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Resumen

Dirigibles estan siendo objeto de estudio y desarrollo por su potencial para
desarrollar misiones aéreas con bajo coste. Este proyecto aborda el modelado
matematico de un dirigible de pequena escala haciendo uso de las ecuaciones
de Newton. Para su desarrollo se ha considerado el conjunto de fuerzas y
momentos formado por : las fuerzas aerodinamicas, fuerza de la gravedad,
fuerza de flotabilidad, fuerza de propulsién y los momentos generados por
estos. Del modelado no lineal se obtiene mediante trasformadas de Laplace
el modelo lineal MIMO sobre el cual se ha disenado un sistema de control.
Empleando un PI para el control de la velocidad en x, un control en cascada
constituido por una ganancia y un PI para el control de la velocidad de
ascenso y un PID para el control de la guinada o Yaw. Se ha implementado
un sistema de navegacion simple que le permite navegar de un punto otro.
Todo el funcionamiento se ha verificado mediante software y se ha empleando

el entorno de simulacién de Flightgear.

Palabras Clave: Dirigible, Auténomo, UAV, Control, modelado.
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Capitulo 1

Objetivos y alcance

El trabajo realizado tiene como objetivo la implementacién de un sistema de
control capaz de permitir volar de forma auténoma un dirigible de pequenas
dimensiones. Permitiendo asi su uso en nuevos ambientes y aplicaciones tales
como la vigilancia,la obtencién de datos meteorolégicos o la grabacién de
eventos en interiores.

El proyecto esta disgregado objetivos menores que en su conjunto satisfacen
el vuelo auténomo del dirigible. Entre ellos se encuentra la creacién del mo-
delo matematico del dirigible que englobe los principales comportamientos
dindmicos y a su vez sea facil de implementar. El desarrollo del control de
los movimientos de la aeronave ,la navegacion y la integracién en un entorno
de simulacién virtual.






Capitulo 2

Estado del Arte

2.1 Antecedentes historicos

El nacimiento de los dirigibles se remonta a mediados del siglo XIX donde a
los ya utilizados globos aerostaticos se les incorporé un medio de propulsién
que les permitia ser controlados y navegar por el cielo. Por primera vez Henri
Giffard, en 1852, incorpor6 una maquina de vapor en un dirigible propulsado
y fue capaz de recorrer 27 Km.

Su desarrollo se vio impulsado pocos afios antes de la Primera Guerra Mun-
dial donde aparecieron los primeros dirigibles capaces de transportar un gran
nimero de pasajeros. La edad de oro llegaria con con la fabricacion del di-

rigible LZ1, el primer Zeppelin.

Figura 2.1: LZ1 , primer dirigible de Luftschiff Zeppelin
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Figura 2.2: Accidente del Hindenburg

Durante la Gran Guerra su fueron utilizados para bombardear y como obser-
vatorios de vigilancia. Tras la guerra se empezaron a utilizar como transporte
de pasajeros pero tras la tragedia del Hindenburg, en Nueva Jersey el 6 de
mayo del 1937, su popularidad se precipité coincidiendo con un auge de los
aviones. Actualmente su uso se limita,por lo general , a la monitorizacién
del medio ambiente, vigilancia y uso publicitario en eventos.

2.2 El dirigible y el control

Este apartado pretende ilustrar al lector de otros proyectos de mayor escala
donde también se desarrolla el modelado y control de estas aeronaves.

2.2.1 YEZ-2A [5]

En este proyecto se llevaron a cabo pruebas en un tinel de viento que enca-
minaron al desarrollo de un modelo dinamico de alta fidelidad. El dirigible
empleado fue el YEZ-2A (129.5 m y 107.42 m?) construido por Airship In-
dustries. El modelo que se desarrollé fue un modelo de 6 grados de libertad
no lineal escrito en el lenguaje de simulacién ACSL (Advanced Continuous
Simulation Language) y que empleaba los datos obtenidos del tinel de vien-
to almacenados en una base de datos. El modelo permitié un estudié con
mayor profundidad de los modos de estabilidad y establecié un precedente
para aquellas aeronaves con el ratio longitud/didmetro similar (r=4.2) que
pueden hacer uso de las pruebas de viento realizadas.
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Figura 2.3: Goéndola del YEZ-2A

2.2.2 Project AURORA [4}][2]

El proyecto AURORA, desarrollado por Information Technology Institute
of Campinas (Brazil), se trata de un proyecto multifase que pretende desa-
rrollar un dirigible no tripulado capaz de realizar vuelos auténomos sobre
localizaciones definidas por el usuario para inspecciones visuales y sistemas
de monitorirzacién medio ambiental.

La aeronave empleada es el AS-800 cuyo modelo dindmico estd basado en el
que se desarroll6 para el YEZ-2A por Gomes y Ramos [5] ya que presenta un
ratio longitud/didmetro similar.El modelo toma ciertas consideraciones como
por ejemplo: considera masas y inercias virtuales, un sistema de ejes ligado al
cuerpo y se asume el dirigible como un sélido rigido.Un resultado importante
que se extrae al linealizar el modelo es la separacion de los movimientos
vertical y longitudinal.

Figura 2.4: Dirigible del proyecto Aurora: AS-800
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El disefio inicial del controlador consistia en un controlador de cuatro niveles.
El primer nivel engloba los actuadores que controlan la aeronave. En el
segundo nivel se sitdan los controladores de los actuadores que actiian en
funcién de las érdenes del tercer nivel. En este nivel se decide qué valores y
comandos pasar a los actuadores en funcién de las érdenes del cuarto nivel,
que establece la trayectoria a seguir.

En [8] se implementa el controlador lateral que consiste de dos controladores.
Un controlador proporcional integral (PI) para el control de la trayectoria,
el cual toma el error entre la trayectoria actual y la deseada y obtiene el
angulo de orientacién. Dicho angulo es utilizado por el segundo controlador,
un proporcional derivativo (PD), para encauzar la aeronave en la trayectoria
deseada. Las ganancias de se obtuvieron por prueba y error o por optimiza-
cién H-Infinito.

Alexandra Bento en su Phd. Thesis [7] propone una solucién no lineal robusta
para el control que permita tener una tunica ley de control para cualquier
escenario de vuelo.

2.2.3 Proyecto de dirigible autonomo por LAAS-CNRS

Laboratoire d’analyse et d’architecture des systemes (LAAS) centra su inves-
tigacion en el desarrollo de una aeronave auténoma que sea capaz de obtener
informacién actualizada del terreno.

