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TECNICAS DE CONTROL AUTOMATICO. APLICACIONES EN AERONAUTICA PROYECTO FIN DE CARRERA

Capitulo 1

| ntroduccion

1.1 INTRODUCCION

Desde que €l 17 de diciembre de 1903 los hermanos Wright realizasen e primer vuelo
pilotado de una aeronave, se han desarrollado infinitos avances en el campo de la aeronautica.
En los dltimos afios se ha puesto € acento en la automatizaciéon del vuelo, disminuyendo la
carga de trabajo del piloto y aumentando la seguridad en las operaciones aéreas. En las dos
Ultimas décadas ha aparecido una nueva generacion de aeronaves conocidas como Glass
Cockpit (cabinas sofisticadas), las cuales sdlo necesitan dos pilotos debido a su alto grado de
automatizacion. Paraddjicamente hay una tendencia a culpar a ato grado de automatizacion
por la mayoria de los accidentes aéreos actuales, sin embargo hay que concretar que los
accidentes se deben ala falta de adaptacion del piloto al Glass Cockpit [1].

Actuamente los sistemas de control en la industria de procesos deben satisfacer
criterios econdmicos, asociados con € mantenimiento de las variables de proceso en sus
referencias minimizando dinamicamente una funcion de coste de operacion, criterios de
seguridad y medioambientales, y de calidad en la produccién, la cua debe satisfacer ciertas
especificaciones sujetas a una demanda normal mente variable.

Por ello, se puede considerar que en la actuaidad € objetivo de todo sistema de
control consiste en actuar sobre las variables manipuladas de forma que puedan satisfacerse
multiples y cambiantes criterios de funcionamiento (econdmicos, de seguridad,
medioambientales o de calidad) en presencia de cambios en las caracteristicas del proceso.

El amplio abanico de metodologias actuales de control de procesos se enfrenta a
cumplimiento de este objetivo. La diferencia entre las diversas técnicas radica basicamente en
los compromisos hechos en la formulacion matemética de los criterios de funcionamiento y
en la eleccion de la manera de representar € proceso. La representacion matematica de
muchos de estos criterios se lleva a cabo en la forma de funciones objetivo dindmicas y de
restricciones mientras que e proceso se representa como un modelo dindmico con
incertidumbres asociadas. La importancia de las incertidumbres estd siendo cada vez mas
reconociday por tanto incluida explicitamente en la formulacién de los controladores.

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 1
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En e presente proyecto serén tratadas algunas técnicas de control automético que
congtituyen poderosas herramientas para afrontar estos retos, y seran enfocadas a los sistemas
de control automatico de vuelo (SCAV). En €l presente proyecto se considerarén técnicas de
Control Predictivo Generalizado (GPC), técnicas de Regulaciéon Linea Cuadrdtica (LQR), y
técnicas de control robusto (Hp).

El sistema a controlar sera una aeronave en dos de sus fases de vuelo, a saber, fase de
crucero y fase de aterrizaje. EIl modelo para describir la dindmica de una aeronave se obtiene
aplicando las leyes fundamentales de la mecénica (leyes de Newton) y eventuamente
aplicando agunos principios del andlisis estructural cuando aparecen deformaciones
estructurales significativas. Las fuerzas que actlan sobre una aeronave son: la atraccion
gravitatoria, las fuerzas de propulsion, y las fuerzas aerodindmicas. Estas Ultimas son en
genera funciones no linedles de la velocidad relativa y actitud de la aeronave (angulos)
respecto a la corriente incidente (equivalente a la velocidad de vuelo) y de su geometria. Esta
geometria puede cambiar por deformaciones estructurales, o por la deflexidn de superficies de
control (timén de profundidad y direccion, aerones, flaps, spoilers, etc).

En & presente proyecto se trabgjara con un modelo lineal de aeronave, € cual puede
obtenerse acotando las variaciones de las variables a vaores peguefios tomando como
referencia un punto de equilibrio (por gemplo, tomando a la aeronave en vuelo recto y
nivelado). Para pequefias perturbaciones, las fuerzas aerodindmicas pueden expresarse por
medio de desarrollos en series de Taylor, y despreciar los términos no lineales. Para la mayor
parte de las aeronaves, por su geometria las ecuaciones pueden simplificarse algo mas, y
desacoplarlas en dos grupos de tres ecuaciones diferenciales. Un grupo describe la dindmica
longitudinal, es decir, del movimiento del avion en un plano perpendicular a plano de las alas
(velocidades horizonta y vertical, y angulo de cabeceo). El otro grupo describe la dindmica
lateral, esto es, e movimiento en los dos planos perpendiculares a anterior (angulos de
guifiaday alabeo, y velocidad de dedizamiento lateral).

La aerondutica mundia se encuentra a las puertas de una nueva era de la aviacion, la
era del crecimiento sostenible, caracterizada por la necesidad de un transporte aéreo mas
asequible, més limpio, menos ruidoso, més seguro y mejor protegido. La investigacion y el
desarrollo tecnol 6gico seran esenciales para dar respuesta a este reto [2].

Este auge de la aviacién me ha tocado personalmente mas de cerca por la eleccion de
Sevilla para las tareas de ensamblagje del avion europeo de transporte militar A400M, lo que
ha revolucionado el mercado laboral de la provincia. Esto es una realidad presente para todos
los sevillanos, pues € calendario del programa A400M ya ha cumplido la fase de "definicion
conceptua del avion" y afronta ahora € disefio detallado del aparato. A final de 2006 debera
comenzar atrabgjar lalineafina de montgje del avidn para que € primer vuelo de pruebas del
A400M se redlice afina de 2007. La entrega del primer aparato, destinado a la Fuerza Aérea
francesa, se redizara en septiembre de 2009. Este auge de la aviacion en la provincia de
Sevilla ha sido, la principal motivacion para la eleccion de este proyecto fin de carrera, alo
que hay que afadir € interés que siempre a despertado en mi la pregunta “ ¢por qué vuelan los
aviones?’.

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 2
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1.2 OBJETIVOS
L os objetivos principales a alcanzar en € desarrollo de este proyecto son:

Obtencién de una dinamica de aeronave desacoplada para las fases de vuelo de
crucero y de aterrizgje. Conocimiento de las superficies y variables del sistema de
control de una aeronavey sus efectos sobre el vuelo.

Repasar y ampliar los conocimientos de las técnicas de control automético avanzado
adquiridos durante la carrera de Ingenieria de Telecomunicacion.

Implementar estrategias avanzadas de control del modelo de aeronave en las fases de
crucero y de aterrizaje en Matlab/Simulink.

1.3 ESTADO DEL ARTE

A lo largo de la historia muchos ingenieros han dedicado sus esfuerzos al estudio de
los sistemas de control aplicados a la aviacion. Fruto de ello es que hoy se dispone de un gran
numero de trabajos sobre los sistemas de control automético de vuelo. A continuacién se
presentan algunos articulosy libros que han servido de base a presente proyecto:

Compendio de Avionica Digital. Sistemas de Control y Guiado, tomo 2 [3]. Incluye un
resumen de sistemas de control automatico del vuelo y de los sistemas avionicos
digitales. Ha sido de gran ayuda en € andlisis del movimiento de la aeronave y en la
obtencion de los model os dindmicos equivalentes.

Advances in Aircraft Flight Control [30]. Proporciona una revision de muchos de los
programas de control de vuelo de aviones comunes. Ha sido inspiracion para el control
con € Regulador Lineal Cuadrético (LQR), proporcionando una vision detallada de
los problemas de control inherentes al vuelo de una aeronave.

Automatic Aproach and Landing for Propulsion Controlled Aircraft by Hp control
[27]. Se propone un control robusto Hy parael aterrizaje de una aeronave en situacion
criticade fallo hidraulico, haciendo uso solo del empuije.

An Intelligent Landing System Based on a Human Skill Moddl [25]. Se desarrolla un
sistema de control de aterrizaje automético basado en un modelo de destreza de piloto.
El modelo se expresa con un mapeo no lineal entrada/sdlida del estado de una
aeronave a las sefiales de control proporcionadas por un piloto experto. En este
sistema, todas las entradas y salidas son almacenadas en una base de datos, conocida a
priori, y se construye un modelo local, cuya reaccidn ante los estados habituales de la
aeronave, se asemeje a la operacion de un piloto humano. Se introduce una técnica de
adaptacion de ganancia para mejorar la robustez. Ha sido de gran utilidad en € estudio
del proceso de aterrizaje de una aeronave.

También han sido de gran utilidad para el desarrollo de este proyecto la lectura parcia
de los siguiente libros especializados de control:

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 3
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Model Predictive Control [16]. Proporciona una amplia base tedrico-préctica del
control predictivo basado en modelo.

Predictive Control with Constraints [20]. Introduce €l control predictivo basado en
modelo (MPC) y hace un estudio detallado de la inclusién de restricciones en los
model os.

Multivariable Feedback Control: Analysis and Design [29]. Presenta un estudio del
control de sistemas por realimentacion, estudiando los cambios que produce dicha
relimentacion en la dinamica de los sistemas y las meoras inducidas en la
estabilidad. En este libro se presenta también una rigurosa introduccion a andlisis y
disefio de controladores robustos para sistemas multivariables.

1.4 ESTRUCTURACION DE CONTENIDOS
Tras este primer capitulo introductorio, se hadividido € trabajo en los siguientes:
Capitulo 2, en e que se introducen algunos conceptos previos ligados a la aviacion, y
se obtienen las descripciones internas correspondientes a las dindmicas longitudina y

lateral desacopladas de una aeronave.

Capitulo 3, en € que se estudia la técnica de control LQR y se aplica a control de una
aeronave en fase crucero.

Capitulo 4, en € que se estudia la técnica de control predictivo GPC y se aplica en su
solucién andlitica al control de una aeronave en fase crucero.

Capitulo 5, donde se aplica un control GPC iterativo con restricciones a control de
una aeronave en fase crucero.

Capitulo 6, se formula un control PID en tiempo discreto estdndar y se andliza su
capacidad de control sobre la dindmica de una aeronave en fase crucero.

Capitulo 7, en € que se resume € proceso de aterrizaje de una aeronave asi como los
problemas y dificultades de control que implica

Capitulo 8, en €l que se aplica un controlador LQR para el control del aterrizaje de una
aeronave.

Capitulo 9, en e que se introduce e control robusto Hp, y se aplica a control de
aterrizaje de una aeronave.

Capitulo 10, en e que seincluyen las conclusiones del presente proyecto.

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 4
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Capitulo 2

Obtencidn de un modelo de aeronave en
fase crucero

2.1 SISTEMASBASICOSDE REFERENCIA

En este punto se introducen los sistemas de referencia que posteriormente se usaran en
la determinacion de las ecuaciones que rigen € movimiento del avidn.

La mayoria de conceptos usados en el desarrollo de este capitulo han sido tomados del
Compendio de Avidnica Digital [3]. También ha sido de gran ayuda para la comprensién de
conceptos “la enciclopedia virtual de vuelo” [4].

211 Sistemasdegestierra
Es e mostrado en la figura 2.1 Oe, Xe, Ye, Ze. Donde Xe puede tener cualquier

direcciéon dentro del plano horizontal; si bien generamente apunta hacia € norte. Donde €l
subindice “€” corresponde ala palabraen inglés “Earth” (tierra).

Norte

Meridiano

of*. figura 2.1

{compendio de avionica digital)

Ecuador

Sur
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2.1.2 Sistemade gescuerpo del avion

En este sistema: e origen Ob es cuaquier punto del plano de simetria del avion; € ge
Xb (ge longitudinal) estd en € plano de simetria del avion, paralelo a una linea de referencia
dd avion y dirigido hacia delante; € ge Yb (ge transversal) es perpendicular a plano de
smetriay a Xb; y € ge Zb esta sobre € plano de simetria, perpendicular a Xb y hacia abgjo,
en vuelo norma nivelado. El subindice “b” corresponde a la paabra en inglés “Body”
(cuerpo).

En lafigura 2.2 se muestran los ges cuerpo del avion y los dngulos que se definen con
los giros sobre cada €je, a saber: cabeceo (pitch = €) a girar sobre Yb; aabeo (roll = ¢ ) a
girar sobre Xb; y guifiada (yaw = @) a girar sobre Zb.

Ej=

Guifiada
transversal

=

InngiE:LEdinal
(43 _ ﬁgtuz 2.2
\ {enciclopedia virtual de vauein)

Eje vertical
&Cabecen

Ejes del avion ¥ movimientos sobre ellos.

2.1.3 Sistema de g esde estabilidad

Cuando la velocidad del viento relativo V se encuentra alineada con €l ge Xb, lo que
ocurre en condiciones de vuelo estacionario, al sistema de €es cuerpo del avion se le
denomina sistema de ges de estabilidad.

2.2 ALGUNOS CONCEPTOSPREVIOS

En este apartado se definen algunos conceptos muy utilizados en & mundo de la
aviacion. En particular se definiran los distintos angulos de referencia.

Actitud ddl avién: este término se refiere a la orientacion o referencia angular de los ges
longitudina (Xb) y transversal (Yb) del avidn con respecto al horizonte, y se especifica en
términos de: posicién de morro o0 angulo de cabeceo (pitch = €) y posicién de las das o
angulo de aabeo (roll = 6).

Trayectoria de vuelo: es la direccion seguida por € perfil aerodindmico durante su
desplazamiento en €l aire; es decir es latrayectoria que siguen las dasy por tanto €l avion.

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 6
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Viento relativo: es e flujo de aire que produce e avion a desplazarse. El viento relativo es
paraelo ala trayectoria de vuelo y de direccion opuesta. Su velocidad es la relativa del avion
con respecto alavelocidad de la masa de aire en que este se mueve

<ra1,nectnria de vuelo |

Staceittinncertti et iy

Viento relativo — jg?_. g _{/ figura 2.3
SRR ST F ——53 e {enciciopadia virfual ds vueio)

T— Actitud del avion

Trayectoria de vuelo y viento relativo

Es importante destacar que no debe asociarse la trayectoria de vuelo, ni por tanto el
viento relativo, con la actitud de morro del avion; por gemplo, una trayectoria de vuelo recto
y nivelado puede llevar aparejada una actitud de morro ligeramente elevada.

Angulo de incidencia: € angulo de incidencia es € angulo agudo formado por la cuerda del
ala con respecto a ¢ge longitudinal del avidén. Este angulo es fijo, pues responde a
consideraciones de disefio y no es modificable por € piloto. Para estudios posteriores se
considerara este angulo nulo.

Cuerda del ala

e
g ) 1 --i! % :j@’:—'f:
L) ﬁ_::l:nigdueadz Eje longitudinal

del avidn

Angulo de incidencia.

figura 2.4 fepciclopediz virfual de vuelp)

Angulo de ataque (8): € angulo de ataque es € angulo agudo formado por la cuerda del aay
la direccion del viento relativo. Este angulo es variable, pues depende de la direccién del
viento relativo y de la posicion de las alas con respecto a este, ambos extremos controlados
por e piloto. Es conveniente tener muy claro € concepto de angulo de ataque pues € vuelo
esta directay estrechamente relacionado con €l mismo.

Angulo de trayectoria 0 senda de vuelo (2): es e angulo agudo entre € viento relativo y €
horizonte.

Una vez definidos estos angulos es importante poder relacionarlos. Para ello es Util la
figura2.5:

Cuerda del ala

L = 4=Eje longitudinal
- Trayectaria
£ Horizontal

fgura 2.5 (snciclopedia virtual de vusio)

Delafigura 2.5 se puede deducir la siguiente relacién entre angulos:

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 7



TECNICAS DE CONTROL AUTOMATICO. APLICACIONES EN AERONAUTICA PROYECTO FIN DE CARRERA

cabeceo (1) + incidencia(2) = trayectoria(3) + ataque(4)
q + incidencia(2) = g +a

Si se consideraun angulo deincidencia nulo sellegaa a=é-a

2.3 SUPERFICIESY MANDOSDE CONTROL

Ademas de que un avion vuele, es necesario que este vuelo se efectlie bajo control del
piloto, es decir, que €l avion se mueva respondiendo a sus 6rdenes. Por otro lado, es de gran
interés contar con dispositivos que, a voluntad del piloto, aporten sustentacion adicional (o
no-sustentacién) facilitando la realizacion de ciertas maniobras.

Para lograr una u otra funcionaidad se emplean superficies aerodinamicas,
denominandose primarias a las que proporcionan control y secundarias a las que modifican la
sustentacion.

Las superficies de mando y control modifican la aerodinamica del avién provocando
un desequilibrio de fuerzas, una 0 més de ellas cambian de magnitud. Este desequilibrio, es lo
gue hace que & avién se mueva sobre uno 0 més de sus ges, incremente la sustentacién, o
aumente laresistencia.

En este capitulo se trabgjard con una aeronave en fase crucero, por lo sdlo son de
interés las superficies primarias, pues las secundarias solo se despliegan en maniobras a bagja
velocidad (despegue o aterrizaje). Estas superficies de control son tres. aerones, timon de
profundidad y timén de direccion (se podria afiadir € control del empuje o traccién como una
cuarta posibilidad de control).

Alerones: son unas superficies méviles, situadas en la parte posterior del extremo de cada ala,
cuyo accionamiento provoca el movimiento de alabeo del avion sobre su ge longitudinal. Su
ubicacion en € extremo del ala se debe a que en esta parte es mayor € par de fuerza gjercido.

Los alerones tienen un movimiento asimétrico. Al girar e volante hacia un lado, €
alerén del ala de ese lado sube y € del aa contraria baja, ambos en un angulo de deflexidn
proporciona a la cantidad de giro dado a volante. El aleron arriba en e aa hacia donde se
mueve & volante implica menor curvatura en esa parte del alay por tanto menor sustentacion,
lo cua provoca que ese da baje; € aerdn abajo del aa contraria supone mayor curvatura y
sustentacion lo que hace que ese ala suba. Esta combinacion de efectos contrarios es 1o que
produce e movimiento de alabeo hacia €l aa que desciende.
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Aleran
izquierdao

derechao

Alerones ¥y mando de control.

fioura 2.6 (enciclopedia virtual de vusaio)

Timon de profundidad: es la superficie o superficies moviles situadas en la parte posterior del
empenaje horizontal de la cola del avidén. Su accionamiento provoca € movimiento de
cabeceo del avion (morro arriba 0 morro abgjo) sobre su ge transversal. Obviamente, €l
movimiento de cabeceo del avidn provoca la modificacion del angulo de atagque; es decir que
el mando de control del timon de profundidad controla e éngulo de ataque.

Al tirar del volante de control, esta superficie sube, mientras que al empujarlo baja. El
timén arriba produce menor sustentacién en la cola, con lo cua esta bajay por tanto € morro
sube (mayor angulo de ataque). El timén abajo aumenta la sustentacién en la cola, esta sube 'y
por tanto el morro baja (menor angulo de atague). De esta manera se produce € movimiento
de cabeceo del avidny por extension lamodificacion del angulo de atague.

N Tl
X ¢

e figmra 2.7

_ - (erciclopadia virfual de vusio)
G ”
% —

Timdn de profundidad ¥y mando de control.

Tirrén de
profundidad

Timén de direccién: es la superficie mévil montada en la parte posterior del empengje vertical
de la cola ddl avion. Su movimiento provoca e movimiento de guifiada del avion sobre su ge
vertical. Suele tener una deflexion méxima de 30° a cada lado.

Al pisar e pedal derecho, el timon de direccion gira hacia la derecha, provocando una
reaccion aerodinamica en la cola que hace que esta gire alaizquierda, y por tanto el morro del
avion gire (guifiada) hacia la derecha. Al pisar el pedal izquierdo, sucede lo contrario: timon a
laizquierda, colaaladerechay morro alaizquierda.

N\
Qﬁl\‘ﬁ ! ._' figmra 2.8

_ {enciclopedra virtnal de vuelp)
\\4’

AN ._'T

Timdn de direccion y pedales de control.
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2.4 INTRODUCCION A LA DINAMICA DEL AVION

La obtencién del modelo dinamico del avion se ha redlizado en dos secciones. En la
presente seccion se obtendrg, partiendo de las leyes elementaes de la fisica, un primer modelo
intermedio. En la siguiente seccidn (seccién 2.5) se introducird una notacion simplificada
estdndar. También se introducirdn los desplazamientos de las superficies de control
obteniéndose finalmente un modelo sencillo del movimiento de la aeronave.

2.4.1 Aplicacion delasleyes de Newton

Se comienza pues, € proceso de simplificacion, para obtener las ecuaciones del
movimiento de la aeronave, introduciendo la hipétesis 1 de que “el avidén es un cuerpo
rigido”. En consecuencia, su movimiento puede ser descrito completamente por una traslacion
de su centro de gravedad y por unarotacion arededor de este punto.

Se supondra también, hipétesis 2, que se tiene “un sistema inercial de referencid’
(sistema en reposo 0 en movimiento rectilineo y uniforme respecto a las estrellas fijas) . Esto
implica ciertas restricciones vélidas para vuelos normales de los aviones ordinarios, pero no
aceptables en el caso de operaciones fuera de la atmosfera.

Con estas hipétesis se puede aplicar las ecuaciones de Newton a estudio del
movimiento de la aeronave:

d(mv _
% = é, F (teorema cantidad de movimiento) (2.1)
dH) o — I
. = a M (teorema momento cinetico) (2.2
siendo
0 — . .
ad F = Resultante del sistema de fuerzasexteriores
V = Velocidad absoluta del centro de gravedad (C.deG.) del avion
m= Masadel avion
E Iw = Momento dinamico respecto a C.deG.

velocidad angular del avion con respecto al C.deG.
= Tensor deinercia definido como
éIx - Ixy - IxzU {ix=|xx= Oy’ + z°)dm = momento inercia

T=8&lIxy ly - lyzUconi . o
B-Ixz -lyz 1z fhxy= OXy dm = producto inercia

_||§

Si se introduce la nueva hipétesis 3 que “la masa del avidén y su distribucion es
constante” la ecuacion (2.1) puede escribirse como:

dmV) @V dmo dv
dt  dt dt ~  dt

o}

8 F-

Escribiendo las ecuaciones (2.1) y (2.2), bajo las hipétesis hechas, en € sistema de
gjes cuerpo del avion, setiene:
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If:m(}—\:wTUV) (2.3)

_ H N
M= wUH (2.4)
L

Sendo F (Fx, Fy, Fz), M(Mx, My, M2),V (VX,Vy,Vz) y W (wx, wy, wz) las fuerzas,
momentos y velocidades (lineales y angulares) absolutas, proyectadas en los ges
dereferencia cuerpo- avion.

Lafigura 2.9 muestrala posicion de los gjes cuerpo del avion:

figura 2.9

/ 7 {comperdro de aviomica digital)
,_,—'—'_'_'_ _— 3 7
X, o) g i

- — 4

e

Desarrollando las ecuaciones (2.3) y (2.4) teniendo en cuentaque WU H = wU (iw)
e introduciendo ahora la hipétesis 4, a saber que “é plano XbZb, es un plano de simetria del
avion” Ixy=lyz=0, se puede obtener & siguiente conjunto de ecuaciones, donde la letras
primadas representan derivadas temporales:

Fr=m(V'z-a;Vy+a,Ve)
Fy=m(WV'y —u Vr—-u V)
Fe=m{Vz-w Vat+ta V)
P Ay > (2.5
Me = Inwr, —Inzay, +(Ie— Injan e, — Inzoner, [
My = Iyar, —(lz - e + I‘xz(mx:4 = mzz)
Mz = Inzary + Loy, —(Ix— Iy arevy + Ixzagar, |

Estas son las ecuaciones diferencides del movimiento del avion, en las que los
primeros términos de las ecuaciones representan la accion combinada de todas las fuerzas
externas (en €l caso de las tres primeras ecuaciones), a saber, fuerzas aerodinamicas,
gravitatoriasy propulsoras.

Las fuerzas y los momentos aerodinamicos son funciones de V y U. Las componentes

de la fuerza gravitatoria en las 3 primeras ecuaciones dependen de la orientacion del avién
con respecto alos gesfijoso inerciales.

2.4.2 Fuerzasy momentos externos

Las fuerzas F y los momentos M externos incluyen los componentes aerodinamicos,
gravitatorios y propulsores, segun indican las ecuaciones siguientes:
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Fg+ Fp
+ Mp (Mg = 0 pues Fg pasa por € C.deG.)

Z

= Fa+
= Ma

en las que los subindices a, g y p identifican las componentes aerodindmicas, gravitatorias y
propul soras, respectivamente.

Considerando m la masa del avién y g la aceleracion de la gravedad, las componentes
gravitatorias de la fuerza Fg son:

Fgx = - mgsenq (e y O relacionan ges cuerpo-avién con gjes tierra
Fgy = mgsen cosq como se muestra en figura 2.10)

Fgz= mgcos] cosq
En consecuencia las ecuaciones (2.5) se pueden escribir como sigue:

- mgseng + Fax+ Fpx=mV&- w,Vy +w Vz) (i
mgsenj cosq + Fay+ Fpy = mV§ - w,Vx- w Vz) i
mgcog cosq + Faz+ Fpz= mVe- w Vx+w Vy)
Max+ Mpx = Ixwg- Ixzw ¢+ (1z- ly)w w, - Ixaw w Y
May+ Mpy = Iyw - (1z- Ix)ww, + Ixz(w,” - w,) :

Maz+ Mpz= Ixaw ¢+ lzw §- (IX- ly)w,w, + Ixzwywz'b

Este conjunto de ecuaciones tiene 8 variables desconocidas (VX, Y, z, Ux, Uy, Uz, Oy
€), por consiguiente, se necesitan estas 6 ecuaciones més dos adicionales, para poder
encontrar su solucion, es decir, d movimiento del avion. Para definir estas dos nuevas
ecuaciones se procede como se indica seguidamente.

Suponiendo, seguin ya se ha dicho, que € sistema tierra es un sistema de referencia

inercial, la velocidad del C.deG. del avion es Ve= dr / dt, siendo T € vector de posicion del
C.deG. con respecto a sistematierra.

Para relacionar Ve y Vb(Vx,Vy,Vz) se puede usar una matriz de transformacion
adecuada (atendiendo a la figura 2.10) como sigue:

&vexU  Ecosy cosy cosy seny - seng U évbxl
g\/eyg = gsenj Seng cosy - CoS| Sseny  senj seng seny +co§ cosy  sen cosqg g\/byg
BVezl] Hcosj senqcosy +senj seny cos senq seny - senj cosy cos cosql Bvbzf
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feura 2,10
(enciclopadia virfual de vusio)

4 z lizgisrez

Representacion de las tres rotaciones efectuadas para mover a sistema de gjes tierra, a sistemade gjes
de referencia cuerpo-avion. Estas tres rotaciones coinciden con los angulos de guifiada @ (yaw), de cabeceo &
(pitch), y de adabeo 6 (roll).

Estableciendo esto, y teniendo en cuenta que W = G, +q¢ , +y &k, se pueden
definir las siguientes ecuaciones:

j ¢y eseng f
tcosj +y ¢cosqsen y (2.7)

WX
W, =q | |
w, =y ¢cosqcos - qosen

Por tanto, se puede determinar la ecuacién de la trayectoria del avién, si se conocen las
variables Vx, Vy, Vz, Uy, Uy, U,en funcion del tiempo.

2.4.3 Linealizacién de las ecuaciones del movimiento perturbado del avion

Se denominard movimiento perturbado de una aeronave a cuaquier clase de
movimiento de lamismadistinto del vuelo estacionario.

Sin embargo, se considerardn solamente pequefias perturbaciones, a partir de la
condicion de referencia estacionaria. En consecuencia, siguiendo € proceso de simplificacion
iniciado, se introduce una nueva hipétesis 5 que consiste en que “las perturbaciones, a partir
del vuelo estacionario de referencia, son suficientemente pequefias’, a fin de que resulten
despreciables los términos de segundo orden (productos y cuadrados de las cantidades de
perturbacién) y que los cosenos y los senos de los angulos relativos a la perturbacion puedan
igualarse auno y alos angulos mismos, respectivamente.

Entonces, denotando Vsx, Vsy y Vsz a las componentes de la velocidad lineal del
avion, antes de la perturbacion, y Wx(t), Wy(t) y Wz(t) las variaciones de las component  es
de la velocidad como consecuencia de la perturbacion. (Nota: € subindice s indica
movimiento estacionario). Y s se procede andlogamente para u, y para @, 0 y €, se puede
escribir:
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VX = Vsx + DVX W, =wg + Dw, j =] <*Dj
Vy = Vsy+ DVy wy:ws/+Dwy q=0qs+Dq
Vz=Vsz+ DVz w, =w, +Dw, y =y t+Dy

Asmismo se puede escribir para € caso general de fuerzas y momentos
(eerodindmicosy de propulsion):

Fa= Fsa+ DFa Ma = Msa+ DMa
Fp= Fsp+ DFp Mp = Msp+ DMp

y paralas componentes de fuerzas gravitatorias:

Fgx = - mgsen(q,, + Dq)
Fgy = mgsen(  + Dj )cos(q, + Dq)
Fgz= mgcos(j  + Dj )cos(q + Dq)

Por tanto, teniendo en cuenta que se actla con perturbaciones pequefias, |as ecuaciones
linealizadas resultantes son:

- mgDq cosy, + DFax + DFpx = u
= mDV&- VsyDw, - w _DVy +VsDw  +w DV2)

-mgDg senj  + mgDj cog ,cosq, + DFay + DFpy =
=mDVY+VsxDw, + w DVx- VszDw, - w,DVz)

;
|'
|'
|'
!

- mgDq cog senq,- mgDj senj (cosqy, + DFaz+ DFpz = :

=m(DVe&- VsxDw, - w DVx+VsyDw, +w DVy) T

j (2.8

DMax + DMpx = I

= IxDw ¢- IxzDwg+ (Iz- ly)w Dw, +w_Dw, )- Ixz(w Dw +w Dw,)i

i

DMay + DMpy = !

= lyDwg- (Iz- Ix)(w,Dw, +w,Dw,) + 2Ixz(w,Dw, - w_Dw,) !

|

DMaz + DMpz = !

= 1zDwg- IxzDw¢- (Ix- ly)(w,Dw, +wgDw,)+ Ixz(w Dw, +WSZDWy)Ib

Andogamente, e conjunto de ecuaciones (2.7) puede escribirse como sigue:

Dw

DJ ¢- y 5¢Dq COS]S B Dy ¢Senqs

X

i
:
Dw, = - Dj (agsenj )+ Dqecosi ,- Dj (v goosg, cog ) +]
B Dq(y sq:senqssenj s) + Dy qcosqssenj s) y (29)

|

!

b

DWZ =- DJ (y s¢(.:oaqs SenJ s)' Dq(y sd:senquOSj s)+
+Dy G’(COquCOSJ s)' DJ (qsd:COSj s)' Dq @enj s
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Estos dos sistemas de ecuaciones (2.8) y (2.9) congtituyen las ecuaciones linealizadas
generales, aplicables a las condiciones de vuelo estacionario, cuando se introducen
perturbaciones pequefias.

Es decir, se supone que antes de aplicar una perturbacién o una orden de control
(mediante la deflexion de una superficie de control) € avion se encuentra en la condicién de
equilibrio y las perturbaciones a partir de esta condicion son peguefias. Por consiguiente la
suma de todas las fuerzas y momentos externos son cero antes de la perturbacion, y los
términos DFs y DMs (cambiosde F y M), en las ecuaciones (2.8), son las componentes
existentes después de |a presencia de una perturbacion, o de un cambio controlado.

Bajo estas condiciones, y suponiendo (hipétesis 6) que, “antes de la aplicaciéon de la
perturbacién, la velocidad del avidn esta situada en su plano de simetria'y que su angulo de
alabeo es cero (aas niveladas) y también su velocidad angular”; lo que equivale a decir que €
avion realizaba un vuelo rectilineo, simétrico y estacionario, antes de la introduccion de la
perturbacion, se puede escribir:

Vuelo smétrico implicaqueVsy=0y a=0
Vuelo con alas niveladas supone que 6s =0
Vuelo estacionario implica que U = Ugy = Uy =0 0s =ds=€s=0

En consecuencia, las ecuaciones (2.8) y (2.9) pueden simplificarse como sigue:

- mgDq cos + DFax+ DFpx = m(DV & + VszDw ) i
+mgDj cosq, + DFay + DFpy = m(DV ¢ + VsxDw, - VszDw )i
- mgDq seng + DFaz+ DFpz= m(DV &- VsxDw )

|
DMax + DMpx = IXDw ¢~ IxzDw g y (2.10)
DMay + DMpy = lyDw § :
DMaz+ DMpz = 1zDw ¢- IxzDw ¢ b
Dw, = Dj ¢- Dy ¢senq,H
Dw,, = Dq ¢ y (2.1
Dw, = Dy ¢cosq, b

2.5 DINAMICA DEL AVION EN FASE CRUCERO
2.5.1 Adaptacion al desarrollo en seriede Taylor

Es bien conocido, que s F es una funcidn continua de un cierto nimero de variables
(X, Y, z, €tc.) y s ademas de estas variables son ellas mismas funciones de otras variables, por
gemplo s se supone que z es funcién de t, se puede escribir F=F(x, vy, z(t), ...), y aplicando €
desarrollo en serie de Taylor:

F=F,+ (f /1x)dx+ (1f /Ty)dy+....+(1f /12)(dz/ dt)dt+...
donde F,= F[Xy,Y:2Z,-.]
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Aplicando esta ecuacién a cambios finitos pero peguefios de las variables puede
expresarse cComo sigue:

F- F, = DF = (Tf /1x)Dx + (1f / Ty)Dy+....+(f /12)(dz/ dt)Dt+... (2.12)

sendo X, [y, [ ... esos valores finitos, peque  fios, con lo que los términos de segundo o
mayor orden de este desarrollo pueden despreciarse.

Asi, por gemplo, en @ caso de aplicar esto a las fuerzas y los momentos
aerodindmicos, las variables serian la densidad del aire (r), la velocidad del avion (V), y por
consiguiente la alturay las componentes de lavelocidad linedl.

Ademas, a través de los coeficientes adimensionales C, son funciones de los niUmeros
de Mach y de Reynolds, de los dngulos de atague y de derrape, y de las componentes de
velocidad lineal y angular y de sus derivadas.

A pesar de todo esto, las ecuaciones, que asi se obtienen son alin demasiado complejas
y resulta necesaria laintroduccién de nuevas hipétesis de ssimplificacion.

Una nueva hipétesis (7) especifica que “e plano XZ es no solo un plano de simetria
geométrica e inercial, sino también un plano de simetria de aerodinamica (“aerodynamic trim
symmetry”). Esto significa que € sistema de ges-cuerpo del avidn es un sistema de ges
viento también”.

Por supuesto, a seleccionar ahora el nuevo ge X en la direccion del viento, |os nuevos
valores de IxX e 1z no son constantes y son funcién del angulo de ataque & Sin embargo,
teniendo en cuenta que la variacién de & debida a una perturbacion o un cambio de control (o
a una combinacién de ambos) es muy reducida, se desprecia agui su influencia en los
momentos inerciales del avion mencionados.

También se introduce la hipétesis (8) de que “d flujo de aire es un flujo cuasi-
estacionario”. Esto implica que los términos de orden mas alto, en la serie de Taylor, debidos
a las aceleraciones del cuerpo del avidn, pueden despreciarse. En consecuencia, todas las
derivadas relativas a las variaciones de | as vel ocidades pueden ser despreciadas.

Finalmente se introduce una nueva hip6tesis (9) que expresa que “los cambios de las
propiedades de la atmosfera (es decir, la densidad del aire y la velocidad del sonido;
consecuencia de haber supuesto perturbaciones pequefias, en atura, en este caso) son
despreciables’.

2.5.2 Fuerzasy momentos aer odindmicosy propulsores

La fuerza aerodinamica total y estacionaria aplicada a avion, se considera desglosada
en las componentes de “ sustentacion” (L) y de “resistencia’ (D).

La sustentacion L es perpendicular alatrayectoria de vuelo y viene dada por

L=(1/2)(rC,Sv?)
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siendo C_ € coeficiente (adimensional) de sustentacién, fi la densidad del aire, S es € area
caracteristicadel aviony V eslavelocidad del avion con relacion a aire.

La resstencia viene dada por D= (1/2)(rC,SV?) siendo Cp € coeficiente
(adimensional) de resistencia.

La figura 2.11 indica la orientacién de estas fuerzas y de la velocidad del avidn, con
relacion al sistema de g es-cuerpo.

foura 2,11
{compendto de avionica digital)

Las componentes de lavelocidad V sobre los g/es-cuerpo del avion son:

Vbx =V cosb cosa §i
Vby = Vsenb y (213
Vbz =V cosh sena |,

sendo & e éangulo de atague, dado por a = arctan(Vbz/Vbx) (2.14); y a € angulo de
derrape, dado por b = arcsen(Vby /V) (2.15)

L as componentes de sustentacion y de resistencia sobre |os g/ es-cuerpo del avion son:

Fax = Lsena - D cosbh cosa
Fay = D senb

Faz= - Lcosa - Dcosbh sena
Max = (1/2)(r CrSbV?)
May = (1/ 2)(r CpSV %)
Maz = (1/ 2)(r CySbV?)

siendo Cr, Cp y Cy los coeficientes (adimensionales) de alabeo (“roll”), de cabeceo (“pitch”)

y de guifiada (“yaw”) respectivamente; S es la superficie dar y b la envergadura del day cla
cuerda media aerodinamica.

Las componentes de las fuerzas y momentos propulsores pueden determinarse con
ayudade lafigura2.12.
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frara 212
(compendio de aviomica digital)

2

aes d angulo, que forma la linea del empuje con respecto a la velocidad V del avidn;
& es la excentricidad del empuje (por convenio positiva cuando es hacia abao), y T es la
fuerza de empuje o fuerza propulsora. Las ecuaciones propul soras son:

Fpx=Tcos(e- a)
Fpy=Tsen(e- a) (2.16)
Mpy = Tep

Teniendo en cuenta que € empuje es solamente una funcion de la velocidad del avion,
de ladensidad ddl aire y de la posicion de la paanca de control del empuje, es posible calcular
las variaciones de las fuerzas, producidas por una perturbacion cualquiera, con la ayuda de las
derivadas parciales del empuje, con respecto a las variables mencionadas.

Sin embargo, € céculo dd momento perturbado (producido por la perturbacion) no
puede obtenerse por la simple diferenciacion de las ecuaciones precedentes, debido a la
influencia de los momentos de compensacion aerodindmica de alabeo.

2.5.3 Forma convencional de las ecuaciones linealizadas del movimiento perturbado

Partiendo de las ecuaciones (2.10) y sustituyendo, en ellas, las variaciones de los
términos gravitatorios, con la expresion de [Fg se tiene:

DFgx + DFax + DFpx = m(DV & + VszDw ) i
DFgy + DFay + DFpy = m(DV § + VsxDw, - VszDw )i
DFgz+ DFaz+ DFpz= m(DV &- VsxDw,) [
DMax + DMpx = IXDw §- IxzDw § y(2.17)
DMay + DMpy = lyDw § :
DMaz+ DMpz = [zDw ¢- IxzDw ¢ b

Las ecuaciones (2.10) o (2.17) y las ecuaciones (2.11) son las ecuaciones linealizadas
y simplificadas de una aeronave, compensada para redizar un vuelo rectilineo, es decir en
condiciones de vuelo estacionario, simétrico y nivelado (alabeo cero). Estas son las
condiciones hipotéticas, generalmente empleadas en € andlisis de los Sistemas Autométicos
de Control del Vuelo (SCAVs). Bgo estas condiciones de vuelo, las variaciones de
velocidades lineales y angulares son cero.
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Por tanto, los picados, subidas y derrapes estacionarios, sSin aceleraciones
longitudinales, se consideran condiciones de vuelo rectilineo. Ademas, las subidas y picados
con aas niveladas y las recogidas (“pull-ups’) sin derrape son condiciones simétricas de
vuelo.

