Sistema de referencia ligado al cuerpo del proprotor, con origen en su cdm.

» {J} : Sistema de referencia auxiliar centrado en el punto de rotacién (conexién con el
cuerpo de la aeronave en forma de articulacién rotatoria), alineado con el sistema {P}.

» {D} : Sistema de referencia ligado al plano de propulsién del rotor (disco de rotacion)
centrado en el centro del mismo y orientado segiin su eje de rotaciéon. En el caso que nos
ocupa, como el dngulo del colectivo es 02, sus ejes seran paralelos a los de {P}.

o 0

o = = A
) A >
Eﬁ\:\ (=] Zp

®:7 "
Rotative Joint — J o

=

Figura 2.2: Sistemas de referencia del proprotor

2. Modelado dinamico y cinematico

En este apartado estableceremos los paradigmas para obtener el modelo dindmico de la ae-
ronave basandonos en la formulacién lagrangiana. Primero presentaremos las convenciones
tedricas del método para, a continuacion, resenar las especificidades del modelado de las fuer-
zas aerodindmicas que entran en juego.

2.1. Ecuaciones de Euler-Lagrange

Definimos la expresién lagrangiana de un sistema dindmico (lagrangiano a partir de ahora)
como:

L(q,q) = Ec(q,q) — Ep(q, 9) (2.1)

Siendo E. y E, la energia cinética y potencial respectivamente del sistema.

Conociendo el Lagrangiano, se plantea la ecuacién de Euler-Lagrange:

da <3£(q,¢'1)> _ 0L(q.q)
dt oq dq

-Q (2.2)

Donde Q es un vector real de fuerzas generalizadas compuestas por las fuerzas no conservativas
que actiian sobre el sistema. Estas fuerzas cumplirdn el Principio de D’Alembert, de modo
que dichas fuerzas (activas, por definicién) cumplirén:
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5Wnet0 :Z QNC’ ’ 5% (23)

Esto quiere decir que seran candidatas todas las fuerzas que, sobre el cuerpo, ejerzan un algin
tipo de trabajo neto (no conservativo) en el marco del principio de las fuerzas virtuales, don-
de una fuerza virtual es aquella que genera un desplazamiento infinitesimal (desplazamiento
virtual) dado un sistema de referencia fijo.

Como ocurre en los sistemas mecéanicos, se puede expresar el Lagrangiano como:

£(q.4) = 3d" M(a)g — B (24)

Donde M (q) es la matriz de inercia del sistema hermitica definida positiva.

Sustituyendo la ecuacién con la expresion del Lagrangiano obtendremos:
d (0 (1.p ) 0 (1.p ) OE,
— =z M —— =g M — = 2.5
7 <aq (2q (q)q>> 94 <2q (q)q>-+ 94 Q (2.5)

Reordenando los términos y aplicando las derivadas:

. (OM(9)g O (1.p. . . 9Ep _
C(a.) G(a)

Se explicitan de esta forma las ecuaciones dindmicas en su forma matricial (notacién muy
usual en la robética). Definiremos C(q, ¢) como la matriz de esfuerzos de Coriollis y fuerzas
centripetas y G(q) como la matriz de gravedad del sistema (derivada de la energia potencial,
que al ser de la forma: E, = g - Y h;m;, siendo h; la cota del centro de masa de cada eslabén

K3
respecto de la referencia de potencial, serd el inico término dependiente de la gravedad).

M(q)q +C(q,9)q + G(q) = Q(q) (2.7)

2.1.1. Fuerzas externas no conservativas (generalizadas):

Para definir el vector de fuerzas generalizadas habremos de transformar las fuerzas referen-
ciadas en el marco inercial {Z} aplicadas sobre un punto P del cuerpo del vehiculo en su
expresion generalizada a través del jacobiano. El jacobiano viene a darnos una transformacién
coherente entre el dominio de las coordenadas generalizadas del sistema y la velocidad de un
punto fisico del mismo. De este modo, se mapea la fuerza externa en las coordenadas del punto
de aplicacién, perteneciente al sélido rigidﬂ

o0
Q=) st Jpe gflsp (2.8)

'Esto es aplicable tanto con las fuerzas como con los pares, pero utilizando el jacobiano de las velocidades
angulares (W p).
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Q=Jpyst, g a‘gzvp (2.9)

2.2. Modelado cinematico

Para terminar con el modelado dindmico del sistema debemos obtener el modelo cinemético
del sistema multicuerpo, esto es, las relaciones que rigen las velocidades y aceleraciones de
cada eslabén. En dichas expresiones, las velocidades y aceleraciones angulares de cada cuer-
po se expresaran en el marco de referencia del propio cuerpo para evitar que, mas adelante,
los tensores de inercia que intervienen en las ecuaciones dindmicas introduzcan expresiones
complicadas provenientes de la orientaciéon del cuerpo en el sistema de referencia absoluto.
Por el contrario, las velocidades y aceleraciones lineales se expresaran, normalmente, en ejes
inerciales.

Para el proprotor:

pp =py + RE - pp (2.10)

Derivando la expresién anterior obtendremos la velocidad del cdm del proprotor en ejes ab-
solutos:

vh = vk + REwy x pB + W x (pF)®)] (2.11)

Derivamos otra vez para obtener la aceleracién en ejes absolutos:

ab = af+ RE[6&y) xpB +wpy) x (wi) +ph)]+ RE[&D) x pf +wf) x (wh ) +p2)] (2.12)

Dado que solo hemos considerado un eslabén aparte del cuerpo principal (caso bidimensional),
no hard falta més expresiones cinematica puesto que las velocidades y posiciones del cuerpo
principal son libres.

2.3. Modelado dinamico

Una vez consideradas las ecuaciones de la cinematica podemos calcular el modelo dinamico se-
gln se explicaba en el apartado 2.1. Calcularemos en primer lugar la energia cinética asociada
al vehiculo tal como sigue:

E. = Ec,cuerpo + Ec,proprotor (2'13)

2
1 1
Fecuerpo =y |05 | +5 (wB)" Is(w) .14

2
1 1
Ec,proprotor = §m77 | | vp | | +§(W7Z>)TI’P (UJ?I)) (215)
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La energia potencial tendra la siguiente expresion:

Ep = E ,Cuerpo + Ep7prop7"oto7‘ (216)
Ep,cuerpo =—-mp-g-zB (217)
Ep,propretor = —mp- g zp (218)

Calcularemos entonces el lagrangiano y aplicaremos la formula El resultado, expresado
por las matrices M, C y G, vendra a proporcionar las ecuaciones de movimiento que rigen
los 4 grados de libertad del sistema (posicione X y Z del cuerpo, su orientacién en el espacio y
la orientacién del proprotor). Las ecuaciones se traducen en las expresiones de fuerzas y pares
de actuacién sobre cada grado de libertad (F, F, 7, 7p) y tienen la siguiente expresiénEl:

M4 * * *
e
My Moy Mzy My
My =mp+mp
Mo =0
Mz = —mp(zh - sin(0p + 0p) — 24 - cos(0p + 0p) + 2% - sin(0p)
Miy=—mp- xIJD -sin(0p + 0p)
My = mp +mp
Moz = —mp(zh - cos(0p + 0p) + x5 - cos(0p) + 2% - sin(0p)
Moy = —mp - x]; ~cos(Op + 0y)

Ms3 = mp-a:‘é2+2mpcos(0p) ‘:c‘{; -x§+mp-:c§2 —2mpsin(0p) - z}é : x?—i—mpzjéQ%—IB—i-Ip

2 P P :
Msy = Ip+mp-2p2 +mp - x5 -5 - cos(0p) — mp - 2 - 23, - sin(6p)

P2
M44:mp-:L‘J +Ip

2En las matrices, * indica simetria.
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Vi 0 0 O
B o wm oo o
V=04=14 ¢ v o
0 0 0 Vu
Vi = —mp(0%-2F -cos(0p+0p)+6% -z cos(0p+0p)+0%-x5-cos(0p)+0% - 2% - sin(05)+20p0px] cos(0p+0p)

Vo = mp(0%-25 -sin(0p+0p)+05-25 -sin(0p+0p)—0%-25-cos(0p)+0% - - sin(0p)+20p0pxy sin(0p+0p)

Vs =—mp-0p x5 - (20p +0p) - (24 - cos(Bp) + x5 - sin(0p))

Vi=mp-0% -z - (2} - cos(0p) + xh - sin(0p))

Gy
Ga

G3
Gy

Gy =—g-(mp+mp)
G3=g-mp- (a:5 -cos(0p + 0p) + a:é -cos(fp) + zjé - sin(0p))

Gy=g-mp-z5 - cos(0p + 0p)

Asi, finalmente podremos obtener un sistema dindmico multi-cuerpo que tenga como entradas

las fuerzas y pares ejercidos sobre los centros de gravedad del cuerpo principal y proprotor y
como salidas la posiciéon y orientacién de cada cuerpo:

Sistema multi-cuerpo

(Dinamica del
vehiculo)

Figura 2.3: Fuerza y par propulsivo
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3. Fuerzas y pares

Si bien hemos descrito y desarrollado un subsistema asociado a la dindmica de los sdlidos
rigidos que componen la aeronave, para concluir con el disefio del simulador de la misma
tendremos que modelar los subsistemas asociados a la generacion de las distintas fuerzas que
actian como entradas del bloque dindmico. Estas fuerzas (y pares) tienen distinta naturaleza,
atendiendo al fenémeno que las origina. A saber:

= Fuerzas y pares propulsivos: Generadas por efecto del giro de las hélices de los rotores,
en el marco del modelo propulsivo.

= Fuerzas y pares aerodinamicos: Se generaran por el movimiento relativo del vehiculo
respecto del aire (medio fluido), dependiendo de las superficies efectivas de control y
otros parametros fisicos de del avién y del proprotor.

3.1. Modelo propulsivo - Fuerzas de propulsion

Para el caso que nos ocupa, hemos obviado la posibilidad de un angulo de paso de las hélices
con un angulo de colectivo y ciclico nulo (Apartado 1.2). De este modo, coincidird el sistema de
referencia {D} con {P}. Podemos acudir a un modelo propulsivo lineal tipico de los sistemas
turbopropulsados, definiendo el vector de fuerza aplicada en el cdm del proprotor:

Cr(J)pS¥ D}
fﬁ”’}:[ 7 )6) } (3.1)

Esta fuerza, expresada en el sistema de referencia {P} (el mas conveniente), dependera de
las velocidad de giro de los rotores y de un parametro adimensional Cp. Dicho pardmetro es
denominado coeficiente de empuje y esta relacionado con la fuerza que se ejerce en el rotor
debido a la diferencia de presion del extradds y el intraddés del perfil alar de las aspas del
propulsor generada por la velocidad angular de las mismas. Asi:

J = Q‘%r (T‘e:}bis-m> (parametro de empuje adimensional) (3.2)

Tal y como figura en [2], el coeficiente de propulsién C7 puede modelarse lo suficientemente
bien mediante un polinémico de segundo grado de J:

Cr = Cq, + O, J + Cp, J? (3.3)

Todos los coeficientes de esta ecuacién pueden ser inferidos mediante experimentacién en un
tunel de viento. El modelo plantea unas curvas dependientes tanto de la velocidad del rotor
como de la velocidad aerodindmica de la aeronave. Como la propulsién se basa en la diferencia
de velocidades del aire a la entrada y a la salida de las palas, con una velocidad aerodindmica
de avance vista por la hélice alta, deberemos girar el rotor mucho més rapido para generar la
misma fuerza de propulsiéon. Como una especificacién de disefio relacionada con los motores
utilizados, se establece que la velocidad angular méxima de las hélices estd en 100 rev/s. Po-
demos observar en la siguiente grafica el comportamiento estitico de los propulsores:
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Figura 2.4: Simulacién del modelo propulsivo.

Estas graficas vienen a plantear dos condiciones importantes en el modelo: por un lado, ten-
dremos el régimen de rotacion necesario para poder generar una sustentacion suficiente. Por
otro lado, se evidencia lo anteriormente expuesto y que la velocidad aerodinamica debe aco-
tarse para no perder capacidad de propulsion.

Esta fuerza podra expresarse en el marco de referencia {Z} mediante su la proyeccién sobre
los ejes inerciales absolutos:
T T{P cos(0p + 0p
.fI:‘fP{ }‘ [ ( ) (3.4)

—sin(0p + 0p)

El valor escalar del par que genera el esfuerzo de propulsién se puede obtener mediante el
producto escalar con el brazo de dicha fuerza:

T = ‘fﬂ (2T sin(0p) + 25 cos(0p)) (3.5)

Figura 2.5: Fuerza y par propulsivo

Finalmente queda establecido el subsistema propulsivo de la aeronave que recibird los valores
del dngulo del proprotor (6p), el la magnitud de la velocidad del aire (V;) y la velocidad
angular de las hélices (Q2).
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Modelo propulsivo

del proprotor

Figura 2.6: Modelo propulsivo

3.2. Modelo aerodinamico - Fuerzas y momentos aerodinamicos

Hablamos de fuerzas y pares aerodinamicos cuando tenemos un sélido moviendose con cierta
velocidad en el seno de un fluido. Es el movimiento relativo respecto a ese fluido lo que ge-
nera una distribucién de presiones en las paredes exteriores de todo cuerpo que se enfrenta
al movimiento en un medio de dichas caracteristicas. En nuestro caso bidimensional, son bien
conocidas las fuerzas que se generan en el fuselaje de la aeronave cuando existe un despla-
zamiento por el medio: fuerza de sustentacion (lift), fuerza de arrastre (drag) y momento de
inclinacion (pitch momentum). [3]

Llegados a este punto, seria conveniente hablar del sistema de referencia utilizado en aero-
nattica para expresar dichas fuerzas. Segin se indica en [2], las fuerzas de empuje y arrastre
estan alineadas con el sistema de referencia de estabilidad. Este sistema de referencia viene a
tener la direccién X segun la proyeccién del vector de velocidad relativa al viento (V') sobre
el plano de simetria de la aeronave. Estos sistema de referencia vienen a coincidir totalmente
cuando el angulo de resbalamiento de la velocidad aerodindmica de la nave (/3) es nulo. Asi,
definiremos el dngulo de ataque («), como el dngulo que forma el vector de velocidad relativa
al viento (711) y el eje X del sistema de coordenadas cuerpo. Este dngulo es fundamental en la
aeronattica, puesto que viene a influir directamente en la resistencia aerodindmica que tiene
la aeronave y define mayoritariamente su sustentacion.

I # o d
[ \-_.’ Z-body

Figura 2.7: Ejes viento y ejes de estabilidad
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Figura 2.8: Fuerzas y pares aerodinamicos

Comiinmente se expresan las fuerzas anteriormente citadas como:

Fipe = $pV2SC
Fdrag = %PVaQSCD (36)
Mpitch = %pVaQSCCm

Estas fuerzas estan expresadas en ejes viento, anteriormente tratados. Para computarlas en
nuestro modelo dindmico podemos pasarlas a ejes cuerpo mediante la transformacién siguiente:

RBa _ [ cos(ag) —sin(ag) (3.7)

sin(ag)  cos(ag)

(%) = Ry, - (£5)™ (3.8)

En las ecuaciones lj aparecen los términos de velocidad aerodindmica (7a), densidad del

aire p (%), superficie de contorno del ala (5), la cuerda media del perfil alar (¢) y los coefi-

cientes adimensionales aerodindmicos (Cj, Cp, Cp,). Estos coeficientes estdn muy relacionados
con el perfil del ala, el angulo de ataque, el nimero de Reynolds y de las superficies de control
2, 13, .

Los coeficientes aerodindmicos se comportan de forma no lineal y dependen de muchos para-
metros. Una estrategia comtn para describir su comportamiento trabaja con la hipdtesis de
que el angulo de ataque es pequeiio y que tenemos condiciones de vuelo estables. Comtinmente
vienen a expresarse los coeficientes por su aproximacion de Taylor de primer orden en funcién
de las variables mas significativas que influyen en su valor: el angulo de ataque y la inclinacién
de las superficies de control. No obstante, como explicaremos més adelante, nosotros haremos
uso de una expresiéon mucho més precisa, desde el punto de vista de una descripcién mas
global, de los coeficientes de sustentacién.

Antes de exponer las expresiones finales para los coeficientes, habremos de indicar cémo son
las superficies de control. Generalmente, toda aeronave de ala fija suele tener 3 superficies
controlables: elevadores (elevators) para controlar el dngulo de pitch, timén de cola (rudder)
para el control del yaw y alerones (ailerons) para el control del roll. Un dngulo de ataque
grande en dichas superficies implica una resistencia al avance mayor y una fuerza de susten-
tacion aerodindmica alta (atin cuando no son la tnica contribucién a dichas fuerzas). En el
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caso bidimensional que nos ocupa, la tnica superficie efectiva son los elevadores, que ejerceran
una fuerza (luego un par) para poder controlar el d&ngulo de pitch de la aeronave. Siguiendo
la nomenclatura frecuente en la literatura, la senal de control de los elevadores vendra dada
por el angulo de la superficie respecto de la horizontal del cuerpo ().

Figura 2.9: Elevadores del V22
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Figura 2.10: Magnitudes fisicas alares

Generalmente, a falta de mejores datos, se suele utilizar la expresion lineal proveniente del
desarrollo en serie de Taylor para Cj. Esta expresion, que no es mas que una forma muy
aproximada del fenémeno de sustentacién, tiene validez hasta cierto valor del angulo de ataque,
a partir del cual comienza a caer, efecto que no queda representado por la aproximacién
lineal. Para este trabajo académico contamos con la aportacién de [I], que analiza y estima de
manera muy precisa la curva de C; como un polinomio de orden 41 para la misma aeronave
que trataremos (Emergentia). Podemos entonces contar con esta contribucién para el modelo
aerodinamico. El coeficiente C; quedaria de la siguiente forma:

Ci(e,0g) = Cra(a) + CLsy - 08 (3.9)

La curva Cr,(a) tendré la siguiente forma, atendiendo a su forma:

Cliineal = Cro +Cr,a " @
Cheivica = Cro+Cri-a+Cra-a?+Crs-a3 (3.10)
Cl,polinomica = C’L,O + CL,l ot .+ CL,41 ~a®?
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_l::L lineal

CL cubico
— CL de orden 41

a rad/s

Figura 2.11: Curvas del coeficiente de sustentacién hayadas por [I].

Si nos fijamos en el comportamiento de la sustentacién con el angulo de ataque, existe un
punto en el que la sustentacién comienza a caer. Serd especialmente importante el tener en
cuenta en el simulador especificar este limite, puesto que no es conveniente sobrepasarlo y
entrar en pérdida de sustentacion (stall). Del mismo modo, podremos expresar el coeficiente
aerodinamico para el drag como funcién del mismo Cj:

Cp = Cpo + Cp1 - Ci(a,dg) + Cps - Cila, 5p)* (3.11)

La expresién para el coeficiente del momento de pitch viene a seguir una expresion semejante.
Esta vez, se ha modelado mediante un desarrollo lineal de los términos estimados también en
tunel de viento:

Cim = Cmo + Craar + CmJE(SE + CméBeB (312)

Finalmente, hemos modelado las fuerzas y momentos aerodinamicos asociados a la aeronave y
podemos constituir el subsistema aerodindmico que se integrara debidamente en el simulador:

(B)j;a

Aerodindmica
de la nave

2] Movimiento
relativo al
viento

Aerodinamica
del proprotor

Figura 2.12: Subsistema de fuerzas y momentos aerodinamicos
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4. Modelo completo

Para concluir con esta parte, reunimos todos los subsistemas (dindmica del cuerpo, modelo
propulsivo y modelo aerodindmico) en un solo sistema integral:

La inclusién de las fuerzas generalizadas dentro del modelo dindmico derivado de las ecuacién
de Euler-Lagrange, tal y como habfamos dicho en el apartado 2.1, ha de hacerse mediante el
mapeo de las fuerzas con el jacobiano (de velocidades lineales en las fuerzas y de angulares en
los pares). Asi, una vez calculadas las fuerzas anteriormente descritas, habrd que aplicar las

ecuaciones (2.8) y (2.9)

te
S

S5
E o
\m‘—
:ﬂ.
5 2
3 o
2=
]
< T

Modelo propulsivo
del proprotor

Figura 2.13: Caja del modelo completo



Capitulo III. Trimado

1. Principios matematicos

Una vez obtenido un modelo completo del sistema (dentro de las hipdtesis y simplificaciones
anteriormente enumeradas), serd necesario, con el objetivo de diseniar los controladores para
los distintos modos de vuelo, obtener un modelo linealizado de la aeronave. La linealizacién
del sistema se hace en torno a un punto de operacién (también llamado punto de equilibrio).
La definicién formal de punto de equilibrio la da [4]:

Corolario. «Considérese el siguiente sistema de ecuaciones vectoriales dependientes del tiem-
po:

F(x(t),u(t)) :={ fa(z(t),u(t)) (L.1)

donde x(t) es una funcion vectorial del tiempo que toma valores en el espacio de n-dimensiones
y representa el estado completo del sistema, (t) € R"™, u(t) es una funcion escalar del tiempo
que representa las entradas del sistema, u(t) € R™, y las funciones de F presentan continuidad
C1, definidas de tal forma que f; : R™ x R™ — R™. Definiremos los puntos de equilibrio como
todos los valores de x(t) y u(t) con los que se cumple que x(t) = 0.»