La aeronave empleada en esta proyecto tiene las siguientes caracteristicas:

Tabla 2.1: Especificaciones Karma

Modelo: AS-500
Nombre: Karma
Longitud: 8 m

Diametro maximo: | 1.9 m
Volumen: 15 m?3
Ratio L/D: 4.25

Carga maxima; 3.5 kg

El modelo se deduce mediante las leyes de Newton tomando como referencia
la nariz de la aeronave por ser independiente a la variacién de parametros
de la aeronave y los coeficientes aerodindmicos son obtenidos en [1].

En [6] se detalla la estrategia de control empleada. En ella se describen tres
fases de vuelo: despegue, navegacién longitudinal y lateral y aterrizaje. Se
plantea un modelo de control con los movimientos laterales y longitudinales
desasociados. Reduciendo, por tanto, la complejidad del control.
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En [6] también se hace hincapié en el andlisis del terreno mediante técnicas
SLAM vy su incorporacién al control que permita no solo realizar mapas de
alta fidelidad sino también determinar con mayor precisién la posicion del
dirigible.

2.2.4 Proyecto Titan Aerobot de NASA/JPL

La NASA junto con JPL (Jet Propulsion Laboratory) han estado investi-
gando la posibilidad de desplegar dirigibles (aerobot) para la exploracién de
planetas o lunas con atmosfera gaseosa tal que permita cubrir mayor su-
perficie de terreno explorado. En concreto en [3] para la luna de Saturno ,
Titan.

Por tanto en [3] se exponen los requisitos que debe de poseer la aeronave.
Al estar desplegada en un ambiente desconocido, el dirigible, debe de ser
capaz de asegurar su propia integridad, poseer un control preciso y robusto
que permita un vuelo auténomo. Incluyendo el despliegue, despegue, toma
de muestras, largas travesias y cernerse en una posicién. Ademas de autode-
tecion de peligros, seguimiento y planificacion de misiones.

La aeronave empleada se trata del dirigible AS-800B cuyas especificaciones
son:

Tabla 2.2: Especificaciones AS-800B

Modelo: AS-800B
Longitud: 11 m
Didmetro maximo: 2.5 m
Volumen: 34 m3
Ratio L/D: 4.4
Carga maxima; 12 kg
Velocidad maxima: | 13 m/s

El modelo aerodindmico de aerbot se realizé mediante en el modelado de
sistemas, incluyendo datos reales de sensores y actuadores. Ademas se iden-
tificaron los parametros aerodindmicos para posteriormente validar el modelo
y el control mediante la simulacién y la utilizacién de un campo de pruebas.
El control auténomo del vuelo esta dividido en distintas capas de supervisién
y consta de tres modos de funcionamiento: ’cruise’,’hover’ y ’loiter’. Cada
uno de estos modos emplea los controladores de ascenso, descenso, giro y
altitud. Y estos a su vez dirigen los controladores de propulsion y actitud.

En [9] se detallan las técnicas empleadas para la generacién de trayectorias
de vuelo. El proceso de planificacion de estas trayectorias tiene en cuenta
las caracteristicas concretas de Aerobot asi como radio minimo de giro que
este presenta.De modo que las trayectorias son calculadas para optimizar el
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camino maéas corto dentro de las limitaciones de maniobra de la aeronave.
Ademsds se anade la capacidad de planificar las trayectorias mediante el uso
de camaras.



Capitulo 3

Calculo del modelo

3.1 Introduccion

El presente capitulo tiene como objetivo realizar un modelo matemaético lo
suficientemente preciso y que a su vez se adapte a las necesidades de uso del
dirigible. Para ello deberd contemplar los siguientes puntos:

= Incluir las principales fuerzas que afectan al dirigible.
= Tener una facil interpretacion fisica.

= Estar basado en el centro de gravedad.

Asumiendo ademads las siguientes simplificaciones:

La masa del dirigible permanece constante durante el vuelo.

El globo del dirigible se considera un sélido rigido.

El dirigible es simétrico respecto del plano oxz

El dirigible tiene el centro de gravedad y volumen en el plano oxz

El dirigible opera bajo velocidades de viento nulas.
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EJEY
EJEX

wo

EJEZ

Figura 3.1: Sistema de referencia ligado al cuerpo

3.2 Ejes y sistema de referencia

3.2.1 Sistema de referencia ligado al cuerpo

El sistema de referencia ligado al cuerpo queda definido en el centro de gra-
vedad (C.G) del dirigible con el EJE-X orientado longitudinalmente de modo
que seniala donde mira el dirigible. Siguiendo la regla de la mano derecha el
EJE-Y esta orientado transversalmente y el EJE-Z positivo hacia abajo. La
Figura 3.1 muestra esta configuracién. Por tanto quedan también definidas
las velocidades lineales y angulares siendo [u, v, w] y [p, q, 7] respectivamente.

3.2.2 Sistema de referencia North-East-Down (NED)

Con el fin de poder determinar la posicién y la orientacion de la aeronave
es necesario un sistema de referencia inercial. Y para ello se supone que la
tierra es plana y no tiene rotacién. De modo que el sistema NED cumple
este proposito siendo en este sistema de referencia el EJE-X positivo hacia
el norte, el EJE-Y positivo hacia el este y el EJE-Z positivo hacia el centro
de la tierra y perpendicular al plano formado por los ejes X e Y. La figura
3.2 muestra en una misma ilustracion tanto el sistema de referencia NED
como el ligado al cuerpo.

10
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C: LIGADO AL CUERPO
NED: North-East-Down

/ XNE

X ?
Zc

YNED

Z
¢ ZNED

Figura 3.2: Comparacién sistema de referencia ligado al cuerpo y NED

3.2.3 Rotacion de los sistema de referencia

Dependiendo de la naturaleza de las fuerzas, algunas de ellas deben ser
transformadas para ser expresadas en un mismo sistema de referencia. En el
caso particular que se expone, la unidad de medicién inercial va montada en
la géndola del dirigible y por tanto es de interés rotar todas las fuerzas del
sistema de referencia NED (sistema inercial) al sistema de referencia ligado
al cuerpo. Para ello se emplea una matriz de transformacién conocida como
matriz de cosenos directores, Tysop. Esta matriz queda definida como:

Taep = TyTyTy, (3.1)

donde T}, Ty y Ty son las rotaciones respecto de los ejes x, y y z respec-
tivamente. En la Figura 3.3 se observa las rotaciones que experimenta un
sistema de referencia al aplicar la transformacién de la Eq. 3.1. Primero una
rotacién de guinada (Eq. 3.2) , seguida de una rotacién de cabeceo (Eq. 3.3
) y finaliza con una rotacién de alabeo (Eq. 3.4 ).