Obviamente, los movimientos de alabeo (“rolling”), de giro o virage (“turning”) y de
derrape (“sidedlipping”) son condiciones asimétricas tipicas de vuelo.

Por otra parte, un vuelo compensado, rectilineo implica tambien que 2 = 0y & = 0.
Para una condicion de vuelo compensado particular, € avidn tendra unos ciertos valores de
Vsx,Vszy és

Estos valores pueden ser cero, aunque en e caso de un avién convenciond, la
velocidad estacionaria, hacia delante Vsx debe ser mayor que su velocidad de pérdida (sin
embargo en e caso de un helicoptero Vsx, Vsz 'y épueden ser nulas).

Las ecuaciones precedentes suelen ser escritas en una forma més sencilla y breve,
mediante una serie de convenios y designaciones aplicados a las fuerzas, los momentos y los
angulos, tales como los establecidos en los documentos ARINC 407 Y 407-1 (“Synchro
System Manud”) y que se indican a continuacion:

Ejes Fuerza | Momento Angulo (rad) |Veocidades
Designacién Simbolo | Simbolo | Desig. Simb. Direcc.+ | Des. Simb. |Lin.(m/s) Ang.(rad/s)
Longitudina X X Roll L Y->X Roll 06 u p
Lateral Y Y Pitch M Z>X Pitch & v q
Normal Z Z Y aw N X2>Y Yaw @ W r

Con estos convenios y sustituyendo los términos incrementales por sus simbolos
sencillos, indicados a continuacion

Wx 2>Md 2>y Mx > ->L (no confundir con fuerza sustentacion)
Ny >N v, My >M >M;

Wz 2w 2w, Mz 2> =>N;

O 2>p; Og-> d';

Ouw~>0[q —>q; 00 >0';

Ou,~>0 ->r; O&->¢€;

Ex 22X 2>X; etc.

By 2> -2Y;

Bz >4 >7Z;

las ecuaciones (2.17) se transforman en las siguientes:

DFgx + DFax + DFpx = m(u¢+ WQ) (i

DFgy + DFay + DFpy = m(v¢+ Ur - Wp)i
DFgz+ DFaz+ DFpz= m(w¢- UqQ) |

DMax + DMpx = Ix p¢- Ixz r¢ y (2.18)
DMay + DMpy = lyq¢ !
DMaz+ DMpz = 1zr¢- Ixz p¢ b
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en las que U, V, W representan las componentes de las velocidad lineal, estacionaria a 1o
largo delos gesx, y, z, esto esVsx, Vsy, Vsz respectivamente.

Y las ecuaciones (2.11) pueden escribirse como sigue:

p:j ¢- y ¢Senqu
g=q¢ y (2.19)
r=y ¢cosy, b

Anadizando las ecuaciones (2.17) o (2.18) se observa que, no solamente se ha
conseguido simplificar estas ecuaciones, sino que ademas pueden tratarse separadamente
como dos grupos independientes (desacoplados). Uno que representa € movimiento
longitudinal del aviény € otro e movimiento lateral.

En la redidad, sin embargo, existe un cierto grado de acoplamiento, entre estos dos
movimientos, debido a los efectos de las fuerzas aerodinamicas y propulsoras, incluidas en la
parte izquierda de estas ecuaciones.

La separacion afecta, por tanto, a las fuerzas gravitatorias y a las inerciades y es
consecuencia de las condiciones hipotéticas de equilibrado del avion.

L os dos grupos separados de ecuaciones son:

DFgx + DFax + DFpx = m(u¢+ Wo)fl

DFgz+ DFaz+ DFpz= m(w¢- Uq) ymovimiento longitudinal  (2.20)
DMay + DMpy = lyq¢ '

DFgy + DFay + DFpy = m(v¢+ Ur - Wp)§l

DMax + DMpx = Ix p¢- Ixzr¢ ymovimiento lateral  (2.21)
DMaz+ DMpz = lzr¢- Ixzp¢ b

Se observa que todas las variables, en & primer grupo de ecuaciones (2.20), se
desarrollan en € plano vertical de simetria, y todas las variables, del segundo grupo (2.21), lo
hacen fuera del plano de smetria. Solamente hay una excepcién, a saber Vs, que es la
velocidad del avidn, antes de la perturbacion, o antes del cambio de control, o de ambos.

Sustituyendo los términos gravitatorios ([Fg +) por sus valores correspondientes,
especificados en las ecuaciones (2.10), las ecuaciones anteriores pueden ser expresadas como
sigue.

DFax + DFpx = & DX = m(u¢+ Wg + gq cosq, )fl

o

DFaz+ DFpz=a DZ = m(w¢- Uq+ gq senq,) ymovimiento longitudinal  (2.22)

DMay + DMpy = & DM = lyq¢ b

DFay + DFpy = & DY = m(v¢+ Ur - gj cosq, - Wp)fl

DMax+ DMpx = & DL = Ixp¢- Ixzr¢ ymovimiento lateral  (2.23)
DMaz+ DMpz= & DN = Izr¢- Ixzp¢ b
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2.5.4 Introduccion de los desplazamientos de los controles en |as ecuaciones precedentes

El control del avidén se efectlia mediante e desplazamiento de sus superficies de
mando primarias es decir, alerones, timones de direccién y de profundidad. Las superficies de
control secundarias como flaps, spoilers (aerofrenos) ... no seran consideradas, pues estas
superficies sdlo se despliegan de forma auxiliar en maniobras a bagja velocidad (como son el

despeguey aterrizaje).

El desplazamiento de las superficies de control produce fuerzas y momentos
aerodindmicos, que generan finamente € cambio de control deseado. Por consiguiente, las
fuerzas y los momentos mencionados son funcién de esos desplazamientos. Es decir:

Fa=f(&, &, &) 8> desplaz. timén profundidad (el evator)
Ma= F(&, &, &) &~> desplaz. timén direccién (rudder)
8, desplaz. alerones (ailerons)

Aplicando, ahora, € desarrollo de Taylor (ecuacion (2.12)) a las ecuaciones del
movimiento (2.22) y (2.23); por giemplo aplicandolo a la primera ecuacion del grupo (2.22),
Se puede escribir:

a DX = (TX/fu)u+ (1X / Judue+ (1X /Tw)w+ (TX / Twe)we+
+(IX 110)q+ (X /999qe+ (X /9d,)d, + (1X / 1d 9d (2.24)

La ecuacion (2.24) supone que la fuerza [Fax = X ha sido causada por el
desplazamiento del timon de profundidad & solamente.

Si se aplican otros cambios (perturbaciones o controles) también, por gemplo cuando
se hace uso de cambios de empuje (T), o deflexiones de los flaps y de los “spoilers’
simétricos, la ecuacién precedente debe ser completada con los términos adicionales
respectivos, tales como

(X /9d)dr, (1X/9d,)d,, (1X/9dy)dg, et

S se olvidan las variaciones en & empuje y en las posiciones de superficies de control
secundarios se puede escribir:
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(X /u)u+ (1X / Juue+ (TX / fw)w + (X / Twe)we+ u
+(TX/99)g + (1X /1q®)qe+ (1X /9d.)d, + (X /fdHdg= T
= m(u¢+Wa + gq cosy,) !

(TY /v + (TY 1 TvOVe+ (TY /Tr)r + (TY/ Ir §r ¢+
+(TY/p)p+ (Y /Ipd) p¢+ (1Y /91d,)d, + (1Y /Td$)dt=
= m(ve+ Ur - g cosq - W)

TZ/fwyu+ 1Z/Tfugue+ (1Z2/TwW)w + (1Z / Tw)we+
+(1Z/99)q+ (12 /999qgc+ (12 /9d.)d, + (1Z2/9d Hd ¢=
= m(w¢- Uqg+ gq send;)

(TL/ Tv)v + (TL / Tvove+ (TL/Tr)r + (TL/Tro)re+
+(TL/Tp)p+ (TL/p® pt+ (TL/9d,)d, + (TL/1d, )d, =
= IXpt- Ixzr¢

(M /fuu+ (IM / fudue+ (TM /Tw)w + (TM / Twewe +
+(TM /T1g)g+ (TM /199 q¢+ (TM /9d.)d, + (TM / Td Hd L=
= lyqe¢

(TN 7 V)V + (TN 7 Tveve+ (TN 7 r)r + (TN / ror ¢+

+(IN/p)p+ (TN /p@ pe+ (TN /9d,)d, + (TN /9d,)d, =

i
i
i
i
i
i
i
I
I/
y
.|.
|
i
i
i
i
i
i
i
!

= lzr¢- Ixzp¢ b

Continuando con & proceso de simplificacion, se tendra en cuenta que algunas de las
derivadas son muy pequefias y pueden despreciarse de acuerdo con la experiencia acumulada,
acerca de los datos aerodinamicos de muchos aviones. Por €llo, y suponiendo que se estudia a
un avion de tipo convencional, no se tendran en cuenta a los siguientes términos:

(X7 qu®), (1X/19), (X /199, (1X /we), (1X /1d9,

(Y /9v0), (TY /9r), (TY /9r 6), (1Y /1p), (TY /1p9), (1Y /1d,),
(1Z/9u9, (1Z/9we), (1Z2/9d9),

(TL/qve), (TL/qre), (TL/ P9, (TM /Tu®, (TM /9d 9,

(TN 7 9ve), (TN /r o).

2.5.5 Definiciéon eintroduccion de las Derivadas de Estabilidad

Para smplificar mas la notacién se hace uso de las sustituciones siguientes y se
definen las “ derivadas de estabilidad”.
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Xu= (17 m)(IX/qu); Xw= 1/ m(TX/Tw); X = 1/ m)(TX /1d,)
Yv=(@/m)(Y/7Iv); Y, = @/ m(fY/9d,)

Zu= @Q/m®OZ/u); Zw= 3/ m)IZ/w); Z, = @/ m)(Z/1d,);

Lv= (1/1X)(TL/v); Lp= @/ 1X)(TL/qp); Lr = 1/ Ix)(TL/r);

Ly, = @/ 1)(L/Td,); Ly = @/ 1x)(TL/9d,);

Mu= (1/ly)(fM /qu); Mw= 1/ 1y)(TM /Tw); Mwe= (1/1y)(TM / Tw@);
Ma= (1/1y)(IM/1a); Mg = (1/1y)(IM /1d,);

Nv=(1/12)(TN/1v); Np= (1/12)(IN/1Tp); Np¢= (1/12)(TN /Tp®);

Ngo = 1/ 12)(IN/9d,); Ny = 2/ 12)(IN/1d,);

Nota: las derivadas de estabilidad, asi definidas son unos términos dimensionales
(también se definen, a veces, derivadas de estabilidad adimensionales). Todas las derivadas de
estabilidad son importantes, pero algunas son mas importantes que otras, para e control del
vuelo. Las derivadas de estabilidad dependen no solo del avion particular en consideracion,
sino también de las condiciones especificas de vuelo. En consecuencia antes de despreciar, en
los calculos, a agunas de ellas, deberan comprobarse con cuidado los datos aerodindmicos
aplicables.

El valor de la derivada 1Z / 1q puede ser importante, aunque suele despreciarse cuando
la velocidad compensada U es elevada. Cuando se trata del movimiento (sin avance) de un
helicoptero 1Z/fgno puede ignorarse. Ademas TY/{r puede ser también importante,
cuando U es pequeiia.

Bajo todas estas condiciones y supuestos, las ecuaciones (2.25) pueden expresarse
como sigue:

(X /fuyu+ (IX/Tw)w+ (1X /9d,)d, = m(u¢+ Wq+ gg cosq,)

(Y7 qv)v+ (1Y/9d, )d, == m(ve+ Ur - g cosq, - WWp)
Wz /uyu+ (T2 /Twyw+ (12 /9d,)d, = m(we- Uqg+ gq senq,)

L/ v+ (L /qr)r+ (IL/p)p+ (TL/9d,)d, + (TL/9d,)d, = Ixp¢- Ixzr¢ i
(IM/Ju)u+ (M /fw)w + (TM / fwowe+ (TM /fa)q + (TM /9d,)d, = lyqe |
(IN/Iv)v+ (IN/9r)r+ (TN /p)p+ (TN /9d,)d, + (IN/9d,)d, = lzr¢- Ixzpq')

< —

(2.26)

Y haciendo uso de la notacion de las derivadas de estabilidad dimensionaes, las
ecuaciones precedentes se transforman en |as siguientes:

Xuu+ Xww+ X, f. = (u¢+Wg+ gqcosq,) i
Yvv+Y,d =ve+Ur- g cosq, - Wp .'.
Zuu+wa+Zede-w¢ uq+ gqsenq

Lvv+ Lpp+ Lrr+ Lyd, + L, d. = pe- (|xz/|x)rcy (2.21)

Muu+ Mww + MW¢W¢+ qu+ M,d. =q¢
Nvv+ Nrr+Npp+ Ngd, + N, d, -r¢ (Ixz/Iz)pr

da“a
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o también

ut= Xuu+ Xww+ X, f. - Wq- gqcosq,

(i
V= YWv+Y,d, - Ur+ g cosg, +Wp |
wé= Zuu+ Zww+ Z,d, + Uq- gq senq, {, (2.29)
p¢= Lvv+ Lpp+ Lrr+L,d, + L, dr+(lxz/Ix)r¢I '

g¢= Muu+ Mww+ Mwewe+ Mgq+ M,d,
ré= Nvv+ Nrr+ Npp+ Ngd, + N, d, +(Ixz/ 12) pmb

Este conjunto de ecuaciones puede ser desglosado en dos grupos, que corresponden a
movimiento longitudinal perturbado y a movimiento lateral/direccional del avion. Esto es:

MOVIMIENTO LONGITUDINAL

ut= Xuu+ Xww+ X, f. - WQ- ggcosq, |
wé= Zuu+ Zww+ Z,d, + Uq- gq senq, 3', (2.29)

q¢= Muu+ Mww+ Mwewe+ Mg g+ M,d, b
completando este grupo de ecuaciones con
q¢=q  (tomadade las ecuaciones (2.19))

MOVIMIENTO LATERAL

ve=YWv+Y,d - Ur+g cosy+Wp i
pt= Lvv+ Lpp+ Lrr+ Ldad + L, d, +(Ixz/|x)r¢y (2.30)
re= Nvv+ Nrr+ Npp+ N d +N +(Ixz/|z)pt1ﬁp

da“'a

completando este grupo de ecuaciones con

p= J ¢- y ¢Senqs .. .

r=y tcosy, (también tomadas de |as ecuaciones (2.19))
estas dos ecuaciones se pueden escribir también como:

j ¢= p+ritang,

y ¢= rsecq,

Los términos del lado izquierdo de estos grupos de ecuaciones tienen dimensiones de
aceleracion. En consecuencia, los términos de las derivadas de estabilidad, que figuran en €l
lado derecho son también dimensionales, seguin se habia ya indicado.

2.5.6 Ecuaciones del movimiento del avién en € sistema de € es de estabilidad

Las componentes de la velocidad a lo largo de los ges-cuerpo del avion son las
indicadas en las ecuaciones (2.13).

La posicion del ge-cuerpo Xb, en condiciones estacionarias, apunta en la direccion del
viento relativo. Es decir, € vector velocidad V y € ge Xb estén dineados.
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Esta condicion implica que, inicidmente, e sistema de ges-estabilidad puede estar
inclinado, un cierto angulo de “trayectoria’ o de senda de vuelo (“flight path”), respecto al
horizonte. A este angulo se denominara &, de forma que, como muestra la figura 2.13 se

verificag =q- a .

vientn

|
. viento
relativo

relativo

Yuelo estacionario Vuelo perturbado

Posiciones del vector velocidad y de los ejes-estabilidad
fgura 2,13 {compsodio de aviomica digrizl)

Inicialmente (condicion estacionaria) € ge Xb esté orientado de forma que W=Ws=0;
y entoncesa =0y & =&

Teniendo en cuenta esto, se pueden rescribir las ecuaciones (2.29) y (2.30) como
sigue:

MOVIMIENTO LONGITUDINAL

¢= Xuu+ w+ X T, - qcosg u
wt=Zu +Zww+ ,d.+Ug-9gq9 ¢ 3'/ 31)
gq¢= Mu + Mww+  wetwe+ q+ Mg '
qe= b

MOVIMIENTO LATERAL

ve=Yvv+Y,d - Ur+ g cosg, u

pt= Lvv+ Lpp+ Lrr+ Lod, + L, d +(Ixz/1x) rel

ré= Nvv+ Nrr+ Npp+ Ngd, + N, d +(Ixz/ 12) pty (2.32)

j ¢= p+rtang !

y ¢=rsecq, b
los términos de inercia Ixz/Ix e Ixz/lz , de estas ecuaciones del movimiento lateral, se
expresaran como |, e |, respectivamente. Ahora, mediante operaciones mateméticas smples 'y
despreciando los términos de inercia de segundo grado (I1l2), se pueden expresar las
ecuaciones del movimiento lateral como sigue:
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ve=Yv+Y,d - Ur+ g cosg, [
pt= Lva+ L“p p+ L“r r+ L“dad + L% d +(xz/Ix)re |
re= Nv+ N’rr+ N’pp+N dad + NV d +(Ixz/12) pcy (2.32bis)

j ¢= ptrtang,
y = rsecg b
sendo L’v= Lv+ I,Nv N = Nv+I,Lv

L%p= Lp+ I;Np N°p= Np+ I,Lp

L = Lr+ I,Nr NYr = Nr+1,Lr

L% = Ly, + ;N NY% = Ny + 1,0,

Uy =L, + 1N, NY = Ny + 1,0,

2.6 DINAMICA DEL AVION EN EL ESPACIO DE ESTADOS
2.6.1 Introduccion al espacio de estados

S se tiene un sistema lineal, 0 se linealizan las ecuaciones que representan nuestro
sistema arededor del estado de operacion, se podrén escribir las siguientes ecuaciones de
estado y de sdlida linealizadas:

2t = A =0 +BE - uD
yit) = Cit) - =(t) + D) - ult)

donde

A(t) matriz de estado

B(t) matriz de entrada

C(t) matriz de salida

D(t) matriz de transmision directa

Si las matrices A, B, C y D no involucran € tiempo t explicitamente, € sistema se
denomina sistema invariante con €l tiempo. En este caso | as ecuaciones son:
x(t) =& =) +B ulD)
ity = C =zt + D - uit)

En lafigura 2.14 se representa e diagrama de blogques del sistema de control lineal en
tiempo continuo representado en el espacio de estados.

h

Dit)

X ()— figura 2,14
B(t) Jat VBN
e 7()

X

Al
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2.6.2 Movimiento longitudinal del avién
Teniendo presentes las ecuaciones (2.31), € “vector de estado” puede escribirse:
T
= [u w(q q]

donde: u es la velocidad linea (m/s) en & ge longitudinal, w es la velocidad lineal (m/s) en €
gienormal, g eslaveocidad angular (rad/s) en e gelatera, y € es el angulo (rad) de cabeceo.

Suponiendo que a avién se le aplica, solamente, un cambio de control por medio del
timon de profundidad &, € “vector de actuacion” puede expresarse por u=[ &.

Asimismo, mediante las ecuaciones (2.31), pueden determinarse las matricesA y B, a

saber:
éXu Xw 0 - gCosy, U X U
_6Zu Zw U - gseng.l &2, l]
AZemly M'w MY MY 0 BTembu (239
00 0 1 0§ g0 H
siendo MYu= (Mu+ Mw¢Zu)
M w= (Mw+ Mw¢Zw)
M ‘g = (Mg + UMwg)
M”q = (- gMweseng )
M e = (Mg + MWCZ,,)

En consecuencia, la “ecuacion de estado” del movimiento longitudina del avion, bajo
las condiciones especificadas previamente, sera:

éXu Xw 0 - gcosy,l X4 U

. 8Zu Zw U - gseng,u &Z U
X “éM%u Mw MY MY ,><J’e|\/|udeuu
g0 0 1 0 i 80 {

Notese que en e caso de existir entradas adicionales de control, la matriz B (“meatriz
controladora’) necesita ser ampliada apropiadamente.

2.6.3 Movimiento lateral del avién

Teniendo presentes las ecuaciones (2.32 bis), € “vector de estado” puede escribirse:
. T
=[vrpj y]

donde: v es la velocidad linea (m/s) en e ge lateral, r es lavelocidad angular (rad/s) en € ge
normal, p es la velocidad angular (rad/s) en € ge longitudinal, 6 es € angulo (rad) de alabeo,
y g esel angulo (rad) de guifiada.

Si se supone, ahora, que e avidon es controlado por medio de un cambio de los
aleronesy del timén de direccion, &,y & respectivamente, e “vector de actuaciones’ ser&
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u=[d, d]

De las ecuaciones (2.32 bis) se pueden deducir las matrices A y B:

éww 0 -U  gcosg, Ou 0 Y, U
el L'p L o0 ol €% LY U
A=€eN% NYp NY 0O od  B=&NY% NY%Y (2.39)
go 1 tang, O og 20 0
&0 0 secg, O Of g0 0
por tanto
éww 0  -U geoosg, Oy €0 Y U
el Lp  Lr 0O 00 8L%, LY U
X' =¢tN% NYp NY 0O ot,l.x+gN“da N, gu
€0 1 tang, O od 20 0
%0 0 secg, O of g0 0 g

Es importante observar que, bajo las hipbtesis hechas, todos los términos de la quinta
columna de la matriz A son cero. Esto implica que en esta matriz existe una columna que es
combinacion lineal de las cuatro restantes. De hecho, s se examinan detaladamente, el
conjunto de ecuaciones (2.32 his), se observa, por gemplo, que @ esti relacionada
directamente con la variable r, y en consecuencia estas cinco ecuaciones pueden reducirse a
cuatro.

Por tanto, la ecuacién de estado del movimiento lateral del avidn puede ser expresada,
bajo las hipétesis hechas, por la expresion modificada siguiente

eYv 0 - U gcosg,  Oi é0 Y, U
8% L%p Lr o0 oi, €Y, LY U
X Zeny NYp NU 0 o X *eNU, N U, 44

€0 1 tang, O of %o o

donde X :[vr Pj ]T

Con frecuencia, se emplea d angulo de derrape, 4 como una variable de estado, en
vez de la velocidad v de derrape del avion. Con ayuda de las ecuaciones (2.13) se puede
escribir, para angul os pequerios.

v=U senb @Ub
Reemplazando este valor de v, en las ecuaciones (2.32 bis), se tiene:

be¢=Yvb+ (Y, /U), -r+( g/U)cosy,

Con esta ecuacion, las matrices A y B dadas en (2.34) se transforman en:
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évw 0 -1 (g/U)cosg, Ou €0 Yy, /U
e Lp L 0 0 ®Ll L U
A=€eNY% NY% NY 0O ol B=%NY% NY% Y (2.35
go 1 tang, O og 20 0
g0 0 secg, O i g0 0 g
donde LY, =U L°v; NY% =UN"%%
L 6gicamente e vector de estados se ha modificado, pudiéndose escribir:
é¢wv 0 -1 (g/U)cosg, Oy €0 Y, /U
e’ Lp L 0 ou &7, L% U
X' =eNY% NY% N’ o0 ot,l.x+gN“d NY%, ;U
€0 1 tang, O od 20 0
&0 0 secg, O 0y g0 0 g
siendo X:[b rpjy ]T
O smplificando como ya se hizo anteriormente:
eYv 0] -1 (g/U)cosy, u €0 Y, /U
C_8% p r 0 0, €% LY
X = ?Nub Nup Ny 0 l:llx+€NUda NUd, [;IU (2.36)
€0 1 tang, O H &0 o

siendo X :[b rpj ]T

2.6.4 Matricesdeestado con datosde un avion real

A continuacion se analiza un caso real de un avion comercia de pasgjeros de cuatro
motores reactores, determinando sus matrices A y B tanto para e movimiento longitudinal
como lateral. Estas matrices seran las utilizadas en los estudios posteriores llevados a cabo en
este proyecto.

Los parametros generales correspondientes a este avion son [ 3]:

Fase de aproxim. Otras fases de vuelo
Peso (kg) 250000 290000
Inercias (Kg n)
Ix 18.6 10° 24.6 10°
ly 41.35 10° 45 10°
Iz 58 10° 67.5 10°
Ixz 1.2 10° 1.32 10°
Superficie alar (m°) 510
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“ Aspect ratio” 7.0
Cuerda c(m) 8.3
Total Empuje (kKN) 900
Centro de Gravedad 0.25c
Ubicacién del piloto (m) respecto aC.G
IXp 26.2
lzp -3.05
Condiciones de vuelo:
Pardmetros Fase crucero Nivel del mar
Altura (m) 12200 SL (SealLevd)
Mach No. 0.8 0.198
Uo (m/seg) 250 67
q =rU?2 (M/m? 9911 2810
& (grados) 4.6 8.5
& 0 0

Derivadas dimensionales de Estabilidad: (Fase crucero):

Movimiento Longitudina Movimiento Latera
Xu 0.0002 Yv -0.056
Xw 0.039 Ys4/U [0.012
Xse 0.44 L3 -1.05
Zu -0.07 L™p -0.47
Zw -0.317 LAy 0.39
Zq -1.57 L s 0.14
Zse -5.46 Ly 0.15
Mu | 0.00006 N”3 0.6
Mw |-0.003 N p -0.032
Mw’' | -0.0004 N~ -0.115
Mg |-0.339 N sa 0.008
Mse |-1.16 Ny -0.48

MOVIMIENTO LONGITUDINAL

Con estos datos de la fase crucero y acudiendo a las ecuacién (2.33) se deduce para €

movimiento longitudinal:

sus® 600002 0039 0 - 981 0 éud
éwiq _ é- 007 - 0317 250 0 ewu
éq0 = 80000088 - 00028732 - 0439 Ou équt
gy g0 0 1 0 g & g

60.44 U

8- 546

- 114362u[d 1 (2.37)
0
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MOVIMIENTO LATERAL

Con los datos de la fase crucero, acudiendo a las ecuaciones (2.36) se deduce para €l
movimiento lateral:

by ¢0056 0 -1 003924  uéby O 0012
érg 6105 -047 039 O Géri, 8014 015 (el () o
épu T606  -0032 - 0115 O Géput 60008 - 048ipd g (239
Y 1 0 0 He o €0 0 g

2.7 REPRESENTACION EXTERNA DE LA DINAMICA DEL AVION
2.7.1 Funciones detransferencia en tiempo continuo

A partir de la representacion interna (en € espacio de estados) de la dindmica del
avion se puede obtener una representacion externa (en funciones de transferencia)
equivaente. Para ello se emplean las siguientes funciones de Matlab en la ventana de trabajo
de dicho programa tras haber introducido los valores de las matrices A, B, C y D tanto parala
dinamicalongitudina como latera:

sistema_ss=ss(A, B, C D);
sistema_tf=tf(sistena_ss);

Con esto se obtiene;
DINAMICA LONGITUDINAL

Funcién de transferencia entre el angulo de cabeceo dd avidn y la deflexion del timon
de profundidad:

q - 1144S? - 03466S- 0002971
GO=7=g 3 > (2.39)
d, S*+0.7558S°%+ 086S? + 0.001032S + 0.002247

Atendiendo a la funcién de transferencia (2.39) y usando € comando “pole’ de
Matlab, se obtienen los siguiente modos longitudinales:

Corto periodo: -0.378453 + 0.845597i > U4,=0.926424rad/seg 15=0.408509
Fugoide : 0.000553 * 0.051160i > Uyn=0.051164rad/seg 1,,=0.010807
DINAMICA LATERAL

Funcién de transferencia entre e angulo de derrape dd avion y la deflexion de los
alerones:
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b - 0.008S? + 0.006214S + 0.0007542
Gu(9=7==2 3 2 (2.40)
d S + 0.641S° + 0.6993S° + 0.3605S- 0.004444

a

Funcién de transferencia entre € angulo de aabeo del avion y la deflexion de los
alerones:

j 014S? + 0.02706S + 0.09348
G, (S) = m (2.41)

a T S+ 0641S° + 0699357 + 0.36055 - 0004444

Funcién de transferencia entre € angulo de derrape del avion y la deflexion del timén
de direccién:

b 0012S® + 0487S? + 0.2371S- 0.006669
Gp(S=7== 3 2 (2.42)
d S + 0.641S° + 0.6993S° + 0.3605S- 0.004444

r

Funcién de transferencia entre € angulo de alabeo del avion y la deflexion del timon
de direccién:

i 015S% - 01742S- 04222
G,,(S)=—-= 2.43
2 (S) d  S*+0641S® + 06993S% + 0.3605S- 0004444 (2.43)

r

Atendiendo al denominador de cualquiera de las cuatro funciones de transferencia
anteriores y usando e comando “pole” de Matlab se obtienen los siguientes modos | aterales:

Apaciguamiento de alabeo: -0.56241
Espiral: 0.01204 (>0 Cdivergente)
Balanceo del holandés:-0.04532 + 0.80878 - Ug= 0.81005rad/seg 4= 0.05594

2.7.2 Funcionesdetransferencia en tiempo discreto

Para un posterior andlisis es més Util la representacion interna, en tiempo discreto del
sistema. Para ello se procede a la discretizacion de las funciones de transferencia anteriores
usando un mantenedor de orden cero “sampling and hold”. Esto se consigue con el comando
“c2d” de Matlab, obteniendo para un tiempo de muestreo de 0.008 segundos (suficientemente
pequefio como se explicara en € subapartado 3.2.1.2) las siguientes funciones de transferencia
discretas:

DINAMICA LONGITUDINAL

q _ (-36557° + 36517° + 3646z- 3642)*10°°
d ~ 7*- 39947°+ 59827 - 39827+ 0.994

e

G(2) =

(2.44)
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DINAMICA LATERAL

Funcién de transferencia entre e angulo de derrape del avidn y la deflexion de los
alerones:

b _ (-2552° + 25762° + 2531z- 2557)* 107

G, (2) = —
u(@ d, z*- 39957 + 59857° - 39857+ 0.9949

(2.45)

Funcién de transferencia entre € angulo de alabeo del avion y la deflexion de los
alerones:

b - 44757° - 44737° - 44647+ 4.462)*10°°
621(2) = = ( 2 3 2 ) (2.46)
d, Z* - 39957° + 5985z - 3985z + 0.9949

Funcién de transferencia entre € angulo de derrape del avidn y la deflexion del timén
de direccién:

b (111323 - 30.282% + 2717z- 8.024) * 10°°
Gp(d="7="73 3 2 (2.47)]
d, Z - 3995z° + 5985z° - 3985z + 0.9949

Funcién de transferencia entre € angulo de alabeo del avion y la deflexion del timon
de direccién:

b (4.77723 - 48457% - 4732z + 4.798) * 10°°
G,(9)=7=""= 3 2 (2.48)
d Z - 3995z7° + 5985z° - 3985z + 0.9949

r

Posteriormente para cada tipo de control analizado se elegira justificadamente un
tiempo de muestreo apropiado, distinto por lo genera a usado aqui.

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 33



TECNICAS DE CONTROL AUTOMATICO. APLICACIONES EN AERONAUTICA

PROYECTO FIN DE CARRERA

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA

34



TECNICAS DE CONTROL AUTOMATICO. APLICACIONES EN AERONAUTICA PROYECTO FIN DE CARRERA

Capitulo 3

Control LQR de una aeronave en fase
crucero

3.1 INTRODUCCION AL CONTROL OPTIMO

Es sabido que los métodos de control basados en realimentacion de estados son mas
versdtiles y potentes que los correspondientes a la teoria del control clasico (lugar de las
raices, Nyquist, Bode ...). En particular, permiten la asignacion de los autovaores de lazo
cerrado a voluntad. También se sabe que estos métodos pueden ser complementados con
técnicas de observacion de estados para sobrellevar limitaciones (econdmicas y/o fisicas) en
la medida de los mismos. Sin embargo, ni los métodos de disefio de control clasico, ni los de
realimentacion de estados para la asignacion de autovalores, se pone explicitamente de
manifiesto e compromiso que existe entre la satisfaccion de las especificaciones dindmicas y
el bajo “costo” para poder cumplirlas. Por giemplo, entre la velocidad deseada de respuesta de
la variable controlada y una accién de control no demasiado agresiva. Surge entonces €
concepto de control Gptimo.

En términos de control se dice que un control es Optimo s minimiza un funciona de
costo en & que claramente se manifiesta un compromiso entre distintas especificaciones y
restricciones. A este funciond se le llamara indice de comportamiento [5] y normamente se
identifica con la letra J. Obviamente, e mismo controlador evaluado con otro indice de
comportamiento J1, no seraoptimo s lo eracon J.

El problema conocido como LQR (Linear Quadratic Regulator) es un problema de
regulacion, que se resuelve a partir de la optimizacion de un indice de rendimiento cuadrético,
dando lugar aunaley de control lineal. El indice de rendimiento es:

tf

J = x"(tF)PO)x(tf ) + O(x"Qx + u' Ru)dt
to
donde x es el vector de estados del sistema elegidos como errores con respecto a los valores
de estado estacionario. Las matrices de peso Q, R y P(0) son matrices reales, simétricas,
constantes y definidas positivas.
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En muchos problemas se considera tf = [Jes decir horizonte infinito. En este caso,
para que J sea finito necesariamente x(tf) = O, por 1o que € indice de comportamiento se

reduce &
¥

J = O(x"Qx+ u" Rudt

to

Para €l caso de sistemas discretos €l indice de comportamiento es:

J = xT(N)P(Q)x(N) + gl(XT(k)QX(k) +u" (K)Ru(k))

Y parae caso de horizonte infinito (tf = Ok

J= é} (x" (K)Qx(K) +u™ (k) Ru(K))

0

Para el caso continuo, la solucion del regulador 6ptimo de horizonte infinito se puede
resumir en una realimentacion del vector de estados con ganancia K constante:

w(t)=-Ez(t) donde E=R7'B'P sendo P lascluciéndelaec deRiccati
Q-FBE'BTP+Pa+4 TP =0 (3.1

donde A y B son las matrices que definen ladindmica del sistema x(t) = Ax(t) + Bu(t)

Para e caso discreto y horizonte infinito la solucion es también una realimentacién del
estado con ganancia constante:

u(k) = - Kx(k)
K = [R+ BPB] *BTPA (3.2)
P=[A+BK]"HA + BK]+ K'RK + Q (Ec. de Ricatti en tiempo discreto)

donde Ay B son las matrices que definen ladinamica del sistema en tiempo discreto:

x(k + 1) = Ax(K) + Bu(k)

3.2 APLICACIONESDEL CONTROL LQR EN AERONONAUTICA

Muchos de los aviones en activo usan leyes de control desarrolladas bajo € uso de
técnicas clasicas de respuesta en frecuencia con lazos simples, apoyadas por € disefio
mediante €l lugar de las raices.

En los Ultimos 20 afios se han propuesto nuevas técnicas de andlisis y control
multivariable. Estas técnicas pueden tratar los lazos de control mdltiples de manera
sistemética. La primera aplicacion significante del control multivariable en aeronautica
comenzo en Boeing en 1978. Dicho trabajo se debe ala NASA bagjo la direccion del proyecto
“Integrated Application of Active Controls (IAAC) Technology to an Advanced Subsonic
Transport”. Los resultados de dicho proyecto pusieron en evidencia las ventgas del control
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multivariable frente a las técnicas de control clasicas. Fundamentalmente se observaban un
aumento de estabilidad y robustez mediante el uso de técnicas de control LQR.

Motivado por € éxito inicial, muchos controladores multivariables se han desarrollado
en los Ultimos 15 afios para aplicaciones en Boeing. Por giemplo en [6] se puede encontrar €l
desarrollo de una ley de control (con técnica LQR) para la dinamica lateral del avidn
comercial Boeing 767. Las técnicas LQR también se han usado para € control longitudina de
aviones de transportes con reducida estabilidad longitudinal [7]

Las aplicaciones del control LQR en aerondutica se extienden también a mundo
militar, gran variedad de controladores han sido desarrollados en torno al avion F-16 [8].

También alcanza el control LQR la tarea de mantener satélites en orbitas [9].

Finalmente como caso ilustrativo de aplicacion LQR ala aviacion se remite al lector a
tutorial interactivo de Matlab [10] donde se muestra de manera sencilla y simplificada un
control LQR sobre el angulo de cabeceo de un avién.

3.3 CONTROL LQR CON DINAMICA LONGITUDINAL

En este punto se partira de la dinamica longitudinal del avién expresada en la ecuacion
(2.37) para redizar un control éptimo LQR sobre € angulo de cabeceo (pitch) del avién.
Como se puede observar en la ecuacion (2.37) dicho angulo corresponde a la cuarta
componente del vector de estado, y se supondra en todo caso que dicho estado es accesible y
medible (s no, seria necesario € disefio de un observador previa comprobacion de la
observabilidad del sistema).

Esta seccién esta dividida en apartados a fin de comprobar los efectos de introducir
unas dinamicas de actuadores y piloto sobre los resultados de los andlisis. Asi, primero se
analizar la respuesta del sistema con control LQR considerando unos actuadores idedes (de
respuesta instantanea e ilimitada) y sin considerar la accién del piloto. En un segundo
apartado se estudiara el efecto de introducir un actuador con saturacion y una respuesta con
constante de tiempo finita. Finalmente se introduciré la dindmica del piloto manteniendo los
actuadores del apartado anterior.

Como punto de partida las especificaciones sobre la respuesta en cabeceo del avién
deseada serén:

Referencia cabeceo 0.2 rad (11.46°)
Sobreoscilacion < 10%

Tiempo subida< 2 seg. (3.3
Error en permanente < 2%

Tiempo establecimiento < 10 seg.

Dichos valores se han tomado del Control Tutorial for Matlab (The University of
Michigan) [10].
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3.3.1 Sistemasimple

3.3.1.1 Control LOR en tiempo continuo

Aprovechando los comandos de Matlab existentes y la herramienta Simulink, €
control LQR sobre el cabeceo del avidn es sencillo de redlizar. Eso si, hay un detale que
conviene resaltar: se esta tratando un problema de seguimiento con referencia no nula. Para
conseguir que € sistema siga una referencia no nula es necesario escalar convenientemente la
sefial de referencia como se muestra en € siguiente esquema de Simulink (ver figura 3.1).

—e delta_= - [ — | cabeceo
Tao Wotspace? C cabeceo
= AxtBu
S BT ) [
w= CxtDu ®in
Scope
Dindmica longitudinal ¥ ref cabecen
k K
To Wotsp ace
i Nbar 0z
Figura 3.1 Fain Gontank

Se observa que a no tratarse de un problema de regulacion, la solucion de control
difiere de la hallada para € problema de horizonte infinito en la ecuacion (3.1). La sefid de
control en este caso es una combinacion de la referencia (adecuadamente escalada) y de la
realimentacion con vector de ganancia constante del problema de regulacion LQR:

u(t) = Nbar * r- Kx(t) r° referencia

Para conseguir un escalado adecuado de la referencia se usa la funcion “rscale’ creada
por Janyie Sun. Dicha funcién cacula de forma Optima, es decir con minimo costo
computacional, € factor de escala a aplicar, basandose en que, en régimen permanente, la
derivada del vector estado se anula. Esto es, s se denota por r a la referencia, el factor de
escala Nbar se halla resolviendo:

x(t) = Ax(t) + Bu(t) = 0 P
y(t) = Cx(t) + Du(t) = Cx(t) =ry Ax+ BNbarCx- BKx =0
u(t) = Nbar * r - Kx(t) b

En estos momentos no se detalla su resolucion, pues para casos posteriores se tendra
que disefiar detalladamente funciones de escalado ante la inexistencia de éstas. En € apéndice
A.1.1 se muestra el cédigo Matlab del archivo “rscalem”.