F(Teq, Ueq) =0 (1.2)

En el caso de la aeronave, el vector de estados estd compuesto por las variables de salida
del sistema previamente modelado, que dard una descripcién completa del mismo (dado unos
valores de x(t) y u(t), el sistema queda caracterizado univocamente):

x(t) = [v5, 28,98, Op, 8, 25, 0, Op) (1.3)

u(t) = [687 QThrust] (14)

Las ecuaciones que rigen el movimiento de la aeronave (una por cada grado de libertad) se
expresaran asi:

7 A 7 v
FIRES = Faj, }B - Fa{er%z - F:E,T}hrust - Ffﬂ{ag}én
F(a(t),u(t)) =3 Ffe=rFy —F2L-F3, L - P, (1.5)
T T T T
TyReS = T;, {}B} - Tier},y - Ty{,T}hrust - T.;i@n}

39
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El problema se se reduce entonces al siguiente:

Minimizar ||F(2eq, teq))||

. s A
Donde Leq = [x672370379P7x87z8795>973]5q

Y Ueqg = [56,€q7 QThrust, eq]-

Por lo general (y en este caso serd asi), las ecuaciones son no lineales, acopladas e implicitas,
por lo que solo se puede aislar una solucién mediante técnicas numéricas. El enfoque que
aqui se ha aplicado se basa en la utilizaciéon de las herramientas de optimizacién que brinda
la plataforma Matlab™ disponibles en los paquetes Optimization Toolbox™ vy Control Sys-
tem Toolbox™. El algoritmo de buisqueda de los puntos minimos estd basado en los métodos
denominados Sequential Quadratric Programming, «que constituyen el estado del arte de la
resolucién de ecuaciones diferenciales numéricas actualmente» ([5])

El método consiste en la aproximacion numérica del Lagrangiano del sistema para el posterior
célculo de la matriz hessiana y la resolucién de un subproblema QP (Quadratic Problem). La
explicacién desarrollada de este método escapa delalcance de este trabajo académico pero tie-
ne cierta analogia con el método de Newton-Euler con restricciones de las variables (aportadas
por el usuario en base a un conocimiento previo del sistema) para el cilculo de dicha matriz
hessiana. De esa matriz se pueden obtener los maximos y minimos locales de una funcién no
lineal multivariable como se explica en [6].

2. Resolucion del trimado en Matlab ™

Para que Matlab™ pueda calcular las condiciones de trimado mediante la funcién trim o
findop (para nuestro caso no existen diferencias de uso), hemos de preparar el entorno. Apro-
vechando que hemos desarrollado un simulador en Simulink ™ crearemos un espacio de entra-
das y salidas definidas para que el sistema entienda cuales son los estados a determinar y qué
entradas tiene disponibles. Como deciamos en el apartado anterior, Control System Toolbox™
proporciona la forma de determinar qué senales son de entrada y cudles son de salida tal y
como se indica en la figura [3.1

Omega
!
tauP
[m/s] zBd zBd
d [rdf/s] thetaBd [ hetaBd
delta [rdfi/s] thetaPd |

Figura 3.1: Definicién de las entradas y salidas en Simulink ™
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Una vez establecidas las entradas y salidas del sistema podemos escribir un programa que
permita calcular numerosos puntos de equilibrio dadas diferentes condiciones de contorno
variantes. El problema del equilibrio tiene miltiples soluciones dependiendo de la configuracién
de vuelo de la aeronave. Para facilitar la convergencia del problema, reduciremos las ecuaciones
mediante una parametrizacién del trimado, que consiste en calcular las soluciones suponiendo
los valores de una o varias variables. Matlab requerirda una estructura de punto de operacion
(Operating Point) donde se especificard para cada variable (ya sea entrada o salida) si se desea
buscar un valor estable, el intervalo maximo de valores que han de buscarse, un punto inicial
de busqueda y si el valor es conocido previamente. Una vez especificada esa tabla de valores
en la estructura, el programa se dispondra a hacer los calculos pertinentes. En este punto,
habremos de considerar qué condiciones de contorno hemos de especificar para las condiciones
de vuelo que buscamos. Ademads, es importante entender que con una mala especificaciéon de
dichas condiciones el programa podria encontrar una solucién absurda o ni siquiera converger.
También se ha de tener muy en cuenta si las condiciones que especificamos son demasiado
restrictivas como para que exista un punto de operaciéon que cumpla todas las condiciones y,
en ese caso, relajar las restricciones y volver a calcular el punto de operacion.

2.1. Trimado en vuelo longitudinal (Ala Fija)

En condiciones de vuelo longitudinal la aeronave se comporta de la misma forma que un avién
de ala fija. Asi, podemos especificar que el dngulo de los proprotores debe estar fijo a OQEI
Por otro lado, bajo estas condiciones, especificaremos que la velocidad en Z es 0, puesto que
lo que buscamos es un vuelo estable a lo largo del eje X (en el sistema de referencia iner-
cial). Por otro lado debemos especificar que los valores de posicién han de ser, para X y Z,
no estables y 0 respectivamente (no hacerlo asi indicaria al problema que puscamos un valor
concreto de X, cosa absurda cuando el avién vuela horizontalmente). Mediante este tipo de
hipétesis no demasiado restrictivas especificaremos las condiciones de contorno del problema,
de optimizacion. Las condiciones iniciales del calculo, si bien no son determinantes, facilitan
la velocidad de convergencia substancialmente. En este estudio se utilizardn las condiciones
de solucién calculadas en [I] para la aeronave Emergentia (la nave que estamos trimando),
que aunque los sistemas no son exactamente iguales fisicamente, si suponen un buen punto
de partida para el calculo numérico iterativo.

Una forma también de facilitar la convergencia es realizar un barrido de célculo especifi-
cando alguna de los estados o entradas. Parametrizamos de esta forma el problema obligando
a la convergencia con unas condiciones precalculadas reduciendo el niimero de estados a des-
pejar. Nosotros hemos querido barrer el sistema con la entrada de velocidad de los motores de
propulsion y con el dngulo del cuerpo de la aeronave ya que, de esta forma, podremos obtener
el valor de equilibrio dada una dupla [03, Qpprust] que nos servird, con la vista puesta en el
control, para encontar qué angulo y qué rps del motor debemos aplicar para alcanzar cierto
equilibrio dindmico y para caracterizar la propia estabilidad del sistema dado un angulo de
vuelo.

La tabla del problema de optimizacién quedaria asi:

3Esta condicién estard garantizada por un lazo de control que se verd més adelante.
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Variable Estado estable (?) Valor conocido (?) Valor minimo Valor maximo

Estados del sistema

B NO NO - -
2B NO NO - B,
05 st OpARAM —/2 /2
Op St 0 (rads) - -
ip St NO 0 +00
ZB st NO . ,
05 st 0 (rads/s) - -
Op St 0 (rads/s) - -
Entradas

Qrhrust st QparAM 0 100

8e st NO -60° 60°

Cuadro 1: Condiciones de contorno e iniciales para el trimado en vuelo horizontal.

El rango de [0, Qrhrust] se fija en el entorno de [-5°,30°] y [30 y 100 rps| respectivamente. El
valor del angulo se toma atendiendo al valor limite donde la sustentacion pasa a ser casi nula.
Lo mismo ocurre con la velocidad del propulsor, donde se han tomado los valores extremos
que se utilizaron en [I].
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2.1.1. Cddigo de calculo de trimado

%% Busqueda de los puntos de operacidén de vuelo - Modelo:
PlanarTiltRotor_for_TRIMMING.

%% Modelo de Simulink preparado:

model = ’PlanarTiltRotor_for_TRIMMIN’;
aux = load(’op.mat’, ’
op = aux.op;

op’)

% Creamos el objeto de especificaciones del punto de operacion:
opspec = operspec(model);

% Establecemos las condiciones de contorno y de rangos de optimizacidn

de los estados del sistema:
% Condiciones iniciales:

Omega_ini 30;
increment = 2;
Omega_fin 100;

Omega_trimmed_matrix [1;
delta_trimmed_matrix [1;
tauP_trimmed_matrix = [];
Va_trimmed_matrix = [];
thetaB_trimmed_matrix = [];
zBd_trimmed_matrix = [1;
xBd_trimmed_matrix = []1;

thetaB_ini -0.0873;
increment2 0.0305;
thetaB_fin = 0.5236;

for Omega_of_equilibrium = Omega_ini:increment:Omega_fin

% En ausencia de viento thetaB = alpha %
Omega_trimmed_vector = [];
delta_trimmed_vector = [];
tauP_trimmed_vector = [];
Va_trimmed_vector = [];
thetaB_trimmed_vector = [];
zBd_trimmed_vector = [];
xBd_trimmed_vector = [];

for thetaB_equilibrium = thetaB_ini:increment2:thetaB_fin

% Esto es importante - The defaults for all states are:

% - Known = false,

% - SteadyState = true,

% - Min = -Inf, Max = Inf, dxMin = -Inf, and dxMax = Inf.

% Se entiende:
% State(1) -> xB,zB,thetaB, thetaP
% State(2) -> xBd,zBd,thetaBd, thetaPd

% Especificaciones para State(1)op

opspec.States(1).x = [0;0; thetaB_equilibrium;Q]; % Estado inicial

de buUsqueda %
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opspec.States (1) .SteadyState = [false;false;true;truel]; %iSon
estables los estados que buscamos?
opspec.States (1) .Known = [false, false, true, truel;

% Especificaciones para State(2)
opspec.States(2).x = [36;0;0;0]; % Estado inicial de buUsqueda %
opspec.States (2).Known = [false, false, true, truel;

% Lo mismo para las entradas del sistema (Omega, tauP y delta_e)
% The defaults for all inputs are Known = false, Min = -Inf, and
Max = Inf.

% Input (1) - Omega

% - Condiciones iniciales y de contorno de la entrada Omega
opspec.Inputs(1).Known = true;

opspec.Inputs(1).u = Omega_of_equilibrium;

% Input (2) - tauP
% - Condiciones iniciales y de contorno de la entrada tauP
opspec.Inputs(2).u = 0;

% Input (3) - delta

% - Condiciones iniciales y de contorno de la entrada delta
opspec.Inputs(3).u = 0;

opspec.Inputs(3).Max = 60*pi/180;

opspec.Inputs(3).Min = -60*xpi/180;

% Creamos el objeto de opciones
opt = findopOptions(’DisplayReport’,’iter’);

% Realizamos el trimado
[op,opreport] = findop(model ,h opspec,opt);

save(’op’,’0p’);

% Guardamos las variables de equilibrio

Omega_trimmed_vector = [Omega_trimmed_vector; op.Inputs(1).ul];
delta_trimmed_vector = [delta_trimmed_vector; op.Inputs(3).ul;
tauP_trimmed_vector = [tauP_trimmed_vector; op.Inputs(2).ul;

Va_trimmed_vector = [Va_trimmed_vector; norm([op.State(2).x(1)

op.State(2).x(2)1)1;
zBd_trimmed_vector = [zBd_trimmed_vector; op.State(2).x(2)1;
xBd_trimmed_vector = [xBd_trimmed_vector; op.State(2).x(1)1;
thetaB_trimmed_vector = [thetaB_trimmed_vector; op.State(1).x(3)1];

end

Omega_trimmed_matrix = [Omega_trimmed_matrix Omega_trimmed_vector];
delta_trimmed_matrix = [delta_trimmed_matrix delta_trimmed_vector];
tauP_trimmed_matrix = [tauP_trimmed_matrix tauP_trimmed_vector];
Va_trimmed_matrix = [Va_trimmed_matrix Va_trimmed_vector];
zBd_trimmed_matrix = [zBd_trimmed_matrix zBd_trimmed_vector];
xBd_trimmed_matrix = [xBd_trimmed_matrix xBd_trimmed_vector];
thetaB_trimmed_matrix = [thetaB_trimmed_matrix thetaB_trimmed_vector];
end

graficas_equilibrio;
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Esté claro que para ciertos valores de los parametros el algoritmo no presentara convergencia.
Esto tiene sentido porque no en todas las condiciones expuestas el avién puede alcanzar el
equilibrio. Al final, los resultados se traducirdn en unas superficies de equilibrio con ejes
[957 QThrust]:

Superficie de trimado (vuelo longitudinal) - V, (m/s .
! ( )= Vo (m/s) Superficie de trimado (vuelo longitudinal) - Z, (m/s)

36 10
=
# =
a2 g
= )
=5 NI
Cas N

100
20

80

70 Or (grados)

70

Qpppust (r.p.s) Thrust (I.D.S)

Superficie de trimado (vuelo longitudinal) - o (grados)

Superficie de trimado (vuelo longitudinal) - 6, (grados)

20

. (grados)

20

80 70

Qrprust (1.D:8) Qrhrust (r-p-s)

Figura 3.2: Gréficas de equilibrio - Vuelo longitudinal

Vuelo longitudinal horizontal

De estas graficas pueden obtenerse las condiciones de vuelo horizontal simplemente buscando
los puntos donde la velocidad en el eje Z absoluto (23) se anula. Esto se traduce en una
trayectoria con los valores correspondientes para el caso de vuelo completamente horizontal:
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Superficie de trimado (vuelo longitudinal) - Z; (m/s)

s (grados)

=

[

[

50 60 70 80 20 100

g-z]'fu ust (I‘ -[).H)

Figura 3.3: Curva de nivel para 23(05, Qrprust) =0

2.2. Trimado en Hovering

En el modo hovering tendremos la aeronave con los proprotores situados perpendiculares
al suelo (a 90°). En estas condiciones, buscaremos el punto de operacion especificando que
queremos una posicion fija en el espacio. Esta restriccion es importante dentro del algoritmo,
puesto que una condicién de equilibrio asume Y F' =0, M = 0 y esta condicién bien podria
ser cierta tanta para una velocidad constante de ascenso/descenso o para una velocidad nula
(hovering). La dindmica del sistema en hovering se comportara grosso modo como un doble
integrador con cierta ganancia, puesto que las fuerzas que interactian en el hovering seran,
sin pérdida de generalidad, la sustentacién debida a los propulsores y el peso de la aeronave.
Esto es, previsiblemente:

L
Fgrav = Fpropulsién — 28(3)32 = KThrustQThrust(s) (21)
ZB(S) _ KTh;ust (2.2)
QThrust(S) S

La caracteristica estatica de dicho sistema simplificado se correspondera con la figura [3.4]

A
ZB

Qeq

3

QThrust

Figura 3.4: Caracteristica estatica de un doble integrador.
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Ejecutaremos el algoritmo del mismo modo que antes con la siguiente tabla de restricciones:

Variable Estado estable (?) Valor conocido (?) Valor minimo Valor maximo

© 0w 9 O v

10
11
12
13
14
15
16
17

18

20
21
22
23
24

FEstados del sistema

B SI 0 - -
ZB SI 0 - -
05 st NO —7/2 /2
Op st NO /2 /2
i St 0 - -
‘5 St 0 - -
05 si 0 (rads/s) - -
0p si 0 (rads/s) - -
Entradas
Q7 hrust St NO 0 100

Ju - - -

Cuadro 2: Condiciones de contorno e iniciales para el trimado en hovering.

2.2.1. Cddigo de calculo de trimado

%% Busqueda de los puntos de operacion de vuelo - Modelo:
PlanarTiltRotor_for_TRIMMING.
% MODO DE EQUILIBRIO: HOOVERING

%% Modelo de Simulink preparado:

model = ’PlanarTiltRotor_for_TRIMMIN?’;
Omega_trimmed_value = 0;
tauP_trimmed_value = 0;
delta_trimmed_value = 0;

aux = load(’op.mat’, ’op’)

op = aux.op;

%% Creamos el objeto de especificaciones del punto de operaciodn:

opspec = operspec(model);

%% Establecemos las condiciones de contorno y de rangos de optimizacidn

de los estados del sistema:
% Condiciones iniciales:

Omega_trimmed_vector = [];
delta_trimmed_vector = [];
tauP_trimmed_vector = [];
Va_trimmed_vector = [];
thetaB_trimmed_vector = [];

[1;

thetaP_trimmed_vector

4No se aplica puesto que las fuerzas aerodindmicas en hovering son poco significativas.
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zBd_trimmed_vector
xBd_trimmed_vector
Omega_ini = 50;
increment = 1;
Omega_fin 100;

[1;
[1;

for Omega_of_equilibrium = Omega_ini:increment:Omega_fin

% Esto es importante - The defaults for all states are:

% - Known = false,

% - SteadyState = true,

% - Min = -Inf, Max = Inf, dxMin = -Inf, and dxMax = Inf.

% Se entiende:
% State(1) -> xB,zB,thetaB, thetaP
% State(2) -> xBd,zBd, thetaBd, thetaPd

% Especificaciones para State(1)

opspec.States(1).x = [0;0;0;pi/2]; % Estado inicial de busqueda %

opspec.States(1).SteadyState = [true;true;true;truel]; %iSon estables
los estados que buscamos?

opspec.States (1) .Known = [true;true;false;false];

% Especificaciones para State(2)

opspec.States(2).x = [0;0;0;0]; % Estado inicial de busqueda %
opspec.States(2).SteadyState = [true, true, true,truel;
opspec.States(2).Known = [false,false,false, falsel;

% Lo mismo para las entradas del sistema (Omega, tauP y delta_e)
% The defaults for all inputs are Known = false, Min = -Inf, and Max =
Inf.

% Input (1) - Omega

% - Condiciones iniciales y de contorno de la entrada Omega
opspec.Inputs(1).Known = false;

opspec.Inputs(1).u = Omega_of_equilibrium;
opspec.Inputs(1).Min 50;

opspec.Inputs (1) .Max 100;

% Input (2) - tauP
% - Condiciones iniciales y de contorno de la entrada tauP
opspec.Inputs(2).u = 0;

% Input (3) - delta
% - Condiciones iniciales y de contorno de la entrada delta
opspec.Inputs(3).u = 0;

% Creamos el objeto de opciones
opt = findopOptions(’DisplayReport’,’iter’);

% Realizamos el trimado
[op,opreport] = findop(model , opspec,opt);
save(’op’,’op’);

% Guardamos las variables de equilibrio
Omega_trimmed_vector = [Omega_trimmed_vector; op.Inputs(1).ul;
delta_trimmed_vector = [delta_trimmed_vector; op.Inputs(3).ul;
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tauP_trimmed_vector = [tauP_trimmed_vector; op.Inputs(2).ul;

Va_trimmed_vector = [Va_trimmed_vector; norm([op.State(2).x(1)
op.State(2).x(2)1)1;

zBd_trimmed_vector = [zBd_trimmed_vector; op.State(2).x(2)1;

xBd_trimmed_vector = [xBd_trimmed_vector; op.State(2).x(1)1;

thetaB_trimmed_vector = [thetaB_trimmed_vector; op.State(1).x(3)1];

thetaP_trimmed_vector = [thetaP_trimmed_vector; op.State(1).x(4)1];

end

El resultado de dicho célculo arroja unos resultados esperables. Para mantener el equilibrio
en hovering necesitaremos un empuje determinado tal que se compense el peso del vehiculo.
El trimado devuelve un punto tinico de equilibrio en esas condiciones, cosa que no es de
extranar puesto que para una velocidad aerodindmica 0 (situacién de Hover), solo existe una
combinacién de condiciones que mantienen la aeronave en equilibrio:

QThrust,OP 73.13 (rps)
05.0P 5 (%)
Op.op 85 (°)
de,0P Indiferentd’]

Cuadro 3: Punto de operacién en hovering.

2.3. Trimado en puntos de fp intermedios

Es previsible que, en el momento de la transicién entre los dos modos de vuelo y durante
ciertos momentos, la aeronave pudiera estar en un vuelo donde el dngulo 6p pudiera no ser
0° ni 85°. En estos casos, podemos aplicar el algoritmo anterior para un numerosos casos
concreto y obtener las condiciones necesarias para llevar a cabo la simulacién.

La técnica es perfectamente reproducible, aiin cuando las condiciones de contornos quedan
més abiertas. Si quisiéramos obtener un punto de operacién dado un #p determinado, debe-
riamos rebajar las especificaciones y, tal y como se hizo en [I], barrer un intervalo de 6p y V,
y verificar si existen o no puntos de equilibrio. Es previsible que en muchos caso pudieran no
encontrarse un estado estable para cualquiera de los valores del proprotor, lo que indicaria
que estamos en zona de pérdida y no podremos volar en esas condiciones.

®Mas adelante veremos que la superficie de deflexién no interviene en el equilibrio en Hovering.



Capitulo IV. Linealizaciéon y modelo
simplificado

En el disefio de un sistema de control automético debe existir siempre un compromiso entre
el parecido del modelo con la realidad y la complejidad del mismo. Es muy importante poseer
unas ecuaciones que hagan justicia al sistema real para reducir las posibles incertidumbres a
la hora de trasladar el control a la implementacién real, y sin embargo, unas expresiones muy
complejas dificultan sobremanera el andlisis y el disefio del control. La solucién intermedia
estd en el planteamiento de unas expresiones derivadas del modelo completo que representen
las dindmicas dominantes que den un punto de partida para el disefio.

Hemos visto que el simulador desarrollado posee una dindmica complicada y muy rica. Se ha
decidido representar un modelo simplificado de las ecuaciones para dos casos diferenciados: el
primero de ellos, para velocidades bajas, donde los efectos aerodindmicos no son especialmente
importantes. El otro caso estd pensado para representar la dinamica de la aeronave en des-
plazamiento horizontal, donde las fuerzas aerodindmicas si que tienen que ser consideradas.
Estas ecuaciones sentarédn la base para una posterior linealizaciéon y diseno del control.