1 cosyy —siny 0| |xo

y1| = [siny  cosv 0| |wo (3.2)
21 0 0 1 20

9 cos) 0 —sinf| |x1

yl =1 0 1 0 Y1 (3.3)
29 sinf 0 cosf 21

11
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I3 1 0 0 T
y3| = |0 cos¢ sing| |y (3.4)
23 0 —sing cos¢| |z

Y; X Xo

Yi Yz

Yo

2, 2

(a) Rotacién de guinada (b) Rotacién de cabeceo

XoXs

(c) Rotacién de alabeo

Figura 3.3: Rotaciones de Euler

3.3 Definicion de fuerzas

Mediante la segunda ley de Newton es posible obtener un modelo matematico
sencillo y que ademaés facilite la interpretacién de los resultados obtenidos a

partir de él. De modo que se puede escribir:

{ mV = F) + F} + Facro + Fprop 55)
y .

W = Mf + Maero + Mprop + Mviscosidad

siendo m la masa del dirigible, V el vector aceleraciones lineales, Fy vector
de la fuerza de la gravedad, F; el vector de la fuerza de flotabilidad, Fyero el
vector de las fuerzas aerodindmicas y Fjop €l vector de la fuerza de propul-
sién. W es el vector de aceleraciones angulares y J es la matriz de inercia
definida como:

%mr% 0 0
J=1] 0 %m(rﬁ +1?) 0
0 0 %m(rg + Tg)
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siendo 7, y 13, los semiejes de un elipsoide similar al globo del dirigible. My
Yy Mprop son el momento causado por la flotabilidad aplicada en el centro de
volumen (CV) y el momento debido a las fuerzas de propulsién. Y Mero y
Myiscosidad SON los momentos generados por las fuerzas aerodinamicas y el
rozamiento viscoso generado al rotar la aeronave.

3.3.1 Fuerza de gravedad y flotabilidad

La fuerza gravedad actia sobre el dirigible haciéndolo descender de forma
continuada y su punto de aplicacién es el centro de gravedad. Esta fuerza se
define como:

F,=1{0 (3.6)

mg

siendo ¢ la aceleracién de la gravedad. Por el Principio de Arquimedes se
calcula la fuerza de flotabilidad que contrarresta el efecto que ejerce la gra-
vedad. Esta fuerza aparece al rellenar el globo del dirigible con un gas de
menor gravedad que el aire que lo envuelve. De modo que se puede escribir:

0
Ff = 0 (3.7)
_(pa - phe)‘/globog

donde p, es la densidad del aire que envuelve al dirigible, pp. la densidad del
helio,Vyiopo €l volumen rellenado con helio dentro del globo y g la aceleracién
de la gravedad. Esta fuerza se aplica en el centro de volumen (CV).

Cabe destacar que la fuerza de flotabilidad sufre variaciones debido a cambios
en la densidad del aire y del helio. Viéndose esta reducida por el aumento
de la presién atmosférica asi como por un aumento de la humedad relativa.
No obstante es mayor si la densidad del helio disminuye por efectos como el
sobrecalentamiento.

3.3.2 Fuerzas aerodindmicas

Con el fin de facilitar el entendimiento y el modelo matematico las fuerzas

aerodinamicas quedan definidas como:

- %pa Vm2 Cda: Sf'r’onml
Faero = _%paVyQCdyStransversal (38)
7%panQClerontal - %pavfcdzstransversal

donde V, Vi, V, son las velocidades relativas en los ejes z, y y 2. Cgz,Cay,Cus
son los coeficientes aerodinamicos y p, la densidad del aire.

13
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Figura 3.4: Representacion de la fuerza de la gravedad y la flotabilidad

Stransversal Sfrontal

Figura 3.5: Detalle de las superficies del dirigible

Se ha supuesto que en el entorno de actuacion del dirigible la velocidad del
viento es despreciable y por tanto las velocidades relativas corresponden a
las velocidades de la aeronave aplicadas en el centro de volumen (CV).

7relativas = 7viento + 7dim‘gible

3.3.3 Fuerza de propulsion

Para el célculo de la fuerza de propulsion se ha tomado las siguientes pre-
misas: los motores que propulsan la aeronave son iguales, estdn equidistes
respecto al plano oxz y estdn a la misma altura que el centro de gravedad.
La Fig. 3.6 muestra esta simplificacién.

Por lo tanto podemos definir la fuerza de propulsién aplicada en el centro
de gravedad como:

2F hotorcos(0)
Forop = 0 (3.9)
—2Fmotorsen(d)
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Fmot

EJEX

EJEZ

\Y

Figura 3.6: Detalle de la fuerza de propulsién

Para poder orientar la aeronave se hace uso de un motor situado en la parte
trasera que permite el control de la guinada del dirigible. Esta fuerza esta
definida como:

0

Flae = | Fn (310)

Otiateral

0

el punto de aplicacion es la cola del dirigible.

3.4 Definicion de los momentos

Todas aquellas fuerzas que no actian en el centro de gravedad generan un
momento. Con el objetivo de mejorar el entendimiento del lector de estos
momentos se expone a continuacién un caso genérico. La Fig. 3.7 ilustra
como se han descompuesto las fuerzas utilizadas en el desarrollo genérico de
los momentos.

El momento generado por un conjunto de fuerzas a una distancia d del centro
de gravedad del dirigible viene determinado por:

F.dy — Fydz
M = | —F,dx + F,dz (3.11)
—Fpdy + Fydx

15
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Sistema de referencia ligado al cuerpo

Plano OXY Plano OYZ Plano OXZ
X Y
Y
Fz dx Y X
dz dz
dy
Fy dy F, dx
z z
X z

Figura 3.7: Detalle de la descomposicén de fuerzas

Por tanto con esto es posible definir el momento generado por las fuerzas ae-
rodindamicas ,el momento generado por la flotabilidad y el momento generado
por la fuerza de propulsién lateral.

La fuerza de flotabilidad que se ha definido en 3.3.1 estd expresada en el
sistema de referencia NED, por tanto para el cdlculo es necesario premulti-
plicarla por la matriz de rotacion definida en el punto 3.2.3.