Para la simulacién del control LQR se ha creado € archivo de Matlab LQR_long.m,
incluido en e apéndice A.1.2. En lafigura 3.2 se presenta la sucesion de tareas que se realizan
en dicho archivo.
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Indcio LOR_longm

[Definicisn de dindmica avién|

Introduccion mattices
ponderacidn (R

Resolucidn problema

LR

Caleulo escalado para
referericia no nula

| Fresentacion resultados |

Fin LOR longm

Higura 3.2

La figura 3.3 muestra € resultado de la simulacién tomando como matrices de

ponderacion 0000 §
R=5 Q= 288883 (control cabeceo® 42 componente del vector de estados)
g000804
0.25 I
L
ik L L L
1 1. NN N N —
e angigioabissw:]|
DEI 5 1;:| 1|5 2;3 2|5 30

— deﬂe;::iljn timon prlnfundidad
1 1

20 25 30
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S se rediza la misma simulacion para un tiempo mayor de 20 segundos se observa
que e angulo de cabeceo sigue aproximandose més a la referencia. Esto no significa que a los
20 segundos todavia no se ha acanzado € régimen permanente, sino que éste se acanza para
valores de tiempo muy dtos (LQR horizonte infinito). Se considerard como tiempo de
establecimiento aquél a partir de cud la salida se estabiliza durante un tiempo prolongado, y
gue ademas satisfaga la especificacion de error en régimen permanente (si es posible). En €l
caso tratado resulta un tiempo de subida (ts) de 1.45 segundos, y un tiempo de
establecimiento (te) de 4.7 segundos con un error en régimen permanente (e.r.p.) del 1.55%
((0.2031-0.2)*100/0.2). La sobreoscilacion (S.0.) en este caso es dd 6.8% ((0.2136-
0.2)*100/0.2) que también esta dentro de las especificaciones mostradas en (3.3).

Es interesante observar también los polos del sistema origina y los del sistema con
realimentacion del vector de estados con ganancia del LQR. Como se muestra a continuacion,
el sistema origina tiene dos polos conjugados inestables (aquéllos con parte real positiva),
gue coinciden con los autovalores de la matriz A. Sin embargo € sistema en bucle cerrado es
estable (como se observa en la simulacién anterior), pues todos sus polos presentan parte real
negativa

-0.37845292570034 + 0.84559712018466i

-0.37845292570034 - 0.84559712018466i Polos sistema origina
0.00055292570034 + 0.05116065903975i
0.00055292570034 - 0.05116065903975i

-0.00899514778879
-0.28813607501543 Polos del 1azo cerrado
-1.42301566391117 + 1.62510006305492i con control LQR

-1.42301566391117 - 1.62510006305492i

La tabla 3.1 muestra los resultados de distintas simulaciones donde se ha ido variando
el peso sobre € eror en cabeceo en la matriz Q. Ademés de recoger los datos
correspondientes a las especificaciones, se recogen también los valores maximos y minimos
de la sefid de actuacion (deflexion del timon de profundidad), pues sera un dato Util para el
siguiente apartado. Para cada pardmetro se indica al lado s esta dentro de las especificaciones
o no. La dltima columna indica s € control se gjusta en su totalidad a las especificaciones o
no.

peso | Ts(seg Te (seg) e.r.p. (%) S.0. (%) Actuacion Espec.
1 205 |No 230 |No 155 |S 80 No (-0.18 -0.026) |No
50 1.6 S 6 S 2.3 No 7.7 S (-0.65 0.013) [No
70 145 |S 5 S 1.6 S 6.9 S (-0.8 0.05) S
80 145 |S 4.7 S 155 |S 6.8 S (-0.814 0.045)|S
100 |1.37 |S 4.7 S 1 S 6.5 S (-09 0.06) |S
500 [0.95 |S 3 S 0.1 S 5 S (-2 0.26) S
7000 |0.53 |S 2 S [0 S 4 S (-75 3 S
Tabla 3.1
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Se puede observar que, a medida que aumenta e peso en la matriz Q, mejora la
respuesta en € cumplimiento de especificaciones. A su vez también se exige mas a los
actuadores, esto tendra su repercusion en el apartado posterior. Al aumentar dicho peso
mucho (por encima de 400) aparece una oscilacion secundaria de pequefia amplitud. Por
gjemplo para un peso de 500 setiene la respuesta parcial de lafigura 3.4.

0.25 T T T
0.2 — :
ey R R e s R e S paa e
; A oscilacion secundatia
Rt = i ipstintiaatintlgtinl i Hatiaiistatinisintiniatiatiniial in g istiatiaiutin iginin O I Im---mm--o-o- AR T e
s e T e S SsssssmERa R i
! ! | — angulo cabecen |
|:| 1 1 I
15 2 25 3
Figura 5.4

Para la representacion de resultados se usa € archivo “Graficasm”, cuyo codigo
aparece en € apéndice A.1.3.

3.3.1.2 Control LOR en tiempo discreto

En el apartado anterior se desarrollé un controlador en tiempo continuo. Sin embargo
uno de los avances més importantes en aviacion fue la introduccién de la electrénica digital
(microprocesadores) en los Sistemas de Control Automatico de Vuelo (SCAV). La
justificacion del paso al tiempo discreto se encuentra con las multiples ventgias de los
sistemas de control digitales:

Reduccion de tamafio y precio (esto Ultimo no es cierto para sistemas sencillos con un
reducido nimero de variables).

No existe limite en la complgjidad del algoritmo. Cosa que si sucedia anteriormente
con |os sistemas anal Ogi cos.

Facilidad de guste y cambio. Por e mismo motivo anterior un cambio en un control
analégico implica, en e meor de los casos, un cambio de componentes s no un
cambio del controlador completo.

Tendencia a control distribuido o jerérquico. Se ha pasado de laidea de usar un Unico
controlador o computador para toda una planta a la de distribuir los dispositivos. Con
esto se alcanza una mayor flexibilidad y fiabilidad, que se puede ver aumentada con la
introduccion de redundancia de equipos.

Exactitud y estabilidad en el célculo debido a que no existen derivas u otras fuentes de
error.

L 6gicamente los sistemas de control digitales también tienen sus inconvenientes. En la
mayoria de los casos €l proceso a controlar es continuo (caso tratado aqui), es decir se debe
excitar con una sefia continua y genera una salida continua. Esta sefial, como en cuaquier
lazo de control es medida por algun dispositivo que a su vez entrega una sefid continua
proporcional a la magnitud medida. Por otra parte esta el computador que solo trabaja con
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valores discretos. Para compatibilizar ambos existen los convertidores digital-anal6gico
(CDA) y andogico-digita (CAD) que redizan la conversién de magnitudes. No se
profundizard mas en € estudio de estos elementos, pues existe una amplia gama de
documentos y textos sobre ellos.

Otro aspecto importante del trabajo en tiempo discreto con procesos continuos es la
eleccion de un tiempo de muestreo adecuado y de una técnica de muestreo. En este caso se
usara un mantenedor de orden cero, o lo que es o mismo muestreo y retencion “sampling and
hold”. La eleccion del tiempo de muestreo se realiza atendiendo a distintas técnicas empiricas
existentes que proporcionan un tiempo de muestreo suficientemente pequefio. Pero como
regla fundamental, se aceptara que e tiempo de muestreo es adecuado cuando los resultados
en tiempo discreto se gjusten al caso continuo (esta comparacion no es siempre posible).

El archivo LQR_long_d de Matlab lleva a cabo un control LQR en tiempo discreto del
cabeceo ddl avién equivalente a control LQR en tiempo continuo del apartado anterior, este
archivo se incluye en e apéndice A.1.4. En lafigura 3.5 se presenta la sucesion de tareas que
serealizan en € archivo LQR _long_d.

Inicio LQR long dm

|Definicion de dinémica avién]
h J

Dieterminacidn periodo muaestreo

Dizcretizacidn

Andlisis controlabitidad v
ohzervabilidad

Introduccidn matrices
ponderacion QF

Resolucion problema

LOE dizcteto

¥
Céleulo escalado para

refereficia no mala

v

Introduccidn especificaciones
de contraol

| Presentacion resultados |

Fin IQE long dm

Figura 3.5

Para no confundir con los desarrollos en tiempo continuo se ha adoptado una nueva
notacion, de forma que las matrices que definen € sistema en tiempo discreto A, B, Cy D
pasan a denotarse F, G, H, J respectivamente.
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En e apéndice A.1.4 se construyen las matrices de observabilidad y controlabilidad
para comprobar que e sistema es completamente controlable (es posible llevarlo de cualquier
estado inicid x(t0) a cuaquier otro estado en un numero finito de intervaos) y
completamente observable (con e sistema en e estado x(t), es posible determinar dicho
estado a partir de las mediciones de la salida con un retraso finito de tiempo). En €l presente
caso el sistema resulta observable y controlable, por |0 que se puede pasar a disefio de un
controlador discreto.

Para la eleccion del tiempo de muestreo se ha elegido la mitad del aconsejado por una
regla empirica, que propone coger un tiempo de muestreo de 1/30 BW. Donde BW es la
frecuencia en la que la respuesta en frecuencia del lazo cerrado (con reaimentacion unitaria)
cae por debgjo de —3dB. El célculo de dicha frecuencia para € sistema concreto dinamica
longitudinal del avion, lo redliza e archivo de Matlab mostrado en € apéndice A.1.5. Para €
caso tratado aqui resulta un tiempo de muestreo de 0.01754 segundos.

En cuanto al escalado de la sefid de referencia ya no se han encontrado funciones con
tal cometido. Partiendo de que en régimen permanente x(k+1)=x(k) y que la salida y(k) es
igual a la referencia r, se puede plantear un sistema de ecuaciones suponiendo una sefia de
control u(k)=N*r-Kx(k). El sistema se planteay resuelve en €l archivo mirscale discreto.m de
Matlab, resultando independiente de la sefial de referencia r tomada. Las variables del sistema
de ecuaciones planteado son:

X, corresponde ax(1)/r (primera componente vector estados/referencia)
y, corresponde a x(2)/r

z, corresponde a x(3)/r

N, es el factor de escala buscado.

X(4) no es una variable, pues se supone x(4)=r, ya que y=x(4).

La funcion mirscale discreto devuelve e factor de escala a aplicar para €
control LQR en tiempo discreto (con vector ganancia K) del angulo de cabeceo ante
referencia no nula. A continuacion se muestra e contenido del archivo mirscale discreto,
donde se ha considerado una dindmica en € espacio discreto del avion dada por:
X(k+1)=Fx(k)+Gu(k); y(k)=[0 0 0 1]x(k).

function salida=m rscal e discreto(F, G K)

S=solve(' F(1,1)*x+F(1,2)*y+F(1, 3)*z+F(1, 4) +G( 1) *N=x+G( 1) * (K(1) *x+K(2) *
y+K(3) *z+K(4))', ...
"F(2,1)*x+F(2,2)*y+F(2, 3)*z+F( 2, 4) +G( 2) *N=y+G( 2) * (K( 1) *x+K( 2) *
y+K(3) *z+K(4))', ...
"F(3,1)*x+F(3,2)*y+F(3, 3)*z+F( 3, 4) +& 3) *N=z+Q 3) * (K( 1) *x+K( 2) *
y+K(3) *z+K(4))', ...
"F(4, 1) *x+F(4, 2)*y+F(4, 3) *z+F( 4, 4) +G(4) *N=1+G( 4) * (K( 1) *x+K( 2) *
y+K(3) *z+K(4))', "N x,y,2");
sal i da=eval (S. N);

El esquema del sistema en Simulink es similar al caso continuo, salvo que se sustituye €
blogque Dinamica longitudinal por un bloque en € espacio de estados discreto. Dicho blogue se
inicializa como muestralafigura 3.6.
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— Dizcrete State Spac

Dizcrete state-zpace model;
w[n+1] = dwln] + Buln)
yin) = Cxin] + Duln)

(e

~ Parameters

%

IF
E.

6
E.

[He
=

!.J.e

Imitial conditions:

|n

Sample time:

ITm

0K Cancel Help

Figura 3.6

El archivo que genera las gréficas y los resultados de la smulacion es idéntico al caso

continuo.

3.3.2 Sistema con actuador real

En este apartado se incluira la dinamica del actuador sobre e timon de profundidad.
Esta dindmica consistird en un sencillo sistema de primer orden (3.4), obtenido de un informe

de la Universidad de Budapest [11], que habra que discretizar. Ademés para completar la
dindmica del actuador se tienen que afiadir bloques de saturacion, que hacen e sistema no
lineal, dicha saturacién limitara la deflexidn del timén de profundidad entre —20 y +40 grados

(-0.349 0.698 rads). Para la discretizacion del sistema de primer orden bastan estas lineas en

Matlab:

sisc=tf([37],[1 37]);
si sd=c2d(sisc, Tm;

% .t actuadores en t.continuo
% .t actuadores en t.discreto

[ num act, den_act] =tfdata(sisd, Vv');

37
g+ 37

El modelo en Simulink queda modificado con respecto al caso discreto del apartado

(dinamica actuador)  (3.4)

anterior como se muestraen lafigura 3.7.
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—e delta_e
To Modspace?
’—' K || cabeceo
H cabeceo
{in1 out p| MNFCnADu(n) .
ANt U FR-InHBulng
A Dizcrete State-Space
-k K
ref cabeceo
Tao Motspace
! Mbar 0.z
Constant
Donde actuador es: - Parameters —————
|tpper limit:
Saturation !
num_achz) FEse p
- Ln:uwer. lirnit: Figura 3.7
In g arne) Ko [207pis180

elewatar actuataor |

Logicamente los resultados de la simulaciéon del control LQR cambian respecto a
apartado anterior. Por una parte, la deflexion del timén de profundidad no puede sobrepasar
sus limites. Por otra parte e cambio del timén no es instantaneo, por lo que en € instante
inicia éste tendra un deflexion nula'y evolucionara a otros vaores con la dinamica de primer
orden anteriormente expuesta (bastante répida, 6 = 1/37 ).

é0000 ¢
. . - _ _e0000q,
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Figura 3.8
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El comportamiento, en cuanto a error en régimen permanente y tiempo de
establecimiento, préacticamente no cambia con respecto a caso con actuadores ideales. Sin
embargo € tiempo de subida ha aumentado de 1.45 a 1.524 s debido a freno inicia impuesto
a la caida en € angulo de deflexion del timén. Por su parte la sobreoscilacion disminuye de
6.8% a 6.7%. Esta disminucién de la sobreoscilacion se ve més aguzada para un peso en Q de
500, pues en este caso desaparece la oscilacidn secundaria perceptible en el apartado anterior,
y la oscilacion principal disminuye del 5% a 4%. Eso si, para un peso de 500, € tiempo de
subida ha aumentado de 0.95 a 1.36 s. con respecto a caso sin actuadores.

Para terminar este apartado es conveniente comentar que la mejora en caracteristicas
de oscilacion del caso con actuador real respecto a caso con actuador ideal no esinfinita. S
se aumenta € peso en lamatriz Q lo suficiente para conseguir la doble saturacion del actuador
(superior e inferior), aparecerdn mas de una oscilacion secundaria en la respuesta, cosa que no
sucedia en € caso con actuador real. Ademéas la amplitud de las oscilaciones aumenta de
forma considerable. Asi por gemplo para un peso de 100.000 (poco préctico dado que con
valores menores la respuesta se gjusta perfectamente a las especificaciones) se obtiene la
respuesta de lafigura 3.9.

0.25 T T T T |
02 ] s s
0.15 -~ \ﬁ ------- R
toscilacionag secundarias :
e e v v e
70 oy S/ RS pESSSees Pecssssahosses bosnas
: : — angulo cabeceo |
|:| 1 1 1 I
2 3 4 a a
1 T T T T
0.5 1 B - . - L——— L——— L—
0 S I O ——
; : \| — deflecidn timon profundidad
05 ] ] ] I I
0 1 2 3 4 a B
Figura 3.9

3.3.3 Sistema completo con actuador real y piloto

Ya se ha introducido la dindmica del actuador en e apartado anterior. Ahora se
introducira la dinamica del piloto. EI comportamiento del piloto ante cambios longitudinales
se puede expresar como muestra la ecuacion (3.5), obtenida del Instituto Politécnico de
Virginia [12]. Para conseguir la funcién de transferencia discreta equivalente se tiene que usar
latransformacion bilineal (Tustin) por tratarse de un sistema no causal:
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_2z-1
T Tmz+1

0.74(0.27S+ 1)e ** (3.5)
%efinicidn funci én transferencia piloto
Tp=0. 3; % et ardo i ntroduci do por piloto en segundos
Kp=0. 74;
s=tf('s");
aux=Kp* (0. 27*s+1);
z=tf('z',Tm;
rp=Tp/ Tm mod( Tp/ Tm 1) ; %etardo en tienpos de nuestreo
pi | ot o=c2d(aux, Tm ' tustin')*z~(-rp); % .t discreta: accion piloto

[numpil,den_pil]=tfdata(piloto,'v'); % undor/dendor para Simulink

Si se introduce esta dindmica en e modelo Simulink del apartado anterior se obtiene la
respuesta de lafigura 3.10 para un peso 80 de lamatriz Q del LQR:
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0.5 ! ;
a 0.5 1 1.4 2 2.5 3 3.5 4

Figura 3,10

Se puede observar que € sistema se ha inestabilizado. Para conseguir estabilizar el
sistema se propone cancelar la accion del cero introducido por € piloto, para €llo se introduce
un controlador con un polo en -1/0.27 (cero de transmision en piloto). Ademés para
compensar € efecto de la ganancia introducida por € piloto, una vez calculada la ganancia de
realimenacion K y e escalado de referencia para dicho valor K se deben dividir dichos
valores por la ganancia del piloto Kp. Con todo esto el modelo Simulink queda como muestra
lafigura3.11:
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—e  delta_e
To Makespace?
K —= cabeceo
iR ECxa Dl H cabecen
—{In1 Ot o A
At 1 FEAs I Buind
Sofurador [riscrete State-Space
ref cabeceo
-KrKp 4
To MWatkspace
num_coniz num_pil(z
ZeontE) _PilE) | o + .
den_contz) den_piliz)
contral pilata Figura 3.11 Gain constan

control =c2d(1/(0.27*s+1), Tm'tustin');
[ num cont, den_cont]=tfdata(control,'Vv');

Con este modelo y un peso de 80 para Q se obtiene una respuesta que no se gjusta a
las especificaciones debido a la aparicion de mulitiples oscilaciones. Estas oscilaciones
resultan de la interaccién entre e piloto y la dinamica del avion, debido a las limitaciones de
rango y velocidad de los actuadores. Estas oscilaciones son conocidas como PIO (pilot-
induced oscillation) y su reduccion pasa por intercalar un filtro de compensacion de fases
entre las dindmicas ddl piloto y € actuador [13]. La respuesta obtenida es la de la figura 3.12.

I:I"'l ] I I I I I I I I
o = = = A B B
aal N R b 4 b 1 b |
' | | | I | | I |
0.1 - LSS S SR IS ;-————% ————— ' ——————
I : : : : : — angulo cabeceo |
|:| 1 1 1 1 1 1 1 1 1
a 2 4 ) g 10 12 14 16 18 20
I:I"Il T T T T T T T T T
IR B s e = = S
0 ; R . SO0, SO o
IR ST e e
: : : : — deflecidn timon profundidad
04 1 ] ] ] ] I I I I
a 2 4 ) g 10 12 14 16 18 20

Higura 3.12

Esta respuesta no se gusta a las especificaciones. Si se prueba con otros pesos para Q
No Se mejora en ningun aspecto.
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Llegado este punto se propone una Ultima opcion para disminuir las oscilaciones
introducidas por € piloto y cumplir todas las especificaciones. Esta opcidn consiste en
aprovechar € cero introducido por el piloto (-1/0.27) para formar una red de avance con un
polo introducido en el controlador. Para que este polo cumpla su funcién, debe ser més rgpido
que € cero que forma con é la red de avance. En la figura 3.13 se observa como mejora la
respuesta s se sustituye el bloque control anterior por c2d( 1/ (0. 1*s+1), Tm ' tustin'):

0.25 I
e e e = B B
N £ N O O O
=L T U . .
SIS B WHSE S SO B B SO SO SO
i : i : ! ! —— angulo cabecen |
2 4 6 8 W 12 4 1 18
I

— Ideﬂen:in:’uln timnnl prnfunu:liidad
1 1

1 1
10 12 14 16 18 20
Figura 3,13
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3.4 CONTROL LQR CON DINAMICA LATERAL

En este punto se partird de la dinamica lateral del avion expresada en la ecuacion
(2.38) pararealizar un control 6ptimo LQR sobre el angulo de derrape (sidedlip, 8 y € angulo
de aabeo (roll, 6) del avion. Como se puede observar en la ecuacion (2.38) el angulo de
derrape corresponde a la primera componente del vector de estados, y € angulo de alabeo
corresponde a la cuarta. Al igual que con e control LQR longitudinal, se supondra en todo
caso que dicho estado es accesible y medible. En otro caso seria necesario € disefio de un
observador previa comprobacién de la observabilidad del sistema.

)’ ¢0056 O -1 003924  géby €0 0012y
grq _é105 -047 039 O G6ri, €014 015 &0 a0
épu Te06  -0032 -0115 O réput 0008 - O4srpd g (239)
BY €0 1 0 0 He g €0 U

En este apartado se ha hecho la misma subdivision de apartados que en €l caso del
control LQR longitudinal con e mismo fin. Se intentar& seguir una referencia de 0.05 rad (3°)
para el angulo de derrape, y de 0.2 rad (13°) para €l angulo de alabeo. Al tratarse de un control
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multiple con dindmicas cruzadas serd complicado agjustar las respuestas a unas
especificaciones dadas, asi que se intentard obtener siempre una respuesta satisfactoria
manteniendo eso si un error del 2% alos 10 segundos.

34.1 Sistemasimple

Se realizard un control LQR discreto donde la matriz Q sera fijada con pesos no nulos
para las componentes de angulo de derrape (primera) y angulo de alabeo (cuarta). Lamatriz R
variara segin € peso que se le quiera dar a la actuacion de los aerones y del timoén de
direccién:

6800 0 0 §
_eé0 000U épeso_a O u
Q= ooou R4 peso_r(
&0 0 0 80f

En este caso se trata una referencia doble (derrape y alabeo), por 1o que el escalado
ante referencia no nula se complica. Existen cuatro tipos de escalados adecuados a cuatros
casos distintos: |as referencias en alabeo y derrape son ambas nulas, la referencia en alabeo es
nula, la referencia en derrape es nula, las referencias en alabeo y derrape son ambas no nulas.
En todos estos casos e escalado lo redlizard una matriz de escaado 2x2 que actla
directamente sobre el vector referencia, pero la distribucién de los elementos nulos dentro de
dicha matriz de escaado es distinta segin € caso. Para conseguir una matriz de escalado
adecuada se han planteado numerosos sistemas de ecuaciones hasta dar con uno compatible
determinado. En el apartado anterior € escalado era independiente del valor de referencia,
posteriormente se verd que en este caso e escalado depende del valor relativo entre
referencias (cociente).

El esquema Simulink para el control LQR es el mostrado en lafigura 3.14.

o ]
—= K P delta_a
Scope
[10] deflexion alerones
i K P delta_r e K P derape
Figura 5.14
[o1] deflexion t.direccion [1o00] angulo derrape gl
g winE G Dulng = K pe{ alaben
i +1 B
SR ke [aoaoA] angulo alaben
dinamica lateral
v Bl K ref_derrape
Ll —
-k e [10]
= K | —P ref_alabeo
1]
e Kot [ref_derape ref_alabea]

matriz_escala

El archivo en Matlab para € control LQR aparece en € apéndice A.1.6. Siendo la
sucesion de tareas realizadas en el las mostradas en lafigura 3.2 (ver punto 3.3.1.2).
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representacion de resultados.

Para la determinacion del tiempo de muestreo se ha usado la misma regla empirica que

de banda por observacion de los diagramas de Bode de las cuatro funciones de transferencias
definidas a partir de la representacion en espacio de estados del sistema tratado (salidas aabeo
y derrape, frente a entradas alerones y timoén direccion). Para la representacion de dichos
diagramas de Bode se ha usado la herramienta Itiview en € codigo que se comenta a
continuacion.

sist_ss=ss(A B, C D);
sist_tf=tf(sist_ss);

sist_cl oop=si st _tf; %ara tener objeto Iti nodel

sist_cloop(1l,1)=feedback(sist_tf(1,1),1);
si st_cloop(1, 2)=feedback(sist_tf(1,2),1);
sist_cloop(2,1)=feedback(sist_tf(2,1),1);
si st_cloop(2, 2)=feedback(sist_tf(2,2),1);

[tiview ' bode', sist_cloop)

Los polos de las cuatro funciones de transferencia definidas en sist_tf coinciden, pues
el denominador de estas funciones de transferencia es comun. Al cerrar los lazos
independientemente, estos polos se desplazan un poco dependiendo de la sefia de entrada,
auque se mantienen cercanos. Las gréficas obtenidas a gecutar este archivo indican que la
eleccion de BW = 2 rad/seg es més que suficiente (figura 3.15).

Bode Diagrams

From: L) From: LIC2)
100 T T

To: Y1)

200

Phase (deg); Magnitude (dB)

=200
200

Tos V(2]

I
:
e

Frequency (radisec) Figura 3,15

clculo de la matriz de escalado para referencia no nula. Este escalado se determina
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igual a x(k). El archivo mirscale lateral.m contiene e codigo Matlab para el céculo de la

riz de escalado, este archivo se incluye en € apéndice A.1.8. Al tratarse de un sistema

MIMO (Multi Input Multi Output) en e planteamiento del sistema de ecuaciones se deben

e derrape y con

ref2 a la referencia para € angulo de aabeo, la sucesidn de tareas redizadas en € archivo
mirscale_lateral.m se pueden resumir en lafigura 3.16.

Inicio mirscale lateralsm

Mattiz escalado
00 — gl Firimirscale lateralm )4
Planteo Sistema Wlatriz escalado
Incdgnitas:
x=x( ) refl e 0 M
=3 3 refl 0 Mg
H.M
Planteo Sistema Mlatriz escalado
Inedgnitas:
x=xA1refl i M0 — -
= 3 refl A0
.M
Planteo Sistema Mlatriz escalado
: Incdgnitas:
Taefliedl L x=x(Direfl | g Nol
= 3 tefl O Af
H.M
Figura 3,06

cociente entre referencias. Del mismo modo parece que en |os casos de una sola referencia no
referencia no nula, se ve que € escalado permanece invariable. Esto es asi, porque los

lareferenciano nula (escalar por 1/referencialas ecuaciones).

El resultado de la simulacién paraunamatriz R = & U enlafigura3.17.
6054
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angula de derrape (fina) v angulo de alabeo (gruesa)

= o o
— ka

T

1

1

| |
.- e
E E E — deﬂexliljn aler;:unes
5 g 10 12 14 15 18 20
|:|2 T | | | | | | | |
T VOOR oV WO UR. VOO W TN WO
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1] 2 4 B 2 10 12 14 15 18 20

Higura 3.17

En esta respuesta se puede observar que inicidlmente e angulo de derrape disminuye
en vez de intentar acanzar directamente su valor de referencia (0.05 rad). Esto se debe a
control simultaneo de dos variables y a la dinamica cruzada existente entre actuaciones y
angulos a controlar. A pesar de todo esta respuesta es aceptable, se observa que no existe
sobreoscilacion en e angulo de alabeo, y que |os errores en permanente son muy pequefios. El
tiempo de subida (ts) en la respuesta en alabeo es de 3.5 seg.

Se puede comprobar que e control LQR estabiliza el sistema observando que los
polos del lazo cerrado discreto tienen todos modul os menor que la unidad:

Polo Maodulo
0.9931 + 0.0105i - 0.9932
0.9931-0.0105i - 0.9932
0.9932 + 0.0039 - 0.9932

0.9932-0.0039 -> 0.9932

Para andizar el efecto de la ponderacion de pesos en la matriz R, es interesante
cacular la actuacion total (integral continua o suma discreta) de las superficies de control.
Esto se redliza en Matlab con la funcion norm llamada con los parametros
delta asignals.valuesy delta r.signals.values.

En la tabla 3.2 se presentan los resultados de distintas simulaciones, donde para
distintos pesos sobre las actuaciones, se calcula y aplica € control LQR correspondiente
midiendo la carga de los actuadores, e ts de la respuesta en alabeo, y e pico de
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sobreoscilacion (S.0.) para las respuestas en alabeo y derrape. En dicha tabla se distinguen
también dos tipos de comportamiento

inversién inicia en la respuesta en derrape y no presenta S.O. en aabeo; d tipo de respuesta
B presenta S.O. en alabeo y no presentainversién inicial (ver figura 3.18).

peso_a |peso_r S.O.
Alabeo (
5 0 23.6 35 15.7006 |3.2128
50 50 0 22 5 14.4355 |[2.99
Tabla 3.2

En esta tabla la variacion de la matriz R se ha hecho manteniendo la relacion
delta a/delta r = 1. Se observa que a medida que aumentan los pesos de la matriz R del LQR
se obtiene una respuesta que exige menos a las actuaciones disminuyendo la S.O, pero a
cambio la se hace mas lenta (aumentar R simétricamente equivale a disminuir Q). Finalmente
decir gque en todos estos casos e tiempo de subida de la respuesta en derrape se mantiene
inferior a tiempo de subida de la respuesta en aabeo, y que € error se mantiene inferior al
2%.

Considero interesante analizar la respuesta del sistema ante una matriz R con relacién
de pesos no unitarios. La figura 3.18 muestra la respuesta del sistema con peso_a=0.05 y
peso_r=5:

angula de derrape (fina) v angulo de alabeo (gruesa)

0.4

0z

O

5 | B ISR | BN,
TS N A EN——
Tr ) o TR PPN
e e e e ]
—

O

—

o)

—

= L

e

o

—

mn]

[+

o

_5 : : : : : 1 1 1
a 2 4 G g 10 12 14 15 18 20
DE T T T T T T T T T
N o
E E E E | — deflexidn tirmon direccion
_D5 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 51 g 10 12 14 16 18 20

Figura 3.14
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Al permitir una mayor carga de los aerones (disminuir peso_a) se prioriza la respuesta
en aabeo, Ilegando a ser € ts en alabeo menor que €l ts en derrape. En un posterior estudio de
acoplamiento (ver apartado 6.3.2) se observara que la actuacion de los aerones interactlia
fuertemente con € angulo de alabeo, mientras que € timon de direccién se relaciona sobre
todo con la respuesta en derrape.

S se intercambian ahora los pesos, es decir peso_a=5 y peso_r=0.05 se obtiene una
respuesta (figura 3.19) donde se acenttia el valeinicia en larespuesta en derrape:

angula de derrape (fina) v angulo de alabeo (gruesa)

D5 T | | | | | | | |
__,..I""|=-_ 1 1 1 1 ; ; 1 ;
e B S S TS B S
s : : : : : : : : :
1] 2 4 B o 10 12 14 15 18 20
1 T | | | | | | | |
s \\ ----- s
E : E E E E — deflexion alerones
I:I 1 1 1 1 1 1 1 1 1
1] 2 4 5 g 10 12 14 15 18 20
5 T | | | | | | | |
0 f\—‘ R
E i i i i — deflexidn timon direccion
_5 1 1 1 1 1 1 1 1 1
1 2 4 B 2 10 12 14 15 18 20

Higura 310

3.4.2 Sistema con actuador real

En este apartado se incluiré la dindmica de los actuadores sobre los deronesy € timén
de direccion. Esta dindmica consgtirA en un sSistema de segundo orden
1/(0.016957+0.121S+1)  (Instituto Politécnico Nacional de México, Ing. Aeronéutica [14])
que habra que discretizar. Ademas para completar la dindmica de los actuadores se tienen que
afadir bloques de saturacion (sistema no lineal), dicha saturacion limitara la deflexion de los
alerones entre —20 y +20 grados ([-0.35, 0.35] rads) y ladel timén de profundidad entre —30 y
+30 grados ([-0.52, 0.52] rads).

Parala discretizacion del sistema de primer orden bastan unas lineas en Matlab:

sisc=tf([1],[0.0169 0.121 1]); % .t actuadores en t.continuo
si sd=c2d(sisc, Tm; % .t actuadores en t.discreto
[ num act, den_act] =tfdata(sisd, ' Vv');
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B! K e delta_a
[110] deflexion alerones
= K P delta_r
[01] deflexion t.direccion - K Je{ derrape
[1aooa] angulo derrape
| . |
S < WNE Can DU P! K | alabeo
! +1 B
A Ad i BUn) Loo1] angulo alabeao
dinamiea lateral
actuadores ¥ —e K | —e{ref_demape
K fe (o
—={ K |—P{ref_alabeo
L]
agk: K g [ref_derrape ref_alabeo]
matriz_escala
Donde actuagdores es:
num_actlz)
o S > Y {1 )
den_actz) Outt
[10] 4 I [1 0y S aturation
I dleranss IJpper limit; Figura 3.20
L {[20°pi180 30°piF180]
num_acz - .
T - —actz) K Lower limit;
den_actz) [-20°pi e
- -207pi 180 -307pi1 80]
@] din_t.direccion [0 1] ;

El efecto de lainclusion de la dinamica de los actuadores es similar a observado en €
control LQR de la dindmica longitudinal. Al no poder conmutar instantdneamente los
actuadores de su valor inicia nulo a valor inicia impuesto por € LQR, y al estar limitada la
deflexion de las superficies de control, se ralentiza la respuesta del sistema (aumentando los
tiempos de subida). A su vez, también disminuye la sobreoscilacion.

Lafigura 3.21 muestralarespuestadel sistemapara R =

5 0)
8034
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angulo de derrape (fina) v angulo de alabeo (gruesa)

DE T T T I T | T I T
__JI.-"""—.-T : ; | | : | :
e LR R R T

a5 : : : : : : : : :
1] 2 4 5 3 10 12 14 16 18 20
I:I'd' T T T T T T T T T
i) (S, U P O U AN (-
E i E i E i — deflaxidn alernnes
I:I 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 51 3 10 12 14 16 18 20
Dz T T T T T T T T T
ST e W N N W N N
E i E i E — deﬂexmn tlmun dlreccmn
_|:|2 1 | 1 | 1 |
0 2 4 G g 10 12 14 15 18 20

Figura 3.21

Aunque esta respuesta puede ser aceptable, no 1o son asi muchas de las que parecian
correctas en € apartado anterior. La mayoria de controles propuestos anteriormente exigen
demasiado a los actuadores, sobre todo en lo que se refiere a los aerones, llegandose a una
situacion de saturacion de la que el sistema no es capaz de recuperarse. La figura 3.22 muestra
por giemplo larespuesta del sistema parael caso con

_e0050 |
~ g0 005§
angulo de derrape (fina) y angulo de alabeo (gruesa)
DE | T | T T T T T T
D:ﬁ'—i : l ___i _____ J_____‘f:‘_____‘jC‘____l _____ : ______
| l l l l | l [ s
a5 : : : : : : : : :
0 2 4 G a 10 12 14 16 18 20
Dd T T T T T T T T T
T e
i i i E i E — deflexidn alernnes
D 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 B 3 10 12 14 16 'IB 20
1 T T T T T T T T
D J: : i: | ﬂ_iﬂ ﬂ:_ _ﬂ\_ﬂﬁ ] J:
i i i E ! — deflexian timon direccion
_1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 i 4 B 3 10 12 14 16 18 20

Figura 3,22
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Para intentar evitar la saturacion de alerones se puede escoger una opcién de control
gue minimice en mayor parte la actuacion de los alerones. Con este objeto se redizan 2
simulaciones: una con peso_a=5 y peso r=0.5 (figura 3.23), satura e timén de profundidad
pero el sistema se recupera: otra con peso_a=5y peso r=0.05 (figura 3.24), satura el timon de
profundidad y € sistema se inestabiliza.

15 angulo de derrape (fina) v angulo de alabeo (gruesa) angulo de derrape (fina) v angulo de alabeo (gruesa)
T T T T T T T T T
el 1
[ e e e e I SIS
05 .
0 2 4 5 g 10 12 14 16 18 20
D 4 T T T T T T T T T

' '
O2k----daeoo- [ I, Loooodo_oo. R, [
| v | ' v

________________________________________

h ) ) i )

h —— ——

' | —— deflexidn timon direccion 1 -

H n n n | — deflexidn tirmon direccion I’
N N N

0 2 4 5 g 10 12 14 16 18 20 -1

Figura 3.23 i] 2 4 53 g 10 12 14 16 18 20

Figura 1.24

Como se ha podido comprobar hasta ahora en todas las respuestas (con 0 sin
actuadores) la carga a los alerones es mucho mayor que la carga sobre € timén de direccion,
siendo imposible evitar la saturacion de los aerones. En un futuro estudio de acoplamiento
(ver punto 6.3.2) se vera que esto parece |6gico para el control del angulo de alabeo, pero no
asi para e control del angulo de derrape cuyo acoplo principal es con e timoén de direccion.
En el punto 6.3 seintentara un control PID sobre ladinamica lateral desacoplada.

3.4.3 Sistema completo con actuador real y piloto

Ya se ha introducido la dindmica del actuador en €l apartado anterior. Ahora se
introducira la dindmica del piloto. EI comportamiento del piloto ante cambios transversales se
puede expresar como (3.6). Esta dinamica se ha obtenido del Instituto Politécnico de Virginia
[15].

15/ (0135+ 1)e *  (3.6)

Para conseguir la funcion de transferencia discreta equivalente a (3.6) se introducen
las siguientes lineas en Matlab:

%efinicidn funci én transferencia piloto

Tp=0. 15; % et ardo i ntroduci do por piloto en segundos

Kp=1. 5;

s=tf('s");

aux=Kp/ (0. 13*s+1);

z=tf('z',Tm;

rp=Tp/ Tm mod( Tp/ Tm 1) ; %etardo en tienpos de nuestreo
pi | ot o=c2d(aux, Tm) *z"(-rp); % .t di screta de piloto
[numpil,den_pil]=tfdata(piloto,'v'); %para usar en Sinulink
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Para compensar €l
ganancia de realimentacion K y la matriz de escalado sobre la referencia para dicho valor K,
se deben dividir dichos valores por la ganancia del piloto Kp en  modelo Simulink (figura
25).

= K P delta_a
[10] deflexion alerones
= K | delta_r
[01] deflexion t.direccion - K | derape
[Mooo] angula derrape
= K P alaben
malile g [P - d
[oooA] angulo alaben
dindmica lateral
actuadores hJ K |—Iwref_derape
-KAkp K o
K P ref_alabeo
P 1]
Ot 1 In1 |l *y [T £ [ret_derape ref_alabea]
matriz_escalalkp
pilata
Donde piloto es:
num_piliz)
K > > K )
den_piliz) outl i
] — nay Figura 3.25
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3.5 COMPORTAMIENTO ANTE PERTURBACIONES

En este apartado se analizara € comportamiento del sistema completo controlado ante
perturbaciones en las actuaciones y en las variables reguladas. Se vera como e control LQR
es capaz de recuperarse ante perturbaciones instantaneas, asi como no puede hacerlo ante
perturbaciones mantenidas.