1. Modelo dindmico para baja velocidad aerodinamica

Se habia dicho anteriormente que las fuerzas aerodindamicas se basaban en la velocidad ae-
rodinamica de la aeronave. Esto es Fierodinamicas < Va2. De este modo, cuando la velocidad
aerodinamica esta en valores cercanos al 0 podremos suponer que las fuerzas aerodindmicas
son despreciables. Asi, tendremos que las inicas fuerzas significativas ejercidas sobre el centro
de masa seran la fuerza propulsiva y el efecto de la gravedad tal y como queda reflejado en la
figura:

Figura 4.1: Fuerzas en ausencia de velocidad aerodinamica

Por otra parte, se asumird que la velocidad angular del cuerpo y del proprotor es baja (una

50
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hipétesis que es bastante vilida, teniendo en cuenta que la aeronave no esta disenada para
tener giros subitos de la orientacién y el efecto del control es el de estabilizar el d&ngulo):

0 ~0,0p~0 (1.1)

Podemos simplificar las matrices M, V y G gracias a esta suposiciéon, lo que conduce a
despreciar los términos de Coriollis presentes en V y considerar solo los efectos de las masas
y las inercias del cuerpo. Presentamos entonces el equilibrio de fuerzas como:

S F,=m-ip=T(Q) cos(fp+6p)
SHover = ZFZ =m-zZg = —T(Q) -sen(9p+93)+g~m (1.2)
YoMy, =1,0p =T(Q) - (cos(0p) - zyp + sen(0p) - z;B)

Definimos ahora cada senal siguiendo el modelo de pequenas variaciones:

x = Xeqg + Az

u=Uq+ Au (1.3)

Este submodelo valido para velocidades bajas puede linealizarse en torno al punto de operacién
obtenido en el capitulo anterior. En general:

it 2L
Ou™) eq

of

_ of
f(@) = f(zeq)+ By

Y™ |,

. of
ou A

CAG A =2
g+t ut o

eq

. af
Ay + 9y

eq eq eq

- Au™

Sx
(1.4)

Identificando y = Zp,u = [, 0p] y trasladando las variaciones de y al dominio de Laplace
tendremos:

or
70 e c08(0p.eq + 0B,eq) Teqsen(Opeq + 0B.eq)
Axp(s) = 4 p— - AQ(s) — p— - Afp(s) (1.5)
donde
T(Q) = 2D?*p(CTyD*Q* + CT. D, OV, + CTyV?)
oT 9 9
679 = QDT,O(QCT()DTQ + CTlDTVa)
Siguiendo el mismo procedimiento para zp:
—T(Q)eq - c08(0B.cq + OPeq) 8—T‘ - 8in(0B.eq + 0peq)
Azp(s) = 4 2 2 Afp(s) — 22 = 2 OAQ(s)  (1.6)

m - s2 m - §2

Ahora, para 6p:
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Abp(s) = g| + (c05(0.a) - 205 + sen(Op.cq) - 28) - AQ(s)—

52
Iy s

T(Q)eq - (—sin(0p,eq) - 258 + c05(0p,eq) - TiB)
I, - s?

(1.7)

Observacion. El sistema resultante posee 3 grados de libertad (z,z,0p) y dos senales de
actuacién (6p,€2). Si suponemos que los valores de desplazamiento del punto de encaje del
proprotor no son nulos (es decir, zjp,z;5 # 0), entonces se lee de la ecuacién que
tenemos capacidad de actuaciéon. Cuanto mayor sea el valor de desplazamiento, mayor sera
el efecto que genera el empuje de los motores (T) sobre el centro de masas. En el caso limite
en el que (zyp,z55) = 0, toda acciéon de T pierde efecto sobre fp y pasamos de tener un
sistema subactuado a perder un grado de libertad por la ausencia de accién de control sobre
el mismo. Esto no es del todo conveniente, puesto que la ausencia de controlabilidad de el
angulo de orientacion de la nave en ausencia de fuerzas aerodinamicas implica que ante bajas
velocidades (Hovering o vuelo en avance), dejamos a la merced de la aerodindmica residual,
no incluida en el modelo, el 4ngulo, que, por otra parte, va a aumentar el efecto aerodinamico
si se inclina en exceso. Se tiene que el dngulo de equilibrio de la aeronave en hovering es, en
el equilibrio (véase la imagen):

Opeq = — — g™t (‘”B> (1.8)

2 ZJB

Thrust

1 0,
Enganche"(g\': (Y g

A \Em
CDM G- —L

() 2 -

Figura 4.2: Fuerzas en ausencia de velocidad aerodindmica

Observacion. A nivel de diseno de la aeronave es muy importante que se parta de hovering
con un angulo no superior a 10°, puesto que la sustentacién aumentaria de manera stubita, tal
y como se espera de una aeronave normal y, si fuera mucho mayor incluso, podria partir de
un estado de pérdida aerodindmica. Lo ideal seria reducir el valor z ;5 lo maximo para, sin
perder un grado de libertad, disminuir el angulo de equilibrio a un valor aceptable que genere
una sustentacion adecuada en vuelo en avance en los primeros instantes.

Se puede observar también que, atendiendo al equilibrio de la aeronave en este caso, la suma
de los dngulos p ¢q +60peq = /2. Asi, con la aeronave en equilibrio y garantizando que dicha
suma cumpla que el vector de empuje esté alineado con la fuerza de la gravedad, podremos
considerar que las variables y (1.6) estan desacopladas, pudiéndose plantear que, ante
pequenas variaciones de las senales de control, el movimiento en un eje no afecta al otro. Si
sustituimos los valores de equilibrio en las ecuaciones tendremos:
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Azp 9,854

TQP(S) i (1.9)
Azp 0,269
AQ (s) =— 2 (1.10)
11,84 5,753 - 105 Abj 11,84
Ab5(s) = = - Mpls) + 25— AQ(s) = F2(5) = =5 (1.11)

Este subsistema posee ciertas particularidades interesantes que debieran ser consideradas pre-
viamente a la fase del diseno del control:

= El desacoplo de la dinamica de los ejes x,z es asumible con variaciones pequenas de las
seniales de control y siempre que el angulo 6p sea estable.

= Cuando la senal §p hace variar la velocidad en el eje x, genera un par perturbador en
el angulo 0p, luego afectara a la dinamica en el eje z, ademas de introducir una fuente
de inestabilidad en el sistema, puesto que variar 6p, afecta a la suma 0 + 0p. Se hace
necesario, por tanto, controlar fg.

2. Modelo dinamico general con Va > 0

Cuando consideramos una velocidad aerodinamica significativa en el modo de ala fija, hemos
de introducir los términos de las fuerzas y pares aerodindmicos que estaran muy presentes en
las ecuaciones. En el modo ala fija dispondremos de tres senales de actuacion: el dngulo del
proprotor (6p), la velocidad angular de los rotores (2) y ahora, el dngulo de los elevadores
traseros (J.). Planteamos unas ecuaciones que rigen la dindmica completa de la aeronave me-
diante el equilibrio de fuerzas y paresﬂ Interesa especialmente especificar como las variables
de estado del sistema a la velocidad aerodindmica (Vj), el dngulo de asentamiento de dicha
velocidad (denominado también flight path angle - ) y el &ngulo de orientacién de la aeronave
y su respectiva velocidad angular (63.,0).

Las ecuaciones dindmicas seran:

c1
Fi = Vo = —(=D+Tcos(0p + 05 —7) — g - m - sen(y)) (2.1)
.1 .
Py =4 = ——(L+Tsin(0p +0p — ) — g - m - cos(7)) (2.2)
mV,

1 pV2S : T
Py =5 = 55422 (Cro + O (08 =) + Cong * 0 + O, - 0.) + - (wm5en(0p) + 2503 (0))

y Yy

(2.3)

La mejor manera de linealizar este sistema de varios grados de libertad y varias senales de
control es acudir a una descripcién en espacio de estados. Un sistema en espacio de estados
viene a describir el comportamiento dindmico de un sistema mediante las relaciones entre su
conjunto de entradas, salidas y sus variables de estado, que representan, mediante un espacio
vectorial definido por su vector de estado, como se encuentra internamente el sistema con una
nomenclatura matricial.

5Véase el anexo para la deduccién de dichas ecuaciones basadas en el equilibrio de fuerzas y pares y su
linealizacién
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- D
u S fp 1 e y
A l—

Figura 4.3: Esquema de bloques de un sistema descrito como espacio de estados.

Las matrices A y B definen la evolucion de los estados (&) en funcién del estado actual (x) y
el valor de las entradas (u). Las matrices C'y D relacionan las salidas con el vector de estados
y con las entradas respectivamente. Esta representacion permite, en todo caso, obtener las
funciones de transferencia de entrada salida para cada una de sus estados.

El sistema dinamico lineal descrito en espacio de estados derivado del sistema no lineal des-
crito por las ecuaciones que queremos encontrar pasa por definir unas matrices A, B,C'y
D tales que:

At =A-Ax+ B - Au

2.4
Ay=C-Az+ D - Au (2:4)
donde:
OFy oF OFy oF
Ox1 eq Oxn eq Ou eq Oup, eq
A : : B : : 4 3 (25
OF, OF, aF, OF,
0x1 Oy, Oun, Oun
eq eq eq eq

y, especificando que cada vector de estado puede considerarse una salida del sistema (que
deseamos controlar):

D= [04333] n = 4, m=3 (2.6)

O O O
O O = O
O = OO
= o O O

Definimos el vector de estados y el vector de actuaciéon como:

t=[V, ~ 0 057 wu=[ &  0p7

Esta forma de expresar un sistema lineal nos permitird estudiar la aeronave linealizando en
torno a multitud de puntos de operacién (obtenidos mediante el trimado), asi como la depen-
dencia y acoplamiento de las distintas variables. La obtencién de las funciones de transferencia
que relacionan las entradas con las salidas es inmediata con la siguiente formula:
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|sI— A+ BC| —|sI — A

H(s)=C-(sI-A)'B oAl

(2.7)

Para estudiar como afecta cada una de las actuaciones a las variables, linealizaremos en torno
a unos valores de equilibrio obtenidos del trimado en vuelo horizonal:

Xeg=[31 0 0 00374 Ug,=[80 —0,025 0]

tendremos el siguiente sistema linealizadd'}

Va 0,68 —5.4 0 —4.4 Va 027 —0,25 —0,44 Q
| _ | 0009 -3 0 6,2 v |, | 00003 037 0,38 5
0 35 10,34 —283,1 —10,34 0 0,027 —19,26 —14,17 0"
0p 0 0 1 0 05 0 0 0 P

(2.8)

Si suponemos que en el modo de ala fija no variamos 6p, hipétesis mas que coherente para el
control de un aviéon de morfologia ala fija, tendremos las siguientes funciones de transferencia:

0,265(s + 0,02671) (5 —0,248(s — 1,13) )
(s2+0,613s + 0,16) (s2+0,613s +0,16) ¢

Va(s) = (29)

—0,318(s — 2,245)s ~19,26 - s - (s + 0,96)

Afp(s) = Ade(s) (2.10
B8) = (5 283) (52 10,6135 + 0.16) ) T 53 283) (52 £ 0.6135 1 0.16) - 0(*) (210)
0,00032(s? — 12,435 + 45,6) 0,365(s — 1,11)(s + 0,68)
An(s) = 5 2.11
1) = (20,6135 +0.16) 22 F i s (2 10,6135 1 0,16) 08 (21D

Consideraciones del modelo linealizado y la actuacién dominante en el sistema
El modelo en funciones de transferencia, a pesar de evidenciar mucho mejor la dindmica del
sistema (mediante una descripcién de los polos y los ceros) y el acoplamiento de las variables
de control, necesita de especificar la naturaleza de las magnitudes operativas de la actuacion.
Si nos fijamos, las ganancias tienen sentido siempre y cuando se entienda que los incrementos
de sus variables no son de la misma magnitud. Por ejemplo, para la variable de control €2 ten-
dremos que el rango efectivo va de 0 a 100 (rps) mientras que para el incremento de control
de Ad, es de +1,22 rads (£702). De esta forma, el orden de magnitud varia considerablemen-
te y las ganancias estaticas de las funciones de transferencias de este apartado toman otro
significado.

De este modo, tendremos que la actuacién dominante en la velocidad aerodindmica (V)
recae sobre la variable §2 y el control de la actitud de la aeronave, una vez controlada V,,
recae sobre 0.

"Aqui se ha escogido un punto de operacién cualquiera, pero puede estudiarse el sistema para los multiples
puntos de operacion obtenidos en el trimado para el posterior disefio de un conjunto de controladores PID.



Capitulo V. Primer planteamiento de
control: control PID desacoplado

El planteamiento inicial para obtener un autopiloto de la aeronave parte de utilizar los modelos
lineales que se han obtenido en el capitulo anterior para disefiar unos controladores PID que
permitan tanto seguir las referencias de vuelo como rechazar las perturbaciones externas
(viento) y las debidas al acoplamiento interno de las senales de control.

ldu

r—»?e‘ PID(s) u—»@—» Planta - G(s) |~
<

Figura 5.1: Bucle de control

Principios teéricos de un PID: Un PID es un mecanismo de control basado en la re-
alimentaciéon de la variable de salida en un esquema tipico de bucle de realimentacién. El
controlador PID ejerce la accién de control a través de tres mecanismos simultdneos: control
proporcional (P), control integral (I) y derivativo (D). Un PID puede expresarse en forma de
funcién de transferencia asi:

t

d K;
Kpe(t) + K; / e(t)dt + Kdd—‘; Ly (K, + — o+ Kgs)e(s) (0.1)
0
e 1 ) () | u

PID(s) = K, + K,% + Ky4s
Figura 5.2: Estructura PID paralela

o6
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Este controlador permite la regulaciéon de las salidas observables de un sistema basandose en
el error instantdneo de la salida con la referencia, la integral de ese error y la velocidad del
mismo. Los efectos de cada término se resumen en la siguiente tabla:

Control proporcional (Kp)

= Permite disminuir el tiempo de respuesta del bucle de control.
= Disminuye el error en régimen permanente
s Disminuye la sensibilidad ante perturbaciones externas.

» Disminuye la estabilidad del sistema (efecto oscilatorio).

Control integral (Ki)

= Disminuye el error en régimen permanente.
= Disminuye el tiempo de respuesta del sistema.

» Disminuye la estabilidad del sistema (efecto oscilatorio).

Control derivativo (Kd)

» Aumenta la estabilidad del sistema (suaviza el transitorio).

= Disminuye la velocidad de respuesta del sistema.

La eleccién de los parametros del controlador dependerd indudablemente del sistema para el
que estemos disenando el controlador. Mediante la técnica del lugar de las raices se puede
visualizar facilmente dénde estaran los polos del bucle cerrado situando los polos, ceros y
ganancia del controlador, permitiendo disenar un controlador con un transitorio y un ancho
de banda en bucle abierto adecuado para cada dindmica. A nivel tedrico, sea k- G(s)C(s) la
dindmica del bucle abierto:

_ k-G(s)C(s)
C50(s) = T G0 0) (02)

Se define el lugar de las raices como:

Definicion. El lugar de las raices es el lugar del plano complejo que anula el polinomio
caracteristico de un sistema en bucle cerrado. Esto es, las soluciones de s que hacen 1+ & -

C(s)G(s) =0.

1. Control del angulo de inclinacién del proprotor 6p

Hasta ahora se ha supuesto que el angulo de inclinacién del proprotor estaba dado como
una senal de control. Realmente, en el sistema real no va a ser asi y tal y como se explica y
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desarrolla en el capitulo primero, se ha modelado el sistema teniendo en cuenta la dindmica
de las gondolas del proprotor y el efecto que produce el par de dicha subestructura sobre el
cuerpo principal de la nave. Esto es conveniente para ser fiel a la aplicacién real, donde se
tendra un motor que debera ser el que ejerza el par dependiendo de una consigna (de tensién
o corriente). Lo necesario, por tanto, es disenar un control que permita disponer de un éngulo
de proprotor ante una consigna determinada.

Del analisis de las ecuaciones de la dindmica, y aplicando la simplificaciéon expuesta en el
capitulo anterior donde se despreciaban los efectos de Coriollis quedandonos solo con la dia-

gonal de la matriz de inercias M, tenemos la siguiente ecuacion diferencial para 6p:

7p = (xpymp + Ip)ip + g-mp - xpycos(0p + 0p) (1.1)

Asumiremos el término gravitatorio (al igual que el término de Coriollis despreciado) como
una perturbacién. Si linealizamos en torno al punto de operaciéon de méximo par (dp+60p = 0),
tendremos:

TP = Teq + ATp (1'2)

Abp 1 15,28
(s) = 2 T 2
ATtp (x5 ,mp + Ip)s s

(1.3)

A partir de aqui, podemos plantear un esquema de control basado en dos partes: un controlador
PID y un mecanismo de feedforward.

1.1. Controlador del servomotor del proprotor

La sintesis del controlador PID debe seguir los criterios de robustez y rapidez debido a la
funcién fundamental que tiene este bucle de bajo nivel dentro del control global de la aeronave.
Dicho controlador debe estar disenado tal que, desde fuera del mismo, se vea como una funcién
de transferencia estatica de ganancia 1:

G9P (3)

——~1
GOP,ref (S)

Esto se consigue cuando el ancho de banda del bucle interno es significativamente mayor que
el ancho de banda del bucle exterior. Generalmente, un orden de magnitud mayor. Esto es:

BWGP—WP,mf =10 - BWegt—0p (1.4)
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> Gpc(s)

\ 4

eP,ref Tp Op
—>

? C'(s)

if BW(Gpc(s)) > BW (Op.rer)

A
Q
)
~
—~
v
N
\4

eP,ref 9P
—— 5 Gpe(s) 21 —2—>

Figura 5.3: Esquema de simplificacién de sistema para BW >>1

La tinica limitacién que se impone por tanto es que, dado un ancho de banda del bucle interno,
los bucles sucesivos exteriores deben tener un ancho de banda menor cada vez para asegurar
la estabilidad del sistema completo. Esta morfologia de control es denominada control en
cascada y permite simplificar significativamente el diseno mediante el diseno sucesivos de
bucles anidados.

Mediante un disefio basado en el lugar de las raices, escogemos unos valores del PID, es-
pecificando un tiempo de subida de 0.1 segundos:

Valores PID del controlador de dngulo del proprotor

K, 5.98
K; 6.92
K, 1.29

Es importante prever el desempeno del controlador cuando introducimos ciertas no linealida-
des del sistema. El caso més importante es el de la saturacién de la senal de control. Como
es previsible, no dispondremos de un par ilimitado para el control del angulo y sera necesario
ver como es capaz el controlador de lidiar con dicha limitaciéon. Asimismo, es fundamental
considerar que, a mayor par del motor en el control, mayor par se transmite al cuerpo de
la nave, lo que podria afectar a la estabilidad de la nave. La soluciéon de consenso estd en
encontrar un valor de saturacién lo suficientemente alto como para que el control funcione
pero que sea realista.

Hemos establecido un valor de saturacién de 3 Nm para dicha senal de control . El resul-
tado (con saturacién y sin ella) es el que sigue:
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7p (Nm)

.
0 0.5 1 1.5 2 25 3
tiempo (s)

Figura 5.4: Experimento de control de 6p

La saturacién estropea el ancho de banda planteado en un principio y hace que la salida sea
mas lenta. No obstante, las variaciones de la referencia del dngulo seran, generalmente, suaves
y en muchos casos, se deseara rechazar las perturbaciones en un angulo dado, por lo que se
puede asumir que el controlador funciona lo suficientemente bien.

Observacion. Generalmente, los motores eléctricos generan un par relacionado linealmente
con la corriente eléctrica que se le estd suministrando. Debido a la naturaleza inductiva de
dichos motores, la corriente no puede presentar cambios bruscos en las bobinas por lo que
habriamos de considerar cierta dindmica de atin mas bajo nivel que acotaria atin mas el ancho
de banda del control.

1.2. Realimentacién de los términos gravitatorios

Una buena manera de mejorar el desempenio del control es establecer un control feedfor-
ward para ayudar al PID a rechazar las perturbaciones gravitatorias que previamente hemos
descartado de la dindmica del modelo. Un control feedforward consiste en, dado un modelo
de las pertrubaciones, sumar a la accién de control el valor necesario para rechazar dichas
perturbaciones. Para el caso que nos ocupa:

FF(QP):g'mp'.CCpJ'COS(HB-ng)

TP = Teq + ATpip + FF(0p) (1.5)

Finalmente, el bloque en Simulink resultante queda tal que asi:

‘PID
! oo
ThetaP_Ref tauP

Controlador PID

"

Compensacion gravitatoria Proprotor

Figura 5.5: Bloque controlador de 6p
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2. Control en Hovering

2.1. Control en altura (zp)

El regulador de la altura estd disenado para el sistema expuesto en el capitulo anterior:

(9

. Az 0,269
zB:—m)'sen(Hp—i-QB)—l-g% B —

AP =T

Para el control del vuelo en el eje Z se plantea una estructura de PID en cascada. Esta
estructura plantea dos bucles diferentes: uno interior (control de la velocidad) y otro exterior
(control de la posicién). El primer controlador (que cierra el bucle interior), se encarga de
obtener la velocidad en el eje Z indicada por la consigna, que sera la salida del segundo
controlador (bucle exterior). Esta morfologia presenta ciertas ventajas:

= Las perturbaciones se corrigen mas facilmente debido a que el bucle interior, que es més
rapido, actia sobre el origen de las perturbaciones (velocidad) antes de que se refleje
significativamente sobre la posicion.

= El bucle interior sirve para corregir las no linealidades del sistema y proporciona al
bucle externo un sistema més facil de controlar, minimizando los efecto negativos de las
incertidumbres.

= Tenemos dos grados de libertad de diseno y la capacidad de saturar las variables de
control para ajustar el comportamiento dinamico. Por ejemplo, se puede especificar la
velocidad méxima que se pide (aspecto importante ya que en vuelo axial no interesa
contribuir a los efectos aerodindmicos generados por V, excesivamente grande).

Esta morfologia es muy utilizada en los autopilotos de multitud de UAVs gracias a sus patentes
ventajas a la hora de controlar. No obstante, para que funcione sera necesario garantizar ciertas
especificaciones:

= En general, la variable controlada en el bucle interior debe influir necesariamente con
la variable controlada en el bucle exterior. En este caso es asi, puesto que hablamos de
posicién y velocidad en Z.

= Kl bucle interior debe ser significativamente mas rapido que el exterior o rapidamente
se perderd la estabilidad del bucle al completo.