Fi =TycepFy
Asi el momento debido a la flotabilidad queda:
F J/‘zy” - F J/‘yZ”
My = |—Fiay+ Fj 2 (3.12)
_F}wy” + FJ/”yx”
donde las coordenadas del centro de volumen son (xy, Yy, 2y)-

A diferencia de la fuerza de flotacién, las fuerzas aerodindmicas vienen ya
expresadas en el sistema de referencia ligado al cuerpo ya que se asume que
la velocidad relativa del dirigible es la misma velocidad a la que se desplaza
la aeronave. Por tanto el momento generado por las fuerzas aerodinamicas
se puede escribir como:
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Faero. Yo — Faeroy Zv
Meaero = _Faerozxv + Faerozzv (313)

—Flaero, Yo + Faeroyxv
En cuanto al momento generado por la fuerza de propulsién se define como:

_Fmotlatcml"":v
Mprop = 0 (314)
Frotiasera =
donde r,, ,r, son la distancia desde el punto de aplicacién de la fuerza al eje
x vy z respectivamente. Oponiéndose al momento generado por la fuerza de
propulsién se encuentra un momento generado por las fuerzas viscosas del
aire el cual puede expresarse como:

viscosidad * P
Mviscosidad = | = wiscosidad * 4 (315)
_Kviscosidad -

donde p, g y 7 son las velocidades angulares en los ejes x, ¥ ¥ 2 v Kyiscosidad
un coeficiente empirico .

17






Capitulo 4

Implementacion del modelo

Para llevar a cabo la implementacion del modelo descrito en el Capitulo 3 se
emplea el software Matlab y el paquete Simulink. Simulink es un entorno de
diagramas de bloque para la simulacién multidominio. El modelo no lineal
implementado tiene tres variables de control que permiten variar las variables
de estado deseadas. Estas tres entradas de control son (Figura 4.1):

= F motor, que representa la fuerza realizada por cada motor de forma

individual.
= Delta prop, 4, indica la inclinacién del vector de propulsién.

s Flateral, fuerza aplicada por el motor de cola del dirigible

F lateral

Figura 4.1: Representacion de las variables de control

19



Desarrollo del sistema de guiado y control de un dirigible autopropulsado para vuelo auténomo

20

Como variables de estado tenemos las velocidades lineales , V' (m/s), asi como
las velocidades angulares, W (rad/s), de las cuales se deriva el desplazamiento
en los tres ejes y los dngulos de euler. La Figura 4.2 muestra en simbologia
de Simulink para el modelo no lineal.

N F motor V (m/s)

Xyz

p

D

N delta_prop Roll Pitch Yaw [
W (rad/s) [»

p

) Flateral Acc (m/s2)

Figura 4.2: Representacion en bloque del modelo no lineal del dirigible

La Figura 4.3 muestra el interior del bloque de la Figura 4.2. En el se re-
lacionan las distintas fuerzas y momentos. Se puede diferenciar dos partes,
por un lado la definicién de las fuerzas y momentos, en azul, y por otro lado
la resolucion de las ecuaciones de Newton y la obtencion de las variables de
estado, en naranja.
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En el recuadro del fuerzas y momentos conviven tres bloques, los dos su-
periores hacen referencia a las fuerzas y el bloque inferior al calculo de los
momentos. Dentro del bloque de ’fuerzas’ , situado en la parte superior iz-
quierda de la Figura 4.3, se definen las fuerzas tal y como se han descrito en
el Capitulo 3 (Figura 4.4). Cada uno de estos bloques tiene unas entradas
determinadas que son los pardmetros utilizados para los calculos.

Nrho_a
Avx
Avy
Nc_dx Av
) F_motor 3o d
_ay
‘ F_aerodinamicas [»
. > Cdz fen -
4 F_propulsion [» Yo Nrho_a ‘ F_flotabilidad [»
fen - fen
) ) Sfrontal
delta_prop
) Stransv ersal > tho_he
) vz
(a) Fuerza propulsién (b) Fuerzas aerodindmicas (c) Flotabilidad
Am ‘ F_gravedad [
fen

(d) Fuerza de la gravedad

Figura 4.4: Interior bloque de fuerzas

Figura 4.4a, contiene implementada la fuerza de propulsiéon y tiene el si-
guiente cédigo:

1 function F_propulsion = fcn(F_motor, delta_-prop)
2 F_propulsion =[2xF_motor*cos(delta_prop) 0 —2«F_motorxsin (delta_prop)

175

Para las fuerzas aerodinamicas (Figura 4.4 b):

1 function F_aerodinamicas = fcn(rho.a,Vx,Vy,C.dx,C.dy,C.dz,C_1,
Sfrontal , Stransversal ,Vz)

3
4

5 F_aerodinamicas = [—1/2xrho_a*Vx"(2)*C.dx*xSfrontal ;

6 —1/2+«rtho_axVy " (2)*C_dyxStransversal*sign (Vy);

7 —1/2+«rho_a*Vx~(2)*C_l*Sfrontal —1/2xrho_a*Vz"(2)=*

C_dzxStransversalxsign (Vz) ];

Del mismo modo para la flotabilidad (Figura 4.4 c):
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1 function F_flotabilidad = fcn(V, rho_a,rho_he)
2 g=9.81;
3 F_flotabilidad =[0 0 —(rho_a—rho_he)*Vxg]’;

Y finalmente para la gravedad Figura 4.4 d:

1 function F_gravedad = fcn (m)
2 g=9.81;
3 F_gravedad =[0 0 mxg]’;

Aunque se ha hecho hincapié en el capitulo anterior, se debe recordar que
cada una de las fuerzas viene representada en sus respectivos ejes de coor-
denadas y que deben ser transformadas al sistema de referencia ligado al
cuerpo. Por ello y teniendo el cuenta que la velocidad del viento es nula, es
necesario premultiplicar la fuerza de la gravedad (Figura 4.4 d) y la flotabi-
lidad (Figura 4.4 c¢) por la matriz de transformacién.

Del mismo modo ocurre con el bloque de momentos, situado en la parte
inferior izquierda de la Figura 4.3. En su interior se encuentran los bloques
que definen los momentos (Figura 4.5).