Para redlizar la smulacién del comportamiento del sistema ante perturbaciones se
afaden en Simulink dichas perturbaciones usando bloques de entrada de tipo escaldn,
sumadores y matrices de escalado (para las perturbaciones ala salida). Lafigura 3.27 muestra
como afiadir las perturbaciones a la entrada y salida para e caso longitudinal (esquemas

superiores) y €l caso lateral (esquemas inferiores).
b

perur_cabeceo ooy

perur_t.profund

) winE G Druln)
A A Buln)

Saturation Discrete State-Space

—{Inl Ot

actuadar

] Figura 3.27

IR CE oL

(ooop

el 5
__: — K
oAy
@ooy

pertur_radder perur_alabeo

¥
winF Cex - Cragn
e Ind Outd =®—>%—> T n A Bl @

Saturation Driscrete State-Space

actuadores

Los pardmetros de los blogques de entrada de tipo escaldn se gjustan segin € instante

(hastafinal de tiempo de simulacion).

3.5.1 Perturbacionesala salida

3.5.1.1 LOR con dindmicalongitudinal

A continuacion se introduce una
sdlida (angulo de cabeceo) del 50% de vaor de referencia (0.2¢0.5=0.1rad) a los 12
segundos. En la figura 3.28 se observa un pequefio error entre el angulo de cabeceo y la
rror se debe a que aln no se ha acanzado e régimen
permanente (ver seccion 3.6), pudiéndose asegurar que el controlador rechaza la perturbacién
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instantanea correctamente, de hecho e controlador es capaz de rechazar cuaquier
perturbacion instanténea a la salida sea cual sea su amplitud.

0.4 T T T T T
T .
0.z ! : T : i
e S e e
: l ! — angulo cabeceo
D 1 1 1 1 1
1] 5 10 15 20 25 30
1 T T T T T
1] S I L — A e R
D _____ L 1 1 _1|_________1:_ _________
| : :| — deflecian timon profundidad |
s | | | T T
1] ] 10 15 20 25 a0
Figura 3,28

Si la perturbacion introducida es mantenida (hasta fin de simulacion) e controlador
LQR no es capaz de rechazarla. No obstante en el caso del sistema estudiado y ante una
perturbacién del 50% del valor de referencia € angulo de cabeceo en régimen permanente se
aproxima mucho al valor de referencia (error < 2%) como se puede ver en lafigura 3.29.

I:I"q' I I I I I
03[
N e S
: : : — angulo cabeceo
I:I 1 1 1 1 1
a ] 10 15 20 25 a0
1 T T T T T
17} A LE— L S — —— ——
1) S L ' : : O
: : \| — deflecian timon profundidad
05 ] ] ] I I
a ] 10 15 20 25 a0
Figura 5.29
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Sin embargo s la perturbacion mantenida es de mayor amplitud € sistema no se
recupera como si ocurriera para perturbaciones instantaness.

3.5.1.2 LOR condindmica lateral

Al igua que en € caso longitudinal, e controlador LQR lateral es capaz de rechazar
cualquier perturbacion instantédnea en las variables controladas (dngulo de alabeo y derrape),
provocando cambios en las dos sefides de actuacion (alerones y timén direccion). A modo de
gemplo se muestra (figura 3.30) la respuesta del sistema en € caso de introducir una
perturbacién instantanea en t=15 en e angulo de aabeo del 50% del valor de referencia
(0.5¥0.2=0.1), y otra perturbacion instanténea en t=25 en el angulo de derrape del 100% del
valor de referencia (0.05):

angulo de derrape (fina) ¥ angulo de alabeo (gruesa)
DE T T T T T

a ] 10 15 20 25 30 34 40

— deflexidn timaon direccion

o4 ; : | : : . .
o g 10 14 20 25 30 35 40
Figura 3.30

S se aplican perturbaciones mantenidas €l sistema no es capaz de recuperarse,
viéndose afectado en mayor medida por las perturbaciones en e angulo de derrape que
provocan un cambio en € nivel medio de la deflexion de los aerones. Como gemplo se
puede ver en la figura 3.31, @ comportamiento del sistema cuando se introducen
perturbaciones del 100% en el angulo de aabeo (t = 15 en adelante) y en e angulo de derrape
(t =30 en adelante). Las perturbaciones se han escogido de gran magnitud en este caso para
gue sean maés faciles de observar sus efectos gréficamente, siendo similar cuditativamente el
comportamiento para perturbaciones de menor valor.
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angula de derrape (fina) v angulo de alabeo (gruesa)

— deflexidn timon direccion

0 10 20 30 40 50 5O
Higura 3.31

3.5.2 Perturbaciones ala entrada

3.5.2.1 LOR con dindmicalongitudinal

Introduciendo una perturbacion de 0.1 rad instantanea (de t =12 at =12.1 seg) en la
deflexion del timon de profundidad se observa en la figura 3.32 que e sistema se recupera
rapidamente. Esta recuperacion ocurre incluso s la perturbacion es tan grande que satura el
actuador. Al igual que para el caso con perturbaciones a la entrada, la figura 3.32 muestra un
pequefio error en e seguimiento de la referencia. Este error es debido a que no ha pasado €
suficiente tiempo entre la aparicion de la perturbacion y e fin de smulacién como para
alcanzar €l régimen permanente (ver seccion 3.6).
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Sin embargo s la misma perturbacion es mantenida la respuesta del sistema se degja

15
mucho de la deseada como muestra la figura 3.33.
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Figura 533
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35at=35.1).

angulo de derrape (fina) y dngulo de alabeo (gruesa)
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Al igua que con las perturbaciones a la salida, ante perturbaciones a la entrada el

sistema se recuperard s estas son instantaneas, y no lo hard s son mantenidas. La figura 3.34
muestra la respuesta del sistema cuando se introducen perturbaciones instantaneas de 0.1rad
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3.5.2.2 LOR con dindmica lateral

end tim
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3.6 ANALISISDEL REGIMEN PERMANENTE

Hasta ahora las simulaciones se han realizado hasta unas cuantas decenas de segundos.
Sin embargo es interesante observar € valor a que tiende la sefial de control en régimen
permanente para los distintos casos. El andlisis realizado en esta seccion se puede extender a
todos los controladores tratados en otros capitul os, pues e sistema a controlar es e mismo en
todos |os casos, por |0 que también lo sera su ganancia estatica.

3.6.1 LQR con dindmica longitudinal
Si se redliza una simulacion del control LQR sobre la dinamica longitudina completa

del avion para una referencia de 0.2 se puede observar € siguiente resultado para valores atos
de tiempo:

o L o R L T |
e
0.2 f f f f f f
5B O N S DO
02F------ R S R — Fome - F H
T i _________ EL ________ _é _________ ;_ — angulll:u cabeceo |i_

1586 1987 1958 15549 1950 1951

! ! !

D15 p--mmmmmm - 2 ittt Fommmmmmmmmm s oo
S 1R[] S ——— g P
L7} e e ——
0B o mmm e e e ——
0158 _E __________________ E _________ | — deflecion timon profundidad |

1 9;35 1 9:5"] 1 9:35 2000
Figura 3,56

Se puede ver que la sefia de control tiende a —0.151 rad en régimen permanente para
una referencia en cabeceo de 0.2 rad. De aqui se deduce una ganancia estética del sistema de
-0.151/0.2. Por su parte e timon de profundidad satura inferiormente a los —0.349 rad (-20°),
esto implica que para que un valor de referencia pueda ser acanzado, éste debe ser menor de:

0.2*0.349

= 0462
0151 046
Efectivamente s se smula la respuesta del sistema con control LQR (Q=80 y R=5)
para una referencia de 0.46rad e sistema la sigue (figura 3.37), mientras que s la referencia
es 0.47 rad el timén satura permanentemente haciéndose oscilante la salida (figura 3.38).
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Sin embargo la respuesta del sistema ante referencia 0.48 rad no se hace oscilante
hasta que no satura el actuador en e permanente, es decir pasados los 380s. Esta frontera
temporal ira disminuyendo a medida que aumenta e vaor de referencia en cabeceo. No
obstante, en la mayoria de los casos cabe la posibilidad de desactivar € control LQR (pasando
a control exclusivamente manual) una vez se haya estabilizado € angulo de cabeceo y antes
de que comiencen las oscilaciones.

3.6.2 LQR con dinamica lateral

En e caso de la dindmica latera se tiene un sistema MIMO, con 4 funciones de
transferencias inherentes. Por ello existen ganancias estéticas cruzadas que impiden realizar
un andisis limite en régimen permanente como € readlizado para la dindmica SISO
correspondiente a la dindmica lateral. El andlisis en régimen permanente de la dinamica
lateral deberia realizarse con empleo de controladores que partan del desacoplo del sistema,
pero este no es el caso tratado en e control LQR lateral donde se ha tratado un controlador
LQOR multivariable.
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Capitulo 4

Control GPC analitico sin restricciones

4.1 INTRODUCCION AL CONTROL PREDICTIVO
4.1.1 Control predictivo basado en modelo

El Control Predictivo Basado en Modelo (MPC Model Based Predictive Control) es
una estrategia de control que incluye un campo muy amplio de métodos de control con ideas
comunes. Estos métodos de disefio conducen a controladores lineales que poseen
précticamente la misma estructura y presentan suficientes grados de libertad. Las ideas que
aparecen en mayor o menor medida en toda la familia de controladores predictivos son
basicamente tres:

Uso explicito de un modelo para predecir la salida del proceso en futuros instantes de
tiempo (horizonte).

Céculo de las sefides de control minimizando una cierta funcion objetivo.

Estrategia dedlizante, de forma que en cada instante €l horizonte se va desplazando
hacia € futuro, lo que implica aplicar la primera sefial de control en cada instante y
desechar € resto, repitiendo el calculo en cada instante de muestreo.

Las ventgjas del control predictivo son muchas pero la que justifica principalmente su
uso para € control de una aeronave es que posee intrinsecamente compensacion del retardo.
Otra gran ventgja del control predictivo es la fécil inclusion de restricciones (como la
saturacion de actuadores). Pero esta Ultima ventgja lleva apargjada € inconveniente principal
del control predictivo, una gran carga computacional. Efectivamente, la inclusion de
restricciones en la funcién de coste a minimizar impide la existencia de una solucién andlitica,
y es necesario € calculo por algoritmos iterativos del vector de sefides de control futuras para
cada instante de muestreo.

4.1.2 Control Predictivo Generalizado. Formulacion
Uno de los algoritmos de MPC es & Control Predictivo Generalizado (GPC). Laidea

basica del GPC es calcular una secuencia de futuras acciones de control de tal forma que
minimice una funcion de coste multipaso. El indice a minimizar es una funcion cuadrética que
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mide por un lado la distancia entre la salida predicha del sistema y una cierta trayectoria de
referencia hasta € horizonte de prediccion, y por otro el esfuerzo de control necesario para
obtener dicha salida. EI GPC presenta como gran ventgja € poder trabajar con procesos
inestables o de fase no minimay proporcionar solucién explicita en ausencia de restricciones.

La nomenclatura y ecuaciones que se presentan a continuacion pueden consultarse en
[16], a partir de la formulacion propuesta por Clarke en 1987 [17][18].

El GPC emplea un modelo CARIMA (Controlled Auto-Regressive Integrated
Moving Average) parala prediccién de la salida:
t
A(zYy() = B(zHz %u(t- 1)+ C(z‘l)% (4.2
sendoD=1- z*
A(zY=1l+az'+a,z%+.+a,z™ B(z"Y)=Db,+bz*+b,z%+.+b 2™

En (4.1) la perturbacion viene dada por un ruido blanco coloreado por € polinomio
C(z") y d es d tiempo muerto del sistema. Como en la préctica es dificil encontrar el
verdadero valor de este polinomio, se puede emplear como parametro de disefio para rechazo
de perturbaciones 0 mejora de la robustez.

El GPC usa una funcion de coste cuadrética de laforma:

%2 . RERE . ?

NN, NU) = @ d(ply(t+ I - wie " +a 1 (ouct+j- 1) (4.2)
i=N1 j=1

donde y(t+ j|t)es la prediccion Optima j pasos hacia delante de la salida del proceso con

datos conocidos hasta el instante t, N1 y N2 son los horizontes minimo y méximo de coste. Nu

es es e horizonte de control y &j) y &) son las secuencias de ponderacion mientras que

w(t+]) eslafuturatrayectoria de referencia. En adelante se considerard &(j)=1y &(j) constante.

El objetivo es & célculo de la futura secuencia de control u(t), u(t+1), ... de tal manera
qgue la sadlida predicha del procesoy(t+ j) permanezca proxima a w(t+j). Esto se logra
minimizando J(N1,N2,Nu).

Prediccidn éptima

Con la intencién de minimizar la funcion de coste, se obtendra previamente la
prediccion Optimade y(t+)) paraj (N 1y j [N ,. Considérese la siguiente ecuacion diofantica:

1= Ej(zY)A+ zZ'Fi(z') dondeA=DA (4.3
Los polinomios Ej y Fj estan definidos con grados j-1 y na respectivamente. Se pueden
obtener dividiendo 1 entre A(z'') hasta que €l resto pueda ser factorizado como z 'Fj(z'?).
El cociente es entonces Ej(z%).

Si se multiplicala ecuacion (4.1) por Ej(zY)ZA

A(ZM)Ej(z)y(t+ i) = Ei(z")B(z )Du(t+ j- d- D+ Ej(z )e(t+ j) (4.4)
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Teniendo en cuenta (4.3), la ecuacion (4.4) queda:
(1- Z'F(Z")y(t+ j) = E(z")B(z")Du(t+ j- d- D+ Ej(z )e(t + j)
Lacual se puede escribir como

§(t+ )= F(z )y + Ei(z)B(z)Du(t+j- d- D+ Ej(z )e(t+]) (4.9

Al ser e grado del polinomio Ej(z") igual aj-1 los términos del ruido en la ecuacion
(4.5) estén todos en @ futuro. Lamejor prediccion dey(t + j) sera por consiguiente:

g(t+j/t)= Gi(z")Du(t+ j- d- I+ Fj(z )y(t)
con Gj(z'%) = Ej(z')B(z'Y)

Es posible demostrar que los polinomios Ej y Fj se pueden obtener recursivamente, de
forma que los nuevos valores en € paso j+1 (Ej+1 y H+1) sean funcion de los del paso j. La
forma de obtener dichos polinomios recursivamente se puede resumir en:

1. Comenzar con E;=1, F=z(1- A)
2. Ir afadiendo nuevos términos a Ej con g+1=fjo
3. Cdcular f;,,; = f;,,- f,o&,, 1=0.na sendo f,

j+Li j j,na+l = O

Para resolver el GPC es necesario obtener e conjunto de sefidles de control u(t),
u(t+1), ...u(t+N) que minimizan la funcién de coste dada en la ecuacion (4.2). Al tener €
proceso un retardo de d periodos de muestreo, la salida solo se vera influenciada por la sefia
u(t) después del instante d+1. Los valores N;, N> y Nu que marcan los horizontes pueden ser
definidos como Nj;=d+1, N,=d+N y Nu=N. No tiene sentido hacer N;<d+1 ya que los
términos de (4.2) sblo dependeran de las sefides de control pasadas. Por otro lado, haciendo
N;>d+1 los primeros puntos de la secuencia de salida, que seran los mejores estimados, no se
tendrén en cuenta.

El conjunto de las| predicciones Optimas es

y(t+d+1/1) = Gy, Du(t) + Fy, y(t)
y(t+d+2/1) = Gy, ,Du(t+ D)+ Fy,y(t)

§(t+d+ N/t)= Gy Du(t+ N- D+ Fy y(t)
y puede ser escrito en formamatricial como:
y=Gu+ Fz Yy + G(z)Du(t- 1)  (4.6)

Donde
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éy(t+d+1/t) q éD u(t) u ég, O - Ou
ay(t+d+2/t) G _éDu(t+1) U G- ég, 9, - Ou
e o UTe i g GTel T iy
EY(“ d+ N/t)g gD U(t+ N - 1)9 BOn-19n-2 Qo

gngdﬂ(z- )= %) . ; ng+1(z-_ ) 3
Gq(z-l) - (:EZ (Gd+2(z )' Oy- 9,2 ) l;j F(Z'l) _ (?Fd+2(sz )l;j
8ZN (Gaen (Z-l) - Oo- 912‘1- gN_lz“N‘l))H ng+N (Z-l)H

Al depender los dltimos términos de la ecuacion (4.6) solo del pasado, pueden
agruparse en f, dando lugar a

y=Gu+f (4.7)
Obtencion delaley de control

Entonces la ecuacion (4.2) puede escribirse como:

J=(Gu+f-w)"(Gu+f-w)+lu'u (4.8
con w=[w(t+d+1D) w(t+d+2) - w(t+d+N)]"

La ecuacion (4.8) se puede poner como:

1
J= EuTHu+ bu+f, (4.9)

donde H=2(G'G+I1)
b=2(f- w)'G
fo=(f- w)'(f- w)

El minimo de J, siempre que no existan restricciones en la sefid de control, puede ser
calculado igualando a cero el gradiente de J, lo cual conduce a

u=-H'™" (4.10

Debido a uso de la estrategia dedizante, sdlo se aplica reamente € primer elemento
del vector u, repitiendo de nuevo e mismo procedimiento a siguiente instante de muestreo.

Implementacion del algoritmo en Matlab

La programacion del algoritmo del GPC es sencillaen MATLAB, ya que los céculos
matriciales, que son los que provocan la mayor complegjidad numérica, pueden ser resueltos
fécilmente. La subrutina gpc.m en MATLAB que realiza los cdculos de la prediccion optima
se muestraen e apéndice A.2.1.

Para calcular la sefial de control es necesario realizar un programa con una llamada a
la subrutina gpc. La sefid de control se obtiene a partir de los valores devueltos por dicha
subrutina mediante |os siguientes calculos:
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h=-i nv(g' *g+l anbda*eye(N)) *g' ;
kr=-h(1,:);

ku=h*gp;

ku=ku(1,:);

ky=h*f b;

ky=ky(1,:);

Los vectores kr, ku y ky serviran para construir la sefid de control en un modelo de
Simulink teniendo en cuenta que:

kr: esun vector 1 x N.

ku: es un vector 1 x M. Siendo M = d + orden del humerador del modelo del
sistema.

ky: esun vector 1 x Q. Siendo Q & orden del denominador del modelo del sistema

La sefid de control se construye entonces segun la siguiente ley:

Du(t) = ku@Du(t- 1)+ ku(2)Du(t- 2)+---+ku(M)Du(t- M)+

ky(Dy(t) + ky(2)y(t- D+---+ky(Q)y(t- M +1)+
kr(Dw(t + 1) + kr (2)w(t + 2)+---+kr (N)w(t + N)

Si ahora se considera una referencia constante y se sustituye el operador A por 1-z*,
sellegaalasiguiente ley de control:

u(t) = 1+ ku@)u(t- D+ (ku(2) - ku@)u(t- 2)+---
+ (ku(M)- ku(M - D)u(t- M)- kuM)u(t- M- 1+
ky(Dy(t) + ky(2Q) y(t- D+---+ky(Q)y(t- M+ 1)+
sum(kr)w

4.2 GPC CON DINAMICA LONGITUDINAL
4.2.1 Especificaciones de control

En este punto se partira de la dindmica longitudinal del avion expresada en la ecuacién
(2.37) 0 su eguivalente en funcion de transferencia dada en (2.44). Con dicha dindmica se
realizard un control GPC sobre el angulo de cabeceo (pitch) del avion, actuando sobre e
timon de profundidad.

Este apartado esta dividido en subapartados a fin de comprobar los efectos sobre los
resultados de los andisis a introducir unas dinamicas de actuadores y piloto. Asi, primero se
analizara la respuesta del sistema con control GPC considerando unos actuadores ideales
(respuesta instantanea e ilimitada) y sin considerar la accion del piloto. En € siguiente
apartado se estudiara e efecto de introducir un actuador con saturacién y una respuesta con
constante de tiempo finita. Finalmente se introduciré la dindmica del piloto manteniendo los
actuadores del apartado anterior.

Como punto de partida las especificaciones sobre la respuesta en cabeceo del avién
deseada serén las expuestas ya para e control LQR:

Referencia cabeceo 0.2 rad (11.46°)
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Sobreoscilacion < 10%

Tiempo subida < 2 seg.

Error en permanente < 2%
Tiempo establecimiento < 10 seg.

Dichos valores se han tomado del Control Tutorial for Matlab (The University of
Michigan) [10].

4.2.2 Sistemasimple

En este punto se simularé un control GPC sobre la dinamica longitudina del sistema
sin considerar las dindmicas de piloto y actuador. No se tratara de gjustar la respuesta a las
especificaciones sino que se intentard ver los efectos sobre el control GPC relativos a cambios
en sus pardmetros. El gjuste de la respuesta a las especificaciones se intentara realizar con la
dinamica completa en los siguientes apartados.

En e archivo principal.m incluido en e apéndice A.2.2 se calculan los pardmetros

para e control GPC mediante € uso de la subrutina gpc. La sucesion de tareas redlizadas en
dicho archivo se muestran en lafigura 4.1.

Inicio principal

Introducecion de la dinatica del avion

| Introduccidn de los parametros del GPC|

Llamada a gpe.m

L]

Calculo de vectores para construaccidn
de sefial de cottrol
¥
atmalacidn
¥
Fresentacion de resultados

Figura 4.1

La figura 4.2 muestra e modelo Simulink donde se simula & control GPC con los
vectores obtenidos tras la g ecucion del programa anterior.
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El tiempo de muestreo de los retrasos unitarios y de la funcion de transferencia discreta
es 0.008 segundos. Pues, este periodo se usd en e apartado 2.7.2 para la obtencién de la
funcion de transferencia discreta dada en (2.44) y que se ha tomado como punto de partida en

A.22.

La figura 4.3 muestra el resultado de la smulacién para tres valores de N distintos y é
= 0.8. Se observa que a medida que aumenta N disminuye la sobreoscilacion y e esfuerzo de
control, mientras que el sistema se hace un poco més lento. Llega un momento en que €l
aumento de N no implica una mejora perceptible, este valor de N se puede fijar en 150. De la
misma forma para valores de N inferiores a 45 € sistema no se estabiliza, esto se puede
observar en la figura 4.4 correspondiente a N=40. En todo caso estable, € error en régimen

permanente es practicamente nulo.
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La figura 4.5 muestra € resultado de la smulacion del control GPC para tres valores
digtintos de € con N = 150. Se observa que a medida que aumenta & disminuye
considerablemente el esfuerzo de control, se mantiene la misma sobreoscilacién, la respuesta

fi.ﬁ(s)El =

seralentizay e error permanece practicamente nulo en todo caso.

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA



TECNICAS DE CONTROL AUTOMATICO. APLICACIONES EN AERONAUTICA PROYECTO FIN DE CARRERA

095 . ; Ang:_nn de tiahecenl

| ohida=0.5
— lamhbda=5
—— larnbda=50

|:| 1 1 1 1 1 1 1 1 1
a 1 2 3 45{3)5 ] 7 B 9 1a

Deflexidn timdn de profundidad

| ohida=0.5
— lamhda=5 .
— lambda=50

4.2.3 Sistema con actuador real

En este apartado se incluira la dindmica del actuador sobre el timén de profundidad ya
expuesta en e apartado 3.3.2 (LQR). Dicha dindmica consistird en un sencillo sistema de
primer orden (4.11) discretizado, junto con un bloque de saturacion se la sefid de actuacion
entre [-0.349, 0.698] rads.

37
g+ 37

dinamica actuader (4.17)

El efecto de la inclusion del actuador en € control GPC tiene dos importantes
diferencias con respecto a control LQR:

Si el controlador satura no podra recuperarse, a no ser que se incluyan restricciones en
laresolucion del algoritmo GPC. Pero en tal caso no se llegard a unaley explicita con
el consiguiente aumento del coste computacional. En este punto se sintonizard el GPC
para evitar la saturacién del actuador.

El efecto ralentizador de la dindmica del actuador es poco perceptible en e control
GPC, pues ya de por si € esfuerzo de control puede moderarse manipulando € o
suavizando la sefid de referencia
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En e apéndice A.2.3 se muestra e archivo en Matlab para e control GPC con
actuador. Las taress redlizadas en dicho archivo son las mismas mostradas en la figura 4.1,
incluyéndose la definicion de la dinamica del actuador junto alade avion.

Al haber aumentado € orden del sistema también aumenta la dimension de los
vectores para el control GPC, por lo que e modelo Simulink mostrado en la figura 4.2 dgja de
ser vaido y hay que sustituirlo por e mostrado en lafigura 4.6. En este modelo también se ha
incluido un filtro paso de baja (Butterworth con frecuencia corte 2.5 rad/seg) para €
suavizado de la sefial de referencia, con lo que se consigue disminuir el esfuerzo de control.
Dicho filtro se puede sustituir por un sistemade primer orden (4.12).

con t =1/25 (4.12)
t.s+1l
control i ’—b zalida
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Figura 4.6

Antes de mostrar los resultados de la smulacion es importante sefidar dos
modificaciones necesarias para la correcta simulacion. La primera de ellas es que a haber
introducido en e modelo Simulink un filtro analdgico, es necesario configurar € paso inicial
a 0.008 segundos (seleccionar en simulation — parameters —Initial Step size) para que todos
los vectores de la representacion de resultados tengan la misma dimension. La segunda es
reducir e vector numerador, cuyos elmentos [n; m; N3 Ny Ns Ng] son los coeficientes del
polinomio numerador (Mz>+nz*+nsz+nyz%+nyz+ny), eiminando m=0 para conseguir un
vector ku de dimension adecuada.

Variando los pardmetros N y € del GPC se obtiene para € caso con referencia
suavizada (ref2) y sin suavizar (refl) las respuestas mostradas en la figura 4.7. Esta respuesta
es la mejor que se puede conseguir en ambos casos, pues la disminucion en € de una unidad
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lleva a la saturacion del actuador sin que e controlador se recupere como se observa en la
0.25

figura 4.8. La figura 4.7 muestra como la simulacién con referencia suavizada es algo més

lenta, pero a cambio presenta unas caracteristicas mucho mejores en sobreoscilacion.
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4.2.4 Sistema con actuador real y piloto

En este apartado se incluira la dindmica del piloto ya expuesta en €l apartado 3.3.3
(LQR). El comportamiento del piloto ante cambios longitudinales se puede expresar como
(4.13) [19].

0.74(027S+ 1)e °% (4.13)

Las modificaciones aintroducir en € archivo de Matlab son:

%li nami ca piloto sin retardo (se afiade en Sinulink)
s=tf('s");

pi l ot o_cont=0.74* (0. 27*s+1);

pil oto_di sc=c2d(piloto _cont,0.008," tustin');

%li ndm ca total

si stema_t ot al =si st enad*act uador _di sc*pi | ot o_di sc;

[ num den] =t fdata(sistema_total,'v');

numeEnum( 2: 7) ; %l imnar un cero de la izquierda

%Ret ardo piloto
d=37; %Ret ardo pil ot o: 37*0. 008M0. 3seg

Al introducir la dinamica del piloto aumenta €l orden del sistema por lo que debe
modificarse el esquema de control. Ademés a considerar € retardo introducido por € piloto
(37 periodos de muestreo) el vector de realimentacion ku pasa a tener 42 elementos, por lo
que € esguema Simulink quedaria demasiado abultado. Para evitar esto se calcula la funcién
de transferencia equivalente a la realimentacién del vector de control con unas simples lineas
en Matlab:

%alculo de f.t equivalente a la realinentaci 6n de |a seflal de control
ku(1, d+6) =0;
z=tf('z',0.008);
control _u=z"-1*(1+ku(1,1));
for i=2:1.d+6
control _u=control u+z™-i*(ku(1,i)-ku(1,i-1));
end

Con todo esto e esguema de control en Simulink queda como muestra lafigura 4.9.
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Figura 4.9

La figura 4.10 muestra la respuesta del sistema cuando se considera € retardo del
piloto y cuando no. Se observa que €l control GPC posee intrinsecamente compensacion del
retardo, pues la respuesta del sistema considerando el retardo es la respuesta sin considerar
retardo desplazada en e tiempo. Atendiendo a la figura 4.10 se observa e cumplimiento de
todas las especificaciones dadas en 4.2.1 excepto larelativa a tiempo de subida.

te=3s< 10s
erplD<0s
ts=207s>2s
S.0.=3% < 10%
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te=5s< 10s
erplD<0s
ts=191s<2s
S.0.=6.5% < 10%

4.3 GPC CON DINAMICA LATERAL

Debido a las limitaciones en saturacion vistas en e caso longitudinal del control GPC
analitico, se desarrollara en un apartado posterior un GPC iterativo considerando
restricciones. En este GPC sera muy sencilla la inclusion de dinamicas MIMO, por lo que se
degjad estudio de ladinamicalateral paratal caso.

44 COMPORTAMIENTO ANTE PERTURBACIONES

El control GPC tiene la propiedad de rechazar tanto las perturbaciones instantaneas
como permanentes. Sin embargo, en € caso de que € vector de realimentacion de sdidas ky
contenga elementos de grandes magnitudes (el caso que se tratd), € rechazo de las
perturbaciones exige grandes valores de la sefial de control. Estos vaores provocardn la
saturacion de la sefid de control, ante la cua e controlador GPC analitico no es capaz de
recuperarse. Para solucionar esta situacion se disefiard en apartados posteriores un controlador
GPC iterativo que tenga en cuenta | as restricciones en los valores de la sefia de control.

A modo de gemplo la figura 4.12 muestra la respuesta del sistema ante una
perturbacion en la salida mantenida del 10% del vaor de referencia (0.1*0.2=0.02rad)
incluyendo e bloque saturacion del actuador. La figura 4.13 muestra la respuesta eliminando
dicho blogue de saturacion, junto con una ampliacion donde se observa que efectivamente el
sstematiende alareferencia

Angulo de cabecen
05 T T

0 5 10 ¢f 15 20 25 0

Deflexidn timdn de profundidad

{rad)

0 5 10 tig) 15 20 25 30

Higura 4.12
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Capitulo 5

Control GPC iterativo con restricciones

5.1 INTRODUCCION AL CONTROL PREDICTIVO CON RESTRICCIONES

Se ha visto en € punto 4 que € control GPC genera una solucién analitica en ausencia
de restricciones. Sin embargo, S se consideran restricciones, la solucién de la minimizacién
de la funcion objetivo, se obtiene utilizando un agoritmo numérico de optimizacion con
restricciones [20]. Para esta clase de problemas, en que la funcidn objetivo es cuadrética, se
cumple:

Lafuncion objetivo debe ser convexa para que exista solucion

Debe haber a menos un valor para e cual las variables de optimizacion cumplan todas
las restricciones impuestas.

El espacio de restricciones debe ser convexo

La minimizacion de la funcién objetivo con restricciones lineales se conoce como
programacion cuadratica [20], quedando € problema de optimizacion para € GPC queda
definido por:

MinJ= (Gm+f -r)"(G+f -r)+éL 'm

saAub

con A, b determinados de acuerdo a tipo de restriccion, y r es e vector de referencias en el
horizonte de prediccion.

L as restricciones mas comunes son las aplicadas a rango y velocidad de cambio de las
variables manipuladas (actuaciones) y controladas (salidas). Para e caso de actuadores con
limitacion de rango (el caso tratado aqui) la restriccidn estéd dada matricial mente por:

éﬂ éuEt) ) U é%ul‘J
éll . eu(t + 0. el . _ _
minéfl]£ é l]£ él] max U umin1£ U£ 1umax

81§ fu(t+ Nu+Df @&l

La resolucion del problema con restricciones lleva apargjada una gran carga
computacion con factorizaciones de matrices incluidas. Para evitar Situaciones de mal
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condicionamiento y desbordamiento, los valores de los horizontes de control y prediccion no
deben tomarse excesivamente grandes. De ahora en adelante se tomara 50 como valor para €l
horizonte de prediccion, y 20 para €l horizonte de control. Se han comprobado posteriormente
los buenos resultados al canzados.

Las funciones necesarias para programar e control GPC con restricciones han sido
cedidas por e Profesor Daniel Limon Marruedo del Departamento de Ingenieria de Sistemas
y Automatica. Algunas de ellas han sido modificadas por mi. En los apéndices A.3.2, A.3.3,
A.34,A.35 A.36, A.3.7y A.3.8 seincluyen los archivos con las modificaciones necesarias.

Para la programacion en Matlab y simulacion en Simulink de un control GPC con
restricciones serd necesario € uso de S-functions (system functions). Una introduccién al
manegjo de estas funciones de sistema se incluye en e apéndice A.3.1. Para una descripcion
més detallada se puede consultar [21].

5.2 GPC ITERATIVO CON DINAMICA LONGITUDINAL

El problema de control es el mismo expuesto en e punto 4.2. ES decir, se quiere seguir
una referencia de 0.2 rad en e angulo de cabeceo del avidn actuando sobre e timén de
profundidad. Para ello se considerara una dindmica completa compuesta por piloto, actuador y
dinamica longitudina avién (idéntico a punto 4.2.3). Adicionamente se incluira en la cadena
directa un filtro paso baja (ecuacion 5.1) para disminuir las oscilaciones de dta frecuencia en
la sefid de actuacion.

14 Tm=0.06 o2 (9252+ 854)

H = 08s+ 1)? v H(2) =107 " osar)?

(5.1)

En d archivo de Matlab principal.m, incluido en & apéndice A.3.2, se definen las
dinamicas, los pardmetros del controlador, y se calcula la prediccion. La sucesion de tareas
realizadas en dicho archivo se muestran en lafigura 5.1.

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 86



TECNICAS DE CONTROL AUTOMATICO. APLICACIONES EN AERONAUTICA PROYECTO FIN DE CARRERA

Inicio principal m

Introduccidn dindmdca longitudina
pura del avidn
¥
Introducceidn dindmicas actuador, piloto
filtro ¥ construceidn dinddea total

1
| Obtencidn modelo CHR_II'L-'IH|

L]
|Int:ru:-duccciufun pardmetros GPC |

¥

Definicidn vectores v matrices de referencia

| Calewlo prediceidn (Mamada a mgpc) |

| Constraccion pardmetro para GPC3af |

Figura 5.1

Las figuras 5.2 y 5.3 muestran & modelo de Smulink para e control GPC con
restricciones. EI modelo incluye la posibilidad de afadir restricciones en las variables de
sdida y en la velocidad de cambio de la variable de control, dichas restricciones estaran
desactivadas.

En la figura 5.3 se observa la inclusién de un bloque S-function que implementa la
funcién GPC3sf incluida en € apéndice A.3.5, cuya gecucion se redliza en cada paso de
muestreo. Esta funcién es la encargada de resolver € problema de programaciéon cuadrética
asociado al GPC con restricciones, para ello hace uso de la funcion quadprog de Matlab.

La funcién GPC3sf recibe como pardmetros los correspondientes a una S-function (t,
X, U, flag, ver A.3.1) més un pardmetro adiciona par (ver figura 5.3). Este parametro es una
estructura creada tras la gjecucion del archivo principal.m incluido en € apéndice A.3.2. La
estructura par incluye distintas constantes (n° entradas, n° salidas, horizonte de prediccion, ...)
y los valores para la prediccion (GN123, GpN12, FN12) obtenidos tras la resolucion de la
ecuacion diofantica con la gecucién del archivo Mgpce.m (apéndice A.3.7). Todos estos
valores seran usados por la funcién GPC3sf.

A continuacion se resaltan algunos valores de la estructura par en € caso de control
de la dindmica longitudinal, que seran Utiles en explicaciones posteriores. par.na=9 (orden del
denominador de la cadena directa discreta), par.nb=14 (orden del numerador de la cadena
directa discreta), par.m=1 (n° de entradas a sistema, deflexion timén profundidad), par.n=1
(n° de salidas del sistema, angulo de cabeceo).

En las siguientes lineas se comentan agunas sentencias de codigo del archivo
GPC3sf.m (en particular de la funcion mdlinitializeSizes incluida en este archivo) incluidas
en el apéndice A.3.5:
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sizes.NunContStates=0: indica que existen 0 estados continuos.

sizes.NumDiscStates=(struc.na+1)* struc.n+(struc.nb+1)* struc.m: la parte derecha de
la ecuacion toma valor 25 para € caso longitudinal, y definen & n° de estados
discretos. Los elementos x(1) a x(10) se asocian con las salidas medidas yk a Yko
respectivamente, los elementos x(11) a x(25) se asocian con las sefiales de control U1
a Ux.15 respectivamente. Al finalizar cada iteraccion, x(11) tomara e valor de la sefia
de control actual a aplicar por e controlador.

sizes NumOutputs=struc.m: define el n° de salidas del bloque S-function GPC3sf, que
coincide con e n° de entradas a sistema a controlar (n° sefiales de actuacion). Toma
valor 1 para e caso longitudinal, indicando como Unica salida del bloque GPC3sf la
sefial de control calculada para aplicar a timon de profundidad.

sizes.Numlnputs=2* struc.n+(4* struc.m+2* struc.n+4+1): define e n° de entradas a
bloque S-function GPC3sf. Dichas entradas se identifican dentro de la funcion
GPC3sf.m por e vector u. Toma valor 13 (ver figura 5.3) para € caso longitudinal
correspondiendo a

- u(1)~> angulo de cabeceo

- u(2)~> referencia cabeceo

- u(3), u(4), u(b)~> flag de activacion restriccion en velocidad variacion de la
sefia de control, valores maximos y minimos para dicha variacion (no se usa).

- u(6), u(7), u(8)—~> flag de activacion restriccion en rango de la sefial de control,
valores maximos y minimos para dicho rango.

- u(9), u(10), u(11)~> flag de activacion restriccion en rango de la sefial de
salida, valores méximosy minimos para dicho rango (no se usa).

- u(12)>flag de activacion de restricciones en general.

- U(13)>&, peso en lafuncién de coste parala sefid de actuacion.

sizes.DirFeedthrough=0: desactiva la alimentacion directa. Indica que en la funcion
mdlOutputs (correspondiente a flag=3 dentro de GPC3sf.m) no se hara uso de las
entradas a blogue S-function GPC3sf.m.
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Con € objeto de disminuir en lo posible la carga computacional acarreada por el
control GPC iterativo, se ha elegido un tiempo de muestreo de 0.06 s, que aun siendo mayor
gue los 0.008 s tomados para € control GPC analitico (ver capitulo 5) dard lugar a una
correcta simulacion. El retardo introducido por € piloto (0.3 s), se traduce ahora en 5 periodos
de muestreo (ver figura 5.2).

En la figura 52 se puede observar que la sefid de control (control_gpc)
proporcionada por e blogue Control GPC no es directamente la sefial proporcionada por los
actuadores, sino que hay varios blogues intermedios. Esto hace que la restriccion sobre las
variables manipuladas afecte directamente a la sefia control_gpc e indirectamente a la sefial
de los actuadores (delta_€). Para mantener e mismo nivel estatico en la sefia control_gpc y
delta e, se ha escalado convenientemente € filtro intermedio tras redlizar una smple
simulacion. Con este escalado se puede asegurar que s la sefid control_gpc se mantiene
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dentro del rango dado por la restriccion [uminl,umaxl] (figura 5.3), € actuador (delta _€) no
saturara.