2B e Zg, €. Q (rps
_>’T€f s Controller 2 rel, u Controller 1 &)

Zp ZB

Figura 5.6: Esquema PID en cascada

Se disefia en primer lugar el controlador interior, que ha de ser sustancialmente rapido. La
eleccién es obvia: un control proporcional de alta ganancia proporciona una rapidez grande
atn cuando el error en régimen permanente no es nulo. Se descarta anadir efecto integral
debido a que realentiza la dindmica del bucle, dejandose reservado para el exterior.
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Para el disefio del PID se estudia el sistema expresado en velocidad:

Azp(s) 0,269 R Azp(s) 1

= = - 2.1
AQ(s) s Azp(s) s (2.1)
Bucle;:zterno Bucle;:tterno

Para unas especificaciones de tiempo de subida de 1.5 segundos y una sobreoscilacién maxima
del 10 %, tendremos los siguientes controladores:

Valores PID bucle interno Valores PID bucle externo

K, -15 1
Ki 0 0.4
Ky 0 0

Implementacion de un prefiltro

Debido a la disposiciéon final de los polos en bucle cerrado externo, la estructura del PI
aparece con un cero dominante en el semiplano derecho:

1 4 1 . 1 4
_ 1,65+ 0,6 G(s) = L 5 Grols) = G-C  16(s+04)

Cls) s s C14+G-C (5+028)2

(2.2)

Esto produce un efecto de sobreoscilacién en la respuesta ante escaléon. Para evitar esa sobre-
oscilacién, se implementa un prefiltro para la sefial de referencia que rebaja la exigencia de
un cambio de consigna sibito en forma de escaléon. La adicion de dicho prefiltro supone una
realentizacién del bucle cerrado pero con la mejora de una precision mayor en el vuelo vertical.
Este prefiltro puede desconectarse cuando la referencia no estd dada en forma de escalén sino
con una dindmica maés relajada. Para evitar la sobreoscilacién del 10 %, se propone el siguiente
prefiltro:

Zref 1
F(s) = %(S) =
ZB, prefiltred

(2.3)

Finalmente, el bloque en Simulink resultante queda tal que asi:

External Loop - zB control

Internal Loop - zB' control
ZRef filtered z Q (rps)

ZReI Ref
4>(: > Pls) S B+ J——» Ps) ‘

Prefiltro Z_ref - Controlador Zb Controlador Zb'

Figura 5.7: Bloque controlador de zp
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2.2. Control en posicién longitudinal (zp)

Para el vuelo axial procederemos de manera similar: disenamos un controlador PID basado
en el modelo derivado de la linealizacion de las ecuaciones dindmicas.

Azg 9854
AOp 52

Para ello, utilizaremos la misma estructura de PID anidado que se ha usado en el apartado
anterior. Mediante el andlisis del lugar de las raices podemos plantear un PID interno que
controle la velocidad axial £p y uno externo que se encargue de controlar la posiciéon zg:

Aip(s) 9854  Azp(s) 1

— % = - 2.4
AQ(s) s Aip(s) s (24)
Bucleinterno Bucle;racterno

El PID disenado tendré los siguientes parametros:

Valores PID bucle interno  Valores PID bucle externo

K, -0.5 0.8
K; 0 0.23
Ky 0 0.15

En este caso, la importancia de saturar el &ngulo del proprotor se hace fundamental, puesto que
con un angulo muy acuciado la sustentacién debida al empuje de los motores cae demasiado,
haciéndose imposible mantener la altura. Por ello, se establece una limitaciéon al angulo de
tal forma que nunca se pueda inclinar méas de lo debidamente recomendado. Recordemos
que la hipétesis de desacoplo se sostenia debido a que d0p es substancialmente pequena. Asi,
fijaremos el dngulo maximo de fp en 25°, con los que obtendremos unas aceleraciones maximas
en cada eje (con Q = Qe = 100 rps) de 15 m/s* en Z y de 8 m/s? en X.

2.3. Control del angulo 6

Se habia dicho en el capitulo anterior que con una velocidad aerodindmica lo suficientemente
baja, la capacidad de actuacién de J. desaparecia, quedando un sistema resultante subactuado.
El tnico par de actuacién que resulta, proviene del vector de empuje de los motores, definido
en magnitud por 7'(€2) y en angulo por 6p:

7 (xyBsin(0p) + zypcos(0p))
Y

De este modo, cuando tenemos un T méas o menos estable, #p puede actuar como sefial de
control también sobre 0p ﬂ La dindmica de 0p es mas rapida que la de zp , por lo que el

interés estd en disefiar un controlador que sea capaz de controlar g a la misma vez que g a
velocidades bien diferentes. El regulador del angulo de inclinacion debe ser significativamente

8Se escoge Op como sefial de control puesto que es capaz de variar el signo del momento, no asi T(Q) que
solo varia la magnitud del mismo.



64 Capitulo V. Primer planteamiento de control: control PID desacoplado

mas rapido que el controlador de posicién horizontal. Tomando el modelo y diseniando un PD
(no interesa la lentitud que afiade el efecto integral, solo la estabilidad de 5 en un punto de
equilibrio), especificaremos que el ancho de banda es, al menos, 10 veces mayor que el ancho
de banda del bucle de control de zp:

BW,, =1rad/s - BWy, =10- BW,, = 10rad/s

Asi, tendremos el siguiente controlador:

Valores PID controlador 6p

K, 2.8
K; 0
Ky 0.8

Vemos en el siguiente diagrama de Bode que se verifica, para el bucle abierto, la condicién del
ancho de banda:

120 T . .
— BA control zp
100 — BA control 5 |
= = = Linea de () dB

anancia (dB)

1
x

G

_60 1 Il
102 107" 10° 10" 102
Frecuencia (rad/s)

Figura 5.8: Bode comparativo

Finalmente, el controlador de la posicién horizontal xp se sintetiza como la suma de las
acciones de control:

TE€ ™
05" = 0p(cxp) +0p(cop) + (5

—05)

La accion de control de 6p(ep,,) tiende a estabilizar §p mas rapido que 0p(e;,,) estabiliza xp,
por lo que la dindmica dominante puede resumirse en una accién de control dependiente de
ez y una perturbaciéon controlada debida a 65, donde el controlador mas lento encuentra que
0 B =~ 0 B,eq:



65 Capitulo V. Primer planteamiento de control: control PID desacoplado

Q;ff = 0Op(eyy) + Perturbacion(0p) (2.5)

El bloque en Simulink resultante queda tal que asi:

External Loop - xB control

Internal Loop - xB' control
X

e

X
Reffiltered

Controlador Xb'

Augxiliar Loop - theta_B control

Prefiltro X

SETPOINT
P

gpich
T :
S)

Figura 5.9: Bloque controlador de xp

2.4. Experimentos de vuelo

Para validar el diseno, realizamos una serie de experimentos: un escalén en altura (vuelo en
ascenso), un escalén en posicién horizontal (vuelo en avance) y una trayectoria genérica.

Vuelo en ascenso:

T T T T T
| M
E I R
05 1 - _ 4r':}‘ -
] : ]
i) -
=0 | | | | |
] 5 10 15 20 25 30
01 T T T T T
gl :
s zp
0 _ -
m !
01 | I | | I
5 10 15 20 25 30
T T T T T
;—-—\5_ HB 1
e L -
o) -==f
T 4k B | |
| I | | I
L] 5 10 15 20 25 30
—.04 T T T T T
w
= o2k -
W=
=, | | I
[H] 5 10 15 20 25 30



66 Capitulo V. Primer planteamiento de control: control PID desacoplado

-0.05 1 1 1 1 1

Figura 5.10: Experimento I - Vuelo en ascenso

Vuelo en avance:

0.1 T T T T T
—_ zp ;
= T
E . == =zp |
]
9
o1 | | | I |
(] 5 10 15 20 25 30
T T T
—_— an o =l
S: _ - _Tr'e}‘
M L o
P’-‘. 0.5
0 | i I =
[i] 15 20 25 30
7 T T T T T
— B e ||
o - Hn f
8 e L T e
&
sk N
3 | | | I |
(1] 5 10 15 20 25 30
04 T T T T T
—
s
= 02F —
b
=0
| | | I |
(1] 5 10 15 20 25 30
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Trayectoria combinada:
Se le especifica una trayectoria sinusoidal en el eje Z y una velocidad constante en el eje X:

20

-
o
T

xp (m)
-
=)
T

zp (m)

t(s)

1 1 1 1 1 1 1 1 |
o 2 4 6 8 10 12 14 16 18
xp (m)

Figura 5.12: Experimento III - Trayectoria genérica

Valoraciéon del desempeno del control
Se puede observar que el control en modo helicéptero se comporta de manera deseada. Te-
nemos que la dindmica del movimiento en el eje Z, ante velocidades bajas, no perturba en

exceso el resto de variables del sistema (zp y 0p se ven inalteradas, como bien se expuso
anteriormente, ante incrementos muy pequernios de 6p).

El comportamiento del control de movimiento en el eje X también cumple con las especi-
ficaciones dispuestas en el apartado de diseno. Se comprueba que, efectivamente, existe una
perturbacién del angulo de pitch, regulado de manera efectiva y con error nulo en régimen
permanente. Las perturbaciones que ejerce el movimiento en dicho eje a la posicién en Z se
rechazan en tanto el incremento de 8p sigue siendo pequeno. Estas perturbaciones seran mas
notables cuanta mayor velocidad alcance (un escalén de referencia mayor en el mismo tiempo).
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3. Control en ala fija

En el control de vuelo horizontal el objetivo es controlar, por un lado, la velocidad aerodina-
mica (V;) y por otro lado la altura de la aeronave (h = —zpg). Para ello, se fijara el angulo del
proprotor en una posicién determinada (el caso limite estd en fp = 0) y se utilizaréan las dos
variables de control disponibles (2, d.) para estabilizar la aeronave. En este modo, debemos
partir de cierta velocidad aerodindmica significativa, lo que significa que los términos aerodi-
namicos (lift, drag...) estardn presentes en todo momento.

En este modo se tiene que poner especial interés en el control de la velocidad aerodina-
mica de la aeronave. Los términos aerodinamicos dependen cuadraticamente de V, y para que
se pueda variar la altura mediante la acciéon de control de J., hay que garantizar que V, es
constante en el entorno de su punto nominal. El disenio de un autopiloto parte de los principios
expuestos en [2] y posee la siguiente estrategia:

= Se disefia un controlador PID para regular la velocidad aerodindmica V, mediante €.
= Para el control de la altura se parte de una estructura PID en cascada que controla el
angulo #p, influyente en la sustentacién, para disminuir o aumentar la altura.
3.1. Control de la velocidad aerodinamica V,

Tenfamos que la dindmica simplificada en el punto de equilibrio nominal (V, = 31 m/s)
responde a la siguiente funcién de transferencia:

Va(s)  0,265(s + 0,02671)
5Q(s)  (s240,613s +0,16)

Por el lugar de las raices puede sintetizarse un controlador como el siguiente:

» Se especifica un ancho de banda de 1.57 rad/s (2 segundos de tiempo de subida) y un
margen de fase de 60° (< 5% de oscilaciones).

Lugar de las raices de G, Lugar de las raices de G, -C,,,

w

Imaginary Axis (seconds 1)
Imaginary Axis (seconds‘1)
C
@

-0.8 0.6 0.4 0.2 0 0.2 8

-8 5 -4 -2 0
Real Axis (seconds™) Real Axis (seconds™)

Figura 5.13: Lugar de las raices del controlador de V,

Los criterios de diseno del controlador estardan en la minimizacién de la sobreoscilacién (am-
plio margen de fase) y una frecuencia del orden de la frecuencia natural del sistema (no es
recomendable un control demasiado agresivo, pues la velocidad aerodinamica afecta en gran
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medida a todas las demds variables del sistema). En este caso, la robustez es muy importante,
pues una mala regulacién de la velocidad aerodindmica compromete el comportamiento de la
aeronave (tiene la dindmica dominante sobre otras variables).

Valores PID controlador de V,

K, 10.2
Ki 2.76
Ky 0

Una vez quede la velocidad aerodinamica controlada, podemos pasar a disefial un controlador
para la altura. La estrategia seguida es muy parecida al control en cascada realizado para el
modo Hovering. Una serie de PID anidados es la soluciéon maés utilizada en los autopilotos y,
por lo general, da buenos resultados en las aeronaves de ala fija.

3.2. Controlador de altura h = —zp

La dindmica real del movimiento a lo largo del eje Z es bastante compleja, pues intervienen
numerosas fuerzas aerodindmicas y propulsivas. La ecuacion que rige la velocidad de ascenso
de la aeronave e’}

A9 = v, sin(a) (3.1)

Si suponemos que v ~ 0 (hip6tesis de vuelo horizontal), tendremos que:

Zéa} =Zp, a=40p (3.2)

Entonces, podemos expresar la velocidad en el eje Z como:

ip=—V,-sin(0p) (3.3)

Ahora, linealizando la ecuacién (supuesta la variacién de 0p pequena):

Vol cos(0%
ip = 20 — Va™ - cos(05) 50 (3.4)
s
Atendiendo a esta ecuacién, se plantea el siguiente esquema de control con dos controladores
anidados: el més interior (mds rapido) servird para llevar 65 hasta donde le indique el con-

trolador exterior (més lento), que dispondré su salida dependiendo del error de altura.

ot eop I

. 9 . .
e A ] 1 B —V, -sin(fp) Zp
PID, PID, L»?E—” PID, G, (s) 2 ” s

Figura 5.14: Esquema de control para el autopiloto en modo Alt-Hold

9Expresandola en ejes aerodindmicos.
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El primer paso, es disefiar un controlador para obtener un dngulo 6p deseado. Utilizamos
el modelo que relaciona §. con fp y aplicamos la misma estrategia que en los anteriores
controladores:

—19,26(s + 0,96)
(s + 283)(s% + 0,613s + 0,16)

GéB(s) = ?j(s) =

Para los PID de los lazos més interiores usaremos tinica y exclusivamente controladores pro-
porcionales, que no garantizan error nulo en régimen permanente pero con una ganancia lo
suficientemente alta cumplirdn el objetivo de prelinealizar el bucle:

Valores PID bucle interno Valores PID bucle externo

K, -27 8
K; 0 0
Ky 0 0

Para el controlador de la altura, si que es conveniente utilizar un efecto integral para re-
chazar las perturbaciones y un efecto derivativo para evitar las sobreoscilaciones (respuesta
amortiguada). Los valores escogidos finalmente son:

Valores PID bucle interno

K, -0.01
K; -0.001
Ky -0.008

El bloque en Simulink resultante de este diseno queda tal que asi:

Controlador de la altura - Alt-Hold

thetaB_ref

Controlador de Pitch

Ref
0 AD,

B
—4>©—> PID(s) g

‘ zB | thetaB_eq

Figura 5.15: Bloque controlador de zp en vuelo horizontal



72 Capitulo V. Primer planteamiento de control: control PID desacoplado

3.3. Experimentos de vuelo

Para validar los controladores, se realizan dos experimentos: en el primero variamos la altura
de referencia y vemos cémo se regula la velocidad aerodindmica, mientras que en el segundo
experimento, mantenemos una altura constante mientras la velocidad aerodindmica de refe-
rencia cambia.

Experimento 1: cambio de altitud

L
in
T

%)
T

By (grads)

(i) 20 40 60 80 100 120 140 160 180
4F T T T T T T T T -
—
w2 -
—
S of N ‘
=
2F =
SN v ]
w6 E
| | | 1 | | | |
[H 20 40 (1] 80 100 120 140 160 180
t(s)
— 3105 | -
_\_\_\_Zﬁ
) ./\7
]
= 3005 .
| | | | | | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
. mF T T T T T T T T 7]
:l".:
—
= a0 |
=
| | | | | | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
t(s)

Figura 5.16: Experimento I - Vuelo horizontal
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Experimento 2: cambio de velocidad aerodinamica

[%]
T
|

By (grads)
T

=
T

0, (grads)
[T I <L Y

(%]
=]

2]
P

(m/s)
@

V,

B8

100

o
&n
T

_.4
e
T

Qipprust (1'-1)- H)
3

i} 20 40 60 80 100

t(s)

Figura 5.17: Experimento I - Vuelo horizontal
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Valoraciéon del desempeno del control

En el primer experimento (seguimiento de referencia de altura y regulacién de la velocidad
aerodindmica) se puede ver que la aeronave sigue de manera efectiva las referencias. La regu-
lacién aerodinamica, parte fundamental del control, garantiza que la altura pueda mantenerse
y que recaiga sobre . la capacidad para cambiar la magnitud del vector de sustentacién aero-
dindmica a través del incremento del angulo de ataque (a). En este sentido, se puede observar
que la dindmica de seguimiento es mucho mas lenta en el eje Z en este modo. El mecanismo
de control de la altura a través de los elevadores requiere de incrementos pequeiios del dngulo
de pitch, lo que conlleva un control bastante lento pero robusto mientras se garantice la esta-
bilidad de la velocidad aerodindmica de la nave.

En este sentido, la lentitud se ve acrecentada debido a la existencia de un cero de fase no
minima en el bucle cerrado. Este fenémeno se puede explicar fisicamente debido a que los ele-
vadores generan una fuerza en el sentido del descenso cuando lo que se pretende es ascender,
lo que causa una pérdida de altura cuando en realidad se quiere ascender (ocurre lo mismo
en el caso contrario). Esto se refleja en un decremento momenténeo inicial del factor de carga
de la nave (Np = L/W). En los aviones grandes, este fenémeno es despreciable puesto que el
incremento de altura de referencia es muy grande frente a la pequena pérdida inicial, pero en
los modelos mas pequefios puede apreciarse la resistencia inicial a seguir la referencia. Este
fenémeno tan interesante puede modelarse mediante un retraso de la accién de control y se
deja planteado, para la mejora de la implementacién de esta red de controladores, la inclusién
de alguna medida predictiva que solucione tal problema (por ejemplo, mediante la inclusién
de un predictor de Smith - [1]) .

< \-)

Nose-up Nose-down

Figura 5.18: Fuerzas en el cambio de elevacién.

En el experimento de seguimiento de una velocidad aerodindmica de referencia puede ob-
servarse la dificultad que tiene el controlador de altura de mantener una altura constante
mientras varia V,. Esto se entiende cuando se observa en las ecuaciones que el factor do-
minante sobre todas las demés variables recae en la velocidad aerodindmica. No obstante,
el controlador permite acotar dicho error de altura en Z gracias a los movimientos de los
elevadores. Se observa una pérdida maxima del entorno de 1m. Para cambios significativos
en la velocidad aerodinamica se recomiendan variaciones lentas o prefiltradas para mantener
acotada la pérdida de altura.
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de estabilidad (0p frente a V). Fuente

i6n

: Reg

Capitulo VI. Trans
sada en desacople

Planteamiento general

1.

Una vez controlada la dindmica en los dos modos extremos (helicoptero y ala fija), se plantea
el diseno de un sistema de control que permita transicionar entre estos dos modos. El principal

problema radica en que los s

valores de sus estados. Las reg

critos en el capitulo 2 y en el trabajo de [I]

por las cuales se pueden alcanzar regiones estables de un modo a otro.

Limite de entrada
en pérdida

Figura 6.1

Desde la perspectiva de la estrategia de d

la aeronave de un punto de operacién solo estable en uno de los modos a otro estable para

el modo complementario, pasando por un punto estable intermedio. Las variables de estado

ficativas que marcan el modo en el que nos encontramos y sobre las que estableceremos

signi

el control para garantizar la estabilidad son la velocidad aerod
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orientacién de la nave (6p) y, en ultima instancia, el dngulo de los proprotores, que hace
las veces de acciéon de control. En resumen, el control desacoplado ha planteado el siguiente
criterio de actuacion:

Salida del sistema \ Modo ‘ Modo Helicéptero | Modo Ala Fija
Vu/tp Op Q
z B Q 0 B — 5@

Si somos capaces, con esta eleccion, de llevar los estados adecuados a los niveles correctos,
podremos intercambiar los controladores de ambos modos sin que la actitud y la velocidad
de la nave se vean demasiado afectadas. Aqui, primara la eleccién de los puntos en los que
se realiza dicha conmutacion de los controladores y el filtrado de las acciones de control para
evitar cambios siibitos en los actuadores.

2. Transicion de modo Helicoptero a modo Ala Fija

Tras un analisis del sistema dindmico resulta obvio que la sustentacién de la nave en el modo
Helicéptero recae sobre el empuje de los motores. La ausencia de una cierta velocidad aero-
dindmica importante hace que, sin una orientaciéon adecuada de los proprotores, no se pueda
sostener la nave de modo alguno puesto que la inclinacién de los mismos va en detrimento de
la sustentacién. De esta forma, para obtener el efecto de sustentacion aerodindmica antes de
inclinar los motores, resulta légico pensar que el primer paso es el de ganar velocidad (cuanto
mas alta mds sustentacion) y una vez la sensibilidad de los elevadores permita controlar el
angulo de ataque de la aeronave (luego la magnitud del vector de empuje), puede procederse
a intercambiar los controladores.

Se puede resumir la estrategia en una secuencia o maquina de estados que haga las veces de
arbritro a la hora de administrar las acciones de control:

= Paso 1: Cuando se activa la transicion en modo helicéptero de ha de comandar la ve-
locidad méxima posible que es capaz de alcanzar la aeronave, llevando el dngulo del
proprotor a su saturaciéon en el sentido del avance. Esto impulsa el vehiculo rapidamen-
te, haciendo que ganemos velocidad en el eje X ain con los rotores practicamente en
vertical. El controlador del Thrust atin se encarga de hacer que la altura sea aproxima-
damente 0 (la robustez de este controlador garantiza el requisito en esta primera etapa).

En este periodo se va a activar también un control auxiliar proporcional para los ele-
vadores. Adn cuando la sensibilidad en los primeros momentos es casi nula, debemos
preparar el angulo de ataque de la nave para que cuando aumente gradualmente V, la
sustentacion sea suficiente. Esto facilita la transicién suave para el control de altura en
FW.

= Paso 2: Cuando hayamos alcanzado cierto punto de V,, seleccionado de las curvas de
operacién (la velocidad méxima que podemos generar con ese angulo de Tilt), podemos
comenzar a inclinar los proprotores. Esto genera dos efectos: aumento de la velocidad
aerodindmica debido al empuje creciente en el eje X y disminuciéon de la sustentacion
debido al Thrust en el eje Z. La pérdida de sustentacién se compensa con el angulo de
ataque ganado gracias a d, (ahora efectivo) y por accién del control de altura mediante Q.
La velocidad aerodindmica comienza a estabilizarse en su punto de equilibrio calculado
y la altura ahora es mas sensible a la misma que a la magnitud del Thrust.