El bloque de la Figura 4.5 a incluye el siguiente codigo:

1 function Momento_prop = fcn (F_lateral ,rz,rx)
2
3 Momento_prop =[—F_lateral*rx 0 F_lateralx*rz]|’;

por otro lado el momento viscoso queda definido como:

1 function M_visco = fcn (K.ovisc,pqr)
2

3 MI=K _visc*pqr (1) ;

4 M2=K _viscxpqr(2);

5 M3=K _visc*pqr(3);

6

7 M_visco =[MIl M2 M3] ’;

y finalmente el momento generado por la posiciéon del centro de volumen se
ha implementado del siguiente modo:

1 function Mf = fen (CV, F_flotabilidad ,F_aerodinamicas)

2

3 MI=F _flotabilidad (3)*CV(2)—F _flotabilidad (2)*CV(3) +F_aerodinamicas
(3)*CV(2)—F _aerodinamicas (2)*CV(3) ;

4+ M2=F _flotabilidad (3)*CV(1)+F _flotabilidad (1)*CV(3)— F_aerodinamicas
(3)*CV(1)+F_aerodinamicas (1)*CV(3);

5 M3=F _flotabilidad (1)*CV(2)+F _flotabilidad (2)*CV(1)— F_aerodinamicas
(1)*CV(2)+F_aerodinamicas (2)*CV(1) ;

6

7 Mf =[M1 M2 M3] ’;

La tabla aqui mostrada presenta los valores de entrada de los bloques de las
figuras 4.4 y 4.5.
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NF_lateral Jev
NK visc
Nz «‘ Momento_prop [> ‘ M _visco ) F_flotabilidad “ Mf
fen fcn fen
Apar
Fx ) F_aerodinamicas

(¢) Momento debido a la posi-
con del CV.

(a) Momento de propulsién (b) Momento viscoso

Figura 4.5: Interior bloque de momentos

Tabla 4.1: Constantes y pardmetros de la aeronave

Masa: 0.4508 Kg Cyz: | 0.041
Volumen: 0.4362 m?> Cay: | 0.041
Dhe: 0.1664 kg/m3 | Cg.: | 0.041
Kyise: 0.1 Cr: 0

Ratio L/D: 2.42 L: 1.7 m
Tyt 0Om Ty 0.7m

Donde Cy;, Cgy, Cg. son los coeficientes de resistencia del aire considerando
los valores obtenidos en [11]. Se ha considerado ademds que la sustentacién
aportada por la geometria C; con el avance de la aeronave es nula. r, hace
referencia al brazo del motor lateral hasta el eje z y del mismo modo 7, es
la longitud del brazo del motor lateral hasta el eje x.

En el recuadro naranja se ejecuta la resolucién de las ecuaciones de Newton
obteniendo como resultado un vector columna con las aceleraciones lineales y
angulares. Por tanto con el uso de integradores es posible obtener las respec-
tivas velocidades y posiciones. En el interior de la Figura 4.6 se encuentra:

Vzineal = %(Faero + Fg + Fprop + Fflot + Flateral)

Wangutar = Mipereia(Mprop + Mey + Muiscoso) Im
. N F_aerodinamicas
A . Wineal ) F_gravedad
cC = . N F_propulsion
Wangular M F_flotabilidad

) F_lateral ﬁ Ace >
) M_incercia
AM_prop
A Mev
AM_visco

Figura 4.6: Bloque para
el calculo de las ecuaciones
de Newton.
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Capitulo 5

Validacion del modelo

En este capitulo se pretende ilustrar al lector cémo se ha llevado a cabo la
validacion del modelo implementado en el Capitulo 4.

5.1 Implementaciéon de un nuevo modelo no lineal

Por su simplicidad, la validacion del modelo no lineal se ha realizado hacien-
do uso de un nuevo modelo no lineal que emplea un bloque ya definido de
Simulink (Figura 5.1): “6DOF (Quaternion)”. Este bloque se encarga de re-
solver el modelo no lineal teniendo como entradas las fuerzas y los momentos.

Asi pues el nuevo modelo presenta el mismo conjunto de fuerzas y momentos
descritos en el Capitulo 3 y por tanto solamente difiere del modelo no lineal
del Capitulo 4 en la resolucién de las ecuaciones.

5.2 Simulacién y comparacion

Para llevar a cabo la validacién se ha realizado un conjunto de simulaciones
y se han obtenido los errores relativos al modelo con el bloque ya definido
de Simulink. Un nuevo esquema en Simulink (Figura 5.6) ha sido necesario
para simular ambos modelos y el proceso de simulaciéon ha consistido en :

= Establecer un punto de estabilidad.
= Aplicar variaciones sobre el punto de estabilidad.

s Comparar resultados y determinar el error relativo.
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V_(mis)

x )

)

w (radig) P

M, ()

dw/dt

A (i)

Figura 5.1: Bloque de Simulink empleado para la resolucién del nuevo modelo

5.2.1 Variacion de angulos de FEuler despreciable

El punto de estabilidad seleccionado ha sido un punto de flotaciéon neutra
con un avance constante de 1m/s. Entendiéndose por flotacién neutra el
estado que adquiere la aeronave al tener compensadas las fuerzas verticales
y, por tanto, la resultante nula. Ademads se ha seleccionado un punto donde
los dngulos de Euler son muy pequenos y practicamente constantes.

Siguiendo el procedimiento descrito se obtienen los resultados de las Figu-
ras 5.2, 5.3, 5.4, 5.5 . La leyenda de cada una de las simulaciones se debe
interpretar del siguiente modo: V4 hace referencia a la versién 4 del modelo
no lineal y por tanto el modelo a validar. Asi pues V4 : 2z, V4 :y, V4 : 2z son
las componentes del vector ilustrado en cada una de las figuras. Del mismo
modo ocurre con la versién 4.1, que es el modelo referencia con el bloque de
Simulink. V4.1 : z, V4.1 : y, V4.1 : z, por tanto, son las componentes en =z,
y, z del vector representado respectivamente.

La Figura 5.2 muestra el vector de las aceleraciones lineales de ambos mode-
los. En el primer grafico se observa como el sistema evoluciona hasta llegar
al punto de equilibrio descrito. Se mantiene estacionario hasta el instante
t = 400s donde se aplica una variaciéon en la inclinacién del vector de pro-
pulsién, d, de 0,3 rad ( 17° aproximadamente). En el segundo grafico se
aprecia como las mayores diferencias de los resultados obtenidos son del or-
den de las milésimas y por tanto se puede considerar que ambos modelos
razonablemente iguales.