A continuacién, en la figura 5.4, se muestran los resultados de simulacion para tres
valores distintos de &é. El horizonte de control se ha fijado a 27, y el horizonte de prediccion se
ha elegido igual a 50 en todos los casos. En la figura 5.4 se observa que, a medida que
aumenta € lo hacen también € tiempo de subida y la sobreoscilacion de la respuesta en
cabeceo. Obteniéndose para €=0.1 la respuesta mas rapida y con menor sobreoscilacion. En
cualquier caso € error en régimen permanente se hace précticamente nulo. Iguamente se
observa que a disminuir € aumenta la amplitud de la actuacion en los instantes iniciales
(delta_e).

En lafigura 5.4 se haincluido la representacion de la sefid control_gpc generada por
el bloque controlador GPC. Observando esta sefial para los casos con é=0.1 y &1 se
comprueba como efectivamente e controlador tiene en cuenta la restriccion de rango,
saturando en —0.35 rad (-20°). La saturacion software de ésta sefid junto con € filtro
intermedio escalado convenientemente, impiden la saturacion del timon de profundidad (ver
figura5.4).

Angulo de cabeceo

T
R A R R — lambda=10 |
--- lambda=1

t(s)
Figura 5.4

5.3 GPC ITERATIVO CON DINAMICA LATERAL

El problema de control es € ya expuesto en € punto 3.4. Se trata de controlar €l
angulo de derrape y alabeo del avidn actuando sobre los aderones y € timén de direccion.
Para ello se considerara € sistema completo formado por piloto, actuadores y dinamica lateral
del avion.
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La introduccion de las dindmicas, de los pardmetros del controlador, y e calculo de la

prediccion se realiza con € programa en Matlab mostrado en el apéndice A.3.2. La sucesion
de tareas realizadas en dicho archivo coinciden con las mostradas en lafigura 5.1.

El modelo para la simulacion del control GPC se muestra en las figuras 5.5 y 5.6,

donde se ha tomado un tiempo de muestreo de 0.05 s, traduciéndose €l retardo de 0.15 s

introducido por €l piloto en 3 periodos de muestreo. L os subsistemas piloto y actuadores son
los mismos expuestos en los puntos 3.4.2 y 3.4.3.

derrape

i

qulo_derrap

IN

alaben

— . 02883
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—p delta_a
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k10 deflexion aleranes
Lo ang_demape i
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Ref alabeo Contro
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Lambda
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Y 0.06545
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Figura 5.3
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o
Control
Aot restdu
GPC ang_alaben
o ref_derrape
A raf_alaben
u]
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o Aot restu
ine duz=mini 207 pi 180 o
o2t
u} umax] act reshy #*
inc duxminz 20 pidan o gpc
umaxe wmaxl
-20%pit120
o
umini
Wmaxe
-20%pit120 .
0 Figura 5.6
uminz -
1 ymind
Aot rest 0

@ YminZ
Lambda

Realizando distintas simulaciones para distintos horizontes de control, horizontes de
predicciéon y vaores de lambda, no se obtiene ninguna respuesta aceptable. Sin embargo, s se
elimina la restriccién en e rango de los actuadores y € blogue de saturacion correspondiente,
se obtiene e resultado mostrado en la figura 5.7 para &=0.01, N2=34 (4 + horizonte de
prediccion), N3=29 (horizonte de control). La figura 5.8 corresponde a resultado de la
simulacion paralos mismos parametros considerando la restriccidn en los actuadores.
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angulo de derrape (fina) v angulo de alabeo
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Higura 5.8

A la vista de los resultados se concluye que no se ha conseguido un control GPC
MIMO adecuado para € control latera del avion debido a la limitacion de rango de los
actuadores.
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54 COMPORTAMIENTO ANTE PERTURBACIONES

El control GPC tiene la propiedad de rechazar tanto las perturbaciones instantaneas
como permanentes. En este apartado se comprobara dicha propiedad sobre € control GPC
iterativo de la dindmica longitudinal, resultando que han desaparecido los problemas de
saturacion vistos en el punto 4.4.

Para incluir las perturbaciones en Simulink basta con insertar algiin sumador y bloque
escal6n, como se muestraen lafigura 5.9.

eref_cabecen

ref_cabeceo

oz

\’angcabeceo

P ref_cabecen qa

lambda
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0.1

Control
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e control_gpo
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Figura 5.9

5.4.1 Perturbacionesala salida

delta_e

| |
] |

perur_ang_cabeceo

cabecen

1

k4

Scope

A continuacion se introduce una perturbacion instantéanea (1 décima de segundo) a la
sdlida (angulo de cabeceo) de 50% de vaor de referencia (0.2¥0.5=0.1rad) a los 10
segundos. Se puede observar en la figura 5.10 que e controlador rechaza dicha perturbacién

correctamente.
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Angulo de Cabecen
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Figura 510

Si la misma perturbacion se hace mantenida mantenida (hasta fin de smulacion) €

controlador GPC iterativo también

la rechaza como se observa en la figura 5.11.
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En la figura 5.11 se observa la aparicion de una oscilacion de dta frecuencia en la
variable manipulada (catering). Para disminuir estas mini oscilaciones se puede disminuir €
periodo de muestreo. Lafigura 5.12 muestra la respuesta del sistema con control GPC para un
periodo de muestreo de 0.03seg (la mitad que en € anterior). Dicha disminucién del periodo
de muestreo conlleva cambios en e bloque Simulink y en € archivo mostrado en el apéndice
A.3.2, pues € retardo introducido por e piloto pasa a ser 10 periodos de muestreos (en lugar
de cinco).
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Figura 512

La disminucion del periodo de muestreo trae consigo un aumento de la carga
computacional. Otra opcion para disminuir las mini oscilaciones sin aumentar excesivamente
la carga computacional consiste en la introduccion de unas sencillas lineas de codigo Matlab
en € archivo GPC3sf.m mostrado en €l apéndice A.3.5. El cddigo introducido da por buenala
sefial de control actual (uk(1)) calculada por € controlador GPC s junto con las dos sefiades
de control anterior (uk(2), uk(3)) dan lugar a una funcién creciente o decreciente. En caso
contrario se deduce que existe una oscilacion, y se asigna como sefial de control actua la
sefial de control anterior (uk(2)). El codigo introducido en la funcién mdlUpdate del archivo
GPC3sf.m antes de la actualizacion del estado es:

i f(uk(1)>uk(2))
i f(uk(2)<uk(3))
uk(1) =uk(2);
end
end

i f(uk(1)<uk(2))
i f(uk(2)>uk(3))
uk(1) =uk(2);
end
end
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Con estas modificaciones la respuesta del sistema es la mostrada en la figura 5.13.
Obviamente esta técnica se puede usar junto a una disminucion del periodo de muestreo
mejorando |os resultados.
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Figura 513

5.4.2 Perturbacionesalaentrada

Si se introduce una perturbacion de 0.1 rad instantanea (det = 10 at= 10.1 seg) en la
deflexion del timon de profundidad se puede observar en la figura 5.14 que € sistema se
recupera rdpidamente. De hecho esta recuperacion ocurre incluso s la amplitud de la
perturbacion es tan grande que satura el actuador, como se observa en la figura 5.15 donde la
perturbacion introducida es de 1 rad.
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Higura 5315
Si la perturbacion a la entrada de 0.1 rad se hace mantenida € controlador también la

rechaza, aunque en este caso se produce una mayor oscilacion en e angulo de cabeceo (ver

figura5.16).
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Capitulo 6

Control PID

6.1 DEFINICION Y AJUSTE CONTROL PID EN TIEMPO DISCRETO

La ecuacién general en tiempo continuo de un control PID viene dada por:

é 1% de(t)U
u(t) = Koge(t) + = ge(tydt + Td S804
8 Ti 0 dt Q

Discretizando esta ecuacion para un tiempo de muestreo T, se obtiene la siguiente ley
de control de un controlador PID discreto [22]:

u(k) = u(k- 1)+ Kp(y(k - 1)- y(k)) + KI(r(k) - y(k)) + KD(2y(k- D) - y(k- 2)- y(k))
donde (6.2)

Kc KcTd
Kp= Kc- 05KI, KiI :?T, KD = T

Takahashi, Clan y Auslander proponen un conjunto de reglas [23], que utilizan los dos
métodos propuestos por Ziegler y Nichols para € controlador PID en continuo, a fin de
determinar valores aceptables para Kp, K, y Kp. La siguiente tabla muestra los valores
propuestos por Takahashi y otros para €l gjuste de los parametros del controlador PID discreto
por el método de |as oscilaciones sostenidas:

Control Kp Ki Kb
PID 0.6Ku-0.5KI 6KuT 3KuTu
5Tu 40T

Donde Ku es la ganancia de un controlador proporciona que lleva el proceso a limite
de su estabilidad, y Tu es €l periodo de la oscilacién resultante.

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 101



TECNICAS DE CONTROL AUTOMATICO. APLICACIONES EN AERONAUTICA PROYECTO FIN DE CARRERA

6.2 APLICACION A LA DINAMICA LONGITUDINAL
6.2.1 Especificaciones de control

En este punto se partira de la dinamica longitudinal del avion expresada en la ecuacion
(2.37) o su equivaente en funcién de transferencia dada en (2.44). Una vez afadidas las
dindmicas del piloto y actuador se realizara un control PID sobre el angulo de cabeceo (pitch)
del avion, actuando sobre € timon de profundidad.

Como punto de partida las especificaciones sobre la respuesta en cabeceo del avién
deseada serén las expuestas ya en otros capitulos :

Referencia cabeceo 0.2 rad (11.46°)
Sobreoscilacion < 10%

Tiempo subida< 2 seg

Error en permanente < 2%

Tiempo establecimiento < 10 seg.

Dichos valores se han tomado del Control Tutorial for Matlab ( The University of
Michigan) [10].
6.2.2 Resultados del control PID

Para calcular la ganancia critica Ku y e periodo de oscilacion Tu es necesario definir
previamente el sistema. Debido a efecto oscilante de la accion del piloto se introduce un filtro
paso de baja en el sistema total para conseguir una sefia de control adecuada. En €l apéndice

A.4.1 se muestra e archivo en Matlab con la definicion de los elementos del sistema origina
junto con € filtro introducido.

Una vez definido € sistema es facil determinar Ku y Tu mediante € uso de la
herramienta Simulink, resultando:
Ku=-1.5555 Tu=45s.
Haciendo uso de las ecuaciones (6.1) se obtienen los siguientes valores:

Kp =-0.9316408, KI =-0.0033184, KD =-65.62265625

El esquema en Simulink resultante con e controlador PID se muestraen lafigura6.1.
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La figura 6.2 muestra €l
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Se puede intentar gustar la respuesta del sistema modificando mediante e gjuste fino
de los pardmetros del controlador. Sin embargo esta tarea resultd infructuosa, pues la
respuesta con la sintonizacion de partida no cumple ni la especificacion de sobreoscilacion ni
las especificaciones temporales. Por 1o que un aumento en la constante KI para reducir €l
tiempo de estabilizacion aumenta la sobreoscilacion, mientras que un aumento de KD para
estabilizar, ralentiza el sistema. La figura 6.3 muestra como gemplo e resultado de la
simulacién con los valores de KD y Kl duplicados.
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6.3 APLICACIONA LA DINAMICA LATERAL
6.3.1 Especificaciones de control

En este punto se partird de la dinamica lateral del avion expresada en la ecuacion
(2.38) para redizar un control PID sobre € angulo de derrape (sidedlip, 8 y € éngulo de
alabeo (rall, 6) del avidn actuando sobre los aeronesy el timén de direccion.

En primer lugar se redlizard un estudio del acoplamiento del sistema mediante
cdculo de la matriz de ganancias relativas (MGR). Posteriormente se intentara gjustar el
controlador parala mejor asignacion de pares entrada-salida.

Se intentara seguir una referencia de 0.05 rad (3°) para € angulo de derrape, y de 0.2
rad (13°) para el angulo de aabeo.
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6.3.2 Estudio del acoplamiento del sistema

El sistema a tratar presenta dos salidas (angulo de alabeo y angulo de derrape) y dos
entradas o actuaciones (deflexion alerones y deflexion timén de direccion), lo que implica
cuatro funciones de transferencia Mediante a cdculo de la MGR podria ser posible
determinar una buena asociacién entrada-salida. El € apéndice A.4.2 se muestra €l archivo en
Matlab que contiene el codigo para € calculo de la MGR de avién comercial estudiado. La
sucesion de tareas realizadas en dicho archivo se muestran en la figura 6.4.

Inicio Calewlo MGR.m

Dieszcripeidn interna pura del avidn
¥
| Descripeidn externa pura del avidn |
¥
Constraccion de mateiz de
ganaticias estdticas
b d
| Cdleulo v presentacidn de la MGE |
-
Diescripeidn externa discreta
pura del avidn

k4

Fin Caleulo MGE.m

Higura 6.4

La gjecucién de este archivo proporcionala siguiente MGR:

MGE = -1.04393234345017  2.04353234345017
S| 2.04393234345017 -1.04393234345017

Atendiendo a resultado se deben descartar los empargjamientos entrada-salida cuyo
coeficiente en la MGR sea negativo. Por lo cual los emparejamientos correctos seran aquellos
con coeficientes positivos y valores cercanos a uno. Por tanto se puede dar por bueno €l
control del angulo de aabeo (salida 2) actuando sobre los aerones (entrada 1), pues €l
coeficiente correspondiente a la posicion (2,1) en la MGR toma valor 2.04. Por su parte €l
control del angulo de derrape (sdlida 1) se redlizara actuando sobre € timén de direccién
(entrada 1).

Con estas asignaciones entrada-salida, la dindmica para €l control del angulo de aabeo
corresponde a sistema descrito en e apéndice A.4.2 como sistema2d (funcion de
transferencia de aerones a alabeo), mientras que la dinamica para e control del angulo de
derrape correspondera a sistema3d (funcion de transferencia de timén direccion a derrape).
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6.3.3 Ajustedd control PID

En primer lugar es necesario definir las dinamicas de los actuadores y € piloto
mediante unas sencillas lineas de codigo en Matlab (como se hizo en € punto 3.4 para €
control LQR):

%efinicidén de la funcidén de transferencia de |os actuadores. Habra que
%afadi r saturaci 6n en nodel o Sinulink

Tme0. 008;
sisc=tf([1],[0.0169 0.121 1]); % .t actuadores en t.continuo
act uador _d=c2d(sisc, Tm; % .t actuadores en t.discreto

%efinicidn funci én transferencia piloto

Tp=0. 15; % et ardo introducido por piloto en segundos
s=tf('s");

aux=1.5/(0.13*s+1);

z=tf('z',Tm

rp=Tp/ Tmrmod(Tp/ Tm 1); Y%etardo en tienpos de nuestreo (parte entera)
pi | ot o=c2d(aux, Tm ' tustin')*z*(-rp);

Aprovechando los resultados del apartado 6.3.2 podemos establecer e esquema de
control de lafigura6.5.

B
alerones
FID' [ piloto peactuador_d i ] e sistemadd 4@ I:l
F 3
Satu_aler LTI Systemsa derrape
0.z
raf_alabeo foso sistemaZd
LTI System
fi sistamazd
LTI System ;é:\ > 1
|_|_| \T/ alaben
0,05 FIl —e piloto  |—eactuador_d fo ] - sistemadd
ref_derrape Satu_t.direc LTI SystemS
L[
Fxgwa 6.5 timon_direccion

La manera de proceder para e guste de los controladores PID es sencilla. Para gustar
el control PID sobre e aabeo se anula la accion del blogue PID inferior (ganancia nuld) y se
gjusta el bloque PID superior por e método de las oscilaciones sostenidas, como ya se hizo
con la dinamica longitudina en el punto 6.2. Para € gjuste del PID sobre € derrape se anula
la accion del blogue PID superior y se gusta € blogue PID inferior de la misma manera. Sin
embargo este intento resulta infructuoso, pues ante cualquier ganancia el sistema realimentado
se presenta inestable. Esta inestabilidad es facil de observar en € lugar de las raices. Para
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obtener e lugar de las raices correspondiente a control del derrape se introduce la siguiente

linea en Matlab:

rltool (piloto* actuador_d* sistema3d)

El lugar de las raices obtenido es  mostrado en la figura 6.6, donde se dibujan con
cuadrados los polos del bucle cerrado para una ganancia unidad. La zona cercanaaz = 1 se
muestra ampliada en la figura 6.7 y 6.8. Se puede observar que hay una rama en € ge rea
fuera del circulo de radio unidad, lo que corresponde a un polo en bucle cerrado inestable. En
la figura 6.6 también se observan dos polos complegos conjugados inestables, aunque estos
polos pueden entrar en € circulo unidad si se disminuye la ganancia por debajo de la unidad.

2a8¢

Irnag Axes
= v
[} m — m
T T T

o
M
T

Foot Locus Design

Figura 6.6

Root Locus Design

0.1 F

0.1 F

/

Ly ]

\
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Real Axis

095 D.\Js\ 1 1.02

Higura 6.7

o
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Puesto que no es posible la sintonizacion del PID usando € método de las oscilaciones
sostenidas, podria intentarse redlizar un disefio del PID usando € lugar de las raices. Sin
embargo s se considera el PID discreto como un par de polosenz=0y z =1y un par de
ceros (reales o complejos conjugados) a colocar, no es posible encontrar una posicion de los
ceros tal que estabilice el sistema.

6.4 CONCLUSIONESDEL CONTROL PID

La estructura de control PID es universalmente utilizada en la industria. Hoy en dia, a
pesar de la abundancia de sofisticadas herramientas y métodos avanzados de control, €
controlador PID es alin € mas ampliamente utilizado en la industria moderna, siendo
extremadamente beneficiosos en e control de muchas aplicaciones. Sin embargo en e caso
del sistema que se trata en este proyecto no ha sido posible conseguir un control PID
adecuado (ni para €l caso longitudinal ni para el transversal). Esto no implica que € control
PID no sea posible para aplicaciones aeronauticas (o en su defecto la nautica), sino que no ha
sido posible para un sistema concreto con unos parametros de vuelo y especificaciones
concretas. Un gemplo de aplicacion del control PID del dngulo de cabeceo de un avion sin
considerar las dindmicas de actuador y piloto, se puede encontrar en € Control Tutorials for
Matlab (CTM) [10].
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Capitulo 7

Fase de aterrizaje de una aeronave

7.1 MODELO DE UNA AERONAVE EN FASE DE ATERRIZAJE

En este proyecto se va a utilizar un modelo con dos grados de libertad de una aeronave
gue solo puede moverse en los ges longitudinal y vertical. Las sefides de control del sistema
seran la deflexion del timon de profundidad (elevator) y € empuje o estrangulador de gas
(throttle valve). Las ecuaciones obtenidas en la parte | pueden extenderse para el aterrizae
considerando € empuje como una nueva entrada, obteniéndose el conjunto de ecuaciones 7.1
[24]:

ut= Xuu+ Xw w+ Xqqg- g(P /180)q cosgo+xdede+ XdeT i
We= Zuu+ Zw w+ (Zq- (P /180)U,)q+ g(P /180)qseng +Z d +Z _d_{

_ 0 0 de'e dT Ty (7.1)
g¢= Muu+ Mww+ Mqgq+ Mdede+MdeT ;
q¢=q b

donde las variables y constantes tienen e siguiente significado fisico:

u: incremento de la velocidad longitudinal (pies/s)
w: incremento de lavelocidad vertical (pies/s)

g: velocidad angular de cabeceo (grado/s)

€ angulo de cabeceo (grados)

8. deflexion timon de profundidad (grados)

&r: gas

Uo: velocidad longitudinal estacionaria (pies/s)

g, angulo de trayectoria (grados)

g: aceleracion de la gravedad (32.2 pies/s’)

X+, Z+, M« derivadas de estabilidad y control

Los cdculos redizados para la obtencion de la dindmica de una aeronave en fase
crucero en e capitulo 2 del presente proyecto son vdidos para la fase de aterrizae
(ecuaciones (2.1) a (2.36). Eso si, es necesario modificar los valores de los pardmetros del
modelo de acuerdo a punto de operacion del sistema.
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Para completar el modelo es necesario introducir como nueva variable la altura de la
aeronave h (pies). Para ello se formula la siguiente ecuacion:

h'= (u+ U,)senq - wcosg (7.2)

Para obtener un modelo lineal es necesario redizar una aproximacion a (7.2). S se
considerael0y ul0, laecuaci  6n (7.2) se puede escribir como:

h=Ug(P /180)- w  (7.3)

Las ecuaciones (7.1) y (7.3) proporcionan la descripcion interna en € espacio de

estados de un sistema con vector de estados X = [u W qq h]T, y vector de actuaciones
u=[& &r], pudiéndose describir las ecuaciones de transicion de estados segun:

éXu Xw  Xq - g(P /180)cosy, Ol  €Xe Xyr U

~€zu  zZw  (Zg- (P /180)U,) +g(P /180)seng, OU  €Z, Z, U
X =eMu Mw Mg 0 ouLX+eM, M, %u (7.4)

€0 0 1 0 oo % o U

g0 -1 0 U, (P /180) of g o0 §

Tomando los siguientes valores tipicos para la fase de aterrizaje de una aeronave [25]:,

Xu=-0.038 Zu=0.313 Mu=-0.0211

Xw=-0.0513 Zw=-0.605 Mw=0.157

X0=0.00152 Z0=-0.0410 Mg=-0.612 (7.5)
X4=0.00005 Z5=-0.146 Mx=0.459

XaT:O. 158 ZaT:0.0sl M éT:O-O543

g,=-3° Ue=235(pies/s)

se obtiene & sistema dado por |as siguientes ecuaciones:

€-00380 - 00513 000152 - 05612 OU €0.00005 0158 U
€0.3130 - 06050 - 41425 - 00294 Ou €-0146 0031 U

X =€00211 0157 -0612 O 00.X + €0459  005430.u (7.6)
20 0 1 0 ol & o U
80 -1 0 41015 Of &0 0o f

Finamente, serd Gtil en los siguientes capitulos la ecuacion (7.7), en la que X
representa la derivada temporal de la distancia horizontal recorrida por la aeronave.

X'= (u+ U,)cosy + wsenq (7.7)
De nuevo se puede redlizar la aproximacion €0 y ul0, transform  andose (7.7) en:

X'= U, +wq (P /180) (7.8)
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7.2 PROCESO DE ATERRIZAJE

El proceso de aterrizaje se suele dividir en varias fases de forma arbitraria segin los
autores. Esenciamente € aterrizgje puede dividirse en 2 fases: fase de planeo (glide), y fase
de recogida (flare).

En la primera fase (fase de planeo) € avién se encuentra inicialmente a una atura h(0)
de unos 500 pies (152.4 metros) sobre e suelo, y debe descender siguiendo una trayectoria
rectilinea conocida como GSC (Glide Slope Centerline), marcada por una estacion
transmisora situada en tierra (ver figura 7.1). Este descenso se redliza con una velocidad
aproximada de 10 pies/'s (3.048 m/s), manteniendo el angulo de cabeceo entre -5y +5 grados.

La fase de recogida comienza cuando |la aeronave se encuentra de 20 a 70 pies sobre €
suelo (de 6 a 21 m). La velocidad de descenso debe disminuirse considerablemente,
alcanzando un valor aproximado de 2 pies/s, que permita a tren de aterrizaje disipar la
energia del impacto a tomar tierra.

=(0) ‘ Estacidn =T

—

Higura 7.1

Para que € aterrizaje sea considerado un éxito debe respetar ciertas condiciones.
Previamente es necesario definir ciertas variables:

Temporamente se considerara t=0 el instante de inicio de la fase de planeo, y t=T d
instante en que la aeronave toma contacto con el suelo (ver figura7.1)

Se definira x (downrange) como e desplazamiento horizontal de la aeronave desde €
comienzo de la fase de planeo hasta la toma de contacto con tierra. Si se consideran
los valores de los parametros (7.5) de la seccién anterior (8=-3° y una dturainicia
h(0)=500 pies, € valor inicial parax vendra dado por:

h(0)
tan(g,)

x(0) = = - 95406 pies (7.9
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Con estas definiciones previas, es posible establecer las siguientes condiciones para
gue un aterrizaje pueda ser considerado exitoso [26]:

[ -30h (T) 0 pied/s. La velocidad de descenso en e momento de la toma en tierra
(touchdown) debe ser inferior a3 pies/s.

-30000x(T) 1000 pies. Limita e desplazamiento longitudinal maximo y minimo del
avion durante @ proceso completo de aterrizaje. Para los datos de la aeronave del
capitulo anterior (x(0)=-9540.6 pies), € desplazamiento minimo serd 9240.6 pies

(7.10) (9540.6-300) y €l desplazamiento maximo seré 10540.6 pies (1000+9540.6).

e

200X’ (T) [270 pies/s. Limite de lavelocidad horizontal enla  tomaen tierra.

-1000 &T) B grados. EI  angulo de cabeceo del avion en el momento de tomar contacto
con €l suelo debe estar en el rango [-10,+5] grados.

-50 &(t) [#5 grados. EI  angulo de cabeceo del avion durante la fase de planeo debe
\estar en el rango [-5,+5] grados.

Para conseguir cumplir estas condiciones se puede manipular e timén de profundidad
y e empuje mediante & control de combustible (throttle). Normamente los sistemas de
aterrizaje automético (ALS, Automatic Landing System) usan € empuje para mantener
constante la velocidad de la aeronave, dejando a timén de profundidad la mision de seguir la
trayectoria de descenso amortiguando todas las posibles oscilaciones. Aungue también es
posible encontrar ALSs que redlizan el control de la aeronave exclusivamente por propulsion,
capaces incluso de controlar e movimiento direcciona de la aeronave haciendo uso de un
empuje diferencia (motoresizquierday derecha con distinta potencia de propulsion) [27].

7.3 OTROSFACTORESEN EL ATERRIZAJE

De las fases del vuelo, e despegue y € aterrizaje son criticos, dado que, a finy a
cabo, son los momentos en los que € aparato esta mas cerca del suelo. En € aterrizaje, €l
avion no hace cas uso de sus motores, y depende de la sustentacion para que @ avion se
acerque ala pista con una tasa de descenso adecuada y a una velocidad lo suficientemente alta
como para tener control del avion y que éste no entre en pérdida, y lo suficientemente baja
como para no utilizar demasiada longitud de pista o reventar los neuméticos del tren de
aterrizgje. Para facilitar € despegue y aterrizaje, 1o importante es conseguir que la velocidad
dd aire que entra en las alas del avidn sea lo més ata posible, ya que es esta velocidad la que
determina la sustentacién producida por las mismas. Lo ideal es conseguir que con una
minima velocidad de avance sobre € suelo tengamos una méxima velocidad del aire.

Lavelocidad y direccion del viento es pues, un factor importante a la hora de realizar
una maniobra de aterrizaje. Sin embargo es frecuente la presencia de turbulencias,
entendiendo éstas como e cambio de direccién y/o velocidad del viento en tramos de vuelo
extremadamente cortos, estos flujos irregulares producen sobre las aeronaves cambios
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repentinos en la trayectoria y en la sustentacion. Segun su origen las turbulencias se pueden
dividir en:

Turbulencia Mecénica: debida a los rozamientos del aire con las irregularidades del
terreno; predomina, por tanto, en las capas inferiores.

Turbulencia Térmica: debida a una inestabilidad térmica del aire. Suele predominar en
las atitudes medias, a excepcién de la CAT (turbulencia en aire claro) que es
frecuente en la atatroposferay la baja estratosfera.

Efecto suelo: con € avion volando a una distancia deél suelo igual o inferior a la
envergadura del aa, se produce un incremento de eficiencia del aa que mantiene al
avion en e aire a velocidades més bajas de las normales. La cercania del suelo afecta a
la distribucién y circulacion del flujo de aire a lo largo del ala, resultando una
disminucién de la resistencia inducida. Cuanto mas cerca del suelo esté € ala, mayor
serd la intensidad de este fendmeno, o 1o que es lo mismo: a medida que e avion se
separa del suelo el efecto suelo disminuye.

Los sistemas de aterrizaje automatico (ALS) convencionales pueden proporcionar un
aterrizaje suave. Sin embargo, estos sistemas estan disefiados para trabgjar dentro de un marco
reducido de condiciones externas favorables. Si las condiciones de vuelo no se encuentran
dentro de este marco, e ALS queda deshabilitado y e piloto debe hacerse cargo de la
situacion. Esta situacion requiere una gran experiencia 'y esfuerzo por parte del piloto, y ain
asl la conmutacién de control automatico (ALS) a manual (piloto) puede provocar accidentes
debido a la diferencias entre la ley de control aplicada por ambos. ES deseable € disefio de
ALS que amplien el marco de condiciones para un aterrizaje seguro.

En los dltimos afios se han desarrollado muchos ALS con € objetivo de ampliar el
marco de condiciones aptas para € aterrizagje. Todos €llos tratan de adquirir la destreza de un
piloto humano en situaciones adversas. Con este fin se han encontrado soluciones que hacen
uso de la aplicacion de redes neuronales a los ALS basandose en e modelo inverso de una
aeronave [26]. En [25] se presenta una técnica de adaptacion de ganancia para mejorar la
robustez, en la cua se hace uso de un mapeo entrada/salida para adquirir y almacenar un
modelo no lineal de piloto.

En los dos capitulos que siguen se desarrollarén dos sistemas de control automatico
dd aterrizaje de una aeronave en condiciones ideales. El primero de ellos usara la técnica de
realimentacion del vector de estados por optimizacion LQR, y @ segundo empleara € control
robusto Hp con e cual se consigue una mayor robustez ante posibles perturbaciones.
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Capitulo 8

Control LQR en aterrizaje

8.1 INTRODUCCION

En e presente capitulo se redlizara un control LQR para el aterrizaje de la aeronave
cuya dindmica se ha modelado con € sistema de ecuaciones de transicion de estados (7.6).
Las condiciones iniciales previas a la maniobra de aterrizaje seran: h(0)=500 pies, x(0)=-
9540.6 pies (7.9), &=-3°, &=U=Wo=qo=0. Para que la maniobra de aterrizaje sea considerada
satisfactoria habran de cumplirse las condiciones descritas en e capitulo 7, ecuacion (7.10).
Ademés el angulo de cabeceo deberd estar en todo momento en el rango [-5,+5] grados.

Puesto que estamos ante un problema de seguimiento de una trayectoria no nula (ni
constante), sera necesario crear una funcién de escalado de la referencia para € correcto
seguimiento (a igua que se hizo en € capitulo 3).

El esqguema de control LQR del sistema se muestra en la figura 8.1. Se observa la
presencia de dos sefides de actuacion (delta e o deflexion del timén de profundidad, y
empuje), de una matriz de realimentacion de estados K or, ¥ de una matriz de escalado de la
referencia Kescaado- EN 1as Siguientes secciones se vera como se generan la trayectoria de
referencia y su matriz de escalado. Las variables a controlar serén u y h. Se pretende que la
altura h siga una trayectoria de descenso especifica manteniéndose la velocidad longitudinal
constante. Esto ultimo implicaincremento de velocidad longitudina nulo (u=0).
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Parameters: Dinamica longitudinal
delta_e A B C:D:
MECD
empuje estado Imitial conditions:
![n 000 500]
# = fxtBu
—————
w= CutDu xn

Dinamica longitudinal

Eigr
u]
o referencia_u
+ 4
trayectona_referencia
Eescalat
genarador_trayectaria
Higura 8.1

Para la simulacién del modelo de la figura 8.1 es necesario gjecutar previamente el
archivo principal.m incluido en e apéndice A.5.1. La sucesion de tareas redizadas en este
archivo se muestran en la figura 8.2. Una de las tareas consiste en la peticion del instante de
conmutacion entre la fase de planeo y la de recogida desde €l inicio de la fase de aterrizaje, se
vera en secciones posteriores laimportancia de la eleccion de este parametro.

Inicio principal m

|Int:r|:u:1uccilfnn dindmica avi-:’un|
L]
| Defincisn Qv R |
¥

Chtencidn vector realimentacion
de estados por resolucion LOR
¥
| Cdaloulo escalado referencia |
v v v * v
Peticidn tiempo coturatacidn
planeo-recogida

Cdleulo desplazamiento
horizontal x

Figura 8.2
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8.2 TRAYECTORIA DE REFERENCIA

Puesto que se desea mantener constante la velocidad longitudinal del avidn, la sefid de
referencia para la variable u es constante e igual a cero. Sin embargo, la generacion de la sefial
de referencia para la atura h es més complegja, puesto que e descenso del avion debe
realizarse siguiendo una trayectoria adecuada en las fases de planeo y recogida.

La trayectoria a seguir en la fase de planeo es rectilinea como ya se adelant6 en €
capitulo 7. Lafase de planeo comienza a una atura h(0) de 500 pies, siendo x(0)=-9540.6 pies
(ver ecuacion (7.9)), y se descenderd a una velocidad de 12 pies/s hasta que se produzca la
conmutacion a la fase de recogida en € instante txon. Esta parte de la trayectoria es facil de
generar en simulink mediante el uso de un blogue rampa como muestra la figura 8.3. Los
blogues escaldn y producto que aparecen en figura 8.3 sirven para desactivar la trayectoria
rectilineala finalizar la fase de planeo (txon).

— Parameters Step

E|

Step Iriitial walue: 12

L — Parameters ramp ———
Slope;

ol

Start time:
Product Final walue: iD
Imitial oukpLt;

Fdimp S ample tre 500

7

T

7

Figura 8.3

En la fase de recogida la trayectoria a seguir se genera de forma que la velocidad de
descenso disminuya suavemente desde los 12 pies/s anteriores a 1.5 pies/s. Se asumira que la
fase de recogida comienza en € instante txon (fina de fase de planeo), en ese instante la
trayectoria generada en la fase de planeo acanzard un valor h(txon) dado por la ecuacion
(8.2).

h(txon) = 500- 12* txon (pies) (8.1)

La velocidad de descenso en € instante txon sera h'(txon)=-12 pies/s, y la velocidad
de descenso esperada para € instante de toma en tierra (T) serd h'(T)=-1.5 pieg/s. Con estos
datos se puede generar la trayectoria de referencia descrita con la ecuacion:

_ h(txon)
h(t) = h'(txon) - h'(T)

t = - h(txon) / (h'(txon) - h'(T)) = h(txon) / 105

(h'(txon) & %) . h(T))
(8.2)

La generacién de la trayectoria en la fase de recogida en Simulink se redliza con €
modelo mostrado en la figura 8.4. El bloque escalén sirve para activar la fase de recogida en
el instante txon, manteniéndose desactivada para instantes anteriores.
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— Parameters Step—
Step time:

Froduct tua
HE00-127bon Y10 8 Iritial walue:

'

u

-AA(E00-12 0y 10 57 e

7

hd ath
Function

trayectoria_recogida Final value:

I

.5 Step

Sample tire:

7

Figura 5.4

El blogue generador_trayectoria de la figura 8.1 se construye como muestra la figura
8.5, correspondiendo los bloques fase planeo y fase recogida alos modelos de las figuras 8.3
y 8.4 respectivamente.

trayectona_recogida

trayectaria_referencia

fase_recogida

trayectonia_planeo

fase_planeo

Higura 8.5

En la generacién de la trayectoria se ha dejado como parametro libre € instante de
conmutacion entre fases (txon), en secciones posteriores se ensayaran simulaciones con
distintos val ores para este parametro.

8.3 ESCALADO DE LA TRAYECTORIA Y CALCULO DEL DESPLAZAMIENTO
HORIZONTAL

8.3.1 Escalado delatrayectoria

La funcion mirscale_continuo.m incluida en e apéndice A.5.2 es la encargada de
cacular la matriz de escalado a aplicar a la referencia (Kescaado €N la figura 8.1). En este
archivo se plantea un sistema de ecuaciones bgjo la base de que en régimen permanente la
derivada del vector estado es nula. A continuacién se detallan los pasos para alcanzar €l
sistema de ecuaciones planteado en el apéndice A.5.2.

Notacion: ref_h seralareferencia en altura (trayectoria_referencia en figura 8.1); ref_u
sera la referencia en velocidad longituding (referencia u en figura 8.1); A y B serén
las matrices dinamicas del sistema en tiempo continuo; Kior €S la matriz de
realimentacion de estados, de 2 filasy 5 conlumnas.

Se parte de una matriz de escalado Kesaado (€N figura 8.1) de laforma:
escalado @0 M s
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Seplantea e sistemainicial:

unog éu 1o
ewu , - . i
8q 60 Nyeéref _uy 2o
AS&H*BEeo M gref _hg Kggg+-o (8.3)
g ¢ 6t

Asumiendo que en régimen permanente u=ref_u=0, h=ref_h, y dividiendo por ref_h el
sistema (8.3) se transforma en:

€0 o @ é0 U6
bw/ref_hi & . &w/ref_hl
Abq/ref hu+ Bg.@M,- Kéq/ref hUi =0 (84)

& /ref _hu Qq/ref_hlﬂ
gl i Ho
Se definen las variables x=w/ref_h, y=q/ref_h , z=e/ref_h. Con esto € sistema queda
como
éol ¢l
exu N S exu
Atyl+BEY= Kyl (85)
&0 ¢ €zU
gLy gLy

que coincide con e sistema planteado en € apéndice A.5.2, y de cuya resolucion
obtenemos el valor de N y M para la construccién de la matriz de escalado.

8.3.2 Calculo del desplazamiento horizontal de la aeronave

Tras la simulacién del modelo de la figura 8.1 quedan definidas todas las variables del
vector de estado, esto es: u, w, q, € h. Sin embargo no se tiene informacion directa sobre €l
desplazamiento horizontal de la aeronave (downrange).

La ecuacion (7.8) proporciona una aproximacion a la derivada tempora de x a partir
de las variables de estado. A partir de esta ecuacion es fécil obtener x con un proceso de
integracion. Esto se realiza mediante las siguientes lineas de cddigo del archivo principa.m
(apéndice A.5.1):

%efinici 6n derivada tenporal del downrange
xder apr ox=235+w. *(t het a*pi / 180) ;

%efinici 6n del downrange
x=i nt egr a( xder apr ox, t out, - 9540. 6) ;

La funcion integram se incluye en e apéndice A.5.3. Esta funcion usa la regla del
trapecio para obtener x mediante la integraciéon de su derivada (xderaprox). Paratal fin parte
de x(0)=-9540.6 piesy usa € vector de tiempos tout. El uso de este vector es necesario pues
Simulink no divide e tiempo de simulacién en interval os de paso constantes sino variables.
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84 SIMULACIONES

En todas las simulaciones incluidas en esta seccién se han fijado la matrices de pesos
QYR

£00 0000 y
_& 00000 ,_¢50
Q=6 0000 ¢ = 80 5
80 000 20§

Recordando que € vector de estados esX = [u W qq h]T , tenemos un peso 100 sobre

el incremento de velocidad longitudinal u, y un peso 20 sobre la altura respecto a tierra de la
aeronave h. En la seccién 8.5 se andlizara e efecto sobre € control de modificar el valor de
las matriz de pesos Q.

En los apartados que siguen se estudiaran 3 casos mediante simulacién que se
diferencian en la éeccién del instante txon de conmutacién entre fases, y en la eleccion de la
velocidad de descenso deseada en € momento de la toma en tierra (h'(T)). Estos parametros
se variaran justificadamente hasta conseguir los resultados esperados. Los valores adoptados
en cada simulacion son:

Primera simulacion: txon=38's, h'(T)=-1.5 pies/s
Segunda simulacion: txon=38 s, h’(T)=-2.5 pied/s
Tercerasimulacion: txon=40 s, h'(T)=-1.5 pies/sy h’(T)=-2 pies/s.