» Paso 3: Una vez el angulo de los proprotores sea pequeno (< 202) y la velocidad
aerodindmica comience a estabilizarse podemos cambiar el controlador de Z a través de
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Q por el de V, a través de {2 con una transicién suave debido al punto de equilibrio
compartido entre ambos modos.

Paso 4: Adicionalmente, al alcanzar la velocidad aerodindmica correcta ya se puede
conectar el control de altura Z mediante J.. Es importante que esto se haga siempre
después de haber obtenido una V, mas o menos estable, puesto que, como se decia en
capitulos anteriores, sin control de la velocidad aerodindmica (mas lento), el control de
altura a través de los elevadores no puede llegar a un equilibrio. Al final, los proprotores
quedan establecidos a 0° mientras que el dngulo g quedars, ante un error 0 en altura,
como el angulo derivado del trimado a esa velocidad aerodindmica (9°).

20
B ~~
of ™.
by -~ H QH,rm'n
- ~ ﬂp =0, =T0°
< V, = VEm _ 15m /s
w0 \
1
& w \
' \
40
\ o : ;
® gos polans A

30 . 1;'1 ik v;fW,mm ik 15m/3
20 !

1
10 I

1
0 VN

0 10 20~ 30 40 50

V (m/s)

Figura 6.2: Trayectoria deseada sobre el mapa de operacién de la aeronave
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Control en

Modo Helicéptero

- Control de altura mediante £2

- Control de vel aerodindmica mediantefp

- Control de pitch mediante #p

Activacion de la transicion

Avance (en el eje X)
- Avanzamos en modo axial. V = Vmax =15 m/s

- Activamaos el control de pitch mediante 4,
aun cuando no es efectivo.

a —= Vmﬁﬂy

Inclinacion de proprotores

- Comenzamos la inclinacién de los proprotores
en bucle abierto.

- El contrel de angulo con elevadores comienza
a ser efactivo. El pitch se regula al angulo de
equilibrio del modo Fixed Wing g — 8.%¢

8p < 30°

Cambio de control Thrust

- Se pasa a controlar la velocidad aerodinamica
con el controlador de FW. La transicion ha de
ser suave.

- Los proprotores siguen bajande.

V, == v,

Cambio de control de altura

- Cuando se alcance la velocidad aerodinamica
deseada, se regula la altura con el controlador
FW {6, —+ 'EH —¥ :H]

Figura 6.3: Algoritmo secuencial de transicion H-FW
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Fl sistema en Simulink quedaria tal como sigue:

H;gaﬁf'ﬁ

| g | 0n

aaita_o_tet frac)
PlanarTitRotor
Misciulo del vienta X {mis)
| —
jenta 2 fnfs)
| —~—
{En sistuma inarialy

o
Models de vienin

Merging Low-Lev. Signals

uml

Cantral te altura
‘Cantrol de velocidad longitudial

Contralador altura 2 - FW

Controlador de posician - MODO HOOVERING
h
Controlador de Velocidad y altura - MODO FIXED WING

Figura 6.4: Configuracién de autopiloto para transicion H-FW
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2.1. Experimento y resultados

Se ejecuta el experimento, que devuelve los siguientes resultados:

glm}

5 e
— Y ——

't
Il Il 1
30 40 50 60
t(s)
80 T T T
75 ,
—
w Fis -
=
= B85 B
B0 =
55 1 1 Il 1 Il
0 10 20 30 40 50 60
T T T
0 | — —
2 B
P B
-60 - T
B0 1 1 | 1 |
] 10 20 30 40 50 G0
T T T
2 l b
—_—
2
:_—u 0 P _
&
oL ,
1 Il 1 Il
0 10 20 30 40 50 60

Figura 6.5: Graficas de control de transicion directa
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2.2,

Analisis del resultado

= Se puede observar que el resultado a la hora de realizar la transiciéon de modo Helicéptero

a modo Ala Fija es satisfactorio. Se consigue mantener la altura Z nivelada con un error
méximo de 0.25m (en ejes inerciales) .

El tiempo efectivo de transicién (desde que se solicita tomar impulso hasta que se conecta
el dltimo controlador) es de 35 segundos. En ese tiempo, la aeronave recorre 448 metros
a lo largo del eje X inercial. Si el viento incide de cola recorrerd mas y al contrario si el
viento incide de frente.

La rapidez y eficiencia de la transicion dependera de la trayectoria de control utilizada
y de la agresividad de los controladores. En este trabajo se plantea un posible control,
méas o menos eficiente, pero robusto. Cuanto més se aproxime la curva de trayectoria al
limite, més rdpida serd la transicién pero tanto menos robusta. Se ha decidido escoger
esta trayectoria mientras no se tengan los datos precisos de la aeronave, en proceso de
diseno y construccién.

100

b
201
ol | M
0 10 20 30 40 50
Va (m/s)

Figura 6.6: Seguimiento de la trayectoria mapeada sobre el campo de operacion



82 Capitulo VI. Transicién secuencial basada en desacople

3. Transicion de modo Ala Fija a modo Helicéptero

En el modo avién tenemos la particularidad de que los cambios de velocidad aerodindmica
afectan sobremanera a la sustentacion de la nave, lo que afecta mucho a la posicién en el
eje Z de la nave. Para la estrategia de transicién inversa ha de tenerse en cuenta que, para
reducir la velocidad aerodindmica debe existir una transicién rapida del controlador de altura
y un abatimiento también rapido de los proprotores. Igual que no se podia inclinar los rotores
rapidamente en la transicién directa, debido a la falta de velocidad en los instantes iniciales,
en este caso ocurre al revés: no podemos bajar la velocidad aerodindmica tan rapidamente sin
antes haber elevado los proprotores.

Aprovecharemos por tanto la sustentacién temporal que ofrece la velocidad aerodindmica
heredada del control anterior para poder inclinar los rotores y conmutar el control de €2 para
garantizar la altura en Z = 0. Por otro lado, el proceso de frenado requiere de compensar la
aceleracion con el empuje de los motores y a su vez, mediante una fuerza de arrastre (drag)
creciente gracias a un angulo fp elevado (es el mismo comportamiento que se observa en un
helicéptero intentando frenar).

El algoritmo queda resumido asi:

= Paso 1: La velocidad aerodinamica es alta. Inclinamos los proprotores gradualmente
para disminuir el efecto de €2 sobre V, y ganar sustentacién por empuje ante la caida de
la sustentacion aerodindmica.

» Paso 2: Cuando se supere cierto dngulo de los proprotores (40°), escogido como un
punto de equilibrio de los mapas de trimado y mediante ajuste experimental, pode-
mos conmutar el control de la velocidad aerodindmica. Ahora se controla zg con 2, lo
que garantiza estabilidad en la altura mientras los proprotores siguen inclindndose y
disminuyendo V.

= Paso 3: Para desacelerar rapidamente se conecta, una vez dentro del rango de actuacién
del controlador de i g, el regulador de los proprotores, que se inclinardn en sentido inverso
al avance disminuyendo V, significativamente hasta llevarla a 0. De forma paralela,
para ayudar a frenar, se conmuta el controlador de la superficie de deflexién, atin con
capacidad de actuaciéon mientras no disminuya la velocidad de la aeronave, para obtener
un angulo p elevado que a costa de aumentar el lift (rechazado por el controlador de
zp a través de ), aumenta significativamente la fuerza de arrastre (draft) contraria al
movimiento.

0pt=D1

051 = Fireat 1

Fireak = Tstéos(0p + 0p)
e il

= Paso 4: Cuando V, sea practicamente 0 y la transicion se de por finalizada, entonces
se desconecta el control de elevadores.
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Control en modo Avidn

- Acfivados los controladores de altifud v
el regulador de velocidad aerodinamica

- ﬁ.ngulo de los proprotores a 0: ala fija

- Velocidad aerodinamica a 23 m/s

Aclivacion de la transicion

k J

Abatimiento de proprotores

- COomenzamos a retraer [0S proprofores
gradualmente.

- El control de FW esta habilitado

dp = dir
Y

Control de Z mediante Thrust

- Conmutamos el control de Va por el control
de 7 afraves de {2

- La altura s& mantiens y los proprotores siguen
ahatiéndoze.

#p = 7ir
Y

Frenado con los proprotores

- Se acfiva el control de proprotores que
frena subitamente la asronave.

- Se comanda un Pitch de 10° para que el
Drag frene la nave.

V,=0m/s

Y

Establecimiento

- La nave se estabiliza en un puntio fijo hasta
pararse.

- El confrol del Pitch sole es efectivo mediante
el vector T, luego se desconecian los elevadores.

Figura 6.7: Algoritmo secuencial de transicion H-FW
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Algoritmo de transicion Ala Fija - Hover

3.1. Experimento y resultados

Se ejecuta el experimento, que devuelve los siguientes resultados:

1 T T T
0.5
=
=
i
N
0.5 - -
4 I I ! I !
0 10 20 30 40 50 60
30 T T T
—
20 ___I’;r” 7
= 4
K=
=
) R S
I I ! I !
0 10 20 30 40 50 60
100 b ' ' ) ' 1
80 - e =
= 40f —
R
20 e H
- H'FF
0 1 I | I | ]
0 10 20 30 40 50 60
15 T T T
0 I I ! I !
o 10 20 30 40 50 60
t(s)
80 T T T T
75 .
=
@, 70~ T
b
S A ]
&0~ A
55 I ! I I I
] 10 20 30 40 50 &0
T T T T
50 -
—
ook
adt
50 -
I ! I I I
o 10 20 30 40 50 60
T T T T
L ]
o +—+
s
2k -
I ! I I I
o 10 20 30 40 50 60

Figura 6.8: Graficas de control de transiciéon inversa
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3.2.

Analisis del resultado

= Se observa que la transicion es satisfactoria. El error maximo en altura es de 0.58 metros

en el eje Z inercial, lo que es un buen indicador de el desempernio final del control, al
menos, en condiciones de vuelo estable y sin perturbaciones.

El tiempo efectivo de transicién (desde que se activa a los 15 segundos hasta que la
velocidad aerodindmica es 0) es de 31 segundos. En este tiempo la aeronave recorre unos
545 metros en el eje X inercial. La rapidez del control dependera en gran medida de la
capacidad de frenado que tenemos. Un angulo de frenado més acusado en el control de
Hover implicard una disminucién mas subita de la velocidad aerodindmica, pero puede
introducir ciertos efectos indeseados: inclinacién excesiva del dngulo fp (sustentacién
momentédnea grande; peor para el control de altura) y los posibles efectos aerodindmicos
sobre el modelo propulsivo cuando la hélice se orienta contra el sentido de V.

La rapidez y eficiencia de la transicién dependerd de la trayectoria de control utilizada
y de la agresividad de los controladores. En este trabajo se plantea un posible control,
mas o menos eficiente, pero robusto. Cuanto més se aproxime la curva de trayectoria al
limite, més rdapida serd la transicién pero tanto menos robusta. Se ha decidido escoger
esta trayectoria mientras no se tengan los datos precisos de la aeronave, en proceso de
diseno y construccién.



Capitulo VII. Control mediante pre-
linealizacion por realimentaciéon

1. Planteamiento introductorio

Hasta ahora se ha planteado el control mediante la linealizacién de un sistema multiacoplado
en el entorno de un punto de operacién. A partir de ahi, se han desarrollado diversos con-
troladores PID que sirven para estabilizar los estados del sistema y seguir ciertas referencias.
La estrategia planteada solo requiere de un conocimiento local del sistema y de la robustez
inherente de los controladores PID. Esto hace que estemos dejando de lado el conocimiento
total de las ecuaciones que rigen la aeronave para quedarnos con una aproximacion para el
diseno, que serd valida siempre en el entorno de ese mismo punto de operacién y ante varia-
ciones pequeiias de las senales de control.

Como se ha visto, si queremos transicionar el modo de vuelo de la aeronave, serd necesa-
rio llevar al limite las hipodtesis lineales planteadas en el control desacoplado, sufriendo las
consecuencias de un cambio en la dindmica que empeore el comportamiento final del control.
Tanto en el modo Hovering como en el de vuelo horizontal, tendremos que plantear numero-
sos controladores lineales para diversos puntos de operacién del sistema tal y como se plantea
en [§]. Esto puede resultar efectivo cuando tenemos sistemas de pocos grados de libertad y
el esquema de control es simple, porque de otro modo, tendriamos que disefiar un conjunto
grande de dichos controladores para multiples puntos de las superficies de operacion y acudir
a grandes tablas de ajustes de pardametros (Gain Scheduling Tables) de laboriosa obtencién.
Adicionalmente, esto no garantiza ninguna clase de optimalidad y requiere de un suavizado
efectivo a la hora de conmutar entre controladores.

z,u € R

Ti == f(2{,ui?) + Af(Au,Az)

(Nt *

Figura 7.1: Linealizacion en torno a varios puntos de operacién en un sistema SISO

86
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Esta visto que la no linealidad del sistema y lo fuertemente acoplado que esté sugiere uti-
lizar alguna técnica de control que permita invertir el sistema o, al menos, precompensarlo
de cierta forma para que podamos controlarlo de manera efectiva con controladores lineales,
garantizando su estabilidad.

Planteemos primero, como un ejercicio mental (e ingenuo), el siguiente control:

Ref

— F_l(:.r:,u) F(z,u) L 5

Y

Figura 7.2: Esquema ideal de inversion

Esta claro que, desde un punto de vista tedrico e ideal, si se pudiera plantear tal esquema,
tendriamos que y**f = y. No obstante, existen numerosos problemas por los cuales no es
posible comenzar a dibujar sobre esta idea:

Requiere que F(x,u) sea completamente invertible (cosa generalmente imposible).
» Requiere que F(z,u) sea estable (tampoco se cumple).

O F~(z,u) es exactamente la inversa de F(x,u) o la incertidumbre hace imposible
el seguimiento de referencia alguna.

Es imposible lidiar con perturbacion externa alguna, pues no estamos realimentando de
ninguna forma.

No obstante, si resulta interesante la idea de poder cancelar cierta dindmica no lineal presente
en las ecuaciones que rigen el comportamiento del sistema para quedarnos con aquellas partes
lineales. Este planteamiento se denomina prelinealizacion por realimentacion y esta presente
por toda la literatura de control no lineal de sistemas (véase el caso, por ejemplo, del control
por prelinealizacién en brazos robots manipuladores - técnica del par calculado).

2. Planteamiento matematico

Recordemos las ecuaciones que rigen el comportamiento dindmico (simplificado) del sistema,
es decir, las ecuaciones de la mecanica de vuelo:

. 1
F=V,= %(—D+Tcos(9p+93—'y) —g-m-sen(y)) (2.1)
1
By =4 = - (L+ Tsin(6p + 05 ~ ) — g m- cos(7) (2.2

_ lpVaZSc
2,

. . T
F3=0p (Crmo+Crma (0B —7)+Chnyg 05+ Cns, - dc) + 7($J336n(9P) +zypcos(fp))

! (2.3)

Planteemos el siguiente cambio de variables, definiendo las siguientes senales virtuales de
control:
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mVa =Ur
U:={ mVyy=Up, (2.4)
1,0 = Us,

Queda el sistema de ecuaciones como:

Ur=—-D+Tcos(0p+ 0 —7) —g-m-sen(y)
F := Upp, = L+ Tsin(0p+0p —v) — g - m - cos(7)
Us,=q-c- (Cmp + Cm@ : (93 - ’}/) + Cm7q : 93 + Cm,ﬁe : 5@) + T(a:JBsen(Qp) + Z]BCOS(HP))
(2.5)

Si somos capaces de encontrar una solucion, dado el valor de la terna U y del vector de estados
x = [V, v 0 65]7, de los valores de las sefiales de actuacién uw = [ 0p 5.7 que
cumplan la igualdad marcada por el sistema F', tendremos la siguiente dindmica garantizada:

[ Ur=mVao =k
y Use=mVe-d = gt = v (2.6)
U(se = ]yﬁB — [‘]/(216(2) = Iy1s2

El esquema de prelinealizacion quedaria de la siguiente forma:

——+———»| Prelinealizacion [——)] F (a:,u) e

Sistermna no lineal

Sistema lineal

Figura 7.3: Esquema de prelinealizacion

El bloque de prelinealizaciéon quedara configurado por la resolucién de las ecuaciones de F', en
un caso no trivial de sistema de ecuaciones no lineal al que habra que prestar especial atencién.
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Es importante considerar los siguientes aspectos de este acercamiento:

= Cuanto mas preciso sea el modelo que usemos para la prelinealizacién mejores resultados
daré el método. Nosotros estamos usando las ecuaciones casi exactas de la dinamica del
simulador, no obstante, no serd asi en el caso real, por lo que serd necesario considerar
cierta incertidumbre.

= Para asegurar la estabilidad del sistema, las sefiales de control virtuales U estaran dadas
por tres controladores PID que sean capaces de paliar los efectos de las incertidumbres
y las perturbaciones externas.

= Las ecuaciones no lineales no siempre tienen solucién en todo el dominio de sus variables,
por lo que habra de estudiar su continuidad y resolubilidad.
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3. Resolucién de la prelinealizacién

Un vistazo al sistema de ecuaciones no lineales expuestos en la expresién (2.5) basta pa-
ra deducir que la resoluciéon no es trivial. Existen dos posibles formas de resolucién de la
prelinealizacién:

s Método numérico: Mediante una resolucién numérica del sistema pueden llegar a
obtenerse los valores correctos de las ecuaciones. No obstante, los métodos numeéricos
consumen tiempo de calculo y requieren tiempo de computacién, lo que plantea un reto
desde el punto de vista del volcado del algoritmo en un microcontrolador, que tiene
recursos y velocidad de cédlculo limitada. Ademads, los métodos numéricos no lineales no
suelen tener un tiempo de convergencia fija, lo que complica ain mas la resolucién.

= Método analitico: Se entiende, una vez descartada la implementacién mediante mé-
todos numeéricos, que es necesario buscar una expresién analitica para la resolucién de
la prelinealizacién. El método analitico si que es determinista en cuanto al tiempo de
célculo y casa perfectamente con las limitaciones del tiempo real. Por contra, tiene co-
mo desventaja que es necesaria una resolucién univoca del sistema que muchas veces no
existe. En este caso, hemos planteado una resolucién correcta debido a que la dindmica
tiene pocas incégnitas, pero en sistemas mayores podria resultar una causa perdida.

3.1. Resolucidon de las ecuaciones. Procedimiento de calculo:

Para resolver las ecuaciones, primero identificaremos los valores de las incégnitas (en rojo)
donde todas las demas variables se suponen conocidas en cada bucle del algoritmo de control.
Adicionalmente, resolveremos el sistema considerando primero 7' como una incognita en si
misma y luego trasladaremos de T" a (ﬂ

= Para la ecuacién 1:

Up = —G- (CDy+ CDy - [CLy(a) + CLs, - 6] + CDo - [CLa(a) + CLs, - 6.]%) (3.1)
D

+T'cos(0p + o) — g - m - sen(y)

= Para la ecuacién 2:

Upp =G (CLo(0) + CLs, - 6c) + T'sen(0p + o) — g - m - cos(7y) (3.2)
L

s Para la ecuacién 3:

Us,=Gq ¢ (Cmo+Cma-at+Cnps, - 05 + Cms.0c) + Tzypsen(0p) + zypcos(0p)]  (3.3)

Ahora, agrupemos los las incognitas:

0= 1psV;
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s FEcuacion 1:

—q[CD1CLs, + 2+ CDyCLs,CLa()]6.—q(CD2CL3 )5.> + Teos(Op +a) = (3.4)

€1 €2
Ur + gm - sen(y) + G(CDy + CD,CLy + CDyCL2)
Ey
= Ecuacion 2:
gCLs, - 0. + T'sen(0p + ) = Uy, — GCLo(0) + g - m - cos(7y) (3.5)
S—— ~~
€3 E2

s Ecuacién 3:

G-c Cus. - 0c+xypTsen(0p) + zyjpTcos(0p) =Us, — G- ¢ (Crno+ Cma - @+ Crys, - 93)
—_——

/

€4 E3

(3.6)

Finalmente, tendremos el sistema siguiente:

€10, + 6252 + TCOS(QP + Oé) =F
€30 + T'sen(0p + ) = E» (3.7)
€10c + xjp - Tsen(0p) + zyp - Tcos(0p) = E3

Para facilitar el encontrar la solucién analitica, pues todavia resulta dificil de resolver, podemos
acudir a las expresiones trigonométricas de la suma de angulos:

T -cos(0p+ o) =T -cos(fp) - cos(a) =T - sen(fp) - sen(«) (3.8)

T -sen(0p +«a) =T -sen(fp) - cos(a) + T - cos(0p) - sen(a)

Podemos hacer un cambio de variable, explicitando las componentes normal y tangencial de
T:

{ T - cos(0p) =T (3.9)

T -sen(0p) =T,
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T
T, = Tsen(6p)

Ty= Tcos(6p)

Figura 7.4: Proyeccién del vector de empuje T

Sustituyendo en el sistema final, las ecuaciones quedan tal que asi:

€10c + €207 + cos(a) T — sen(a)T = B
€30 + sen(a) T + cos(a)T = E» (3.10)
€10 +xyp T + 255 T = E3

Tendremos asi un sistema de 4 ecuaciones con 4 incégnitas. Habiendo descompuesto T en sus
dos componentes, tendremos que queda en una forma mucho mas presta a resolverse analiti-
camente, pues queda un sistema de ecuaciones casi lineal, exceptuando el término cuadratico
de 6.

El resultado puede ser computado en una expresién analitica, ahora que estd en una for-
ma deseable, mediante Matlab. El resultado es notablemente extenso como para ponerlo por

escrito, pero lo suficientemente acotado como para resultar procesable en poco tiempo.