Procediendo del mismo modo, la Figura 5.3, representa los vectores velocidad
de cada uno de los modelos. Tras llegar al punto de equilibrio se aplica la
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Figura 5.2: Respuesta de las aceleraciones de los modelos
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Figura 5.3: Respuesta de las velocidades de los modelos
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variacién anterior en la inclinacion del vector de propulsion y se observa
como tras el cambio la velocidad de avance ,Vx , es menor y el médulo de
la componente de V' z crece, indicando con el signo negativo que la aeronave
aumenta su altura ya que el eje z ha sido definido positivo hacia abajo.
Esta situacion corresponde al comportamiento esperado de la aeronave y de
nuevo es apreciable que la diferencia de los dos modelos no lineales es muy

pequena.
Posicion Diferencia
1000 T T T T 1.4 T T T T
Vdix ATESTE R S
Wy g brldn VaA-VA 1y |
800 Vaz | ] Va4 1z
V4.1:x 1k 1
WAy
600 V4.1:z | A
0.8 1
£ 400 Py 1 E 06 1
Vg
3 0.4
200 / - ' 5ol
Fd e
/ l : _
0 = = ok _._’_:/"F i
_2DD i 1 i i _Dz i i i i
] 200 400 600 BOD 1000 0 200 400 600 BOD 1000
tiempo(s) tiempo(s)

Figura 5.4: Respuesta de las posiciones de los modelos

En la Figura 5.4, en cambio, se aprecia una mayor diferencia en los resultados
obtenidos. Esta figura muestra el resultado del vector posicién de ambos
modelos y, tal y como era de esperar, existe un cambio de tendencia en
el instante ¢ = 400s debido a la variacién de la inclinacién del vector de
propulsién. No obstante el error acumulado final es aproximadamente de
1,4m en el caso de la componente z y de 0,4m en el caso de la componente
T.

Para determinar si la diferencia el cdlculo es de importancia se ha evaluado la
cantidad de metros recorridos en cada componente del vector de posiciones
frente al error absoluto cometido. Y se obtienen los siguientes resultados:

_ 1Az] _ 04 _
o = mtofaz = 5556100 = 0,042%

_ |Az] _ 1,378 _
e. =122 = 100 =0,7%

Se asume por tanto que las diferencias, en estas condiciones, no suponen un
peso importante teniendo en cuenta los metros desplazados en cada caso.
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Recalcar que los denominadores son las distancias recorridas por el modelo

V4.1.

El error generado se acentia con velocidades de desplazamiento mayores, no
obstante puesto que el dirigible aqui considerado es de pequenas dimensiones
y se desplaza lentamente no se ha considerado este efecto. El error se genera
con la presencia de diferencias en el calculo de los dngulos de Euler. Estos
estan presentes en la matriz de transformacién y por tanto el error se acumula

a medida que se integran los resultados con el tiempo.

.10  Angulos Euler 1072 Diferencia
25 T T T T 1 T T T T
08+ W4-V4.1:Raoll
o~ i W4-V4.1:Pitch
2 Z \ANAA:
0.6 WAV Yaw
II
f 0.4F
1.5 | b

Angulo (rad)
Angulo (rad)
=

|
[ N2
05[] : b
I' \.I’4.RI|:|II 04F
| V4:Pilch
| -V Yaw 08F
o) V4. 1:Roll &
W4.1:Pitch 08
— V41 ¥aw
-DE i 1 i i _11 i i i i
1] 200 400 600 BOD 1000 0 200 400 600 800 1000

tiempo(s) tiempo(s)

Figura 5.5: Respuesta de los dngulos de Euler de los modelos

La Figura 5.5 evidencia pequenas diferencias en el calculo de los dngulos de

Euler que en este caso no son especialmente significantes.
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5.2.2 Variacion de dngulos de Fuler

Los anteriores resultados estan calculados integrando directamente las acele-
raciones que se obtienen de la resolucién de las ecuaciones lo cual solamente
es correcto si no se tiene en cuenta la rotacion del sistema de referencia.

Por tanto lo que ocurre si se implementa con el esquema de la Figura 5.6 y
se intenta seguir una ruta de waypoints, es que los resultados obtenidos son
incorrectos. Y por ello el bloque ”6DOF (Quaternion)” (Figura 5.1) no sola-
mente incluye la integracion, sino también el efecto de la fuerza de Coriolis
entre otros calculos.

 Vy(ms)
DF)
\
|

Figura 5.7: Comparativa de las velocidades obtenidas con los dos métodos

Roll

Roll (rad))

001 I | | L | L L | I

tiempo(s)
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T
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o 5 10 s Y 2 EY s w0 s £l
tiempo(s)

Yaw
08 T

43 I | | I I I I |V L0
o s 0 s E) = E) = ) i 0
tiempo(s)

Figura 5.8: Comparativa de dngulos obtenidos con los dos métodos

Las Figuras 5.7 y 5.8 ilustra como los calculos obtenidos en cada caso son
diferentes, siendo correctos los obtenidos con el bloque de Simulink. En azul
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se presenta el resultado de la integracién pura y en naranja la salida del
bloque “6DOF (Quaternion)”. Asi pues para la implementacién del control
y la navegacion se hace uso de dicho bloque.
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Capitulo 6

Linearizacion del modelo

Una vez implementado el modelo tedrico y validado es necesario obtener un
modelo lineal del dirigible que facilite el disefio del control. Existen diferen-
tes métodos para linealizar un modelo matemético. Un método seria , por
ejemplo, extender mediante series de Taylor entorno a un punto de funciona-
miendo cada una de las ecuaciones de Newton utilizadas para la resolucién
del sistema no lineal y resolver el sistema lineal generado. En cambio en
sistemas donde se tiene una caja negra, es decir se conoce como varian las
salidas en funcién de las entradas pero no se conoce la totalidad del proceso.
Pues en estos casos se suele aproximar los datos obtenidos en el punto de
equilibrio mediante rectas.

Como en el Capitulo 3 se han descrito cada una de las ecuaciones la lineali-
zacién se realizara haciendo uso de las series de Taylor. Aunque también es
posible hacerlo considerando el modelo desarrollado como una caja negra.

Sea el modelo no lineal descrito en el Capitulo 3 definido como:

[ T o

JW = Mf + Maero + Mprop + Myiscosidad

y teniendo en cuenta las fuerzas definidas en 3.6, 3.7, 3.8, 3.9, 3.10 y los
momentos definidos en 3.12, 3.13, 3.14 y 3.15 se obtiene:

’ /

0 0 —%pquCszfront 2Fmotcos(d)
mV=1_,0|+ 0 + —2paVy CayStrans + 0
mg —(pa = pne)Viobog —2paVZCiSfront — 2paVZCazStrans —2Fmotsen(8)
Fi oy — Fiy2o Facro, Yo — Faeroy, 2o —Frnot1ps0re; T —Kyiscosidad * P
JW = —F}.xy+ Fipzo | + | —Facro, ®o + Faero, 2o | + 0 + | —Kviscosidad * q
—Ftoyo + Fpya —FacroyYo + Faero, To FrotyreraiT= —Kyiscosidad * T
(6.2)
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donde m es la masa, g la gravedad, p, v pre son las densidades del aire
y helio respectivamente, Cy;, Cgy, Cq4., C; son coeficientes aerodindmicos,
Stront ¥ Strans son la superficie frontal y transversal, J es la matriz de
inercia, (Zy, Yy, zy) son las coordenadas del centro de volumen, r, ,r, son la
distancia desde el punto de aplicacién de la fuerza al eje x y z respectivamente
,r es la velocidad angular en el eje 2 y Kyiscosidad €S Un coeficiente empirico.