8.4.1 Primera Simulacion

Como se ha addlantado anteriormente, € parametro libre que permite distintas
simulaciones es € instante de conmutacion txon entre las dos fases de aterrizaje. Para una
primera simulacion y posterior andlisis de resultados, se elegird txon=38s, que corresponde
seglin (8.1) a una atura esperada de 44 pies para entrar en la fase de recogida. La figura 8.6
muestra la evolucién tempora de la dtura, la figura 8.7 muestra la evolucion tempora del
desplazamiento horizontal x, la figura 8.8 muestra la evolucién de la altura h en funcién de x,
y lafigura 8.9 muestra la evolucion temporal del angulo de cabeceo é.

500 T T T T T T T T T 2000

-2000

-4000

% [pies)

5000

-5000

0 8 10 15 20 25 30 35 40 45 a0l 10000
te) s
Figura 8.0

5 10 15 20 25 30 35 40 45 =]
tis)
Figura 8.7
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Recordando la notacion T como €l instante de toma de contacto de la aeronave con
tierra, pueden deducirse los siguientes resultados de |a observacion de |as gréficas anteriores:
T=47.8 s, X(T)=1684 pies, X' (T)OX/@ =235 pieg/s; h'(T) OM/H= -1.61 pies/s; &T)=-0.7°

Segun las condiciones deseadas para un aterrizaje exitoso (7.10), se observa que no se
cumple la condicién -300Cx(T) pies 1000, por lo que € aterrizaje no se puede considerar
exitoso y habra que intentar otras simulaciones en |os apartados siguientes.

Por otro lado se puede observar que en € instante de conmutacion a la fase de
recogida la atura de la aeronave es h(txon)=56 pies, que no coincide con los 44 pies
esperados. La diferencia se debe a retardo producido en el seguimiento de la trayectoria, este
retardo queda patente en la figura 8.10 donde se representan la evolucion temporal de h'y de
la trayectoria de referencia, observandose un desfase de 1s entre ambas representaciones. Si se
considera este retardo, la atura de la aeronave en e momento de finaizar la fase de planeo
coincide con los 44 pies esperados, esto es h(txon+1)=44 pies. En la seccion 8.5 se analizara
el efecto delamatriz Q sobre este retardo.

EDD T T T T T T T
| | | | I altura h
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delflexidn timdn profundidad (grados)

Las figuras 8.11, 8.12, 8.13, y 8.14 corresponden respectivamente las evoluciones
temporales de: la deflexion del timén de profundidad; € empuje; € incremento de velocidad
longitudinal u; la velocidad longitudina (u+Up). Estas figuras junto con la figura 8.9
proporcionan un gemplo cualitativo muy interesante del proceso de aterrizaje:

Al comienzo de la fase de planeo @ avidén se encuentra nivelado con angulo de
cabeceo €= 0.

El timén de profundidad gira entonces hacia abajo, con o que € morro del avién bagja
disminuyendo € angulo de cabeceo y € de ataque (ver 2.3). La disminucién del
angulo de ataque manteniéndose constante la velocidad longitudina del avién provoca
el descenso del avion.

Para mantener la velocidad longitudinal del avion constante habiendo disminuido €
angulo de ataque es necesario una disminucién del empuje o gas, como asi se puede
observar en lafigura8.12.

Al comienzo de la fase de recogida aumenta gradualmente e angulo de cabeceo y €
de ataque gracias a una deflexion positiva en € timén de profundidad.

Al haber aumentado € angulo de ataque, para mantener constante la velocidad es
necesario un aumento de potencia o gas. Eso si, e aumento de gas sera siempre
inferior (<0) a vaor inicia de vuelo equilibrado, pues e angulo € es menor que su
valor inicia 0 en todo caso.

Para una megior comprensién de las lineas anteriores es aconsgjable la lectura del
apéndice B.1. A lo que hay que afiadir que gracias a la observacion de la figura 8.8, se deduce
para la fase de planeo un angulo de trayectoria constante &1-3° (pendiente de h-x), por lo que
el dngulo de ataque serd d3+¢ grados. Esto permite usar el angulo de cabeceo en lugar del
angulo de ataque para explicar e comportamiento cualitativo anterior.

Observando las figuras 8.13 y 8.14 se comprueba que la velocidad longitudinal del
avién permanece précticamente constante con una variacion del 0.38% (0.9* 100/235).

gas (pies/s)

"o al 10 14 20 25 30 35 40 45 al ] 5 10 15 20 25 30 35 40 45 a0
t(s) tis)
Figura 8.11 Figura 812
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Figura 8.14

8.4.2 Segunda Simulacion

El resultado de la simulacién del apartado anterior no fue satisfactorio, puesto que no
se cumplia la restricciéon sobre x(T). La trayectoria de la fase de recogida se programé para
obtener un velocidad de descenso de 1.5 pies/s en e momento de la toma de contacto con
tierra. En este apartado se intentara solucionar € problema de la restriccion en x(T)
aumentando la velocidad de descenso a 2.5 pies/s en el momento de la toma, puesto que este
valor sigue respectando la restriccién sobre h' (T).

Para realizar la smulacién con velocidad de descenso en la toma de 2.5 pies/s solo se
debe modificar €l esquema de la figura 8.4, cambiando e bloque constante —1.5 por otro con

valor —2.5, y sustituyendo el valor 10.5 (12-1.5) de los bloques triangulares de ganancia por
9.5(12-2.5).

Los resultados de la simulacion para la fase de planeo son idénticos a los del apartado
anterior mostrados en las figuras 8.6 a 8.9, variando éstos en la fase de recogida. Las figuras
8.15 a 8.18 muestran los resultados de simulacion en la fase de recogida, comparandolos con
los obtenidos en la simulacién del apartado anterior (gréficos discontinuos). De esta
comparacion se deduce una fase de recogida menos suave y de menor duracion para la
simulacion de este apartado (h'(T)-2.5). Resultando:

T=46.3 s, X(T)=1340 pies; X' (T)OX/[{=235 pies/s, h'(T) [h/{= -2.62 pied/s; &T)=-1°
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En la figura 8.17 se puede apreciar € efecto esperado en la disminucién de x(T). Sin
embargo esta disminucion no es suficiente, ya que x(T) sigue sin cumplir la condicién en
(7.10) correspondiente (-300X(T) pies [1000).

8.4.3 Tercera Simulacion

En este apartado se ensayard una nueva solucion para conseguir disminuir x(T). En un
primer intento se retrasard € comienzo de la fase de recogida dejando fija la velocidad de
descenso en la toma de contacto con tierra a su valor inicial del apartado 8.4.2, esto es 1.5
pies/s. El retraso en la conmutacion de fases conlleva una disminucion de la atura con la que
se inicia la fase de recogida h(txon). Antes de simular es necesario comprobar que dicha
altura permanece en € rango [20 70] pies recomendado en € capitulo 3 tras la smulacion. S
se acude ala ecuacion (8.1) y se opta por trabgjar a limite h(txon)=20 pies, resulta un instante
de conmutacion txon=40 s. Este valor es € méaximo posible para comenzar la fase de
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recogida, sin embargo resulta insuficiente, pues como se observa en la figura 8.19, x(T) es

mayor que 1000 pies.

35 T T T
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25

20

b (pies)

15

10

B00

® [pies)
Figaepe S I0

1200

Tras un primer intento falido, es posible conseguir un resultado satisfactorio s
combinamos € retraso en e comienzo de la fase de recogida con e aumento en la velocidad
de descenso en la toma ensayado en el apartado 8.4.2. Con este fin se adoptara una vel ocidad
de descenso en la toma de contacto en tierra de 2 pies/s, y un instante de conmutacion

txon=40s.

En lo que se refiere a la fase de planeo se hace notar que la Unica diferencia con los
apartados 8.4.1'y 8.4.2 es un ligero aumento de su duracion, que ahora durard 40 s en lugar de
38 s. Las figuras 8.20 y 8.21 muestra de forma comparativa los resultados més representativos

de las tres ssimulaciones realizadas.

B0 T T T I I
| ! | --- txon=38 hi(T=-1.5
! ! ! — txon=35 hi(T)=-25
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Figura 8.20
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Figura 8.21
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Con la nueva solucién adoptada se cumplen todas las condiciones (7.10), resultando
los siguientes valores:

T=44.7 s, X(T)=956 pies, X' (T) X/[[=235.1 pies/s; h' (T) [h/{= -2.2 piesls; &T)=-1.2°

Para finalizar este apartado se incluyen las figuras 8.22 a 8.25 con |as representaciones
de las actuaciones y de la velocidad longitudinal. Todas €ellas son similares a las gréficas de
las figuras 8.11 a 8.14, por lo que pueden ser sometidas al mismo andlisis cualitativo realizado
en el apartado 8.4.1.
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8.5 INFLUENCIA DE LA MATRIZ Q EN EL CONTROL

Atendiendo a los resultados satisfactorios obtenidos en € Ultimo apartado de la
seccion anterior, se elegird para todas las simulaciones de esta seccion un instante de
conmutacion txon= 40 s y una velocidad de descenso en la toma de contacto con tierra de 2
pies/s. Asumido esto, se redlizarén distintas simulaciones para valores distintos de la matriz Q
con R fija, analizando las variaciones en la repuesta del sistema.

&Pu 0000 §
& 0000 G ,_é50
Q=¢ 0000 = 80 5§
0 000Ph

La tabla 8.1 muestra para cada simulacion: € instante de toma de contacto con tierra
T, x(T), & angulo de cabeceo en la toma &), € rango de variacion de u, € rango de
variacion del empuje o gas, y € retardo entre la trayectoria de referencia y la trayectoria rea
seguida por laadturadd avion a que ya se hizo referencia con la figura 8.10 (ver 8.4.1). Para
todas las simulaciones resulta h'(T)[0-2 pies/sy X' (T) [235 pies/s.

Pu|Ph| T(s |x(T)(pies)| &T) grado u (pieds) gas (pies/s) | retardo ()
100 | 20 | 44.67 956 -1.2 [-0.09,0.91] [-10.51,0] 1
20 | 20 | 44.64 948 -0.87 [-0.05,3.26] [-8.2,0] 1
20 | 100| 44.33 875 -0.87 [-0.03,3.50] [-7.93,0] 0.8
0 [100| 44.31 868 0.35 [-0.01,11.93] [-0.3,0.6] 0.8
Tabla8.1

Los resultados mostrados en la tabla 8.1 pueden ser interpretados atendiendo a las
caracteristicas del control LQR como:

Ph corresponde a peso en la funcion objetivo para € seguimiento de la trayectoria en
atura, estando directamente relacionado con T, x(T) y € retardo en & seguimiento.
Estos parametros toman valores mas o menos constante para Ph constante, y a medida
gue aumenta Ph la respuesta se hace més rapida disminuyendo T, X(T) y € retardo.

Pu corresponde al peso para e seguimiento de la velocidad incremental u, por lo que
para Pu constante €l rango de valores de u varia poco. Un valor Pu grande aumenta la
influencia del error en seguimiento de u dentro de la funcién a optimizar, por lo que €
controlador intentara minimizar su variacion entorno a cero. Para valores Pu bajos, o
incluso nulos, la variacién de u aumenta, dejando de ser vdlida la aproximacion de
velocidad longitudinal constante (u+Ugll o), asumida en este capitulo. Por este motivo
en las simulaciones de | as secciones anteriores se tomo Pu=100 (ver A.5.1).

Dd andlisis del rango del empuje o gas es interesante observar que, para Pu=0, € uso
de dicha actuacion es practicamente nulo, corroborando que la labor principal de la
actuacion gas es mantener la velocidad longitudinal constante (u=0).

El resultado obtenido con Pu=0 y Ph=100 es similar a obtenido con € control LQR
SISO de ladtura de una aeronave en aterrizaje, en cuya dindmica se suprime la actuacion gas.
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Este resultado se puede comprobar en la figura 8.26, donde se ha representado la
deflexion del timon de profundidad para € caso MIMO (Pu=0, Ph=100) y para €l caso SISO
(Ph=100). Las representaciones x(t), h(t), h(x) no se muestran aqui, por no ofrecer diferencias
visibles. La simulacion del caso SISO se gjusta perfectamente a la Ultima fila de la tabla 8.1,
salvo en que no existe la actuacion gas, y € rango de u es [-0.0001,11.68]. En € apéndice
A.5.4 seincluyen los archivos necesarios parala simulacion del control SISO.

1 ] I I I I | I
Ofp4b--a----- e === - e e r
e R T i SR S R
o 1 1 1 1 1 1
= 1 | 1 1 F-——=—I-—-—-=-—=—=—=—=1
%'z'r"'J. """ R pEsa FEFFT (R B
= i : : | | : :
g e e it s e L
= 1 1 1 1 1 1 1
= 1 1 1 1 1 1 1
E 1 1 1 1 1 1 1
E --lll Y o el e e . o e il | e e ¢ e et s 4 i o e [
o= 1 1 1 1 1 1 1
L i | : | : | |
g Sf— "+t
E i : : | | : : .
'z B P g e | S " |
[k} 1 1 1 1 1 1 1 1
5= 1 1 1 1 1 1 1 1
B 7 e e T o L i i :
S B s B S
g i l l l l l l l l
a 5 1a 15 20 25 30 35 40 45 50
t(s)
Figura 8.26
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Capitulo 9

Control robusto HLI

9.1 INTRODUCCION

Los origenes de la teoria de control, o s se quiere, la teoria de los sistemas
realimentados, marcan una estrecha relacion entre la realimentacion y la incertidumbre sobre
la conducta dindmica del sistema a controlar. Esa incertidumbre es inherente a cualquier
sistema fisico o resulta de nuestra limitacion en comprender o modelar la conducta del
sistema. La teoria de control robusto incorpora explicitamente la incertidumbre al model ado,
el andliss y la sintesis de sistemas de control. El control HOgueda dentro del marco de la
teoria de control robusto.

Para introducirse en e control robusto HOes necesario establecer una configuracion
previa de control estédndar. Dicha configuracion se muestra en la figura 9.1 donde v representa
las sdlidas medidas, w refiere a las sefidles externas (ruido r, perturbaciones a entrada d; y/o
salida d,, sefales de referenciar), z es € vector de errores, y u es la sefid de realimentacion
proporcionada por el controlador K(s).

W - o Z

d, ) ]
. |.';'-r|.'-—-(jr"-—-‘! G J O r W —f' |:> > P(s)
Ly h | .
; izasmnn] s u )

K(s)

—= ” Figura 0.1

El sistema anterior puede describirse matricial mente por:

€zl _ éwg:éPﬂ(s) Plz(s)géwg _
avi= Paug™ gP(9 Po(9geug YT KOV (©OD
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Atendiendo a la figura 9.1 y la ecuacion 9.1 se puede establecer la funcion de
transferencia en bucle cerrado de w a z como:

z= F(P,K)w F(P,K) = P, + P,K(l - PzzK)-lpﬂ

El objetivo del control Hes encontrar todos los controladores K(s) que estabilicen de
formarobusta la planta, y minimicen la normainfinita || F(P,K) ||o.

9.2 DISENO HCIMODE LADO DE LAZO

El procedimiento de disefio HOloop -shaping combina la teoria de modelado de lazo
clésica con la teoria de estabilizacion Hde control robusto. HOloop  -shaping implica dos
fases de disefio: una primera en la que se aumenta la dinamica de la planta en lazo abierto con
pre y post compensadores para obtener una respuesta en frecuencia del lazo abierto deseable,
y una segunda en que se estabiliza de forma robusta |a planta resultante de la fase anterior.

9.2.1 Estabilizacion robusta

Se considerara la estabilizacion de una planta G, que puede ser descrita por una
factorizacion prima a izquierdas [28] G=M™N. Atendiendo a la figura 9.2 se puede definir ¢
modelo de una planta perturbada (9.2), donde [y, [y son funciones de transferencias estables
desconaocidas que representan la incertidumbre en e modelo de la planta nominal.

Gp=(M+0Ow)(N+0y)  (9.2)

Sy e Ly

M e Ml Figura 0.2

El objetivo es estabilizar toda una familia de plantas perturbadas:
Gp={ (M+0w) (N+0n): || [On O] [lo< &
donde &0 es & margen de estabilidad. El problema de la estabilizacién robusta consiste en

maximizar este margen de estabilidad. El sistema realimentado de la figura 9.2 posee
estabilidad robusta s y solo s € sistema nominal realimentado es estable y:
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eKu

8l g(l- GK) *M™

g:

£1 9.3
. 3

¥
El minimo valor de & posible correspondiente a méaximo margen de estabilidad viene
dado por Glover y Mcfarlane (1989) como:

1
O =€ = {1 N ML 7= (01 002

donde para una realizacion de G en € espacio de estados (A, B, C, D), Z y X son la Unica
solucion definida positiva de la ecuaciones de Riccati (9.4) y (9.5) respectivamente.

(A- BS'D'C)Z+Z(A- BS'D'C)" - ZC'R''CZ+BS'B' =0 (9.4)
R=1+DD", S=1+D'D
(A- BS'D'C)'X+ X(A- BS'D'C)- XBS'B'X+C'R'C=0 (9.5

Un controlador K que garantiza (9.3) paraun vaor & &, €s.

€A + BF+g2(L") 'zC"(C+ DF) gZ(LT)‘lzCTg
K=
B'X -D'

MD«D> (D>
[ et

F=-S*D'C+B™X) L=(1-g?)l+XZ

En e apéndice A.6.1 se incluye € archivo coprimeunc.m en e que se redizan los
célculos necesarios para la obtencion del controlador anterior.

9.2.2 Controlador con dos grados de libertad

Cuando se trata de seguir una referencia no nula el esquema de la figura 9.2 es vdlido
siempre gque se afiada una matriz de escalado adecuadamente como se vera en e apartado
siguiente. Sin embargo, s se desea que & seguimiento de la referencia responda a una
determinada dinamica (T,¢) €s necesario introducir un esquema de realimentacién con dos
grados de libertad, donde la sefid de referencia 'y la de realimentacion son tratadas de foma
independiente por e controlador. Dicho esguema se muestra en la figura 9.3, donde
Gs=Ms"Ns corresponde a la planta en |azo abierto compensada con un prefiltro Wa.
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figy

L Tre-f

Figura 0.3

El problema de disefio consiste en encontrar €l controlador estabilizador K=[K; K]
para la planta compensada Ge=GW1, que minimice la norma Hy de la funcion de transferencia
(9.6) entre las sefides [r" O'] y [us' y' e'] definidas seguin la figura 9.3. La sefid de control
aplicada ala planta compensada es:

_ éb
us - [Kl Kz]eyg

En d apéndice A.6.2 se incluye € archivo dosDOFcontrol.m con el codigo necesario
para € célculo del controlador K, donde se ha tomado como parametro de disefio fi=1. Para
mayor detalle de laresolucién del problema se remite a lector a[29].

9.2.3 Escalado paraerror en régimen permanente nulo
Las figura 9.4 muestra e esguema de control resultante para los controladores

robustos Hpy de uno (1-DOF) y dos grados (2-DOF) de libertad aplicados a una planta
compensada G=GW;.

¥
r_...Wi W G r_."Wi_."Kl Wy G F."
i o l—
1-DOF 2-DOF
Figura 0.4

En ambos casos es necesario aplicar una matriz de escalado W, a la referencia
Suponiendo la existencia de un integrador (1/s) en € prefiltro W, y/o en la planta G, es facil
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obtener (véase apéndice B.2) e valor de W, para conseguir un error en régimen permanente
nulo:

1-DOF: W;=K40)
2-DOF: W, = [(Gs(0)K2(0)) "G«(0)K1(0)] ™", siendo G_(0) = limsG(9)

9.3 PROBLEMA DE CONTROL

El problema de control que se plantea coincide con € expuesto en la seccién 7.2 del
capitulo 7 para el proceso de aterrizaje de una aeronave. Se trata de controlar |a trayectoria del
aeroplano en sus dos fases de aterrizaje manteniéndose dentro de unas condiciones de
seguridad dadas en (7.10). Sin embargo en este capitulo se abordara € control de una manera
ligeramente distinta (inspirada en [27]), como ya se vera en |os apartados siguientes.

9.3.1 Fasedeplaneo (Glide Control)

A partir del modelo (7.4) se construird € modelo dindmico de la aeronave utilizado en
este apartado. El primer paso es eliminar el estado h (altura) de (7.4), y modificar la matriz de
sdlida C de forma que la sdlida del sistema quede definida por y= [u &]. El ahgulo de
trayectoria & se puede aproximar por:

w
g=0q-2a=q- U_o
con lo que & sistema queda descrito en e espacio de estados por:

¢- 00380 - 00513 000152 - 05612 ( 6000005 0158
' - €03130 - 06050 - 41425 - 00294 (,  &0146 00314
= 800211 0157 0612 O ¢t e0459 0054304
80 0 1 0 § @0 0 {
T
X =[uwqq] u=[d, d] (9.6)
& 0 00)
y= (:ao _i 0 1l:|
B 235 H

Se pretende controlar dicha dindmica para obtener un angulo de trayectoria de —3°
(&8=-3), manteniéndose constante la velocidad longitudina del avién (u=0). Este enfoque de
control es distinto al adoptado en e capitulo anterior, en el que durante la fase de planeo se
controlaba la dtura de la aeronave para que siguiera una trayectoria rectilinea con una
velocidad de descenso de 12 pies/s. Sin embargo, a velocidad 235 pies/s constante, un angulo
de trayectoria de —3° constante implica una velocidad de descenso constante de valor h'=tan(-
39)*235[0-12 pies/s. Este resultado se comprobara posteriormente tras redizar las
simul aciones correspondientes.

El primer paso antes de estabilizar de manera robusta €l sistema (9.6) es compensar
dicho sistema. En un principio se compensara el sistema aeronave con un sencillo prefiltro

DIEGO ANDRES GRANADO SANCHEZ-CAMPA 133



TECNICAS DE CONTROL AUTOMATICO. APLICACIONES EN AERONAUTICA PROYECTO FIN DE CARRERA

(9.7). La mision de este prefiltro es conseguir un error en régimen permanente nulo con un
escalado adecuado de la sefid de referencia segln se establece en el apartado 9.2.3.

_é/s 0|
W50 1/ 9.7)

Si se denota por G a sistema descrito por (9.6) y por Gs a sistema compensado con el
prefiltro W1, se tendrd un sistema compensado con integradores en todas sus funciones de
transferencia:

G = ow. < €8u(9 Gu(ul/s 0 i_6G,(9/s Gy(9/si
S 178G (9 G (9460 119~ 8G,(9/s Gn,(9/9]

La figura (9.5 muestra e diagrama de Simulink e sistema compensado y
realimentado. En dicho diagrama se determina de forma intermedia €l estado del sistema, pues
el uso de las variables de estado sera necesario para determinar la altura y posicion de la
aeronave.

w= CrtDu

’—Q astado
= dinamica sistema
i pitzacBul | dinamica sistema B8

Prefiltra dinamica sistema c

[

[dolll 1110
bs D:

referancia_u iZBlDSH-,Z]

Controladar e e
o Initial conditions:

[ooo

[
-

-2

refarancia_gamma

Figura 0.5

En & apéndice A.6.3 se incluye € archivo principal.m para la smulacion del modelo
de la figura 9.5. En dicho archivo se determina & controlador Ks por e principio de
estabilizacion robusta expuesto en € apartado 9.2.1, haciendo uso de la funcion
coprimeunc.m del apéndice A.6.1. El escalado Wi se determina acudiendo a apartado 9.2.3
en e caso de un controlador con un grado de libertad (1-DOF). La sucesién de tareas
realizadas en A.6.3 se muestran en lafigura 9.6.
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Indcio principal m

| Introduccidn dindmica avidn |

| Introduccidn prefilt:r-:u|

[Céleuln de K, WA
Célculo de b, x

| Representacidn |

Figura 0.6

Tras la gecucion de principal.m se obtiene un vaor &,,=3.9 (4.=0.26) y la
trayectoria mostrada con trazo continuo en la figura 9.7. En la figura 9.7 se ha representado
también con trazo discontinuo la linea centra de planeo de referencia (GSC glide Slope
centerline). Se observa que la trayectoria del avion es paralela ala GSC, pues se consigue un
valor &-3° (ver figura 9.8), sin embargo debido a retraso inherente a control la trayectoria
del avion estalgjos de dirigirse hacia la estacion en tierra,

La figura 9.8 muestra la evolucion temporal del angulo de trayectoria del sistema
realimentado. No se muestran mas resultados de simulacién, por ser la solucion adoptada
hasta este momento una solucion parcial.

500 I I 0
- — Trayectoria avidn

450

L o

T
L Y I T P T— L O A 1|
Al el | | | | | | |
T SR A 8 ISR SN SR SN SUN ——
[=] ] ] ] ] 1 ] ]
B ot S S e AR e S K A A I B
= | | | | i | |
] T ] R S S T T T 1 T 1]
L R E e S | | | | [ I I
3 £ R S S T | I A R R T
L B e R
50 et g S A O R R R
e L =AY L R S RN SN N N S B
: L, 0 5 M 18 20 2/ 30 3|/ M 4B
% (pies) Estacidn
t (s}
Figura 9.7 Figura 0.8
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S se tiene en cuenta € retardo en e seguimiento y se pretende que la trayectoria del
avion se dirija a la estacion terrestre es necesario modificar € angulo de trayectoria de
referencia segun la posicién de la aeronave en vuelo como se muestra en la figura 9.9.

Awén -,

Higura 0.9

)

Estacién

Ahora € angulo de trayectoria de referencia deja de ser un valor constante, y es
necesario calcularlo en cada instante de simulacion. Para redizar los célculos necesarios se
hace uso de una funcién de sistema (S-function, ver apéndice A.3.1), credndose la funcion
medida.m ,cuyo codigo se incluye a continuacion:

function [sys, x0] =nmedi da(t, x, u, fl ag)

if flag==0

sys=[2 0 3 3 0 0] 9% est.continuos [x,h];3 entradas [u,w,theta]; 3salidas

x0=[ - 9540. 6 500] ;

elseif flag==1
sys(1)=(u(1)+235)*cos(u(3)*pi/180)+u(2)*sin(u(3)*pi/180); %X/ dt
sys(2)=(u(1)+235)*sin(u(3)*pi/180)-u(2)*cos(u(3)*pi/180); %alh/ dt

el seif flag==3
P=[x(1) x(2) atan(x(2)/x(1))*180/pi]; %salida: [x,h, gamma_referencial
sys=P;

end

La funcién medidam posee 2 estados continuos [x h], cuyas derivadas temporales
vienen dadas en las ecuaciones 7.7 y 7.2 respectivamente. La funcion medidam tiene: 3
entradas que son 3 de las 4 variables de estado del sistema agronave; y 3 sdidas
correspondientes a X, h, y &«. El clculo de x y h se realiza pues en linea dentro de la funcion
medidam, por lo que no serd necesario usar la funcién de integracion integram, como hasta
ahora se habia hecho.

Con las nuevas modificaciones € modelo Simulink queda modificado como muestra
lafigura 9.10.
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ne1

'
L

W = AwtBu
w= CxtDu

Frefiltro

dinamica sistema

Kz

ol

-

&

¥
S

ang_travectoria

Controladar

medida

S-Function

Figura 910

El archivo principal.m sdlo ha de ser modificado eliminando las lineas para e céculo
de x y h. Tras estas modificaciones, s se gecuta dicho archivo se obtiene & mismo vaor del
margen de estabilidad 4=0.26 que en la simulacidn precedente, pues la dindmica del sistema
no compensado no ha variado. S embargo a modificarse el valor de &« (figura 9.12) la
trayectoria de la aeronave se aproxima mucho mas a la deseada, como se observa en la figura

9.11.

— Trayectoria avidn

P S —

______________________________________________________

0 1 1 1 H N
-10000 -8000 -6000 -4000 -2000 A0
¥ [pies) Estacidn
Figura 8,11

Yeef (gradao)

tos)
Figura 0.12

Se ha conseguido una trayectoria que converge con la GSC en la estacion terrestre, sin
embargo la trayectoria se separa bastante de la GSC. Para conseguir una aproximacion mas
fiel se puede modificar la dinamica del sistema compensado G=GW eligiendo un prefiltro
W, adecuado. Lafigura 9.13 muestra con trazo discontinuo (G/s) e diagrama de Bode de una
de las funciones de transferencia (Gi1) del sistema G compensado con € prefiltro (9.7). Tras
el andlisis de este diagrama de Bode, se decide adoptar un nuevo filtro W; de la forma (9.8),
consiguiéndose un sistema maés rapido como se puede observar en e diagrama de Bode del
sistema compensado con & nuevo filtro( figura 9.13 trazo continuo Gs).
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Fhase (deg); Magnitude [dB)
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Una vez modificado e prefiltro W1 se introduce su nueva dinamica en € archivo
principal.m (apéndice A.6.3) y se gecuta dicho archivo obteniéndose &in=2.17 (Gwx=0.46),
lo que significa un aumento del margen de estabilidad & con respecto a los casos anteriores.
Por su parte la trayectoria de vuelo se aproxima mucho mas ala GSC como puede observarse
en lafigura9.14.
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El controlador Ksy la matriz de escalado W; resultantes se muestran en el apéndice
C.1. Las figuras 9.15 a 9.20 muestran la evolucion tempora de algunas variables durante la
smulacion. Es de especial interés observar en la figura 9.15 una velocidad de descenso de
aproximadamente 12 pies/s, muy adecuada para la fase de planeo. Por otro lado se observa en
la figura 9.17 como u permanece cercana a cero, lo que implica una velocidad longitudinal

constante.

t(s)
Figura 015

g 10 15 20 25 30

35

tis)
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La fase de planeo terminara cuando la aeronave se encuentre a 32 pies sobre € suelo,
lo que ocurre 38.49 s después de iniciada ésta. Transcurrido este tiempo se desengancha el
control de planeo (glide control) dando lugar a la fase de recogida cuyo control se lleva a
cabo en la siguiente seccion. En (9.9) se muestran los valores de las distintas variables al
finalizar lafase de planeo, que serén las condiciones iniciales para la fase de recogida

i h,, = 32pies
| Xyon = - D12.7pies
[ Uy, = - 0.0465pies/ s _
(9'9).:. W = - 05274 pies/ s txon=38.49 s
+ OQuon = - 0.0694grados/ s
K Quon = - 34849 grados

9.3.2 Fasederecogida (Flare Control)

En la fase de recogida se adoptara la dindmica del sistema dada en (7.6), con lo que se
incluye en laaturaen el vector de estados, €l cua queda definido por:

X:[quq h]T

Se tomard como salida del sistema la altura h, y se disefiard un control robusto Hy de
dos grados de libertad para conseguir que h decaiga exponencialmente hasta alcanzar tierra
(h=0). Por tanto, la dinamica de referencia Tref puede ser descrita por (9.10), donde se ha
tomado 6=1.5 s comprobandose posteriormente |os buenos resultados al canzados.

M 0= 2cNe® « T (9.10)

15s+1

S se introduce como referencia en altura hg =0, € controlador K; del modelo de la
figura 9.3 carece de efecto, siendo imposible adaptar la respuesta del sistema a T,4. Para
evitar esto se dard a la sefial de referencia en atura e vdor real de h a iniciar la fase de
recogida, esto es hg = -32, y se tomard como condicion de estado inicial h(0)=0 (figura 9.21,
sistema auxiliar). Puesto que se esta trabgjando con un sistema lineal, € esfuerzo de control
(actuaciones) necesario parallevar € sistema desde una dturainicia de 32 pies aunafinal de
0 pies es idéntico a redizado para llevar a sistema hipotéticamente desde los 0 a los —32
pies. Este resultado se ha comprobado en simulacion donde se han tomado las variables
medidas sobre e sistema real (con h(0)=32) como se observa en e modelo Simulink de la
figura9.21. Las demas condiciones iniciales se han obtenido de (9.9).
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Dinamica auxiliar

A B:
C avi lﬂ«avi Bawi
= [
o e = osrBy
5 "y = oo [dall1 171 1]
F 9
Dinamica auxiliar D:
estada Izems[5,2]
11 > ¢ = foctBu i h |mitial conditions: _
¥y - [[-0.0485 05274 -0.0834 -3.4843 ]
F Dinamica real Cavi
—
wi| K kz A B:
T LTI Systemz [ Bavi
[22] E:.
[diagl1 111 1))
h_ref O:
Izeras[5,2]
Figura 9.21 Initial conditions:

|[-D.D4EE -0.5274 -0.0634 -3.4549 E

En e apéndice A.6.4 se incluye e archivo principa.m en e que se redizan las tareas
indicadas en e diagrama de la figura 9.22. En dicho archivo se hace uso de dosDOFcontrol.m
(apéndice A.6.2) para € céculo del controlador de dos grados de libertad K=[K; K] y €
escalado W;. Tras la gecucion de principal.m se obtiene &,in=4.2 (&.a=0.24), y latrayectoria

mostrada en la figura 9.23. Los valores obtenidos para K1, K2 y Wi se muestran en € apéndice
cC.2.

Inicio principal m

| Introduccidn dindmica aviufunl
¥
| Introduccidn  Tref |

¥
|C dloulode Kl,KE,Wﬂ
Cdlculo de by, x

| Representarcion |

Fit1 principoal m

Figyra 9.22
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Las figuras 9.24 a 9.29 muestran los demas resultados de simulacion para la fase de
recogida. El avion tocatierra transcurridos 3.92 s desde € inicio de la fase de recogida, o que
hace un total de 42.41 s (twn+3.92) para la duracion total del proceso de aterrizaje (fase de
planeo y recogida). En la figura 9.24 se muestra con trazo continuo la evolucion temporal de
h, y con trazo discontinuo la evolucion exponencia de referencia
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Figura 0.24 Figura 8.2
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Figura 9.29

S denota por T a instante en que la aeronave toma contacto con tierra, se pueden

medir los valores dados en (9.11). Todos estos valores cumplen las condiciones para un

correcto aterrizaje dadas en (7.10).

4241 s

iT=

}x(T)

(xx1)i x'(T) » Dx /Dt = 240.52 pies/ s

421.1 pies

ih'(T)» Dh/Dt =-2.35pies/s

fa(M=-11°
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Capitulo 10

Conclusiones

10.1 CONTROL EN FASE CRUCERO

En esta seccion se andlizan las prestaciones de los distintos controladores
desarrollados para la fase de vuelo crucero, poniendo de relieve € controlador LQR como €
mas adecuado para €l sistema tratado.

10.1.1 Control LQR

El controlador LQR presenta las ventgjas de estabilidad y robustez con una sencilla
sintonizacion.

El control de la dindmica longitudina se redizd satisfaciendo plenamente las
especificaciones. Fue necesario la introduccién de una red de avance adiciona para disminuir
las oscilaciones inducidas por € piloto.

El control de la dinamica lateral complicaba un poco la sintonizacion, aunque seguia
obedeciendo a unas reglas empiricas muy sencillas inexistentes para e control GPC. Sobre la
dindmica lateral € controlador LQR mostraba toda su potencia como control multivariable
MIMO. Se consiguié una respuesta lateral bastante rapida y con poca sobreoscilacion. Se
observé una pequefiainversion inicial no deseada en la respuesta en derrape.

El controlador LQR presentaba recuperacion completa ante perturbaciones no
mantenidas, tanto s las perturbaciones eran a la entrada como a la salida. Cuando las
perturbaciones se hacian mantenidas el controlador no las rechazaba plenamente.

Por ultimo, hay que mencionar que a haberse realizado un control LQR con horizonte
infinito, la eliminacién total del error en régimen permanente ocurria tras un periodo de
tiempo bastante grande (del orden de horas).
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10.1.2 Control GPC Analitico

El controlador GPC analitico se desarrollé con dos parametros de sintonizacion
(horizonte de prediccion y peso actuacion &), tomando e horizonte de control igual a de
prediccién. Aun habiendo limitado los grados de libertad, la estabilizacién adecuada del
sistema requirio de varias simulaciones prueba-error.

En e control de la dindmica longitudina se observd, como principa limitacion, la
necesidad de a€arse de la saturacion de los actuadores, pues € sistema era incapaz de
recuperarse de dicha saturacion. Al no saturar €l actuador desaparecieron las oscilaciones PIO
debidas a las limitaciones de rango del actuador. Como ventgja del controlador GPC analitico
o iterativo frente al control LQR de horizonte infinito, se observaba €l alcance del error en
régimen permanente nulo en un interval o de tiempo bastante reducido (<10s).

Aunque cabia esperar un comportamiento del controlador GPC analitico excelente en
presencia de perturbaciones, se observo la saturacion del actuador ante la aparicion de
cualquier perturbacion, ante la cual e sistema eraincapaz de recuperarse.

Ante la necesidad de evitar la saturacion de los actuadores se decidié desarrollar un
controlador GPC con restricciones, tanto para la dindmicalongitudinal como lateral.

10.1.3 Control GPC lterativo

El controlador GPC iterativo se realizO con tres parametros de sintonizacién (€,
horizonte de control, horizonte de prediccion), aumentando la versatilidad con respecto al
GPC andlitico donde se habia tomado €l horizonte de control igua al de prediccion.

Se desarroll6 un control GPC con restricciones sobre la dinamica longitudina con
resultado positivo, observandose un rechazo completo de perturbaciones mantenidas o no,
tanto a entrada como sdlida. El problema principal del controlador era el ato coste
computacional implicado en le calculo de laley de control para cadaintervalo de muestreo.

Por otro lado, fue imposible & disefio de un control GPC con restricciones sobre la
dindmica lateral. Eso si, partiendo del modelo general para e control GPC con restricciones y
suponiendo actuadores sin limitacién de rango, es decir, eliminando las restricciones
correspondientes en el controlador GPC, se obtuvo una ley de control analitica (deja de ser un
controlador iterativo pasando a ser un control GPC analitico sin restricciones) que
proporcionaba una respuesta lateral adecuada (figura 5.7).

10.1.4 Control PID

En e capitulo 6 se intentd un control PID, aprovechando su universalidad y fécil
disefio. Como resultado se obtuvo un control sobre la dindmica longitudina incapaz de
satisfaces las especificaciones de control. Por otro lado, fue imposible estabilizar la dinamica
lateral con una estructura PID, pues se partié de un sistema con modo espiral divergente.
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10.2 CONTROL EN FASE DE ATERRIZAJE

En los capitulos 8 y 9 se desarrollaron dos controladores distintos para el control de la
fase de aerrizaje de una aeronave basdndose en € proceso y dindmica de aterrizajes
introducidos en €l capitulo 7. Tanto & controlador basado en la teoria LQR como el basado en
la teoria Hp dieron resultados positivos, lograndose un aterrizaje exitoso tras varias
simulaciones y una eleccién adecuada de |os parametros de control.

Con ambos controladores se logré estabilizar €l sistema, aunque cabe esperar una
mayor robustez del control Hp frente al control LQR. Por otro lado como ya se vié en la
seccion 3.5, € control LQR es incapaz de rechazar perturbaciones mantenidas, mientras que
el control Hy s puede rechazarlas.
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Apendice A

Codigosde Matlab

A.1CONTROL LQR, FASE CRUCERO

A.1.1 Funcién para escalado referencia con control LQR continuo en sistemas SISO

function[ Nbar]=rscal e(A B, C, D, K)

% G ven the single-input |inear system
% .