Habiendo obtenido los valores de T, T’ y ., podemos operar para obtener 6p y T comoE

T=\/T} + T} (3.11)
y
T,
Op = atan <> (3.12)
T

Observacion. Debido a la existencia de un término cuadratico, existirdn 2 soluciones para
cada incognita. Es importante escoger qué soluciones son las adecuadas y las que cumplen
con las ecuaciones. A falta de un criterio analitico tinico, se ha optado por realizar distintas
simulaciones analizando cuél es la adecuada. En ultima instancia, la solucién escogida de las
dos posibles es tnica para las condiciones normales de vuelo.

Finalmente, el bloque de prelinealizaciéon debe terminar trasladando la variable T" en términos
de 2. Sabemos, del modelo propulsivo, que:

"En el programa usaremos la funcién atan2(z,y) que permite distinguir el signo de los términos para discernir
el cuadrante del angulo.
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T=n-p-D? (CroD?Q*+ Cr1D,V,Q + Cr2V?2) (3.13)

De este modo:

—Cra Dy Vo + \/(CriDyVa)? —4C1oD2 - (CroV2 —T)
2- CT,OD%

Q = npD? . (3.14)

3.2. Caso particular para baja velocidad aerodinamica

La resolucion de las ecuaciones plantea una solucién en todo el dominio de las variables excep-
tuando un tnico punto donde no existe solucién definida. Esté claro que cuando la velocidad
aerodinamica es 0, el angulo v no queda definido. Por tanto, la solucién de las ecuaciones
arroja una indeterminacién y no es computable. Para solventar esto, se ha planteado un mo-
delo simplificado que sirva para el caso en el que V, < VaThTESh.

Despreciando los términos aerodindmicos, podemos plantear las ecuaciones dindmicas expues-
tas en el capitulo 3, en términos de aceleraciones en ejes inerciales:

ip=L-T(Q) cos(0p +0p)

ip= 2L (=T(Q)-sen(0p +0p)+g-m) (3.15)

Op = %1?) (cos(0p) - zjB + sen(0p) - x1B)

Como ya se dijo, la capacidad de actuacién de . desaparece y el sistema se convierte en
subactuado. El esquema de control que se plantea consiste en un bloque de prelinealizacién
(del mismo modo que en el apartado anterior) donde se consiga controlar a baja velocidad el
movimiento en ejes inerciales mediante dos acciones de control virtual (Ur, Uy, ) para que el
sistema resultante tenga una dinamica en esos ejes casi lineal.

La resolucién de las ecuaciones en este caso particular es trivial. Definiendo las sefiales de
control virtual como:

Ur=m-zp
(3.16)
Upp, =m-ip

Se resuelve:

—Ug, +g-m=T(Q)-sen(0p +0p)

Ur =T(Q) - cos(0p + 0p) (3.17)

Dividiendo una expresiéon por otra:

~Upp +9-m

i = tan(0p + 0g) — Op = atan <W> —0p (3.18)
T

Ur
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Una vez calculado 0p, la accién de control €2 se calcula sustituyendo y aplicando la ecuacién

dada en ((3.14)):

Ur
———=T(2) — Q (3.19)
cos(0p + 6p)
El esquema de prelinealizacién quedaria asi:
V,Re! Y Q
g Traduccion > U\ y
}’Ref de referencia zg‘l N PID Ea ) or > F(x9 u)
’ . 5
¢ P
Sistema no lineal

) 0|
)

Sistema lineal

Figura 7.5: Proyeccién del vector de empuje T
Mientras el sistema siga teniendo una deficiencia de sensibilidad en 6 por parte de d., debemos

seguir incluyendo el controlador PID disenado para la estabilizacién del angulo de orientacién
de la nave que se plante6 en el capitulo anterior y se fijard J. = 0°.

4. Control PID

Una vez prelinealizado el sistema (independientemente del modo que sea), podemos plantear
unos controladores PID para la dindmica resultante. Recordemos la dindmica lineal expuesta
en

Para la dindmica con V, > VI HRESHOLD,

(Va(s) 1
Ur(s) = ms
as) 1

\ Upp(s) — m-Vas (41)
Op(s) _ 1_

\ U5e(8) o 1952
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Para la dindmica con V, < VHRESHOLD,
1
UT(S U@P m - s2

Es notable el hecho de que la dindmica del angulo de asentamiento de la velocidad aero-
dindmica () depende directamente de V,. Por tanto, debemos asegurar para garantizar la
estabilidad, que la velocidad aerodindmica sea practicamente constante. Asi, es necesario dise-
niar los controladores con un ancho de banda diferenciado de modo que se cumpla la siguiente
condicion:

BWy, > 10- BWy, (4.3)

Atendiendo a esta caracteristica, disenaremos los controladores lineales segin las especifica-
ciones enumeradas en el capitulo anterior (Control Desacoplado - Lugar de las Raices).

Para la dindamica a baja velocidad:

Ur/zg | Ug,/zp [B)
Kp | 16 18
K; 2 0.5
Kp | 35 45

Cuadro 4: Valores PID del control de baja velocidad

Para la dindmica de alta velocidad:

Ur/Va | Ugn/v | Us. /0B
Kp 13.36 1.82 12
Kr 7.86 0.14 0
Kp 0 0 8

Cuadro 5: Valores PID del control de alta velocidad

Gestion de las referencias de movimiento

Las referencias en el modo Hover estardn dadas en forma de posicién (z,z) pues resulta con-
veniente guiar en posicién la aeronave a baja velocidad para despegue, aterrizaje y colocacion.
No obstante, también pueden transformarse las referencias en el marco inercial en referencias
de velocidad aerodinamica y angulo de movimiento. Este cambio a polares constituye el blo-
que de referencias que nos ayudard a cuando en la transicion se haya de especificar una curva
de velocidad aerodinamica de referencia. El cambio de variables es el siguiente:

Ref o VaRef-cos(fyRef)
xB (8) - s

Ref . _yRef . sin(yfel)
ZB (S) - s

12Fstos valores se han sometido a un ajuste fino tras ciertos experimentos.
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Para el modo en vuelo horizontal tendremos 3 referencias resultantes de la prelinealizacién:

R R . . . .
Va ef el g Bef . Estas tres variables de referencia no pueden especificarse con cualesquiera
valores tal y como se ha visto en los mapas de operacién. De esta forma, si queremos un
. . Ref
conformar un autopiloto que disponga de una entrada de z5 ™, deberemos crear una etapa
previa de configuraciéon que permita obtener la altura deseada mediante unas referencias de
angulo adecuado.

Este problema se ha solventado mediante una técnica ya utilizada. El angulo de pitch viene a
resultar de un lazo exterior que es proporcional al error en la altura deseada. Tal y como se

R Ref . . .
configuré en el control desacoplado, /5™ aumentard cuando tengamos que ascender y dismi-
nuye cuando tengamos que descender. En régimen permanente, el angulo sera el de equilibrio
con el error en Z = 0.

VaRe f

25! wo | 1™ U . . y
atan(——) Control PID  ———  Sistema linealizado —>

‘B
x5!

Ref oReS
B B
PID(s)

A

| ZB
1

Figura 7.6: Gestién de las sefiales de referencia
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5. Experimentos y resultados

5.1. Hovering

El primer experimento consiste en comandar una serie de escalones en las referencias tanto
de x como de z:

Vuelo en ascenso

T
1 r—=————
= I
=05 | —
]
N 1
0
I I I I I
0 5 10 15 20 25 30
0.1 T
005~ -
O
a zB
S re.
0.05 [~ _— -TEI |
04 I I | I I
0 5 10 15 20 25 30
7 T T T T
61 |
<
=5
5}
4l
3 1 1 | I |
0 5 10 15 20 25 30
1
D
=
£ 05 -
=
0 I I I

0 5 10 15 20 25 30
100 - T E
—_
® 90 -
=
BN
S 80 —
70 = I | I I I B
0 5 10 15 20 25 30
86 |- -
3
< 85 ~——
<
84 |- -
I I I I I
0 5 10 15 20 25 30
0.05 —
%E: 0 r.y Il'A
‘Zaf 005 | —
z -0
01 \ \ \ \ \ N
0 5 10 15 20 25 30
t(s)

Figura 7.7: Experimento I - Vuelo en avance



98 Capitulo VII. Control mediante prelinealizacién por realimentacion

Vuelo en avance

0.5

zp(m)
°

-05

0.4

02—

0.1 |—

Va(m/s)

-0.1

30

74.5 —

74 —

)

% 735

725~
72—

90 —

85

0p(°)

=

7p(N - m)

0 5 10 15 20 25

t(s)

Figura 7.8: Experimento II - Vuelo en ascenso

30
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Trayectoria combinada:

Utilizando la trayectoria genérica que especificamos en el anterior disefio de control.

o
T

14\

0 20 40 60 80 100 120
t(s)
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5.2. Vuelo horizontal

Realizamos los mismos experimentos que con el control desacoplado con el fin de comparar

mas adelante los resultados:

Experimento I: Cambio de altura

80

05 (grads)

0. (grads)

32

31.5

31

Vo (m/s)

30.5

30

QThru,sl, (r.p.s)
® ® ©® © ® © ©
S R R & & S N

80 100 120 140 160 180
T T T T T T
| | | | | | -
60 80 100 120 140 160 180
t(s)
T T
M, M A
l | | | | | 1 |
20 40 60 80 100 120 140 160

60

120 140

180

1.5

Figura 7.9: Experimento I - Vuelo siguiendo el perfil de altura variable

180
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Experimento II: Cambio de velocidad aerodindmica

100 120
T T T T T
T Es -
=
-
a2
= 80—
S
S
s I | I | I
0 20 40 &0 80 100 120

Bp (grads)

0 20 40 60 80 100 120

Figura 7.10: Experimento II - Cambio de V,



Capitulo VIII. Transicion mediante
prelinealizacién por realimentaciéon

1. Planteamiento de la estrategia

Una vez prelinealizado el sistema y comprobado que se obtienen resultados satisfactorios en
ambos modos de vuelo se ha de plantear la estrategia adecuada para obtener unas transicio-
nes seguras y rapidas. A pesar de que la aeronave es capaz de volar en cualquier régimen de
velocidad aerodindmica con un angulo de los proprotores concreto (limitado por dicha velo-
cidad), se asume que en una misiéon genérica, se querra partir de una velocidad aerodindmica
0 (Hover) hasta una velocidad aerodindmica generalmente alta (vuelo horizontal) para un
despliegue agil en una situacién de emergencia. En el contexto de esta estrategia de control,
se especificard una curva de velocidad aerodinamica de referencia que partird de una de las
dos condiciones a la otra.

Si el control sigue la referencia de velocidad aerodindamica, junto a las referencias adecua-
das de 0p y 7, se tendrda que el sistema pasa de un punto de operaciéon a otro de manera
estable. Tal y como se veia en el capitulo de Transicion por Control Desacoplado, estaremos
planteando una trayectoria en las superficies de equilibrio por las que movernos. No obstante,
a diferencia de el anterior caso, con este método, solo podemos especificar el movimiento en
la dimension de V,, puesto que 0p se controla indirectamente mediante la resolucién de las
ecuaciones en el bloque de prelinealizacién. Esta caracteristica del método plantea que no es
inmediato escoger la trayectoria en el espacio de estados de la aeronave, pues depende indirec-
tamente de las condiciones iniciales de vuelo y las finales. Esto se entiende cuando observamos
que, para una misma velocidad aerodindmica (pongamos 30 m/s), la aeronave puede viajar
con un angulo v = 0 con distintos valores de 6p y 2. Esto tiene mucho que ver con que,
en muchos sistemas dindmicos, las ecuaciones no son ni inyectivas (puesto que no existe una
correspondencia unica entra las entradas y las salidas) ni sobreyectivas (porque no todas las
entradas se traducen en un punto estable). En el control de transicién, no seremos capaces,
por tanto, de escoger explicitamente dentro del modo de vuelo horizontal, la actitud de vuelo
(dngulo de proprotores, dngulo de ataque, etc) pero si de que sea estable en esos términos.

Adicionalmente se ha de pensar en que la prelinealizacién tiene sus limitaciones en el punto
en el que la velocidad aerodindmica es despreciable. Cuando V, sea lo suficientemente peque-
fia deberemos cambiar las ecuaciones despreciando los términos aerodindmicos. Este cambio
de controladores introduce ciertos transitorios en las senales virtuales que habra que filtrar
debidamente para obtener un cambio suave en las senales de control fisicas. El umbral de
V. se escogera atendiendo a un criterios tanto experimentales como basados en las curvas de
equilibrio.

102
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Esquema de control

Para el control de transicién se ha anadido una etapa previa de control del d&ngulo ¢/, Tal
y como se hizo con fp en el capitulo anterior, resulta conveniente suavizar el error de v y
adecuarlo a la altura de referencia. De este modo, se especifica que 7%/ serd proporcional al
error de la altura en un esquema de PID anidado. Esto evita una situaciéon contradictoria en
las referencias que podria llevar a la inestabilizacién: si tenemos cierto error en Z, la tendencia
del controlador de fp serd el de variar el angulo para establecerse en la altura objetivo.
No obstante, esto implica inevitablemente que el angulo v ha de variar mientras dure esta
regulacion. Si especificamos un angulo de referencia 0 para -, tendremos que el autopiloto
pretende corregir la altura y mantenerla recta al mismo tiempo, cosa imposible. De esta forma,
con este arreglo se tiene que ante cierto error de altura, v se acomoda convenientemente. Asi,
volvemos a tener un control con dos entradas de referencia: V, y def

LV,

VRl &

—>(>» PIDy, —)UT

,)/Ref UGP
ofef r—) PID. s —)@—) PID, ————>»  Sistema prelinealizado
z, &
gaet Us
L, PID_ »( iy PID;, ————>
2p—p rg \i : > J:]

b

Figura 8.1: Esquema para la transicion

Este PID se disena pensando en que un valor maximo admisible de error en Z (5 metros) tiene
que generar un angulo v maximo de 259, asi:

] ‘ Valores del PIDL] ‘

Kp -0.09
K7 -0.03
Kp -0.05

Cuadro 6: PID zp — Ygef

Finalmente, el esquema de control del autopiloto para la transicién sera:

3Estos valores fueron ligeramente retocados posteriormente mediante un ajuste fino basado en los experi-
mentos.
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Figura 8.2: Esquema para la transicién
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1. Generador de la referencia de V,: se generard como una rampa saturada y filtrada

por un sistema de primer orden.

|_Trans\mén Hoover - Vuelo Horizontal === Transicion Vuelo Horizontal - Hoover|
25 T T T T T T T T T

Figura 8.3: Perfil de velocidad aerodinamica durante la transicion.

2. Interruptor de conmutacién de los controladores: como se habia dicho, la singu-

laridad que plantea el bloque de prelinealizacién cuando V, se acerca a 0 requiere de
ser tratada mediante un cambio de controladores. Para tal fin, conmutaremos los con-
troladores cuando alcancen cierto nivel de V,. Al conmutar, se generan transitorios que
pueden estropear el desempeno final pero que pueden eliminarse con un filtrado de las
sefiales de control virtuales. Hay que tener en cuenta que para el control de movimiento
axial en baja velocidad las senales virtuales no se corresponden directamente con las
seniales virtuales en el control en avance horizontal. A falta de un modelo general que
pueda lidiar con ambos modos a la vez, se plantea esta solucién de consenso que lejos
de ser 6ptima, es efectiva gracias en parte a la robustez de los controladores PID.

Controlador en el modo de vuelo horizontal: Se implementan los controladores
del modo horizontal junto con el bloque de prelinealizaciéon correspondiente. Adicional-
mente, se incluye un filtrado para las senales de control (Ur, Up,., Us,).

Controlador en el modo Hovering: Aparte de los correspondientes controladores y

su prelinealizacion, tendremos el bloque de traduccién de la velocidad aerodindmica de

. . . s s . Ref _Ref
referencia a sus Correspondlentes referencias de posicion inercial (SCB y 2B )
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2. Experimentos y resultados

2.1. Transicién Vuelo Horizontal - Hover

El resultado de la transicién es el siguiente:

B
05

Blm)

[

i) 5 10 15 20 25 30 35 40 45
30 T T T T T T T T
_1":,1
E—
1 1 1 1 1 1 Il 1 1
] 5 10 15 20 25 30 35 40 45
T T T T T T T T
100 0p B
r el
— HP
< sof .
==
0 1 1 1 1 1 1 Il 1 1 ]
] 5 10 15 20 25 30 35 40 45

0 1 1 1 1 1 1 Il 1 1
] 5 10 15 20 25 30 35 40 45
t(s)
110 T T T T T T T
100 — -
et B
=y
= s R
Fat —
60 | T | I I | I I I ]
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
20 T T T T T T T
10~ -
—
& ot
= +
10+ -
20 I I | I I | I I I
o 5 10 15 20 25 30 35 40 45
T T T T T T T
P _
&
N -
&
s _
I I ! I I ! I I I
o 5 10 15 20 25 30 35 40 45

Figura 8.4: Resultado de la transicion I
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2.1.1. Analisis del resultado

= La transicién comienza a los 5 segundos y tarda unos 35 segundos. En ese tiempo, recorre
unos 480 metros.

s La altura en Z maxima de desviacion es de 0.58 metros.

» En el segundo 27 es cuando se alcanza la velocidad aerodindmica umbral (5 m/s) y
se cambian las ecuaciones del bloque de prealimentacién. Las senales de control son
filtradas para evitar un cambio demasiado brusco, pero como se ve, el resultado final no
se ve demasiado alterado por la conmutacién de controladores.

La trayectoria proyectada sobre la regién de estabilidad sera:

100

80

20

0 10 20 30 40 50
Va (m/s)

Figura 8.5: Trayectoria (0p — V) dentro de la regién de estabilidad (rosado).
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2.2. Transicién Hover - Vuelo Horizontal

El resultado de la transicién es el siguiente:
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Figura 8.6: Resultado de la transicién II
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2.2.1. Analisis del resultado

= La transicién comienza a los 5 segundos y tarda unos 45 segundos. En ese tiempo, recorre
unos 680 metros.

s La altura en Z maxima de desviacion es de 1.84 metros.

» En el segundo 27 es cuando se alcanza la velocidad aerodindmica umbral (15 m/s) y
se cambian las ecuaciones del bloque de prealimentacién. Las senales de control son
filtradas para evitar un cambio demasiado brusco, pero como se ve, el resultado final
no se ve demasiado alterado por la conmutacién de controladores, del mismo modo que
ocurre en el caso anterior.

La trayectoria proyectada sobre la regién de estabilidad sera:
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Figura 8.7: Trayectoria (0p — V) dentro de la regién de estabilidad (rosado) II.



Capitulo IX. Comparacién de los mé-
todos de control implementados

1. Comparacién de las diferentes metodologias

Un objetivo importante de esta trabajo supone la comparacién entre dos metodologias de
control basadas una en un control PID desacoplado y transiciéon secuencial y otra en el cono-
cimiento aerodindmico de la nave para su prelinealizacién por realimentacién. Es obvio que
ambos métodos tienen sus ventajas y desventajas:

Control desacoplado

Control por prelinealizaciéon

Conocimiento
del sistema

= Basta con diferentes puntos
de operacién derivados del
trimado y un modelo
aproximado de dicha
dindmica.No es necesario un
conocimiento intensivo del
modelo aerodinamico ni
propulsivo de la aeronave.

= Es necesario un modelo

completo y preciso del
sistema (tanto propulsivo
como aerodindmico), lo que
implica que hemos de tener
los coeficientes aerodindmicos
obtenidos mediante ensayos
en tinel de viento.

Cuanto maés fiel sea el modelo
a la realidad mejor
desempernio tendra esta
estrategia.

110



111

Capitulo IX. Comparacién de los métodos de control implementados

Control desacoplado

Control por prelinealizacion

Dificultad del
diseno del
control de los
distintos
modos de
vuelo

= El diseno de los controladores
basados en la linealizacién
sigue los estandares cldsicos
de control. No obstante, es
necesario diseflar estrategias
de feedforward y numerosos
controladores ademas de un
ajuste fino de cada uno de
ellos para compensar la
dindmica no incluida en el
control lineal.

s Fl nimero de controladores a

realizar es muchisimo menor.
La dificultad radica en el
filtrado de las senales
virtuales y en el disefo previo
del algoritmo, que es valido
para todo el rango de estados
estables del sistema.

= Por otra parte, la estrategia de

linealizacién no es inmediata y
requiere de un estudio intensi-
vo de las ecuaciones y del mo-
delo (o modelos) que descri-
ben la dindmica.

Dificultad del
diseno del
control de
transiciéon

= El control de transicién por
desacople debe hacerse con
cuidado, realizando
numerosas pruebas y
experimentos y bajo unas
condiciones normalmente
poco variables (secuencia de
control).

= Se necesita poner especial
interés en el cambio sucesivo
de los distintos controladores
de cada mecanismo de vuelo
(empuje, elevadores, etc).

= La prelinealizacion, al

permitir el vuelo estable bajo
casi cualquier condicién de
vuelo (0p se adapta a las
condiciones de vuelo),
permite tener una transicion

suave simplemente variando
Ref
Vo .

s La dificultad radica en la

conmutacién de los
controladores a falta de un
modelo unificado que permita
prelinealizar a baja y alta
velocidad aerodindmica sin
cambiar de sefiales de control.
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Control desacoplado Control por prelinealizacion

Comporta-
miento
durante la
transicion = Con el control desacoplado = Como fp es una senal de
fp es una variable controlada control pasiva, la conversion
en bucle abierto, por lo que el hacia el vuelo horizontal
resto del autopiloto se depende de las condiciones
acomoda a dicha variable. iniciales. El algoritmo
Esto permite que la aeronave garantiza la estabilidad
se convierta a su morfologia gracias a la compensacion de
de ala fija una vez terminada los términos no lineales, pero
la transicion, que es, sin la actitud de la aeronave
pérdida de generalidad, la viene dada por trayectorias
postura éptima de vuelo en las superficies de trimado
horizontal (menor nivel de 2 no conocidad a priori.
con 0p = 0).
Implementa-
cién en un
microcontrola-
dor
(discretiza- El control PID desacoplado Debe ejecutarse en cada ciclo
cién) consiste en un conjunto de de control el algoritmo de

PIDs clésicos que pueden
implementarse facilmente en
un microcontrolador. Es
necesario revisar el ancho de
banda de cada uno para
comprobar si la frecuencia de
muestreo de un
microcontrolador es capaz de
cumplir con la frecuencia de
Nyquist del controlador més
rapido (control de la
velocidad del pitch).