Como se va a linealizar respecto de las velocidades se ha considerado las
aceleraciones angulares y lineales nulas. Ademds se ha considerado que la
aeronave esta orientada en su forma natural y que se encuentra avanzando a
0.35 m/s , elevandose a 0.2 m/s y girando sobre si mismo a 0.005 rad/s. El
resto de variables se obtienen resolviendo el sistema de ecuaciones no lineal
(ec. 6.2) y se obtiene:

Tabla 6.1: Punto de equilibrio

Va 0 Va 0.35 m/s

v, 0 v, 0

V. 0 V. -0.2 m/s

P 0 P 0

q 0 q 0

T 0 r 0.0015 rad/s
Foot | 7,4-107* N ) 0.6705 rad

Fiateral | 2,14 -1074N | Pitch | 2,6 - 107* rad

Roll 0

Una vez obtenido el punto de operacién se aproxima el sistema empleando
una expansién en series de Taylor alrededor del punto de operacion.

F@®) = faa) + TO| (2 - 24)

dx 2o

La implementacién en Matlab de la linearizacién se ha realizado utilizando
el codigo del Apéndice B. A continuacién se muestra la linearizacion de una
de las ecuaciones:

% Linealiza y transformada de Laplace en el punto de equilibrio
syms s xpunto dxpunto ;

% % %% EQI1 % % %

% cambio de variable

eql=subs(eql, [d2x, dx],[dxpunto, xpunto]);

Variables_eql=[delta_prop F_motor dxpunto xpunto];
pto_func_eql=[delta_prop_-0 F_motor_.0 d2x_-0 dx-0];

% Derivadas parciales en el punto de operacién

coefl_dxpunto = subs(diff(eql,dxpunto),Variables_eql ,pto_-func_eql);
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coefl_xpunto = subs(diff(eql,xpunto),Variables_eql ,pto_func_eql);
coefl_F_motor = subs(diff(eql,F_motor),Variables_eql ,pto_func_eql);
coefl_delta_prop = subs(diff(eql,delta_prop),Variables_eql,

pto_func_eql);

% 12 Ecuacién linealizzada
eqll = coefl_dxpuntoxsxxpunto + coefl_xpunto*xpunto + coefl_F_motorx*
F_motor + coefl_delta_props*delta_prop;

Tras obtener el sistema lineal es posible aplicar la transformada de Lapla-
ce y obtener las funciones de transferencia que relacionan cada una de las
variables de entrada con las salidas.

Por ejemplo para V, se implementa de tal modo:

%% Resolucién de las salidas xpunto,ypunto,zpunto, Rollpunto
Pitchpunto , Yawpunto
fdts=solve (eqll,eq2l,eq3l,eq4l,eq5l,eqbl ,xpunto,ypunto,zpunto,
Rollpunto , Pitchpunto , Yawpunto) ;

s=tf(’s’);

escalado_mot=0.2644; %N]| motor comercial (propulsién mdxima)

escalado_ang= 1.57; %rad] dngulo mdximo (90°).

% VX

VxFlat=collect (subs(fdts.xpunto,[F_motor, delta_prop],[0 0]),
F_lateral_mot)/F_lateral_mot;

GVxFlat=eval (char (VxFlat));

GVxFlat=escalado_mot *GVxFlat ;

VxFprop=collect (subs(fdts.xpunto,[delta_prop ,F_lateral_mot],[0 0]),
F_motor)/F_motor;

GVxFprop=eval (char (VxFprop) ) ;

GVxFprop=GVxFpropxescalado_mot ;

VxDelta=collect (subs(fdts.xpunto,[ F_lateral_mot ,F_motor],[0 0]),
delta_prop)/delta_prop;

GVxDelta=eval (char (VxDelta) ) ;

GVxDelta=GVxDeltaxescalado_ang;

Gxyz=([];
Gxyz=[Gxyz; GVxFprop GVxDelta GVxFlat];

Del mismo modo para la velocidad angular roll:

% Velocidad PHI — ROLL

VRollFlat=collect (subs(fdts.Rollpunto ,[F_motor, delta_prop],[0 0]),
F_lateral_mot)/F_lateral_mot;

GVRollFlat=eval (char (VRollFlat));

GVRollFlat=GVRollFlatxescalado_mot ;

VRollFprop=collect (subs(fdts.Rollpunto, [delta_prop ,F_lateral_-mot],[0
0]) ,F_motor)/F_motor;

GVRollFprop=eval (char (VRollFprop) ) ;

GVRollFprop=GVRollFpropxescalado_mot ;
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Figura 6.1: Matriz de funciones de transferencia

VRollDelta=collect (subs(fdts.Rollpunto ,[ F_lateral_mot ,F_motor], [0
0]) ,delta_prop)/delta_prop;

GVRollDelta=eval (char (VRollDelta) ) ;

GVRollDelta=GVRollDeltaxescalado_ang;

Grpy =[];
Grpy=[Grpy; GVRollFprop GVRollDelta GVRollFlat |;

En el Apéndice B se encuentra el resto de cédigo para obtener las funciones
de transferencia.

Se obtiene por tanto una matriz de funciones de transferencia, Figura 6.1,
que relaciona las entradas , Fyrop, 0, Flateral, con las salidas, V., Vy, V., p,qy
Yaw.

Siendo las variables de interés Vz, V. y Yaw. Es posible apreciar en la Figura
6.1 que estamos antes un sistema MIMO aunque se asume para el control
que es un sistema SISO desacoplado. Asi pues las funciones de transferencia

~0,91908
Fprop 5+ 0,0147
V.  —0,0040389

§  s5+40,0204

de interés son: V,

Yaw 1,4576

Eateral B S (8 + 077875)

La Figura 6.2 muestra la respuesta del modelo no lineal y lineal tras aplicar
un escalén de 1-107* N en la fuerza del motor en el instante ¢ = 400s . Se
aprecia con claridad que la aproximacién realizada bastante buena.