% X = AX + Bu

% = & + Du

% and the feedback matri x K,

%

% the function rscale(A B, C D K) finds the scale factor N which will
% elimnate the steady-state error to a step reference

% using the schematic bel ow

%

% R \

% R + u | . |

% ---> N=--->() ---->] X=Ax+Bu |--> y=Cx --->y
% - I /

% | |

% | <o Ko<oee]

%
98/ 21/ 96 Yanjie Sun of the University of M chigan

% under the supervision of Prof. D. Tilbury
%

s = size(A1l);

Z = [zeros([1,s]) 1];

N=inv([ABCD)*Z;

Nx = N(1:s);

Nu = N(1+s);

Nbar =Nu + K*Nx;

A.1.2 Control LQR continuo con dindmica longitudinal

---LQR_long. nmt - -
%n este fichero se realiza la sinmulaciéon de un control LQR continuo sobre el angulo de
%abeceo de un avi 6n actuando sobre el tinbn de %rofundi dad (el evator).Los datos del sistemn
%e han escogido de la dinamca longitudinal de un gran avioén conercial propuesta en el
% conpendi o de avio6nica digital".

%vatrices dinam cas del avioén en el eje |ongitudinal

format | ong

A=[0.0002 0.039 0 -9.81; -0.07 -0.317 250 0; 0.000088 -0.0028732
-0.439 0; 001 0];
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B=[0.44; -5.46; -1.14362; 0];
Cs[0 0 0 1]; %angul o de cabeceo
D=0;

%Anal i sis de estabilidad del sistema original
di sp('l os polos del sistema original son:');
ei g(A)

%/ectores para obtener el estado conpleto y su uso en nod_cont.ndl, seran parametros Cy D del
%l oque di nam ca | ongi t udi nal

Ce=diag([1 1 1 1]);

De=[0; 0; 0; O];

% El ecci 6n de |l as matrices de ponderaci 6n cuadréati ca.
peso=i nput ('introduce el peso para la matriz Q"');
Q=di ag([0 O 0 peso]);

R=5;

% Resol uci 6n del problena LQR para ese criterio cuadratico.
K=lgr(A B, QR);

%Anal i sis de estabilidad del sistema con control LQR
di sp('l os polos del lazo cerrado con control LQR son:');
ei g(A-B*K)

%al cul o del factor pa referencia no nula
Nbar =r scal e(A, B, C, 0, K);

% continuacion se sinmulara el control |qgr
sim(' nod_cont');

Graficas

A.1.3 Representacion resultados con dindmica longitudinal

% Represent aci 6n del angul o de cabeceo y su valor de referencia
subpl ot (2,1, 1), plot(tout, ref_cabeceo. signals.values, 'r');

| egend(' angul o cabeceo', 4);

hol d on;

subpl ot (2,1, 1), pl ot (tout, cabeceo. signal s.values,'r");

grid

% Representaci 6n de | a sefial de control ang.deflexion tindn de %rofundi dad (el evator)
subpl ot (2,1, 2),plot(tout,delta_e.signals.values);

| egend(' defl eci 6n tinon profundidad',4);

grid

A.1.4 Control L QR discreto con dinamica longitudinal

---LQR_long_d- - -
%n este fichero se realiza la sinulacion de un control LQR discreto sobre el angulo de
%abeceo de un avi 6n actuando sobre el tinmdn de %rofundidad (elevator).Los datos del sistem
%e han escogi do de |a dinam ca |ongitudinal de un gran avi én conercial propuesta en el
9% conpendi o de avio6nica digital".

%vatrices dinam cas del avioén en el eje |ongitudinal en t.continuo

format | ong

A=[0.0002 0.039 0 -9.81; -0.07 -0.317 250 0; 0.000088 -0.0028732 -0.439 0; 0 0 1 0];
B=[0.44; -5.46; -1.14362; 0];

Cs[0 0 0 1]; %angul o de cabeceo

D=0;

%/ectores para obtener el estado conpleto y su uso en nod_cont.ndl, seran parametros Cy D del
%l oque di nam ca | ongi t udi nal

He=diag([1 1 1 1]);

Je=[0; 0; 0; O0];

%Det ermi naci 6n del tienpo de nuestreo enpiricanmente a partir del BWen bucle cerrado
sist_cont=ss(A B, C D);
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BWEbww( si st _cont) ;
Trrel/ (60*BW ; %/2 de | o aconsejado por regla enpirica
%obt eni da del tutorial de Matlab (univ.M chigan)

%Se pasa a |la representaci 6n en el espacio de estados discreta usando %un nantenedor orden 0
[F,GHJ] =c2dm (A B, C D Tm'zoh');

%Anal isis de la controlabilidad y observabilidad del sistem
co =ctrb (F,Q; %onstruye matriz de control abilidad
ob obsv (F, H; %onstruye matriz de observabilidad

Control abilidad = rank (co);
Qbservabi lidad = rank (ob);

if((Control abilidad==l ength(F)) & Observabilidad==l ength(F)))

% El ecci 6n de |l as matrices de ponderaci 6n cuadréati ca.
peso=i nput ('introduce el peso para la matriz Q"');
Q=di ag([0 O 0 peso]);

R=5;

% Resol uci 6n del problena LOR para ese criterio cuadratico en
% i empo discreto.

[Kl =dlar(F,GQR);

%al cul o del factor pa referencia no nula
Nbar =mirscal e_di screto(F, G K);

%Se piden caracteristicas de | a respuesta deseada
error=input ('introduce el error deseado en reg.pernmanente (sera
en %referencia)');
t_est=input('introduce el tienpo establecimento deseado');

% continuacion se sinmulara el control |qgr
sim(' nod_di sc', 2*t _est)

t end=l engt h(ref _cabeceo. si gnal s. val ues);
t medi o=t end/ 2- nod(tend/ 2, 1) ; % nmedi o=parte entera de(tend/?2)

i f (abs(ref_cabeceo. si gnal s. val ues(tnedi o) -
cabeceo. si gnal s. val ues(t medi 0) ) <ref _cabeceo. si gnal s. val ues(tnedi o) *error/100)
graficas;
el se
di sp(' debe rel aj ar especificaciones o nodificar matrices
ponderaci 6n del LQR)
end

el se
di sp(' el sistemn no es observable y/o control able total nente');
end

A.1.5 Célculo frecuencia de 3dB

%Esta funci 6n recibe un sistema y devuelve |la frecuencia de ancho de banda del |azo cerrado en
% ad/ seg. Esta funcidn no es muy precisa, pero no inporta, pues se aprovechara posteriornmente
Y%ara determinar un tienpo de nuestreo siguiendo una regla enpirica (y a canbio se gana
%vel oci dad de conputo).

functi on w=bww(si st enmn)

[num den] =t fdata(sistema,'Vv');
[ nunt, denc] =cl oop(num den, -1);
si st_c=tf(nunt, denc);

fin=0;
w=0. 1;
whi | e(fi n==0)
i f(abs(20*lI ogl0(norn(freqresp(sist_c,w))+3)<0.5)
fin=1;
el se
w=w+0. 05;
end
end
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A.1.6 Control LQR discreto con dinamica lateral

%En este fichero se realiza la sinulacion de un control LQR discreto sobre |os angulos de
%lerrape y al abeo de un avi 6n actuando sobre |los %l erones (ailerons) y sobre el tindn de de
%li recci 6n (rudder).Los datos del sistemn se han escogido de la dinamca |ateral de un

%gran avi 6n conerci al propuesta en el "conpendio de avio6nica digital"

%vatrices dinamca |ateral/direccional del avién

A=[-0.056 0 -1 0.03924; -1.05 -0.47 0.39 0; 0.6 -0.032 -0.115 0; 0 1 0 0];
B=[0 0.012; 0.14 0.15; 0.008 -0.48; 0 0]; %actuaciones delta_a delta_r
Cs[1000; 00O 1]; %al i das ang. derrape al abeo
D=[0 O; 0 0];

%/ectores para | a obtenci 6n del estado conpleto y usar en nod_disc.nd
He=diag([1 1 1 1]);
Je=[0 0; 0 0; O0O0; 0O0];

%et erm naci 6n del tienpo de nuestreo enpiricanmente
sist_cont=ss(A B, C D);

BW£2; %gr afi camente al ejecutar "nultibode. nt
Trel/ (60*BW ; % egla enpirica

%Se pasa a |l a representacion en el espacio de estados discreta usando %un nantenedor orden 0
[F,GHJ] =c2dm (A B, C D Tm'zoh');

%Anal i sis de estabilidad del sistemm origina

di sp('l os polos del sistema original en t.discreto son:');

pol os=ei g(F)

disp('y sus nodul 0s');

norm(pol os(1)), norn(polos(2)), norm polos(3)), norn(polos(4))

%Anal i sis de la controlabilidad y observabilidad del sistem
co =ctrb (F,Q; %onstruye matriz de control abilidad
ob obsv (F, H; %onstruye matriz de observabilidad

Control abilidad = rank (co);
Qbservabi lidad = rank (ob);

if((Control abilidad==l engt h(F)) & Observabilidad==l ength(F)))
% El ecci 6n de | as matrices de ponderaci 6n cuadratica
Q=di ag([80 0 0 80]);
peso_a=i nput (' i ntroduce el peso para |a actuacion alerones ');
peso_r=input ('introduce el peso para |a actuacion tinon
direccién ');
R=di ag([ peso_a peso_r]);

% Resol uci 6n del problena LOR para ese criterio cuadréatico en
% tienmpo discreto

[Kl =dlar(F,GQR;

%Anal i sis de estabilidad del sistema origina
di sp('l os polos del sistema con control LQR discreto son:');
pol os=ei g( F- G'K)

disp('y sus nodul 0s');
norm(pol os(1)), norn(polos(2)), norm polos(3)), norn(polos(4))

%Se pide la referencia a seguir al usuario
ref _derrape=i nput ('introduce el angulo de derrape deseado (seran
ref _al abeo=i nput (' introduce el angulo de al abeo deseado (seran
radi anes)');

%se piden las caracteristicas de |a respuesta deseada
error=input ('introduce el error deseado en reg.pernmanente (sera

en %referencia)');
t_est=input('introduce el tienpo establecimento deseado');

%al cul o del factor pa referencia no nula
matri z_escal a=mrscal e_di screto(F, G K, ref_derrape, ref_al abeo);

% continuacion se sinmulara el control |qgr
sim(' nod_di sc', 2*t _est)
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tend=l engt h(ref _derrape. si gnal s. val ues)
t medi o=t end/ 2- nod(tend/ 2, 1); Y%arte entera (tend/?2)

i f((abs(ref_al abeo. si gnal s. val ues(tnedi o) -
al abeo. signal s. val ues(tnedi 0))< error*ref_al abeo. si gnal s. val ues(1)/100)
&( abs(ref _derrape. si gnal s. val ues(tnedi o) -
derrape. si gnal s. val ues(tnedi 0)) <
error*ref _derrape. si gnal s.val ues(1)/100))

G afi cas;
el se
di sp(' Debe rel aj ar especificaciones o nodificar matrices
LR)
end
el se
di sp(' el sistemn no es observable y/o controlable total nente')
end

A.1.7 Representacion resultados con dinamica lateral

% Representaci 6n de angul o de al abeo, derrape y referencias
subpl ot (3,1, 1), pl ot (tout, ref_al abeo. si gnals.values,'r")
hol d on;

subpl ot (3,1, 1), plot(tout, ref_derrape. signal s.val ues,'b")
subpl ot (3,1, 1), pl ot (tout, al abeo. si gnal s.val ues, 'r")

subpl ot (3,1, 1), pl ot (tout, derrape. signal s.val ues,'b")
title(' angul o de derrape (azul) y angul o de al abeo (rojo)')
grid

% Representaci 6n de | as sefial es de control ang.deflexion alerones %inon direccion (rudder)
subpl ot (3,1, 2), plot(tout, del ta_a. signal s. val ues)

| egend(' defl exi 6n al erones', 4)

grid

subplot (3,1,3),plot(tout,delta_r.signals.val ues);

| egend(' deflexi 6n tinon direccion',4);

grid

A.1.8 Funcion para escalado referencia con control LQR discreto con dindmica lateral

---mrscale_lateral . m--
%sta funcion calcula la natriz de escala a aplicar a |la referencia bidinensional formada por
%! angulo de derrape y el de al abeo para un %ontrol LQR (con vector ganancia K).Se considera
%una dinam ca | ateral %on dos actuaciones, 2 salidas (angul o derrape y al abeo) y
% estados --> A(4x4);B(4x2);K(4x2);C=[1 0 0 0;0 O O 1].
%efl es la referencia en derrape, ref2 es la referencia en al abeo
%.a matriz devuelta se aplicara en el nodelo Sinulink (nmod_cont. ndl)

function salida=mrscal e(A B, K refl,ref2)
i f((ref2==0)&(ref1==0))
salida=[0 0; 0 0];
el sei f (ref1==0) %e trata de controlar pues el angul o de al abeo

S=sol ve(' A(1, 2) *x+A(1, 3)*y+A(1, 4)*ref2+(B(1, 1) *N+B(1, 2)*M *ref 2=B(1, 1) *(K(1, 2)*x+K(1, 3)*y+K(1
4)*ref2)+B(1, 2) *(K(2, 2) *x+K(2, 3)*y+K(2,4)*ref2)",...

PA(2,2) *x+A( 2, 3) *y+A( 2, 4) *ref 2+(B(2, 1) *N+B( 2, 2) *M *r ef 2=x+B( 2, 1) * (K( 1, 2) *x+K(1, 3) *y+K( 1, 4) *r ef
2) +B( 2, 2) *(K(2, 2) *x+K(2, 3) *y+K(2, 4) *ref2)", ..

"A(3, 2) *x+A(3, 3) *y+A( 3, 4) *ref 2+(B(3, 1) *N+B(3, 2) * M *ref 2=y+B( 3, 1) * (K( 1, 2) *x+K( 1, 3) *y+K( 1, 4) *r ef
2) +B(3, 2) * (K(2, 2) *x+K( 2, 3) *y+K(2, 4) *ref2) ", ..

"A(4, 2) *x+A(4, 3) *y+A(4, 4) *ref 2+(B(4, 1) *N+B(4, 2) *M *r ef 2=r ef 2+B( 4, 1) * (K(1, 2) *x+K( 1, 3) *y+K(1, 4) *
ref2)+B(4,2)*(K(2,2)*x+K(2, 3)*y+K(2,4)*ref2)'," M N, x,y")
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salida=[0 eval (S.N); 0 eval (S.M];
el sei f (ref 2==0) %e trata de controlar el angulo de derrape.

S=sol ve(' A(1, 1) *ref 1+A( 1, 2) *x+A( 1, 3) *y+(B(1, 1) *N+B( 1, 2) *M *r ef 1=r ef 1+B( 1, 1) * (K(1, 1) *r ef 1+K(1, 2
Y*x+K( 1, 3) *y) +B( 1, 2) *(K(2, 1) *ref 1+K( 2, 2) *x+K(2, 3) *y) "', ...

"A(2, 1) *ref 1+A( 2, 2) *x+A( 2, 3) *y+(B(2, 1) *N+B(2, 2) *M *ref 1=x+B(2, 1) *(K(1, 1) *ref 1+K(1, 2) *x+K(1, 3) *
y) +B(2, 2) *(K(2, 1) *ref 1+K(2, 2) *x+K(2, 3) *y)"', ...

"A(3, 1) *ref 1+A(3, 2) *x+A(3, 3) *y+(B(3,1)*N+B(3,2) *M *ref 1=y+B(3, 1) *(K(1, 1) *ref 1+K(1, 2) *x+K(1, 3) *
y)+B(3,2)*(K(2,1)*ref 1+K(2, 2) *x+K(2,3)*y) ", ...

“A(4, 1) *ref 1+A( 4, 2) *x+A( 4, 3) *y+(B(4, 1) *N+B( 4, 2) *M *ref 1=B(4, 1) * (K(1, 1) *ref 1+K( 1, 2) *x+K( 1, 3) *y)
+B(4, 2) *(K(2, 1) *ref 1+K(2, 2) *x+K(2,3)*y) ', " M N, x,y');

salida=[eval (S.N) 0; eval (S.M 0];
el se
z=ref2/ref1;

S=sol ve(' A(1, 1) +A(1, 2) *x+A( 1, 3) *y+A( 1, 4) *z+B( 1, 1) *N+B( 1, 2) * M z=1+B( 1, 1) * (K( 1, 1) +K( 1, 2) *x+K( 1, 3
Yry+K( 1, 4) *Z) +B( 1, 2) *(K(2, 1) +K( 2, 2) *x+K( 2, 3) *y+K(2, 4) *2) " , . ..

TA(2, 1) +A(2, 2) *x+A( 2, 3) *y+A(2, 4) *Z+B( 2, 1) *N+B( 2, 2) * M z=x+B( 2, 1) * (K(1, 1) +K( 1, 2) *x+K( 1, 3) *y+K(1,
4)*z) +B(2, 2) *(K(2, 1) +K( 2, 2) *x+K( 2, 3) *y+K(2, 4) *2)" , . . .

UA(3, 1) +A(3, 2) *x+A( 3, 3) *y+A( 3, 4) *z+B( 3, 1) *N+B( 3, 2) * M z=y+B( 3, 1) * (K( 1, 1) +K( 1, 2) *x+K( 1, 3) *y+K( 1,
4)*7) +B( 3, 2) * (K(2, 1) +K( 2, 2) *x+K( 2, 3) *y+K(2, 4) *Z) ", . ..

"A(4, 1) +A( 4, 2) *x+A( 4, 3) *y+A(4, 4) *z+B( 4, 1) *N+B(4, 2) * M z=z+B( 4, 1) * (K(1, 1) +K( 1, 2) *x+K( 1, 3) *y+K(1,
4)*7) +B(4, 2) *(K(2, 1) +K( 2, 2) *x+K( 2, 3) *y+K(2, 4)*z)" ," M N, X, y' );

salida=[eval (S.N) 0; 0 eval (S.M];

end

A.2 CONTROL GPC ANALITICO

A.2.1 subrutina gpc.m

% --- gpc.m---
Y%subrutina para el céalculo de | a prediccién 6ptim GPC

function [g,gp,f,fbl=gpc(a,b,d,n);

%9, 9p, f, fb]=gpc(den, numd, N);

%len, num son el denomi nador y nunerador de la funcion de %ransferencia del sistema a
control ar

g=zeros(n,n);

a=[a, 0]-[0, a];
na=mex(si ze(a));
nb=max(si ze(b));
f=zeros(n+d, na-1);
gnezer os(n+d, d+n+nb- 1) ;
f(1,:)=-a(2:na);

e=1;

gm( 1, 1: nb) =b;

for j=2:n+d

ez[erf(j-lrl)];

if na>2
f(j,:)=[f(j-1,2:na-1),0]-f(j-1,1)* a(2:na);
el se

f(,)=1(j-1,1)* a(2);

end;

gm(j, 1:j +nb- 1) =conv(e, b);

end;

for j=1.n
g(i,1:j)=gn(j+d,j:-1:1);

if (d+nb) > 1

gp(j, ) =gn(j+d,j+1: 1: d+nb+j -1);
el se
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gp=0;

end;
fb(j,:)=f(d+,1:1:na-1);
end;

A.2.2 Controlador GPC con dindmica longitudinal pura del avién

% ---principal.m--
%Cal cul o del control ador GPC basado en funci 6n de transferencia

% nam ca | ongi tudinal discreta del avion (dada en (2.44))
format |ong;
al=-3.994;

a2=5.982;

a3=-3.982;

a4=0. 994;

b0=- 3. 655e- 5;

b1=3. 651e- 5;

b2=3. 646e- 5;

b3=- 3. 642e- 5;

nun¥[ b0 bl b2 b3];
den=[1 al a2 a3 a4];

% ntroducci 6n de | os paranmetros del GPC
numer o=i nput (' i ntroduce un val or que se adjudicara a N2, Nu y N);
| ambda=i nput (' i ntroduce un val or para | anbda');

N1=1; %olo a titulo informativo se presupone
N2=nurmer o; %olo a titulo informativo se presupone
Nu=nurmer o; %olo a titulo informati vo se presupone
N=nuner o;

d=0;

%. amada a |la funci6n que realiza |a prediccién.
[g.gp. f,fb]=gpc(den, numd, N);

%Cal cul o vectores para construcci 6n sefial de control
h=-inv(g' *g+l anbda*eye(N))*g';

kr=-h(1,:);

ku=h*gp;

ku=ku(1,:);

ky=h*f b;

ky=ky(1,:);

%&i mul aci 6n del control GPC
si m(' nod_suave');

% epresentaci 6n de |a salida (angul o de cabeceo)
subpl ot (2,1, 1), pl ot (tout, sal i da. si gnal s. val ues), hol d on;

% epresenci 6n de | a sefial de control (la deflexion del % . profundidad)
subpl ot (2,1, 2), pl ot (tout, control.signals.val ues), hold on;

A.2.3 Controlador GPC con dindmica longitudinal incluyendo actuador

% ---principal.m--
%Cal cul o del control ador GPC consi derando act uador real

%vatrices dinam cas del avioén en el eje |ongitudinal

format | ong

A=[0.0002 0.039 0 -9.81; -0.07 -0.317 250 0; 0.000088 -0.0028732 -0.439 0; 0 0 1 0];
B=[0.44; -5.46; -1.14362; O0];

C=[0 0 O 1]; % ngul o de cabeceo

D=0;

sistema=ss(A B, C D);
sistema_tf=tf(sistem);
si stemad=c2d(si stema_tf, 0. 008);
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%li nam ca act uador
actuador_cont=tf([37],[1 37]);
act uador _di sc=c2d(actuador_cont, 0. 008) ;

%li nam ca total

si stema_t ot al =si st emad*act uador _di sc;

[num den] =t fdat a(si stema_total ,'v');

nunFnun{ 2: 6) ; %l imnar un cero de la izquierda

%e piden paranetros para GPC. En adel ante igual que sin actuador
nuner o=i nput (' i ntroduce un val or que se adjudicara a N2, Nu y N);
| anbda=i nput (' i ntroduce un val or para | anbhda');

N1=1; %olo a titulo informativo se presupone
N2=nurmer o; %olo a titulo informativo se presupone
Nu=nurmer o; %olo a titulo informativo se presupone
N=nuner o;

d=0;

% amada a |la funci 6n que realiza | a prediccion.
[g9.gp. f,fb]=gpc(den, numd, N);

%Cal cul o vectores para construcci 6n sefial de control
h=-inv(g' *g+l anbda*eye(N))*g';

kr=-h(1,:);

ku=h*gp;

ku=ku(1,:);

ky=h*f b;

ky=ky(1,:);

%&Si mul aci 6n del control GPC
si m(' nod_suave');

% epresentaci 6n de |la salida (angul o de cabeceo)
subpl ot (2,1, 1), pl ot (tout, sal i da. si gnal s. val ues), hol d on;

% epresentaci 6n de | a sefial de control (deflexion del % . profundi dad)
subpl ot (2,1, 2), pl ot (tout, control . signals.val ues), hold on;

A.3CONTROL GPC ITERATIVO

A.3.1 Descripcion de las S-functions
Implementacion de S-Functions en Simulink

Simulink es una poderosa herramienta que permite, a través de modelos en forma de diagrama de
blogues, ssimular y analizar précticamente cual quier sistema dinamico sealineal o no. Dichos model os pueden ser
de naturaleza continua, discreta o mixtay para construirlos contamos con librerias dotadas de diferentes bloques
como ser: blogues no-lineales, fuentes de sefial, funciones transferencias (FT's), etc. El usuario tiene también la
posibilidad de definir bloques propios, lo cual seratemadel presente trabajo. Otrade las virtudes de Simulink es
gue al estar construido sobre Matlab, permite procesar los resultados de las simulaciones con todo su poder de
calculo. La importancia de esto reside en las Ilamadas “toolboxes’, las cuales agrupan varias funciones que
permiten atacar diversos problemas en forma directa. Estas librerias no solo representan un conjunto de
funciones sino el gran esfuerzo de los mas reconocidos investigadores en las diferentes areas del control.

¢Qué son las S-Functions ?

Las llamadas S-Functions (Funciones de Sistemas) extienden la capacidad de simulacién en Simulink.
Estas funciones permiten incluir agoritmos propios en modelos Simulink y pueden estar escritos en lengugje C o
en lenguaje Matlab, con la salvedad de que deben poseer una estructura determinada. Se podria decir que una S-
Function es un algoritmo que describe un sistema dinamico determinado. Para incorporarlas a los modelos
Simulink desarrollados en este informe, se debe utilizar el blogue homoénimo que se encuentra en una de las
librerias.
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o system [

S-Function

Dicho blogue posee una ventana de pardmetros en la cual se puede especificar € nombre de la S-function
(nombre ddl archivo) asociada a este bloque. Este es e nombre del archivo .m 6 .c que contiene € codigo a
€jecutar:

Block Parameters: S-Functon

—S-Funzhon

User-delinsble block. Blocks may be wittenin b, C o Foriran and must
carform to S-function stamdard:. Lxu and llag are aatomatically passed to
thie S-function by Simulink. "E«tia" paramalers may be specified in e

‘5 -function paramaters’ lield.

Fararncters:
S -lunchior namme:

5 -tunclion parameaters:

I
(B4 | Cancel Help et ]

El blogue S-Function permite ademds el paso de parametros a algoritmo lo cual facilita la creacion de
Mascaras; unafacilidad de Simulink para el ingreso eficiente de parametros al subsistema. En general, deberian
utilizarse S-Functions en algunos de | os siguientes casos.

» Animaciones Gréficas
» Descripcion matemética de sistemas
* Creacion de blogues especificos
Funcionamiento de las S-Functions
En Simulink, cada blogque posee:
* Un vector de estados (x)
* Un vector de entrada (u)

* Un vector de salida (y)

Como se puede observar en la siguiente figura:

N
{input)

T
{sialex)

¥
[output)

—

Cada uno de estos bloques representa un sistema fisico, el cual posee una descripcién mateméticaen la
forma matricial de Ecuaciones de Estado. Esto es:

T=Ax+bHn

y=Cx+ D

Estos blogues pueden ser de naturaleza discreta, continua o0 una combinacion de ambas.En la
simulacion, Simulink hace repetidas llamadas en ciertos instantes a cada uno de los blogues que componen €l
sistema con €l fin de actualizar estados, calcular salidas, etc. Llamadas adicionales se efectian al principioy a
final de lasimulacion con € objeto de realizar tareas de iniciaizacion y finalizacion de la simulacion.
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En cadasimulacion, seinicializa €l sistema. Esto significainicializar cada blogue que lo compone como
asi también las S-Functions. Luego, seingresa al 1azo de simulacion durante € cual cada paso es conocido como
paso de simulacién. En cada paso de simulacion, Simulink gecuta el bloque SFunction. El ciclo continua hasta
gue la simulacién se completa. Si € sistema no posee estados, €l ciclo de gecucion se reduce al calculo de
salidas e inicializacion. Las llamadas efectuadas por Simulink a las S-Functions resuelven diversas tareas como
ser:

Inicializacion: Previo a el primer ciclo de smulacion, Simulink inicializala S-Function. En esta etapa
se gjusta € nimero de entradas y salidas, € periodo de muestreo, € espacio de memoria reservado y ademas se
calculan algunas constantes que permanecen invariables en € resto de la simulacion.

Calculo de salidas: Al final de esta etapa son vdlidas, durante € timestep en cuestion, las salidas del
bloque.

Todas estas subrutinas se deben gecutar en momentos determinados de la smulacién, para lo cua se
implementan como subrutinas de la S-Function. Para determinar en que etapa del ciclo de simulacién se
encuentra, Simulink pasa un “flag” alafuncion de sistema mediante €l cual se llama ala subrutina adecuada. El
usuario debe tener en cuenta que los valores que debe retornar cada subrutina varian con cada “flag” que pasa
Simulink.

La siguiente tabla muestra como nombrar las subrutinasy €l “flag” asociado a cada una de ellas:

Inicializacion MdllnitializaSizes 0
Cileulo de las Salidas MdIOutputs 3
Actualizar Estados Discretos  Mdll pdate 2
Caleulo de Derivadas MdlDerivatives |
Fin de Simulaciin MdlTerminate 9

El nombre de la Rutina asociada a cada “flag” puede variar quedando a libertad del autor siempre y
cuando se respeten los “flags’. Sin embargo, es recomendable tomar e “template” que ofrece Matlab de manera
de evitar errores en cuanto alos argumentos que recibe cada subrutinay 1os valores que se deben retornar.

Las S-Functions permiten ademas combinar sistemas discretos y continuos, tomar tiempos de muestreo
arbitrarios, etc.
Ejemplo sencillo de uso de las S-Functions con sistema en tiempo continuo
Lo que se hara en este ggemplo es calcular la variacion con respecto al tiempo de laaturaen un tanque, en el

cual hay dos flujos de entraday un flujo de salida, €l cual se mantiene constante por una bomba. El sistema esta
descripto en el siguiente diagrama:

F, F,

ixn

Fy=cte.
[Fl=m /i

o

—0
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Lavariacion de volumen en un instante de tiempo, en forma discreta, es: (OV/0 t)=F1(t) + F2(t) — FO

Queesigual alavariacion de laaturamultiplicado por € area: A(OOh/Ot), yaque el &reano varia. O en
forma diferencial: A(dh/dt)=F1(t) + F2(t) — FO.

Se simulara con una s-function la evolucion de la atura en € tanque a medida que se producen cambios
enloscaudales Fly F2.

Para resolver este problema se utiliza la toolbox de MatLab llamada Simulink, donde se crea €
siguiente sistema:

—E 5 [T —'— tang % altua

_FZ a-Functian To o kEpaca
2 [
7 Ly tiempeo HEoRs
Clock To'Wodspaca

Donde:

» en F1, F2 y FO sirven para definir los flujos de entrada y salida. En este caso los flujos de entrada
poseen una variacion tipo escalén en un cierto tiempo: F1: comienzacon €l valor de 1y cambiaal valor
de 1,7 alos 12 segundos F2: comienza con el valor de 1y cambia a vaor de 1,3 alos 7 segundos El
valor de FO se mantiene constante a lo largo del tiempo, su valor es de 2 m/hr

* en tang se define cual es & nombre de la s-function que se usarg, en lacua se determinan la ecuacion
diferencial y algunos valores, como la aturainicial, altura maxima(altura del tanque), area del tanque,
etc.

* en altura se define cua es el valor de lavariable que interesa (la variable de salida)

» con clock se determinalavariacion del tiempo, el cua es guardado en la variable tiempo

* y con scope, se graficala variable analizada(altura) en funcién del tiempo

Las-function utilizada es la siguiente:
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En su sintaxis se observa que dado un tiempo(t), unavariable aanaizar(x), en este caso laaltura, ciertas
variables determinadas (u), F1, F2y FO, y ciertavariable flag, la cual comienzacon e valor 0y vaaumentando a
medida que avanza el programa, se obtienen las variables sysy x0, con las cuales se calculan los valores de la
altura en cada momento. Cuando flag esigual a0, se define:

e laaturainicial: x0=.3 (laaturainicial serade 30 cm)

* lavariable sys, donde el primer valor es el valor de estados continuos, € segundo, € valor de estados

discretos, € tercero, € nimero de sdidasy el cuarto e ndmero de entradas. El valor sys(5)=0 es un
valor reservado. Por otro lado sys(6)=0 indica la desactivacion de la alimentacion directa, es decir que
no se usan las entradas u en el blogue correspondiente a flag=3;

Cuando flag esigual a1: se determinala ecuacion diferencial, donde sys es la derivada de la altura con
respecto al tiempo.

Cuando flag esigual a3, se asigna el valor de la altura calculada, silo cuando el resultado no excedala
atura del tanque(4 m) y no disminuya de O, 0 sea, que € resultado no sea negativo. En caso de exceso, se le
asignard alaalturaun valor igual a de laalturadd tanque, y en caso de que la altura sea negativa, la altura se
tomaraigual a0.

Al realizar lasimulacion, €l resultado obtenido es el siguiente:
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P ESUES Y S S S S N N —
] MRS NS SR S S S R—
5 . : ||
7] S . S S - N S 4 S —
E || : L
T | | | | | | |
i — | N T SN N S A NN S E—
L s S S M S s
A H H ! ! ! H ! H H
0 2 4 B a 10 12 14 1B 18 20
t(s)

A.3.2 Control GPC iterativo con dindmica longitudinal

principal.m---

%vatrices dinam cas del avioén en el eje |ongitudinal

format | ong

A=[0.0002 0.039 0 -9.81; -0.07 -0.317 250 0; 0.000088 -0.0028732 -0.439 0; 0 0 1 0];
B=[0.44; -5.46; -1.14362; 0];

Cs[0 0 0 1]; % ngul o de cabeceo

D=0;

Tne0. 06; % tienpo de nuestreo

si stema=ss(A, B, C, D);
sistema_tf=tf(sistem);
avi on_d=c2d(si stema_tf, Tm;

%li nam ca act uador
actuador_cont=tf([37],[1 37]);
act uador _d=c2d(act uador _cont, Tm;

%li nam ca piloto sin retardo (se afiade en Si nuli nk)
s=tf('s');

pi | ot o_cont =0. 74* (0. 27*s+1);

pil oto_d=c2d(piloto_cont, Tm'tustin');

%li nam ca del filtro paso baja para suavizar acci6n piloto
s=tf('s');

filtro_cont=(37.58/27)/(0.5*s+1)"2;
filtro_d=c2d(filtro_cont, Tm;

%li nam ca total

si stema_t ot al =avi on_d*act uador _d*pil oto_d*filtro_d;
war ni ng of f;

[ num den] =t f dat a(d2c(si stema_total ), 'v');

war ni ng on;

% par anetros necesarios para | a definicién del nodelo
n=1; % nunero de salidas
mel; % nunmero de entradas
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R=0;
N=num
D=den;

% transforaci 6n del nodel o en continua al nodel o CARI VA
% di scretizado
[ NA, NB] =g2car (N, D, R n, m Tm;

% Conversi on del formato estandar al formato por instantes
% For mul aci on entrada/salida
[ Ap, Bp] =convsi st (NA, NB, n) ;

% et ardo inducido por |la planta

d=1;

%e suma el retardo introducido por piloto
d=d+5; %%*0. 06=0. 3seg

A=Ap;

B=[ zer os(n, md), Bp];

N1=d+1; % com enzo del horizonte de prediccion
N2=d+50; % final del horizonte de prediccion
N3=d+20; % hori zonte de control

% matriz de ponderacion del error

R=eye( N2- N1+1) ;

% matriz de ponderaci on del esfuerzo de control
Q=eye(N3); 9% anbda, actual i zandose en cada paso en GPC3sf

[n, a] =si ze(A);
[n, b] =si ze(B);
na=a/ n-1;
nb=b/ m 1;

% vectores de sefal es del control ador
du=zeros(N3*m 1) ;

wk=zer os(n*(N2-N1+1), 1);

y=zeros(n, 1);

% matriz de restricciones
GR=zer os( (4*nFN3+3*n* ( N2- N1+1) ), ntN3) ;

% matrices constantes

D=zer os(nb*m (nb+1) *m ;

for i=1:nb

DO((i-1)*mel)i*m ((i-1)*mel):i*m=eye(n);
dD(((i-1)*m+l):i*m(i*rT*1)i(i+l)*m)=-eye(m);
end;

for i=1.N3

for j=1:i
TCCi-1)*melii*m (j-1) *mel: j*m) =eye(m ;
end;
end;

Re=zer os( (N2- N1+1) *n);
Qe=zer os(N3*m ;

for i=1.n
Re((i-1)*(N2-N1+1)+1:i*(N2- N1+1), (i-1)*(N2-N1+1)+1:i*(N2-N1+1)) =R
end;
for i=1:m
Qe((i-21)*N3+1:i*N3, (i-1)*N3+1:i*N3)=Q
end;
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%Cal cul o prediccion: g es GN123, gp es GPN12, f es FN12
[ GN123, GoN12, FN12] =ngpc(A, B, m N1, N2, N3) ;

% generaci 6n de la matriz de restricciones
GR=[T;-T; eye(nN3); -eye(nFN3); GN123; - GN123] ;

par. na=na,
par . nb=nb;

par. mem

par . wk=wk;

par. FN12=FN12;
par. n=n;
par.y=y;

par. GN123=CGN123;
par . du=du;

par. GR=CGR,

par. GoN12=CGpN12;
par. Qe=Qe;

par. N=N;

par. N1=N1,

par. Re=Re;

par. N2=N2;

par . N3=N3;

par. T=T,;

par . D=D;

A.3.3 Control GPC iterativo con dindmica lateral

%Vhatrices dinanmica |lateral/direccional del avioén
A=[-0.056 0 -1 0.03924; -1.05 -0.47 0.39 0; 0.6 -0.032 -0.115 0; 0 1 0 0];
B=[0 0.012; 0.14 0.15; 0.008 -0.48; 0 0]; %actuaciones delta a,delta_r

Cs[1 000, 000 1]; %al i das: angul o de derrape y al abeo
D=[0 O; 0 0];

Tm=0. 05; % tienpo de nuestreo

n=2;

me2;

avi on=ss(A, B, C, D);
avi on_tf=tf(avion);
avi on_d=c2d(avion_tf, Tm;

%efinicion f.t actuadores. (Afadir saturaci 6n en Sinulink)
actuador _cont=tf([1],[0.0169 0.121 1]); act uador _d=c2d(actuador_cont, Tm;

%efinicidén funcidn transferencia piloto sin retardo
s=tf('s');

aux=1.5/(0.13*s+1);

pi | ot o_d=c2d(aux, Tm;

%li nam ca total

sistema_total (1, 1)=avion_d(1, 1)*pil ot o_d*act uador _d;
sistema_total (1, 2)=avion_d(1, 2)*pil oto_d*actuador _d;
sistema_total (2,1)=avion_d(2,1)*pil oto_d*actuador_d;
sistema_total (2, 2)=avion_d(2,2)*piloto_d*actuador_d;
war ni ng of f;

[n11, d11] =t fdata(d2c(sistema_total (1,1)),"
[n12, d12] =t fdat a(d2c(sistema_total (1,2)),
[n21, d21] =t fdat a(d2c(si stema_total (2,1)),"
[n22, d22] =t f dat a(d2c(si stema_total (2,2)),
war ni ng on;

<< <<
————

N=[ nl1l nl12; n21 n22];
D=[d11 d12;d21 d22];
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R=zeros(2);

% Se Transforma el nodel o continuo al nodel o CARI MA di scretizado
[ NA NB] =g2car (N, D, R, n,m Tn);

% Conversi 6n del formato estandar al formato por instantes
% For mul aci on entrada/salida
[ Ap, Bp] =convsi st (NA, NB, n) ;

% et ardo inducido por |la planta

d=1,

%se suma el retardo introducido por piloto
d=d+3; %3*0. 05=0. 15seg

A=Ap;

B=[ zeros(n, ntd), Bp];

N1=d+1; % comi enzo del horizonte de prediccion
N2=d+30; % final del horizonte de prediccion
N3=d+25; % horizonte de control

% partir de aqui, igual que en A 3.1

% matriz de ponderacion del error

R=eye( N2- N1+1) ;

% matriz de ponderaci on del esfuerzo de control
Q=eye(N3); 9% anbda, actual i zandose en cada paso en GPC3sf

[n,a]=size(A);
[n, b]=size(B);
na=al/ n-1;
nb=b/ m 1;

% vectores de sefal es del control ador
du=zeros(N3*m 1) ;

wk=zeros(n*(N2- N1+1), 1);

y=zeros(n, 1);

% matriz de restricciones
GR=zer os( (4*mFN3+3*n* (N2- N1+1) ), m¥N3) ;

% matri ces constantes

D=zer os(nb*m (nb+1) *m ;

for i=1:nb

DO((i-1)*mel)i*m ((i-1)*mel):i*m) =eye(n);
dD(((i-1)*m+1):i*m(i*m+1):(i+1)*m)=-eye(m);
end;

for i=1:N3

for j=1:i
TCCi-1)*melii*m (j-1) *mel: j *m) =eye(nm ;
end;
end;