Mas alla de las
implementacion de los PID,
serd necesario tener las
medidas de zB,xB,GB,éB y
de V, o, al menos, una
estimacién fiel de las mismas.

prelinealizacion (a la tasa del
controlador méas rapido). Aun
cuando el tiempo de calculo
estd acotado, se requieren
numerosas operaciones
(multiplicaciones, divisiones,
sumas y restas) para sacar un
resultado. Esto acota el ancho
de banda aguas arriba del
control y el desempeno final.

Se necesita, ademés de las
variables zB,xB,GB,QB v Va,
el valor del angulo ~, que sera
normalmente pequeno y
dificil de medir/estimar (ya
sea por medicion del angulo
de ataque o de otra forma).
Esto podria ser
potencialmente problematico
a nivel de implementacién.
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2. Comparacion del desempeno del control

2.1. Comparacion en modo Hover

El comportamiento de ambas mecanicas de control se refleja en los siguientes experimentos:
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Figura 9.1: Comparacion - Experimento en modo Hover

Se observa que el comportamiento a baja velocidad es muy parecido con ambos algoritmos.
No obstante, en la mecanica de prelinealizacién, se tiene un control mas agresivo (con las
mismas especificaciones a la hora de disenar los PID de ambas partes) lo que se traduce en
un seguimiento de las referencias mas rapido a costa de senales de control més bruscas.
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T T T T T T
Control por Desacople —-—-— Control por prelinealizacion

T
— Referencia

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
x(t)

Figura 9.2: Comparacion - Experimento con trayectoria genérica
Cuando especificamos una trayectoria genérica, el algoritmo se comporta exactamente igual.
El resultado evidencia que, a baja velocidad, el desempefio del control es el mismo para ambas

alternativas. No obstante, no serd asi para cualquier rango de operacién.

Veamos qué ocurre cuando sometemos a ambos algoritmos a referencias mas bruscas (ma-
yores escalones, mayor velocidad):
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Figura 9.3: Comparacion - Experimento de vuelo axial 11

Resulta evidente que el algoritmo de prelinealizacion obtiene unos resultados significativamen-
te mejores. Esto es asi debido a una razén esencial: el controlador PID desacoplado sufre las
consecuencias de una velocidad alta (recordemos que fue disefiado en un punto de operacién
donde V;? = 0) y la no linealidad se pierde (sobretodo en el movimiento en el eje X), por
lo que el seguimiento a esa velocidad (> 1m/s) se sale de las condiciones de disefio. En el
control desacoplado no ocurre asi ya que, al tener en cuenta toda la dindmica del sistema, es
capaz de gestionar 2 y p conjuntamente obteniéndose una respuesta practicamente lineal.
Asi, serd necesario limitar la velocidad de las referencias en el control desacoplado para evitar
comportamientos bruscos de la aeronave. El inico inconveniente en el mecanismo de prelinea-
lizacién se plantea en el hecho de que, al utilizar también 2 en el movimiento por el eje X y
no solo p, se tiene una acoplamiento més fuerte que en la mecanica desacoplada (se observa
una sobreoscilacion del 5 % (0.25 m) cuando se aplica el escalén de referencia a la posicién zp).

Si realizamos nuevamente un experimento con una trayectoria genérica mucho mas agresi-
va (2.5 m/s de velocidad en X y +5 metros en Z):

| I | | | | |
Control por desacople Referencia ===-- Control por prelinealizacion

z (1)

-20 0 20 40 60 80 100 120 140 160
x (t)

Figura 9.4: Comparacion - Experimento con trayectoria genérica I1

Aqui se observa nuevamente que la efectividad de la prelinealizacién es tanto mejor que el

180
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algoritmo contrario cuanto més nos alejamos de la velocidad de hover. Esto serda fundamental
a la hora de comenzar a disefiar el prototipo fisico, puesto que, previsiblemente, sera el control
en hover el punto inicial de implementacién.

2.2. Comparacion en modo vuelo horizontal

FEl comportamiento de ambas mecanicas de control se refleja en los siguientes experimentos:
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Figura 9.5: Comparacion - Experimento de vuelo horizontal
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Las trayectorias de vuelo son muy similares en ambos casos, no asi la forma en que se consi-
guen. Si nos fijamos en las gréaficas de los actuadores, el sistema prelinealizado hace uso del
angulo de los proprotores (fp) para estabilizar la velocidad aerodindmica junto con 2. Este
comportamiento permite trabajar de manera lineal con cierta independencia de la velocidad
aerodinamica exigida.

Veamos el comportamiento con una referencia en escalén de 50m (referencia exigente):
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Figura 9.6: Comparacion - Experimento de vuelo horizontal 11

El comportamiento devuelve resultados interesantes en el sentido de que el mecanismo por
desacople se comporta de manera muy adecuada. Si bien el transitorio del método de prelinea-
lizacién tiene una sobreoscilacién del 4.5 % (2.3m) y con el mecanismo de PIDs desacoplados
tenemos un 13 % (6.5m), los tiempos de subida son muy parecidos (12 segundos). Ademas, es
resenable el hecho de que la regulacién de la velocidad aerodindmica sea mas rapida y robusta
con el PID de desacople. Esto puede resultar ventajoso en el control de vuelo horizontal, don-
de es necesario una gran robustez sobretodo en la regulacion de la velocidad aerodindmica,
no solo para el ascenso o descenso en altura sino para mantener la estabilidad de vuelo ante
perturbaciones externas debido a rafagas de viento (significativas en vuelos con cierta altitud).
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2.3. Comparacion de la transicion Hover - Vuelo Horizontal

Ejecutando los experimentos de transicién, tendremos:
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Figura 9.7: Comparacién - Transiciéon Hover —Vuelo Horizontal

La transicién directa (o transicién Hover - Vuelo Horizontal) tiene marcadas diferencias de
un método a otro. Con el método desacoplado obtenemos una transiciéon bastante mas rapida
y con menor desviacién vertical (ez,). No obstante, el perfil de velocidad aerodindmica no
estd predefinido (es una trayectoria resultante no comandada como referencia). Mientras en
el método desacoplado especificamos fp, en el método por prelinealizacién escogeremos V,
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(garantizada por el controlador correspondiente). Esto resulta en que al final, el valor de
equilibrio de 0p no pueda escogerse. Esto tiene incidencia en la eficiencia de movimiento,
puesto que con un valor de fp = 0 tendremos que aplicar un valor menor de 2.

2.4. Comparacion de la transicién Vuelo Horizontal - Hover

Ejecutando los experimentos de transicién, tendremos:
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Figura 9.8: Comparacion - Transicion Vuelo Horizontal —Hover

En Ia transiciéon de Vuelo Horizontal a Hover tendremos que, como solo existe un tinico punto
de equilibrio en hovering, si se tiene una unicidad de la solucién en ambos métodos. El método
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desacoplado es mas agresivo en el sentido de los cambios de angulo de pitch. En este senti-
do, el angulo escogido para realizar las transiciones (que aportan sustentaciéon o aumentan
la fuerza de drag) es fundamental en la transicién desacoplada, mientras que para el control
prelinealizado se escoge de forma proporcional al error en altura, por lo que el perfil de dicha
variable es menos brusco.

En el caso del control prelinealizado se tiene que la transicién es mas rapida debido a la
velocidad de cambio del angulo de los proprotores. En este punto se plantea la posibilidad
de estudiar dicha curva de transicién y poder adaptarla a la transicién secuencial a modo
de tilt-corridor (trayectoria de transicion de fp) y verificar si de esta forma se consigue una
transiciéon maés rapida.



Capitulo X. Conclusiones y horizon-
te de la investigacion

Este trabajo, enmarcado en la investigaciéon en curso para el desarrollo de una aeronave con-
vertible plantea un reto en el &mbito del control. Se ha visto que el modelo utilizado es harto
preciso y muy amplio, lo que se traduce en simulaciones muy largas y pesadas. Ademas, al
haber incluido la dindmica completa de los mecanismo de proprotores (con su geometria, mo-
delo propulsivo, etc) se introducen caracteristicas novedosas que no se suelen encontrar en los
estudios relacionados con aeronaves Tilt-Rotor en particular ni UAVs en general. Asi, en este
trabajo se ha pretendido plantear las lineas basicas de la descripcién de tan complejo sistema,
(atin cuando solo se trata de la dindmica lateral del mismo) y un precepto de control para el
desarrollo final y completo de un autopiloto real volcado en un prototipo fisico microcompu-
tado.

En el apartado del modelo, simulador y trimado, podemos concluir con que se ha obteni-
do el modelo bidimensional del sistema, con todas las caracteristicas obtenidas en ensayo en
laboratorio, conformandose un simulador efectivo que representa fielmente la dindmica de la
aeronave. Asimismo, se obtiene un método eficaz y sistemético para obtener los puntos de
trimado de la aeronave, aspecto fundamental para la linealizacién del sistema y en un futuro,
habiendo introducido pardmetros actualizados (masas, inercias, etc) recalcular dichas super-
ficies de operacién con rapidez.

En el apartado del control, se han trazado las lineas béasicas de dos algoritmos diferentes.
Aun cuando los resultados son efectivos con ambas técnicas, se evidencia la robustez y sen-
cillez del método de prelinealizacién, adaptable a un rango de operacién mucho mas amplio
y con una perspectiva de investigacién mayor. No obstante, el método de PIDs desacoplados,
no es desdenable y plantea cierta base fundamental para el conocimiento del comportamiento
de la aeronave y ha servido para evidenciar la necesidad de cambios en la morfologia de la
aeronave: en un principio, la posiciéon de anclaje de los proprotores estaba demasiado sepa-
rada del centro de masas, por lo que se decidié disminuir dicha distancia en pos del control
(conclusién que sirve como feedback para los disefiadores de la aeronave). Asi, este cambio
plantea la necesidad de generar una aeronave con la misma aerodindmica pero con las ala
mas atrasadas o colocar el centro de masas mas adelantado de lo que en un inicio se previd
(implicaciones en el modo de vuelo del avién - contribuye a una postura de vuelo picado).
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Punto de arficulacién

del proprotor

Figura 10.1: Perfil inicial del proprotor.

En este sentido, también se ha validado el algoritmo de prelinealizaciéon planteado, eviden-
ciando que mediante una prelinealizacién se es capaz de controlar con efectividad el sistema.
Atn cuando es necesario someter al simulador a méas pruebas, queda claro que el problema de
seguimiento queda solucionado con dicha mecanica de control.
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Horizonte de investigacién
Se plantean los siguientes retos y tareas en esta investigacién:

Someter a los dos algoritmos a un conjunto bien estudiado de pruebas de incertidum-
bre y perturbaciones: modelo de viento realista, ensayos con ruido de sefales, posible
introduccién de no linealidades atmosféricas (densidad del aire no constante), etc.

Desarrollar el modelo dindmico en el caso tridimensional y convertirlo debidamente en
un simulador completo de la aeronave con el fin de obtener el caso completo.

Desarrollar los controladores adecuados para el control en 3 dimensiones de la aeronave
(control en yaw y roll y control en la dimensién yp).

Extrapolar el algoritmo de prelinealizacién al caso tridimensional y observar si se puede
establecer una prelinealizacién para la dindmica lateral y otra para la dindmica en el
plano zy de manera desacoplada.

Concretar especificamente los pardmetros finales de la aeronave a fin de aproximar los
experimentos y el modelo a la realidad.

Desarrollar alguna técnica en MatLab que permita realizar simulaciones mas rapidas
con el modelo descrito. Se plantea la posibilidad de describir la dindmica en lenguaje C
(formato MEX-File) para mejorar la eficiencia de las simulaciones.

Una vez controlada la dindmica completa del sistema, desarrollar las herramientas de
planificacién de trayectorias pertinentes, con un interpolador de trayectorias en 3D y los
mecanismos adecuados para que la aeronave pueda llevar a cabo una mision.

Validar los controladores desde el punto de vista de la discretizacion para su compu-
tacion.

Serd necesario hacer una recopilacién de los distintos sensores electrénicos de los que
se dispondra, su potencia de ruido y su caracterizaciéon y velocidad de medida con el
objetivo de realizar una validacién de los controladores y/o plantear la necesidad de
introducir observadores ante imposibilidad de medir alguna variable.

Se plantea, en este dltimo caso, disenar alguna técnica de estimacién y filtrado para va-
riables no observables y verificar si el algoritmo es lo suficientemente robusto como para
cumplir con las especificaciones ante dichas caracteristicas de no observabilidad. Se pro-
pone observar el comportamiento del control cuando las salidas son estimadas mediante
un Filtro de Kalman con la caracterizacién de un sensor real (ruido + incertidumbre).

Analizar el control y el sistema desde el punto de vista de la eficiencia energética.
Habiéndose caracterizado la dindmica de bajo nivel, puede obtenerse el perfil de consumo
energético de la aeronave con el objetivo de analizar su rendimiento y mejorar el control
en el sentido de disminuir el consumo de bateria (cuello de botella en el disenio de la
mayoria de los UAVs).
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Anexo A: Caracterizacion de la dina-
mica de bajo nivel

A. Descripcion de la dinAmica de bajo nivel

Resulta interesante obtener un modelo realista que describa la dindmica de bajo nivel del
sistema. Hasta ahora hemos supuesto que las sefiales de control de la aeronave son 3: 7p, d, 2.
No obstante, en un prototipo real, existe cierta dindamica de naturaleza eléctrica y mecanica
que hay que considerar. Para los tres actuadores haran falta motores eléctricos que cumplan
con las especificaciones del control, lo que anade una dindmica rapida pero no desdeniable que
acota el ancho de banda aguas arriba del control.

A.1. Subsistema de accionamiento del angulo de los proprotores

Para obtener un dngulo de los proprotores adecuado se acudié al disefio de un PID desacoplado
que, dado un error de dngulo fp, actuara mediante un par 7p. Esta forma de expresar la
dindmica de los proprotores interesa porque se explicita el par ejercido directamente sobre el
punto de enganche del motor para incluir dicho momento sobre la dinamica general del sistema.
Esto, que tiene sentido a nivel del diseno del simulador, varia en el &mbito practico puesto que
los motores DC se controlan por lo general en tensiéon o en corriente. En este sentido, el par
ejercido sobre el motor y la corriente por sus bobinas esté relacionada proporcionalmente por
un parametro denominado constante de par (Kr). Dicho pardmetro puede obtenerse mediante
un ensayo en un laboratorio o acudiendo a la hoja del fabricante. Asi, se puede hablar de un
control en corriente cuando la ecuacién que rige la dindmica del proprotor tiene la siguiente

formas:
7p =R - Ky iy = R - Ky iy = (Ip + R2,J)0p + R%, Brp + G(0p) (A1)
Donde :
R, — Factor de la reductora acoplada al motor.
Kp — Constante de par del motor.
Im — Inercia de giro del motor.
B, — Viscosidad del motor.

El control en corriente requiere de una etapa electréonica previa que sirva como driver de
corriente. El circuito simplificado de un motor de corriente continua es el siguiente:
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b (+ Armature :
& circuit
i

Figura 10.2: Modelo de un motor DC

Se observa que debido a la presencia de inductancias, la corriente que circula por el estator no
puede aplicarse de manera stbita (principio de continuidad de la corriente en las bobinas), sino
que debe modularse a través de la tensién. Mediante la Ley de Kirchhoff podemos describir
el comportamiento dindmico de dicha corriente en funcién de la tensiéon de armaduras:

dim .
Lﬁ + Rim=V —e (A.2)

Donde e se corresponde a la fuerza contra-electromotriz, que depende de la velocidad angular
del rotor. Asi, sea:

e=K.0p (A.3)

Aplicando la transformada de Laplace a las ecuaciones (A.1)) y (A.2), tendremos la funcién

de transferencia que nos relaciona la tensién con el angulo:

93(8) . KtRm
V(s)  s[(Js+ Bm)(Ls+ R) + K K. Ry,

(A.4)

La tensiéon (V), que ahora es la sefial de control de este subsistema, suele obtenerse como
el resultado de una modulacion PWM y un posterior filtrado. Mediante dicha modulacién,
podemos tener una tensién de referencia comandada desde un microcontrolador a un driver

PWM.

A.1.1. Dimensionado del motor de Tilt de los proprotores

Para dimensionar un motor que tenga ese propdsito debemos observar las caracteristicas de
comportamiento deseado especificadas por el control. Tendremos que el motor ha de tener
un par maximo (par en movimiento) de 3 N -m. Por otro lado, el bucle abierto se habia
disenado con un ancho de banda de unos 30 rad/s (un tiempo de subida de 0.1 segundos).
Generalmente, el fabricante proporciona ya el controlador integrado en el motor, simplifican-
do la implementacién, no obstante, aiin cuando hemos disenado el controlador con fines de
simulacién y verificaciéon de la dindmica, se ha de buscar un dispositivo que cumpla, como
minimo, con las prestaciones obtenidas en los capitulos anteriores.

Se propone, tras una busqueda, el siguiente servomotor:
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Figura 10.3: Servomotor DX-117

Las especificaciones son las siguientes:

Tension de operacion 12 ~ 18.5V
Resoluciéon 0.29°
Reductora (R,,) 192.6
Velocidad méaxima sin carga 85 rpm
Par méximo (18.5V - 1.9A) | 3.77 N-m
Secs/60° 0.129 s

Cuadro 8: Tabla de especificaciones del DX-117. Fuente: www.robotis.us

Se observa a simple vista que las prestaciones de este motor son buenas y supone un principio
importante a la hora de dimensionar el coste y peso final de la aeronave.

i bien n m rametr éetri uficien r I un m n tensién, si

Si bien no poseemos los parametros eléctricos suficientes para hace odelo en tensién, s

podemos tomar las caracteristicas del fabricante y suponer que el comportamiento dindmico
. Ref , . . .

del sistema 6’ — 6Op se comportard aproximadamente como un sistema de primer orden

como:

Op (s) 1
Py ==
Qgef 0,041s +1

Esto casa con la dindmica simulada y permite determinar que, en el caso de que colocaramos
este motor no se diferenciaria demasiado del control en par que hemos realizado.

A.2. Subsistema de accionamiento de la velocidad de las hélices

La velocidad angular de las hélices (€2) se consigue gracias a un par de motores sin escobillas
(brushless). Estos motores presentan varios pares de polos en forma de iman permanente en
el rotor y un estator con un bobinado para cada fase. El movimiento del rotor ocurre gracias
al campo magnético variante que se genera cuando se energizan las bobinas del estator, es
decir, el entrehierro de cada bobinado estatérico genera un campo magnético fijo que causa
un par de rotacién en el iman del rotor cuando se conmuta sucesivamente la conexién de cada
bobina. Asimismo, la velocidad de rotacién y su direccién se consigue mediante la variacién
del sentido y magnitud de la corriente por las bobinas.


www.robotis.us
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Stator

Figura 10.4: Esquema interno de funcionamiento de un BLDC en configuracién estrella. Fuen-
te: www. renesas.com

Tal y como ocurre en el motor de continua con escobillas, se genera por cada bobina una fuerza
contra-electromotriz que se se opone a la corriente inducida por la tensién en la bobina. El
esquema eléctrico del modelo es que el que sigue:

Figura 10.5: Circuito interno BLDC en estrella

Si aplicamos la ley de Kirchhoff a las mallas, tendremos las ecuaciones diferenciales de fase:

Vb = L%(ia — ib) + R(ia — ib) + €q — €p
Upe = L%(ib —ic) + R(ip —ic) +ep — ec (A.5)

Veg = L& (ic —iq) + R(iq — ip) + €0 — €p
Donde las expresiones de las fuerzas contra-electromotrices seran:
_ ke
Cq = ?Q . F(Ge)
e =590 F(0. — %) (4.6)
eC:%Q’F( e—%”)
y donde 6.es el dngulo eléctrico del motor, es decir, el dngulo del motor tantas veces como
pares de polos tenga el rotor:
0. =pp-0Op (A7)

La ecuacion del par generado viene dada por:

= (Pogiae £ (02 ) i p (0 7)) "


www.renesas.com
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Donde F es la funcién de la onda de la fuerza contra-electromotriz que, en el caso de los
motores BLDC tiene forma trapezoidal:

1, 0<6. <2
1-8(6.-%), F<b<r

. (A.9)
-1, T <O <2

~14+5(6.-%F), F<b<2n

A.2.1. Control de la velocidad de giro del motor Brushless

La estrategia de control de la velocidad de giro del motor consiste en la energizacién secuencial
de las bobinas del motor dependiendo de la posicién del actual del rotor. La posiciéon del rotor
puede medirse de dos formas:

= Mediante sensores de efecto Hall: Un sensor Hall discreto es capaz de detectar un campo
magnético. Si acoplamos 3 de estos sensores en torno al rotor, obtendremos una terna
de valores discretos que varfa cada 60° eléctricos (o cada 60/p,° fisicos). De este modo,
conmutamos dos bobinas (una positivamente y la otra negativamente; la tercera queda
desconectada) dependiendo del cuadrante (del fasor eléctrico) en el que se encuentre el
rotor (Es el caso de la imagen .

0

Figura 10.6: Sensores Hall en el interior de un BLDC

» Sin sensores (sensorless) mediante la medicién de la fuerza contra-electromotriz: Como
la fuerza contra-electromotriz se supone trapezoidal (simplificacién), puede obtenerse
la posicién angular eléctrica mediante la observacién de los niveles de dicha tensién en
cada fase y aplicando la funcién inversa de F. Esta técnica es mas dificil de implementar
debido a que la EMF tiene una forma no ideal y que en el momento de la conmutacion,
existe una perturbacién del par.
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Figura 10.7: Perfil de la fuerza contra-electromotriz y la terna Hall.

A.2.2. Conmutacion del bobinado del estator

Una vez determinado el dngulo eléctrico (da igual el modo), podemos pasar a disefiar la
secuencia de conmutaciéon del BLDC. A nivel electrénico utilizaremos un inversor de puente
completo y tres fases como el de la imagen . Con los IGBT (Insulated Gate Bipolar
Transistor) del inversor, podremos conmutar el bobinado segin la tabla (9)

wi ok omp ks

iq

PWM
Vin

Generator

ML{ %{; ML{Q BLDCCMotur

Figura 10.8: Esquema de un inversor trifasico
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Angulo eléctrico Iielnsolfle; H;l;) IGBT activado fj:larl(};d de lacfase
[0°-60°) 1 0 0 (M1,M4) + - Off
[60°-120°) 1 1 0 (M1,M6) + | Off -
[120°-180°) 0 1 0 (M3,M6) Off | + -
[180°-240°) 0 1 1 (M3,M2) - + Off
[240°-300°) 0 0 1 (M5,M2) - | Off +
[300°-360°) 1 0 1 (M5,M4) Ooff | - +

Cuadro 9: Tabla de conmutacién

A.2.3. Implementacién y simulacién del sistema

Para la implementacién en Matlab, nos apoyeremos en la libreria Simscape Power Systems,
que provee de un modelo paramétrico de un motor BLDC y del entorno para simular los
componentes eléctricos que hacen falta.

Disefiamos el modelo del motor usando las caracteristicas comerciales del motor que usaremos
en la practica (un motor AXI 5345/16HD):

Figura 10.9: Motor utilizado

RPM/V 195
Méxima corriente 90 A
Corriente de cortocircuito 2.1 A
Resistencia interna 34m¢)
Par méximo (18.5V - 1.9A) | 3.77 N-m
Ntumero de polos 16
Inercia mecanica del ejd-

Cuadro 10: Tabla de especificaciones del AXI-5345/16HD. Fuente: www.modelmotors.cz

El modelo en Matlab/Simulink sera el siguiente:

Mncluyendo la inercia de la hélice.


www.modelmotors.cz
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‘Conmutador del inversor
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Figura 10.10: Modelo en Simulink
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Figura 10.11: Decodificador de los sensores Hall (izq.) y Légica de conmutacién basada en el
cuadrante EMF (der.)

Se ha implementado un controlador PI para cerrar el lazo y que la salida siga la referencia.
Adicionalmente y atendiendo a la dindmica resultante, con un cero dominante en bucle cerrado
(sobreoscilacién amortiguada), se incorpora un prefiltro a la referencia (la dindmica més lenta
de Qpey en el control de la aeronave completa hara las veces de esta filtro). Realizando un
experimento con distintos escalones de velocidad angular deseada, tendremos los siguientes
resultados:

90

80

60 |- - -

Q (rps)

—Q
R Qf?ef

o———

40

t (s)

Figura 10.12: Resultado experimento
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0 0.5 1 1.5 2 25 3

Figura 10.13: Tensiones y corrientes

Vemos que la dindmica resultante puede asemejarse a un sistema de primer orden. Con el
objetivo de plantear simulaciones mas rapidas en el proyecto de Simulink de la aeronave, no
incluiremos el modelo completo del motor BLDC, sino una funcién de transferencia lineal que
represente el bucle cerrado que aqui se ha obtenido en el entorno de operaciéon de los 60 rps.
Se modela el bucle cerrado como un sistema de segundo orden sobreamortiguado de ganancia
unidad:

QFel(s) 2500

= A.10
Q(s) s2 + 95,55 + 2500 ( )

?5 T T T T T T T

70 -
=
Ee5F .
[

—— Modelo BLDC completo
60 o 2500 .
B T T 9555 + 2500
55 1 1 1 1 1 1 1
0.4 0.45 0.5 0.55 0.6 0.65 0.7 0.75 0.8

t (s)

Figura 10.14: Comparativa con el modelo simplificado

A.3. Subsistema de accionamiento de los elevadores

Los elevadores forman parte del sistema de actuacion aerodindmico de la nave y el mecanismo
de movimiento no es més que un servomotor que dispone un angulo a disposiciéon del autopilo-
to. Este comportamiento es exactamente igual al especificado en el apartado primero de esta
parte. Habiendo explicado el funcionamiento de un servomotor, escogeremos uno que cumpla
con ciertos requisitos de velocidad y par.
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En la dindmica de los elevadores es compleja. En términos de pares aerodindmicos se suele
modelar mediante un desarrollo en serie de Taylor, donde el momento en el punto de enganche
de los alerones dependera del angulo de ataque, del angulo de deflecciéon del mismo, la forma
del elevador, etc. Esta aerodindmica no estd calculada en tunel de viento ni se ha proveido
ninguna informacién respecto de la morfologia del mismo actuador (en proceso de modelado y
construccion en el momento de la redaccién de este trabajo), por lo que renunciamos a indagar
mas alla de la informaciéon dindmica que nos provee un actuador comercial en términos de
ancho de banda y par.

Suponemos por tanto que los actuadores tienen una dindmica igual que la del motor DX-
17 mas arriba descrito. De este modo, podemos modelar el bucle cerrado del sushsistema de
control del elevador como un sistema de primer orden, asumiendo que esto es una fuente de
incertidumbre a la hora de la implementaciéon en el modelo real:

de(s) 1
shel(s)  0,041s +1

(A.11)

Observacion. La expresién desarrollada en términos de Taylor de la dindmica del aler6on queda
modelada de la siguiente forma, expresada con el objetivo de servir para futuras investigacio-
nes:

Te = Jobe + he(Va, v, 6,) (A.12)
Donde
1
he = Heeq + 5pvjsece - (baAax + bs, AS.) (A.13)
A saber:
H, g Valor de equilibrio del par del alerén.

Aa, Ad.  Incrementos respecto del valor de equilibrio del dangulo de ataque y del angulo de
deflexién de los elevadores.

Se, Ce Superficie efectiva y cuerda alar de los elevadores, respectivamente.
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Anexo B: Programacién de un simu-

lador visual para la aeronave Emer-
gentia

B. Simscape Multibody

Simscape ™ es una libreria de alto nivel desarrollada por MathWorks para el entorno Matlab-
Simulink. Esta librerfa permite la creacién rapida de modelos fisicos basados en bloques (mis-
mo paradigma que Simulink) pertenecientes a diversos dominios de trabajo. Cada dominio
de trabajo queda asociado a sistemas de distinta naturaleza (mecénicos, electrénicos, hidro-
fluidicos, térmicos...) que pudieran o no interconectarse entre si mediante alguna interfaz y
que estan representados por bloques parametrizables. De este modo, tendremos una serie de
sublibrerias con un conjunto muy nutrido de sistemas tipicos de la ingenieria. A saber:

= Mdédulo Driveline: conjunto de sistemas mecanicos cldsicos tales como motores, en-
granajes, cajas de cambio y ruedas neumaticas.

= Mdédulo Electronics: conjunto de sistemas electrénicos, tanto actuadores como com-
ponentes discretos (transistores, elementos pasivos...). E]

= Moédulo Multibody: bloques tipicos de descripcién de sistemas fisicos de varios eslabo-
nes. Encontraremos fuerzas, transformaciones de sistemas de referencias y articulaciones
de varios tipos.

s Mo6dulo Fundation: multitud de sistemas fisicos de diversa indole. Actuadores hidrau-
licos, sistemas de transferencia de calor, etc.

= Moédulo Power Systems: sistemas asociados al intercambio de potencia calorifica y
eléctrica.

Este gran compendio de bloques puede ser asociado debidamente para formar sistemas mutlti-
dominio, realistas desde el punto de vista de la simulacién y transparentes desde la perspectiva
de la programacion.

B.1. Simulacion de sistemas Multicuerpo - Emergentia

La utilidad del Simscape reside en la facilidad de crear sistemas complejos mediante un len-
guaje grafico y transparente como Simulink. En ocasiones, el nivel de esfuerzo dedicado al
modelado de sistemas dindmicos de diversa naturaleza, con muchas conversiones y sistemas
acoplados, hace que se pierda cierta abstraccion del problema de control y que las simula-
ciones sean sumamente fragiles y dificilmente parametrizables o escalables. En los sistemas
en los que intervienen fuerzas, pares, inercias, tensiones y corrientes en motores, senales de
potencia moduladas e incluso la resistencia del viento, se hace vital poseer una herramienta
de alto nivel que permita dos cosas: la primera, crear un entorno de alto nivel con abstraccién

5 Compatible integramente con la implementacién y descripcién mediante en el entorno SPICE.
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suficiente como para no tener que trabajar a nivel de integracién de ecuaciones diferenciales de
modelos muy concurrentes y la segunda, proveer de herramientas realistas de personalizacién
del entorno faciles de implementar. En este tltimo aspecto es donde focalizaremos la atencién
ya que, si bien Simscape Multibody sirve para la sintesis de la mecanica de cualquier solido,
nos valdremos de su conjunto de bloques graficos para generar un visualizador de la fisica de la
aeronave cuyo modelo hemos obtenido previamente. Simscape nos hard el papel de intérprete
del estado del vehiculo tras una simulacién y nos aportara una perspectiva grafica de conjunto.

El primer paso seré el crear un sistema de referencia inercial absolutd®} como en todo sistema
fisico, sobre el cual obtendremos las magnitudes observables de nuestro objeto. Todo sistema,
de referencia global posee tres bloques de configuracién:

- World Frame: Da acceso a un sistema de ejes fijos, ortogonal y dextrdgiro con
origen en (0,0,0). Cualquier sistema de referencia o cuerpo unido a este SR perte-
necerd al mismo.

- Mechanism Configuration: Aplica ciertos parametros mecanicos al sistema como la
gravedad (introducida como un vector) y el paso de perturbacién para la compu-
tacion de las derivadas parciales.

- Solver: Provee de un método de integracién, el dominio de la integracién (temporal
o temporal-+frecuencial) y otros pardmetros mateméaticos.

|
WE

e O~1 . g
'Q Config. #==._ |SR. INERCIAL f(x)=0 |Solver
"'\> berad

Figura 10.15: Creacién del SR global

Una vez creado el sistema de referencia inercial, podremos ir afiadiendo los distintos sistemas
de referencia de cada sélido que se autodefine segiin unos ejes propios que habra que colocar
debidamente respecto al SRynErcrar, mediante transformaciones del sistema de referencia.
Las transformaciones de ejes se pueden especificar en Simscape de muchas formas (giros
mediante MTHIZL secuencia de rotacién, rotacién en ejes alineados con la base y translaciones
en cartesiano, cilindricas...) pero siempre seran respecto de su Base (B) y proveeran un nuevo
SR por el puerto Follower (F).

1630lo se admite un sistema global por cada entorno. Si queremos afiadir un sistema asociado se usard un
bloque Frame.
"Matrices de transformacién homogénea
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Proprotor

Figura 10.16: Creacién del SR global

Colocaremos los bloques Solid (Simscape/Multibody/Body Elements/Solid) mediante un blo-
que de Rigid Transform (Simscape/Multibody/Frames and Transforms/Rigid Transform) de
manera que, al asocias un cuerpo a cada nuevo sistema de referencia, queden alineados de
manera correcta.

Entre transformacién y transformacién puede haber articulaciones que son capaces de transfor-
mar la traslacién o rotacién mediante uno o varios grados de libertad que pueden ser actuados
desde fuera, con las senales de salida de la simulacién de nuestra aeronave. Para el caso bi-
dimensional, tendremos una articulacion planar (dos coordenadas espaciales de movimiento
més una de giro) y dos articulaciones rotatorias para los proprotores (aunque ambas tengan
el mismo valor de dngulo asociado). Para simplificar y desacoplar la articulaciéon planar en
movimiento y giro lo convertiremos en dos articulaciones: prismatica y rotativa. El resultado
de situar las traslaciones y lso giros adecuados vendré a ser algo como esto:

= | Jasticuiacion
Proprotor
@ % |Derecho
a

\|PROP_DER

Adticulacién
Prismatica (X2)

v

o Articulacién
) Proprotor

P’ |izquierdo

Figura 10.17: Colocacién de los sistemas de referencia y articulaciones
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Hay que tener en cuenta que las articulaciones mueven los sistemas de referencia que tengan
conectados a su Base en los ejes que indican los puertos. Asi, hemos de cambiar nuestros ejes
para que el movimiento se adecte a la realidad fisica del problema (nuestros ejes X-Z deberén
ser X-Y en el simulador, por tanto). La articulaciéon prismética mueve a lo largo de XY y
la articulacién rotatoria a lo largo de Z y asi se ha tenido en cuenta. En todo caso, habre-
mos de activar en dichos bloques la funcién de Actuation/Force Automatically Computed y
Actuation/Motion provided by input para convertir la articulaciéon en una simple representa-
ci6n de los datos de entrada (y no un sistema libre que realiza los célculos fisicos por si mismo).

La geometria sélida que da alma al simulador, por su parte, puede venir definida por geome-
tria simple (esferas, cilindros, prismas...) especificados dentro de la venta del bloque Solid o
mediante una geometria importada. En ambos casos, si hiciera falta, el programa es capaz de
calcular las inercias y el centro de masa de los eslabones. Colocaremos mediante el asistente
los ejes en el lugar indicado (pensando en cémo encajarian con el sistema de referencia de
origen) e importaremos la geometria en formato .STEP de la aeronave.

@ solid : Solid1 - [m] X
Description —————————————————— 2hees+qQldA@d0DdHo L
Represents a solid combining a geometry, zn inertia
and mass, a graphics component, and rigidly attached
frames into a single unit, A solid is the commen
building block of rigid bodies, The Solid block obtains
the inertia from the geometry and density, from the
geometry and mass, er from an inertia tensor that you
specify.

In the expandable nodes under Properties, select the
types of geometry, inertia, graphic features, and
frames that you want and their parameterizations.

Port R is a frame port that represents a reference
frame associated with the geometry. Each additional
created frame generates ancther frame port.

o «
Shape  From File v
|| File Ty...|STEP v
File N... VTOL RefsSTEP
B
Show .. (1]
Framel F1
NewF...
Ay
@ Solid: Solid1 — [m] *
Frame Name: F1 2hees+QdA@d0Ddeo W@

gi
(O At Reference Frame Origin
@) At Center of Mass
O Based on Geometric Feature 1o S feotue

\ |
FrameAxes
Primary fois:| +2 ~ @
@ Along Reference Frame Axis
O Along Principal Inertia Axis

(O Based on Geometric Feature: |Use Seiected Festune

/I«

\
Secondary Axis; +X v (&

(® Along Reference Frame Axis

O Along Principal Inertia Axis

(O Based on Geometric Feature |Use Selected Festure

Figura 10.18: Geometria y colocaciéon de los ejes.
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@ Solid : ROTOR DERECHO - o x

Description z2heootaldd@d@Idn I WL
Represents a solid combining a geemetry, an inertia and
mass, a graphics component, and rigidly attached frames
into a single unit. A solid is the common building block of
rigid bodies, The Solid black obtains the inertia from the
geometry and density, from the geometry and mass, or from
an inertia tensor that you specify.

In the expandable nodes under Properties, select the types of
geometry, inertia, graphic features, and frames that you want
and their parameterizations.

Port R is a frame port that represents a reference frame. &
associated with the geometry. Each additional created frame
generates ancther frame port.

Propetties

= Geometry
Shape | From File
File Type | STEP
File Na... ROTOR_ALTO.STEP
Inertia
B Graphic
& Frames

g
Aerly

Figura 10.19: Geometria del proprotor.

El diagrama de bloques final del programa en Simulink serd el que sigue:
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SR. INERCIAL fx)=0 |Solver

@ Config.

Figura 10.20: Diagrama completo del simulador grafico.
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B.2. Simulacién grafica - Mechanics Explorer

Las simulaciones con Simscape se comportan igual que otra simulacién en Simulink, no obs-
tante, cuando afiadimos bloques de Multibody Parts, tendremos la posibilidad de observar su
comportamiento en un visor 2D /3D llamado Mechanics Explorer (Figura [10.21)).

4\ Mechanics Explorers - Mechanics Explorer-Simulador_grafico_Emergentia - o X
File Explorer Simulation View Tools Window Help FILE
BR Q@8 I @@TI AT HL| [P E | viewconvention:|Zdown (vZFront) v || & ||k & QL | - G| & BHOBO
| Mechanics Explorer-Simulador_grafico Emergentia - |

2. Simulador_grafico_Em
=% simulador_grfico_

)} Config

7 SRINERCIAL

) ROTOR_DEREC
) ROTOR_IZQUIEI
) Solid?

- P

IO =00 ® v —— 7m0

Figura 10.21: Resultado final del modelado gréfico

El visualizador se inicia de manera predeterminada en cuanto se inicie la simulacién. La
representacion se visualizara mientras la simulacién vaya méas rapida que el ritmo de ejecucién
y si en Ultima instancia, la simulacién se para, la representacién quedara en estado de buffering.
A pesar de que esta herramienta tiene un fin meramente figurativo, cuando hablamos de
multitud de grados de libertad y pardmetros resulta muy ttil observar la dindmica 3D del
objeto a fin de evitar trabajo de interpretacién de gran cantidad de graficas. Hemos configurado
adicionalmente el visor mediante las opciones de cAmaras para aportar dos perspectivas uitiles:
una del perfil, que sigue a la aeronave y permite visualizar los giros de proprotores y cuerpo,
y la otra fija respecto de {Z} para ver mejor la trayectoria final.
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Anexo C: Linealizacion de las ecua-
ciones de la dinamica de vuelo

C. Linealizacion de las ecuaciones

Para componer un modelo lineal en espacio de estados es necesario el cdlculo de las derivadas
parciales de cada ecuacién por cada variable de estado y cada entrada del sistema.

C.1. Expresiones dinamicas

Sean las siguientes expresiones de las fuerzas que intervienen en la mecédnica de vuelo:

Vo= L1(=D+Tcos(0p +0p —7) —g-m- sen(y))

Y= - (L + Tsin(0p + 05 —7) — g - m - cos(7))

p = %pvj‘isc(cm,o + Cra (08 —7) + Crmg - 05 + Cms, * 0e) + %(xJBsen(eP) + zypcos(0p))
(C.1)
Donde
1

L= 5pvfs (CrLa0p —7)+CLs " 6e) (C.2)

@)

1

D= ipVC?S . (CD70 + CD71 -Cr + CD72 : Cl2> (C.3)

Cq
T =npD? - (CroDQ* + Cr1DQV, + CroV2) (C.4)

C.2. Linealizaciéon

A continuacién se procede a resumir las expresiones de las derivadas parciales de cada ecuacion,
que evaluadas en el punto de equilibrio, forman los términos de la linealizacién del sistema en
espacio de estados del capitulo IV.

C.2.1. Ecuacién de V,

8Va 1 e & e
vl = (—pV7as - O+ npDZ(Cr 1D Q% + 2C7 V) - cos(05 + 05 — 7°7))  (C.5)

eq
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V.| 1 1 era dC o _ o dCLa|
8’}/ = E <—2pVa S |:— doy e CDJ QCZ W CD72 + (06)
eq
Tsen(95 + 0% — 1) — gm - cos(’yeq))
Mol _y .7
00p
eq
IV, 1/ 1 dCp dCp
=— (—zpV2es- | —=2 -C 2077 —=2| - C C.8
905 m( 9Va [ do |, PP D’2]+ (©-8)
eq

—Teqsen(Gfgq + 0;1 — veq))

'[l DT’ [ (&
g‘([z _n (20T70Dfﬂeq + C’TJDTVaeq) -cos(07 + 05 — ~°7) (C.9)
eq
8Va preqS eq
5. = am (=Cp,1Crs —2Cp2C'Cs) (C.10)
eq
oVo| T eq | ped _ . eq
20| = —?sen(ep + 05 — ) (C.11)
eq

C.2.2. Ecuacién de v

A 1 (1 _ . —Cr D202 eq | pgea _ e
L == (stcﬁ +npD? (Tﬁ + cm) sen(0f + 05 — q>) (C.12)
aleq a
3 1 1 dCr o e e
g?y = — <_2pva2€‘15 : TZ + gm - sen(y°) — T*cos(05 + 0% — fyeq)> (C.13)
eq a
LAl (C.14)
d0p eq
0% 1 /1, dCy o
= —pVteaag. =% Tcos(05 + 651 — 1 C.15
803 eq mVaeq <2p ¢ da a=acq * COS( P - B K )> ( )
) 1
gg) = — (npDz -sen(0F + 05 —~°9) - [QC’T70D396‘1 + C'Tle,nVaeq]) (C.16)
eq mVa
0 1 (1,
= —pV?*egs. C C.17
D6, . m aeq (2p a L,5> ( )
% 1 e e e e
%0, =yl (T - cos (0% + 07 — ) (C.18)
eq a
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C.2.3. Ecuacién de 93

o0 ScVil e je
WB iy : (CM,O + O (05 —7°1) + Cor 05 + CM,aéfiq) +
a Y
eq
npD? eq eq
+ 7 (ijsen(Qp) + ZJBCOS(QP)) . (CTJDTQ + 2CT’2VGI )
y
965 pScV; e
= . (7CM,Q)
vy eq 21@/
005 pScV;
. = (Cuyg)
90p v 21, E
965 pScV;
= : (CM,a)
863 eq QIy
00, D?
85 = n? L (zypsen(0p) + zjpcos(0p)) - (2CT,OD7%Qeq + Cri Dy V)
Yy
eq
907 pScV;
00, » 21,
06, T
ﬁ = T (QL’JBSGR(GP) + ZJBCOS(QP))
Yy
eq
C.2.4. Ecuacién de 0p
v, 9y | adg| 0 903
eq eq €q €q
893 . 898 . aéB _
20! =% .| =° a5, O
eq eq €q

(C.19)

(C.20)

(C.21)

(C.22)

(C.23)

(C.24)

(C.25)

(C.26)

(C.27)
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