Re=zer os( (N2- N1+1) *n) ;
Qe=zeros(N3*m;

for i=1:n
Re((i-1)*(N2-N1+1)+1:i*(N2-N1+1), (i-1)*(N2-N1+1)+1:i*(N2-N1+1)) =R
end;
for i=1:m
Qe((i-2)*N3+1:i*N3, (i-1)*N3+1:i*N3)=Q
end;

%Cal cul o prediccidn: g es GN123, gp es GPN12, f es FN12
[ GN123, GpN12, FN12] =nmgpc( A, B, m N1, N2, N3) ;
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% generaci 6n de la matriz de restricciones
GR=[T;-T; eye(nN3); -eye(nFN3); GN123; - GN123] ;

par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.
par.

na=na;
nb=nb;

mFm

WK=wK;
FN12=FN12;
n=n;

Y=y,
GN123=GN\123;
du=du;

GR=GR;
GpN12=GpN12;
Qe=Ce;

N=N;

N1=N1;

Re=Re;

N2=N2;

N3=N3;

T=T;

D=D;

A.3.4 g2car.m

function [NA NB] =Rcar (N, D, R,
% funcion que transforma una matriz de transferencia de un sistema M MO
nodel o CARI MA del
% Ll amada a | a funcion

% al

%
%

% Par anetr os:

%
%
%
%
%
%

N-> matriz de | os polinom os de nuneradores de (s)
D-> matriz de | os polinom os de denom nadores de G(s)
R -> matriz con |los retardos de Q(s)

n -> nunero de salidas al
m -> nunero de entradas al
Tm -> tienpo de nuestreo

% Devuel ve:

%
%

NA -> matriz A del
NB -> matriz B del

[a, bl =size(N);

nn=f | oor (b/ nm;

[a, b]=size(D);

nd=f | oor (b/ m;
nd; % i dema nn del
nd; % i dem a nd del

ndn=
ndd=

% matrices de definicion del
ND=zer os( n, n¥ndn) ;
DD=zer os( n, n*ndd) ;

RD=zeros(n, m;

% transformanos | os polinomos en s en polinomos en z

n, mTm

[ NA, NB] =G2car (N, D, R, n, m Tm)

si stema
sistema

nodel o CARI VA
nmodel o CARIMA ( con | os retardos incluidos)

% nn= nunero de term nos de | os polinom os del
% nn= nunero de term nos de | os polinon os
pol i noni o discreto

pol i noni o discreto

nodel o en discreto

%y rellenanps las matrices ND, DD,y RD

dmax=0;

for

i=1:n;

for j=1:m

nunc=N(i, (j-1)*nn+1l:j*nn);
denc=D(i, (j-1)*nd+1:j *nd);
[ nurd, dend] =c2dm( nunt, denc, Tm ' zoh');
if 1 ength(nund)<ndn
nund=[ nund, zeros(1, ndn-1 engt h(nund))];

end

ND(i, (j-1)*ndn+1:j *ndn) =nund;

i f | ength(dend)<ndd
dend=[ dend, zer os( 1, ndd-I engt h(dend))];

end

DD(i, (j-1)*ndd+1:j*ndd)=dend;

denom nador
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RD(i,j)=round(R(i,j)/Tm;
if dmax<RD(i,j)
dmax=RD(i,j);
end
end
end

% Afnadi nos | os retardos conp ceros de |la matriz de nuneradores

NRD=zer os( n, n¥ (dnmax+ndn) ) ;
for i=1:n
for j=1:m
NRD(i, (j-1)*(ndn+dmax) +1: (j - 1) *( ndn+dmax) +RD(i , j ) +ndn) =[ zeros(1, RD(i,j)), ND(i, (j -
1) *ndn+1:j *ndn)];
end
end

% cal cul anos el orden de los polinomos de Ay B
na=ndd*m
A=zeros(n, n*na);
nb=(m 1) *ndd+ndn+dmax;
B=zer os(n, ntnb);
for i=1:n
aux=[ 1] ;
for j=1:m
aux=conv(aux, DD(i, (j-1)*ndd+1:j *ndd));
end;
A(i, (i-1)*na+l: (i-1)*na+l engt h(aux)) =aux;
end

for i=1l:n
for j=1:m
aux=[ 1] ;
for k=1:m
if( k~=1)
aux=conv(aux, DD(i, (k-1)*ndd+1: k*ndd) ) ;
end
end
aux=conv(aux, NRD(i, (j-1)*(ndd+dmax) +1:j *( ndd+dmax) ) ) ;
B(i, (j-1)*nb+1:(j-1)*nb+l engt h(aux)) =aux;
end
end

% El i m nacion de los ceros a |la izqg de |os polinonios

nzm n=na;
for i=1.n
nz=0;
fl ag=0;
for j=na:-1:1
if (A(i, (i-1)*na+j)==0)&flag==0)
nz=nz+1;
el se
flag=1;
end
end
i f(nz<nzm n)
nzm n=nz;
end;
end

nna=na- nzmn n;

NA=zer os(n, n*nna) ;

for i=1:n

NA(i, (i-1)*nna+l:i*nna)=A(i, (i-1)*na+l:(i-1)*na+nna);
end;

nzm n=nb;
for i=1.n
for j=1:m
nz=0;
fl ag=0;
for k=nb:-1:1
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if (B(i,(j-1)*nb+k)==0)&(fl ag==0)

nz=nz+1;
el se
flag=1;
end
end
i f(nz<nzm n)
nzm n=nz;
end;
end
end

nnb=nb-nzm n-1;
NB=zer os( n, n¥nnb) ;
for i=1.n

for j=1:m

NB(i, (j-1)*nnb+1:j*nnb)=B(i, (j-1)*nb+2: (j-1)*nb+nnb+1);

end
end;

return

A.3.5 GPC3sf.m

function [sys, x0,str,ts] = GPC3sf(t, x,u,flag,struc)

switch flag,

case 0

[sys, x0,str,ts]=nmdl I nitializeSizes(struc);

case { 1,4,9}
sys=[1;
case 3
sys=mdl Qut puts(t, x, u, struc)
case 2
sys=ndl Updat e(t, X, u, struc)
ot herw se

error([' Unhandled flag = ', nun2str(flag)]);

end

function [sys,x0,str,ts]=nmdlInitializeSizes(struc)

sizes = sinsizes;

si zes. NunCont St at es
si zes. NunDi scSt at es
si zes. NumQut put s

si zes. Num nput s

si zes. Di r Feedt hr ough
si zes. NunSanpl eTi nes
sys = sinsizes(sizes);

Y%para yk y uk

x0=zer os(si zes. NunDi scSt ates, 1) ;
ts =1[-10];

str=[];

0:
struc. m

0;
1;

function sys=ndl Updat e(t, x, u, struc)
mestruc. m
wk=struc. wk;
FN12=struc. FN12;
n=struc. n;
y=struc.y,
GN123=struc. GN123;
du=struc. du;
na=struc. na;
GR=struc. GR
nb=struc. nb;
GoN12=struc. GpN12;
Qe=struc. Qe;
N=struc. N;
Nl=struc. N1;
Re=struc. Re;

N2=st ruc. N2;
N3=struc. N3;

2*struc. n+(4*struc. m2*struc. n+4+1)

(struc. na+l)*struc. n+(struc. nb+1)*struc. m;
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T=struc. T,
D=struc. D;
% anbda=struc. | anmbda;

%88t ual | zo yk uk yyBRERBELBEN
yk=x(1: (na+l) *n);

uk=x((na+l)*n+1: (na+l) *n+(nb+1l)*m;

y=u(1:n);

ref =u(n+l: 2*n);

%Act ual i zaci 6n de las restricciones
Rest r DU=u( 2*n+1) ;

dumax=u(2*n+2: 2*n+mt1) ;

dum n=u(2*n+mt2: 2*n+2* mt1) ;

Restr U=u(2* n+2* mt2) ;
umax=u( 2* n+2* m3: 2* n+3* m+2) ;
um n=u( 2*n+3* m+3: 2* n+4* m+2) ;

Restr Y=u(2*n+4* m+3) ;

ymax=u( 2* n+4* mt4: 2* n+4* mtn+3) ;

ym n=u( 2* n+4* mtn+4: 2* n+4* mt2* n+3) ;

Rest r=u( 2* n+4* m+2* n+4) ;

| ambda=u( 2* n+4* m+-2* n+5)

YBBBBBB888888888888888MN pasoyBBBBBLLL8888888
%n |a variable y se al macenan | as salidas |eidas

% de la planta

for i=na+l:-1:2;
yk((i-21)*n+1:i*n)=yk((i-2)*n+1:(i-1)*n);

end;
yk(1:n)=y;
duk=D* uk;

for i=1:N2-N1+1
WK( (i-1)*n+l:i*n)=ref;
end;

%t,yk' ,uk']
%alculo de la respuesta libre

f =GoN12* duk+FN12* yk;
% Actual i zaci 6n de las restricciones de | as entradas

for i=1:N3
Cumax( (i-1)*mtl:i*mnm) =umax-uk(1l:m;
Cumin((i-1)*mt1l:i*nm)=uk(1l:nm)-umn;
Cdumax( (i -1)*m+l:i*mnm) =dumax;
Cdumin((i-1)*mt1l:i*n)=-dumn;

end,

% Actual i zaci 6n de las restricciones de |as salidas

for i=1:(N2-N1+1)
Cymax((i-1)*n+1l:i*n)=ymax-f((i-1)*n+l:i*n);
Cymin((i-1)*n+l:i*n)=f((i-1)*n+1l:i*n)-ymn;
end,

%C=[ Cumex' ; Cumi n'; Cdumax' ; Cdumi n'; Cymax'; Cymn'];

% Obtencion de la ley de control

for i=1:m

Qe((i-1)*N3+1:i*N3, (i-1)*N3+1:i*N3) =l ambda*eye(N3);
end,

H=2* (GN123' * Re* GN123+Qe) ;
p=2*GN123' *Re* (f - wk) ;
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i f (Restr==1)
if (RestrU==1)
GR=[T; -T];
C=[ Cunmax' ; Cunin'];
el se
GR=[ 1
[l
end

if (RestrDU==1)

GR=[ GR eye(ntN3); -eye(n¥N3)];

C=[ C, Cdumax' ; Cdumin'];
end

i f (RestrY==1)
GR=[ GR; GN123; - GN123] ;
C[C Cymax' ; Cymin'];
end

[du, J, exi tfl ag] =quadprog(H, p, GR, O);

end

if ((Restr==0)]| (exitflag<0))

%85I la solucioén no es factible,

% sin restricciones

di sp(' Connutando a |l a solucién sin restricciones');

du=-1*i nv(H) *p;
end

for i=(nb+1):-1:2;

uk((i-1)*meL:i*m) =uk((i-2)*mL: (i-1)*m);

end;

uk(1: m) =du(1: m)+uk(1: m;

BB in un paso
state(1: (na+l) *n) =yk;
stat e((na+l)*n+1: (na+l) *n+(nb+1) *m =uk;
struc. yk=yk;

struc. uk=uk;

sys=st at e;

function sys=ndl Qut puts(t, x, u, struc)

P=x((struc. na+l)*struc. n+l: (struc. na+l)*struc. n+struc. m;

sys=P,

A.3.6 Matconv.m

function [C]=matconv(A, B, nb)

% realiza | a convolucion de dos nmatrices polinom ales C=A*B

% si endo

% A una matriz polinomal de n*m
% B: una matriz polinom al de ntp
% nb: el grado del polinom o de B
%

% | | amada [ C] =mat conv( A, B, nb)

[n, nta] =si ze(A);
[ m ntb] =si ze(B);
na=nta/ m1;

p=nt b/ (nb+1);

C=zeros(n, p*(na+nb+1));

for i=1:na+nb+1;
for j=1:na+l;
for k=1:nb+1;
if((j+k-21)==i)

se aplica la solucion
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g Cl:, (I-1)*p+lii*p)=C(:, (i -1)*p+l:i*p)+A(:, (j-1)*m1l:j*m) *B(:, (k- 1) *p+1: k*p);
end;
end;
end;
end;

% or i=0:na+nb;
% for j=0:na;

% for k=0:nb;
% if((j+k)==i)
%
Cl:, (i*n+1): ((i+2)*n))=C(:, (i*n+l): ((i+1)*n))+A(:, (j*n+1): ((j+1)*n)).*B(:, (k*n+1l): ((k+1)*n
)
% end;
% end;
% end;
%end;
return;
A.3.7Mgpc.m

function [ GN123, GoN12, FN12] =ngpc(A, B, m N1, N2, N3) ;

% gpc mul tivariable

% Resol uci on de | a ecuacion diofantica para |a obtencion
% de las matrices de respuesta libre y forzada

% | | amada [ GN123, GoN12, FN12] =ngpc(A, B, m N1, N2, N3) ;

[n, a] =si ze(A);
[n, b] =si ze(B);
na=a/ n-1;
nb=b/ m1;

% Definicion de las matrices que se van a usar
% matriz polin EN2*B

G\2=zer os(n, n*N2);

% matriz polin resultado de |la Ec dioféantica de grado N2-1
EN2=zer os(n, n*N2) ;

% vector de matrices polin. de grado na
GpN12=zer os((N2- N1+1) *n, ntnb);

% vector de N2 matrices polin. de grado na
FN2=zer os(N2*n, n*(na+1));

FN12=zer os((N2- N1+1) *n, n*(na+l));

% matriz de respuesta forzada

GN123=zer os((N2- N1+1) *n, N3*n) ;

Ap=zeros(n, n*(na+2));
D=zeros(n, 2*n);
% Resol uci on de | a ecuacion diofantica

% cal cul anps A viruguilla
P(:, 1: n)=eye(n);

P(:, n+l: 2*n) =-eye(n);

% multiplicampbs A * delta
Ap=mat conv(P, A na);

% Resol uci on de | a ecuacion diofantica
FN2(1:n,:)=-Ap(:,n+l:(n*(na+2)));
EN2(:, 1:n)=eye(n);
for i=2:N2;
EN2(:, (i-1)*n+1l:i*n)=FN2((i-2)*n+1l:(i-1)*n,1:n);
for j=1:na;

FN2(((i-2)*n+1):i*n, ((j-1)*n+1):j*n)=FN2(((i-2)*n+1):(i-1)*n, (j*n+l):(j+1)*n)-FN2((i-
2)*n+1l: (i-1)*n,L:n)*Ap(:, (j*n+l): (j+1)*n);
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end,

FN2(((i-21)*n+1):i*n, (na*n+l): (na+l)*n)=-FN2((i-2)*n+1: (i-
1)*n, 1:n)*Ap(:, ((na+l) *n+l): (na+2)*n);
end,

% CGeneraci 6n de las matrices GN123 y GpN12

for i=N1l:N2;
G =mat conv(EN2(:, 1:i*n), B, nb);
i f(nb+i >1)
GoNL12( ((i-N1)*n+1): (i-N1+1)*n,:)=G (:, (i *mtl): (nb+i)*m;
end;
for j=1:N3
if(j<=i)

GN123(((i-NL)*n+1): (i-N1+1)*n, ((j-1)*m1):j*m=G (:, ((i-j)*m1l):(i-j+1)*m);
end;
end;

end;

FN12=FN2( (N1- 1) *n+1: N2*n, :);

return;

A.3.8 Convist.m

function [CA CB]=convsist(A B m
% LI amada [ CA, CB] =convsi st (A B, m

sa=si ze(A);
sb=si ze(B);
n=sa(1l);

na=sa(2)/n;
nb=sb(2)/m

CA=zer os(n, na*n);
CB=zer os(n, nfnb);

for i=1l:n;
for j=1:na;
CA(i, n*(j-1)+i)=A(i, (i-1)*na+j);

end;
end;
for i=1:n;
for j=1:m
for k=1:nb;
CB(i, mF(k-1)+j)=B(i, (j-1)*nb+k);
end;
end;
end;
return;

A.4 CONTROL PID

A.4.1 Definicion dindmica longitudinal

% --- Definicion sistema para uso en pid. ndl

%vatrices dinam cas del avién en el eje |ongitudinal

format | ong

A=[ 0.0002 0.039 0 -9.81; -0.07 -0.317 250 0; 0.000088 -0.0028732 -0.439 0; 0 0 1 0];
B=[0.44; -5.46; -1.14362; 0];

C=[0 0 O 1]; %ngul o de cabeceo

D=0;
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T=0. 008; Y%peri odo de nuestreo

%li nam ca | ongi tudi nal del avi6n
avion_cont=ss(A B, C D);
avi on_d=c2d(avi on_cont, T);

%li nam ca actuador sin saturaci 6n (se afiade en pid. ndl)
actuador _cont=tf([37],[1 37]);
act uador _d=c2d(act uador _cont, T);

%li nam ca piloto sin retardo (se afiade en pid. mdl)
s=tf('s');

pil oto_cont=0. 74* (0. 27*s+1) ;

pil oto_d=c2d(piloto_cont, T, ' tustin');

%i nam ca del filtro

filtro_cont=1/(0.2*s+1)"2;
filtro_d=c2d(filtro_cont,T);

A.4.2 CllculodelaMGR

%Jsando |las matrices dadas en el conpendio de aviodnica digital para la dinamca |ateral

%gran avién conercial se desacoplara el angulo de alabeo y derrape en
%lef | exi ones de | os alerones (delta_a) y del tinmdn de profundidad (delta_r)

%vatrices dinam cas del avién en el eje transversal

format | ong

A=[-0.056 0 -1 0.03924;-1.05 -0.47 0.39 0;0.6 -0.032 -0.115 0;0 1 0 0]
B=[0 0.012; 0.14 0.15; 0.008 -0.48; 0 0]; %actuacion delta_a y delta_r
Cs[1 000 00O 1]; %al i das: angul o de derrape y al abeo
D=[0 O; 0 0];

%Definicion del sistema en el espacio de estados con estas matrices
sist_ss=ss(A B, C D);

set(sist_ss, ' inputnane',{' ' delta_a','delta_r'}); %lef. de actuaciones
set (sist_ss, ' outputnane',{' derrape','alabeo'}); %lef. de salidas

%aso a | a descripcion externa con las 4 f.t correspondi entes
sist_tf=tf(sist_ss);

sistemal=sist_tf(1,1); 9%.
sistema2=sist_tf(2,1); %.
sistema3=sist_tf(1,2); 9%.
sistemad=sist_tf(2,2); %.

de delta_a (entrada)
de delta_a (entrada)
de delta_r (entrada)
de delta_r (entrada)

derrape (salida).
al abeo (salida).
derrape (salida).

t
t
t
t al abeo (salida).

a
a
a
a

%Construcci 6n de la matriz (Kp)de ganancia del sistema en estado estacionario
Kp=zeros(2);

Kp(1,1)=freqresp(sistemal, 0); %lelta a a derrape
Kp(1,2)=freqresp(sistema3,0); %lelta r a derrape
Kp(2,1)=freqresp(sistema2,0); %lelta_a a al abeo

Kp(2,2)=freqresp(sistema4,0); %elta r a al abeo

%Construcci 6n de |la Matriz de Ganancia Relativa (MGR)
MER=Kp. * (i nv(Kp))"; % * es producto el emento a el enento
disp('la Matriz de Ganancia Relativa es: ');

MGR

%aso a tienpo discreto las f.t para usar en Sinulink
t m=0. 008;

si stemald=c2d(sisteml, tm;

si stemn2d=c2d(si stema2,tm;

si stema3d=c2d(si stema3,tn;

si stemadd=c2d(si stema4,tm;

funci 6n

de un

de

| as
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A.5 CONTROL LQR ATERRIZAJE

A.5.1principal.m

% --principal.m--%

% ntroducci 6n de | a dinanica de |a aeronave en aterrizaje
%l vector de estados sera [u w g theta h]’

A=[-0.038 -0.0513 0.00152 -32.2%pi/180*cos(-3*pi/180) O;
0.313 -0.605 -0.041-pi/180*235  32.2*pi/180*sin(-3*pi/180) O;
-0.0211 0. 157 -0.612 0 0;
0 0 1 0 0;
0 -1 0 235*pi / 180 0];
B=[ 0. 00005 0. 158; -0.146 0.031; 0.459 0.0543; 0 0; 0 0]; %ent r ada=el evat or, propul si 6n

% ntroducci 6n vectores Cy D para realinmentaci 6n de estados conpl eta
C=di ag(ones(5,1));
D=zeros(5, 2);

% esol uci 6n del problema LQR
Q=zeros(5);

Q1,1)=100;

Q' 5, 5) =20;

Rediag([5 5]);

KLQR=l qr (A, B,Q R);

%al cul o del escal ado para referencia no nula
Kescal ado=nmi rscal e_conti nuo(A, B, KLQR) ;

%i mul anmos control LQR

tsi mF49; % i enpo de sinul aci 6n

txon=i nput (' i ntroduce el instante de connutaci 6n pl aneo-recogida ');

sim(' mod_principal',tsim

% ecopi |l aci 6n de vari abl es para representaci 6n grafica con vector de tienpos tout
u=estado(:, 1);

w=est ado(:, 2);

g=estado(:, 3);

thet a=estado(:, 4);

h=est ado(:, 5);

%lefinici on derivada tenporal del downrange
xder apr ox=235+w. *(t het a*pi / 180) ;

%lefini ci 6n del downrange
X=i nt egr a( xder apr ox, t out, - 9540. 6) ;

A.5.2 mirscale_continuo.m

% --mrscal e _continuo.m--%

function salida=nirscal e_continuo(A B, K);

S=sol ve(' A(1, 2) *x+A(1, 3) *y+A( 1, 4) *z+A(1, 5) +(B( 1, 1) * N+B( 1, 2) *M =B( 1, 1) * (K( 1, 2) *x+K( 1, 3) *y
+K( 1, 4) *z+K( 1, 5)) +B( 1, 2) * (K(2, 2) *x+K(2, 3) *y+K(2, 4) *z+K(2, 5))" , .. .

TA(2, 2) *x+A(2, 3) *y+A( 2, 4) * Z+A( 2, 5) +(B( 2, 1) *N+B( 2, 2) * M =B( 2, 1) * (K( 1, 2) *x+K(1, 3) *y
+K(1, 4) *z+K( 1, 5)) +B( 2, 2) * (K( 2, 2) *x+K(2, 3) *y+K(2, 4) *z+K(2, 5)) " , ...

"A(3, 2) *x+A(3, 3) *y+A( 3, 4) * z+A(3, 5) +( B( 3, 1) * N+B( 3, 2) * M =B(3, 1) * (K(1, 2) *x+K(1, 3) *y
+K(1, 4) *z+K( 1, 5)) +B(3, 2) * (K( 2, 2) *x+K(2, 3) *y+K(2, 4) *z+K(2, 5)) " , ...

"A(4, 2) *x+A(4, 3) *y+A(4, 4)*z+A(4, 5) +(B(4, 1) *N+B(4, 2) *M =B(4, 1) *(K(1, 2)*x+K(1, 3)*y
+K(1, 4) *z+K( 1, 5)) +B( 4, 2) * (K(2, 2) *x+K(2, 3) *y+K(2, 4) *z+K(2, 5))" , .. .

"A(5, 2) *x+A( 5, 3) *y+A( 5, 4) *Z+A( 5, 5) +( B( 5, 1) * N+B( 5, 2) *M =B( 5, 1) * (K(1, 2) *x+K(1, 3) *y
+K( 1, 4) *z+K( 1, 5)) +B(5, 2) *(K( 2, 2) *x+K( 2, 3) *y+K( 2, 4) *z+K(2,5))' ,' M N, X, y, 2'):

salida=[0 eval (S.N); 0 eval (S.M];
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A.5.3integram

%--integra.m--%
function x=integra(xder,tsimini)
| ongi t ud=l engt h( xder);
suma=i ni ;
x(1) =summg;
for i=2:1:1ongitud
x(i)=suma+(xder(i)+xder(i-1))/2*(tsim(i)-tsimi-1));

suma=x(i);
end

A.5.4 Control SISO en aterrizaje

% --principal.m--%

% ntroducci 6n de |la dinam ca de | a aeronave en aterrizaje
%l vector de estados sera [u w g theta h]'

A=[-0.038 -0.0513 0.00152 -32. 2*pi / 180*cos(- 3*pi / 180) 0
0.313 -0.605 -0.041-pi/180%235  32.2*pi/180*si n(-3*pi/180) O
-0.0211 0.157 -0.612 0
0 0 1 0
0 -1 0 235*pi / 180

B=[ 0. 00005; -0.146; 0.459; 0; 0]; % ntrada: deflexion tinon de profundi dad

% ntroducci 6n vectores Cy D para realinmentaci 6n de estados conpl eta

C=di ag(ones(5,1));
D=zeros(5,1);

% esol uci 6n del problema LQR
Q=zeros(5);

Q5, 5)=100;

R=5;

KLQR=l qr (A, B,Q R);

%al cul o factor escala para referencia no nula

Nbar =rscal e(A, B,[0 0 0 0 1],0,KLQR); % scal e definida en A 1.1

%si mul anos control LQR
t si mF49; % i enpo de sinul aci 6n

txon=i nput (' i ntroduce el instante de connutaci 6n pl aneo-recogida '

sim(' nod_principal',tsim

u=estado(:, 1);
w=est ado(:, 2);
g=estado(:, 3);
thet a=estado(:, 4);
h=est ado(:, 5);

%lefinici on derivada tenporal del downrange
xder apr ox=235+w. *(t het a*pi / 180) ;

%lefini ci 6n del downrange

x=i nt egra(xderaprox, tout,ini); % ntegra definida en A.5.3
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mod_prncipal mdl
—= delta_e
estado
| = AesBu
bl y= CutDu n
Dinamica longitudinal ¥
Fror

é‘ Mbar |4—|tr'i1r1m;aria_miemn¢ii

generadoi_trayectora

A.6 CONTROL ROBUSTO Hp

A.6.1 coprimeunc.m

function [N, MK, gamm n] =copri meunc(a, b, c, d, ganrel)

%

%-inds the controller which optimally "robustifies" a given shaped pl ant
% n terms of tolerating maximun coprinme uncertainty.

%

% NPUTS:

%, b, c,d: State-space descripcion of (shaped) plant.

%ganrel : gamma used is ganrel *ganmin (typical ganrel =1.1)

%

YOUTPUTS:

9N, Ml eft coprime factorization of (shaped) plant Gs, Gs=inv(MN
%< "Robustifying" controller (positive feedback).

S=eye(size(d' *d))+d' *d;
R=eye(size(d*d"))+d*d";
Al=a-b*inv(S)*d' *c;

Ql=c' *inv(R) *c;

Rl=b*i nv(S)*b';

[x1, x2, fail, reig_mn]=ric_schr([Al
[x1, x2, fail, reig_mn]=ric_schr([Al
%gamma opti ma:

ganmmi n=sqrt (1+max(ei g(X*2)))

%Se usa ganma mayor .. ...

ganrgant el *ganmmi n;

L=( 1- ganrgam) *eye(si ze( X*Z)) +X* Z;
F=-inv(S)*(d *c+b' *X);
Ac=a+b*F+gantgantinv(L')*Z*c' *(c+d*F);
Bc=gantgantinv(L')*Z*c';

Cc=b' *X;

Dc=-d';

-Rl; -QL -Al']); X=x2/x1,
-Ql; -R1 -Al]); Z=x2/x1;

~——

K=ss(Ac, Bc, Dc, Dc) ; %ont rol ador

%para desconponer Gs en su factorizacion

H=- (b*d' +Z*c' ) *inv(R);

A=a+H"c;

Bn=b+H*d; BrrH;

C=inv(sqrt(R))*c;

Dn=i nv(sqrt(R))*d; Dnwinv(sqrt(R));

N=ss(A, Bn, C, Dn);

Mess( A, Bm C, Dm) ; %Ss=i nv(M *N;

A.6.2 dosDOFcontrol.m

%En este archivo se calculan el controlador Hinf robusto de dos grados de |ibertad
9%<=[ KI K2], para una planta conpensada Gs y una dinam ca de referencia deseada Tref.
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% anbi én se calcula la matriz W de escal ado de | a sefial de referencia para conseguir un
%error nulo en régi men permanente

[ As, Bs, Cs, Ds] =unpck(Gs);

[Ar, Br, Cr, Dr] =unpck(Tref);

[nr,nr]=size(Ar); [lr,nr]=size(Dr);

[ns, ns] =size(As); [I|s, nms]=size(Ds);

Rs=eye(ls) +Ds*Ds' ; Ss=eye(ns) +Ds' *Ds;

Al=(As-Bs*inv(Ss)*Ds' *Cs) ;

R1=Cs' *i nv(Rs) *Cs; QLl=Bs*inv(Ss)*Bs';
[Z21,Z2,fail,reig_mn]=ric_schr([Al' -Rl; -Ql -Al]); Zs=Z2/Z71,

rho=1;
A=daug(As, Ar);
Bl=[ zeros(ns,nr) ((Bs*Ds')+(Zs*Cs'))*inv(sqrt(Rs));
Br zeros(nr,Is)];
B2=[ Bs; zeros(nr, ns)];
Cl=[ zeros(ns, ns+nr); Cs zeros(ls,nr);rho*Cs -rho*rho*Cr];
C2=[ zeros(nr,ns+nr); Cs zeros(ls,nr)];
Dl1=[ zeros(ms, nT+l s); zeros(ls,m) sqrt(Rs); -rho*rho*Dr rho*sqrt(Rs)];
D12=[ eye(ns); Ds; rho*Ds] ;
D21=[rho*eye(nr) zeros(nr,|s);zeros(ls,nr) sqrt(Rs)];
D22=[ zeros(nr, ns) ; Ds] ;
B=[ Bl B2]; C=[Cl;C2]; D=[D11 D12; D21 D22];
P=pck(A, B, C,D);

[11, n2] =size(D12); [I2, ml]=size(D21);
nnmeas=| 2; ncon=n®; gm n=1; gmax=5; gtol =0. 01;
[ K, Gnel p, gan] =hi nf syn( P, nneas, ncon, gm n, gmax, gtol );

[ Ak, Bk, Ck, Dk] =unpck(K);
K=ss( Ak, Bk, Ck, Dk) ;
K=t f (K);

%ara el caso de un sistema con 2 entradas y una salida se tendra
K1=K(1:2,1);
K2=K(1: 2, 2);

K10=dcgai n( K1) ;
K20=dcgai n(K2) ;

%Cal cul o del escalado de |a referencia
Gs=tf (ss(As, Bs, Cs, Ds));

s=tf('s');

GssO=dcgai n(s*Gs) ;

W =i nv(i nv(Gss0*K20) * Gss0*K10) ;

A.6.3 Principal.m

% ntroducci 6n di nanm ca aeronave (9. 6)
%l vector de estado es [u w q theta]’

A=[-0.038 -0.0513 0.00152 -32.2*pi /180*cos(-3*pi /180) ;
0.313 -0.605 -0.041-pi/180*235  32.2*pi/180*sin(-3*pi/180) ;
-0.0211 0.157 -0.612 0 ;

0 0 1 0 1;
B=[ 0. 00005 0. 158; -0.146 0.031; 0.459 0.0543; 0 0]; %entrada = [elevator throttle]"
C=[1 00 0;0 -1/235 0 1]; %alida =[u angul o trayectoria]'
D=zeros(2,2);

Y%refiltro
s=tf('s');
W=tf(ss(A B, CD));
WL(1,1)=1/s;

WL(1, 2)=0;

WL(2, 1) =0;
WL(2,2)=1/s;

%! ant a conpensada
Gs=ss(tf(ss(A B, C D))*W);

oCal cul o del control ador robusto

[N, M Ks, ganmi n] =copri meunc(Gs. a, Gs. b, Gs. ¢, Gs. d, 1.1);
Ks0=dcgai n(Ks);

W =KsO0; %kscal ado de | a referencia
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%si mul aci 6n
tsi me46. 5;
sim(' nodel o', tsim;

% ecopil aci 6n de variabl es para representaci 6n grafica con vector de tienpos tout
u=estado(:, 1);

w=est ado(:, 2);

g=estado(:, 3);

thet a=estado(:, 4);

%lefinicion derivada tenporal del downrange
xder =(u+235) . *cos(t heta*pi/ 180) +w. *si n(t het a*pi / 180) ;

%aef i nci 6n vel oci dad de descenso
hder =(u+235) . *si n(t het a*pi / 180) - w. *cos(t het a*pi / 180) ;

%lefini ci 6n del downrange
x=i nt egr a( xder, t out, - 9540. 6) ; % unci 6n integra definida en A.5.3

%gefinici6n de la altura
h=i nt egra( hder, t out, 500);

GSC=-t an( 3*pi / 180) *(9540. 6+x) +500; %l i de center line

pl ot (x, h, x, GSC) ;
grid;
A.6.4 principal.m

% ntroducci 6n di nam ca aeronave (7.6)
%l vector de estado es [u w q theta h]'

Aavi =[-0.038 -0.0513 0.00152 -32.2*pi/180*cos(-3*pi/180) O;
0. 313 -0.605 - 0. 041-pi /180*235 32.2*pi /180*si n(-3*pi/180) O;
-0.0211 0. 157 -0.612 0 0;
0 0 1 0 0;
0 -1 0 235*pi / 180 0];
Bavi =[ 0. 00005 0.158; -0.146 0.031; 0.459 0.0543; 0 0; 0 0]; %entrada = [elevator throttle]"
Cavi=[0 0 0 O 1]; Y%alida = h

Davi =zeros(1, 2);
Gs=pck( Aavi, Bavi, Cavi, Davi ) ;

%l ef

s=tf('s');

Tref=ss(1/(1.5*s+1));

Tref=pck(Tref.a, Tref.b, Tref.c, Tref.d);

%Cal cul o del control ador robusto de 2 grados de |ibertad
dosDOFcontrol ;

%si mul aci 6n
tsi me7;
sim(' nodel o', tsim

% ecopil aci 6n de variabl es para representaci 6n grafica con vector de tienpos tout
u=estado(:, 1);

w=est ado(:, 2);

g=estado(:, 3);

thet a=estado(:, 4);

h=est ado(:, 5);

%lefinici on derivada tenporal del downrange
xder apr ox=(235+u) . *cos(t het a*pi /180) +w. *si n(t het a*pi / 180) ;

%lefini ci 6n del downrange
X=i nt egr a( xder apr ox, tout, -512.7);

pl ot (x, h);
grid;
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Apendice B

Desarrollosy notas aclaratorias

B.1 RELACION ENTRE ANGULO DE ATAQUE Y VELOCIDAD

La formula de la sustentacion para una aeronave es L=CL*q*S, donde CL es €& coeficiente de
sustentacion, directamente proporcional a angulo de ataque; q la presion aerodindmica (1/2dv2 donde d es la
densidad y v la velocidad del viento relativo) y S la superficie alar. Como en vuelo normal la sustentacion es
siempre muy cercana a peso y puesto que la superficie aar es invariable (salvo que se extiendan flaps), la
formula anterior podria escribirse:

Sustentacion (L) = Coeficiente de sustentacion (CL)* 1/2dv2 (q)
Laigualdad reflgjada en esta formula pone de relieve que:

1. En la sustentacién total producida L los principales ingredientes son la velocidad y el angulo de ataque,
relacionados de forma que,

2. Para mantener una misma cantidad de sustentacion, si la velocidad v disminuye, e coeficiente de
sustentacion CL (que depende del angulo de ataque) debe incrementarse y viceversa, tal como muestra €l
gréfico de lasiguiente figura

Velocidad para una
sustertacidn dada

L

Coef, sustertacion

A continuacion se muestra un grafico donde se observa que € coeficiente de
sustentacion (CL) es una funcion sencilladel angulo de ataque, y como este coeficiente va
aumentando con el angulo de atague hasta un punto (angulo de ataque critico) a partir del cual
comienza a disminuir. Cada perfil tiene su propio angulo de ataque critico.
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—

~

Angulo de ataque
critico

Coef, de susterntacidn

4 T T 'P'
Angulo de ataque

Puesto que los dos gréficos anteriores tienen en comun € coeficiente de sustentacion,
combinando ambos vemos la correspondencia existente entre vel ocidades y angulos de
atague, tal como se muestra en la siguiente figura; a mayor coeficiente de sustentacién mayor
angulo de ataque y menor vel ocidad; cuando este coeficiente ha al canzado su méximo la
velocidad esta en € minimo; este minimo es la velocidad de pérdida (Vs).

Velocidad we_ g, ______ —
de pérdida }* 3} ™~
i1 1

Coef de sustertacidn

Angulo de ataque
critico

>

Welocidad Angulo de ataque

Fig.1.7.7 - ¥elocidad ws. Angulo de atague.

B.2 CALCULO DEL ESCALADO DE LOSCONTROLADORESDE LA FIGURA 9.4

2-DOF

0

n e

G, (OK,(QW, = (G,(O)K,(0) - 1) «

y =G (K,y- KWr) ® reg.permanente\}l;sl r
[(G.(O)K,(0)- 1) "G, (O)K,(0)] *

W, = (G,(0K,(0) (G, (0K, (0)- 1) « W,

Si se supone ahorala existencia de un integrador en la planta compensada G, y se denota G s (0) = limsG s (S) se puede concluir:
s® 0

W, = [(G4(0K,(0) *C (0K, (0] *

1-DOF

S se sustituye en laexpresion anterior K1(0) por |, y K»(0) por K¢(0) se obtiene:

W, = [K,(0) "G (0) "G4 (0] " = K,(0)
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Apendice C

Resultados adicionales

C.1 GLIDE CONTROL

Ks:éKsu KgoU
K1 Ko

2756 + 13568 + 42728 + 6203F + 5384 + 23355 + 438355 + 060665 + 0.06069s + 0002539

Kg1(9=
40 + 21428 + 16558 + 54685 + 7942L + 67159 + 27855 + 5151 + 7.084 + 069665 + 002845
Keto(§ = 22475 - 1618 - 38065 - 5087F - 3809 - 157 - 27.44° - 3789 - 0.3586s - 0.01305
s12\ =
d0 4+ 2142 + 16558 + 54685 + 79428 + 6715 + 27855 + 5151 + 7.084 + 069665 + 0.02845
Keot(9 = 2885 - 46758 - 252157 - 4157 - 387.7° - 16875 - 3089 <% - 4203 - 0.421s - 0.01668
215 =
S0+ 21425% + 16558 + 54685 + 79425 + 67158 + 27855* + 51513 + 7.084s2 + 0.69665 + 0.02845
Ken(9 = 233s° + 204 + 8035 + 1304% + 11495 + 49655 + 4753 % + 0.7381 5% + 0.02865s - 0.003702
s22\5) =

S0 + 2142° + 16558 + 54685 + 7942 + 67158 + 2785 + 515183 + 7.084% + 0.6966s + 0.02845

W = 600892  -0.4588)
1 = §05861 -0.1301§

C.2 FLARE CONTROL
_éKq50
1= g

Kin( = 2126 + 71715 + 12725° + 1185 + 30485 + 34.19
n©=
S+ o1 + 5637 + 16086004 S + 12226004 + 2934 s + 300.6

1653 + 4758 + 68.06S° + 364 + 8.267s + 0.8786
S+ 041 + 5637 + 1608004 % + 12226004 + 2934 + 300.6
_é&Koal
Ko =% a7
27 &Kol

Kip(9 =

3723 - 68423 - 64402 - 1481s - 160.2
& + 9434 + 50083 + 12756004 + 3724 + 451

K2a(9 =

280.4¢" - 436<% - 335 - 50.48s - 6603
& + 9434 + 5008 + 12756004 + 3724 + 451
W =-3.1383

Kop(9 =
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