Ve __ 091908 Ve _ —0,0032028 Ve =0
Fyrop  s+0,0147 6 s+0,0147 Frotoral
Vi Yo Vy  _ 05865
B V T Fprop é Flateral S
x
Vy V. _ —0,72883 V. __ —0,0040389 V. _ r
v Fprop  s+0,0204 & —  s+0,0204 Flateral prop
z
= )
p p p p
= = = — F
q Fp'r'op O d 0 Flateral O lateral
| Yaw| . 0 4 _g q 0
Fprop - (_5 o Flateral -
Yaw _ () Yaw _ Yaw _ _ 1,4576
L Fprop 3 Fiateral S (8+0,7875)
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(c) Respuesta del Yaw

Figura 6.2: Respuesta ante un escalén de la fuerza del motor

De nuevo se realiza otra simulacién pero esta vez con otra variable de con-
trol,concretamente 0. Se aplica un escalén de 0.15 rad en el instante t = 400s
y se obtienen los resultados de la Figura 6.3.

Por 1ltimo se comprueba la 1iltima variable controlada, Fjgierq;- Procediendo
del mismo modo se obtienen ante un escalén de 1-10~% N en el instante
t = 400s los resultados fe la Figura 6.4.

Se observa como también en esta simulacién el modelo lineal responde de la
misma forma que el modelo no lineal y por tanto con estas tres simulaciones
se puede concluir que el modelo lineal se aproxima al modelo no lineal lo
suficiente como para poder realizar el control basidndose en este.
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Figura 6.3: Respuesta ante un escalén en la inclinacién de los motores
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Figura 6.4: Respuesta ante un escalén en la fuerza del motor lateral o de cola
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Capitulo 7

Implementacion del sistema
de control

Este capitulo pretende ilustrar la estrategia de control adoptada para el
control de la variables de estado de interés: V., z y Yaw.

7.1 Diseno

Por su simplicidad el control es llevado a cabo mediante PID, cuya expresién
matematica en forma paralelo viene expresada como:

k.
Cparalelo = kp + ;l + kqs

y siendo su representacion la mostrada en la Figura 7.1

> b l
-t —
s

kds T

Figura 7.1: PID en forma paralelo

Y

Y

Una vez seleccionado el tipo de controladores es necesario ajustar cada uno
de los parametros de los controladores. Para ello se ha seguido el método
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SIMC [10]. Este método tiene la ventaja que sélo es necesario un parametro
de diseno, 7., para obtener los valores de K., 7; y 74.

En el Capitulo 6 se han definido las funciones de transferencia que sintetizan
las dindamicas de interés:

Ve 0,91908
Fpop 8+ 0,0147
V.  —0,0040389

5§  5+40,0204

Yaw 1,4576

Eateral B S (S + 077875)

Respuesta Vx/Fprop Respuesta Vz/Delta Respuesta Yaw/Flat
0 1000
|
Nl
it l
60 /’ = I‘ /
i | /
/ |
/ \ /
/ 6| /
/ | e
{ \‘ i
08
‘. : /
o o \ k] /
2 2 | 2 /
B 7 01r | - /
E E \ E A
30 \
12 ‘.‘ ,,,,, /
| \ /
| \ 4
| 0.14 \ 300 /
| \ %
: \ /
‘\ 16 A\ 200
10
[ /
100
| /
| /

UU 100 200 300 400 500 600 70O

200 300 400 S 100
Tiempo (seconds)

200 300 400
Tiempo (seconds)
Figura 7.2: Respuesta de las funciones de transferencia ante un escalén .

Estas funciones de transferencias estan escaladas, de modo que se ha tenido
en cuenta datos de motores comerciales para aeronaves de radio control y el
angulo maximo de inclinacién de estos. Se ha establecido una relacién lineal
donde los motores proporcionardn como maximo un empuje de 0,2644 N y

el angulo méaximo de inclinaciéon que pueden alcanzar los motores sera de
1,57 rad (90°).

Limitando el dominio de actuacién de los controladores, [0, 1] en el caso del
PI que controla V,, [—1,1] en el caso del PI que controla V, y [—0,35,0,35]
para el PID que controla el Y aw se consigue una interpretaciéon en tanto por
uno mucho maés clara de la acciéon de control. El dominio del motor lateral
es menor ya que este,ademas de afectar directamente al Y aw también afecta
a Vy, la cual no va a ser controlada.

Una vez obtenidas las funciones de transferencia se procede al disefio de
los controladores considerando el sistema desacoplado. Para ello de [10] se
obtiene que para para un sistema de primer orden de la forma:
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k —0s K —0s

al) = S

=———%¢
s+1/m

Al aplicar el método SIMC resulta en un controlador PI con los siguientes

parametros:

71 7al 7& 1
o k1.+0 o K 1.+6
71 = min {1, 4(7. +0)}

¢

donde 7. es la constante de tiempo del lazo cerrado que se desea. Asi se

obtienen los siguientes parametros para las funciones de transferencia FL
Vz . prop
y 5
PIV{L‘ Ply,
K. | 1.0880 | K. | -247.5922
Tr 4 TI 4
Te 1 Te 1

Tabla 7.1: Pardametros obtenidos con el método SIMC para un sistema de primer orden.

De la misma forma que para un sistema de primer orden en [10] también
establece una guia para obtener los parametros del controlador para el caso
de un sistema con integrador expresado como:

/
k —0s

2= S

por tanto siguiendo el método se obtiene un PID como controlado estando
sus parametros definidos por:

1 1

:ch—l—G
71 = 4(7. + 0)

c

™D = T2

Asi para para controlar el Yaw se obtienen los siguientes valores del Cuadro
7.2.

Los valores que se obtienen con este método son para la forma serie del
PID, no obstante Simulink necesita los del controlaor PID en forma paralelo.
Teniendo en cuenta que la forma serie viene expresada como:

18+ 1
TIS

Ciserie = Kc( )(TDS + 1)

45



Desarrollo del sistema de guiado y control de un dirigible autopropulsado para vuelo auténomo

46

PIDYaw
K. | 0.5403
TI 4
7p | 1.2698
Te 1

Tabla 7.2: Parametros obtenidos con el método SIMC para un sistema con integrador.

se pueden obtener los valores para el PID en forma paralelo aplicando las
siguientes expresiones:

ky = K.(1+7p/71)

]{Ji = KC/T[
kg = K.p
PIVI PIVZ PIDYaw

kp | 1.0880 | K, | -247.5922 | k, | 0.7118
ki | 0.2720 | k; | -61.8980 | k; | 0.1351
kq 0 kq 0 kq | 0.6861

Tabla 7.3: Valores de los controladores en forma paralelo

7.2 Validacion

7.2.1 Sistema SISO

Llegados a este punto se esta en disposicion de validar si los controladores
estan correctamente ajustados. Para ello se ha analizado el control en lazo
cerrado simple (Figura 7.3) para cada una de las funciones de transferencia
obtenidas con anterioridad.

Es posible observar como con la primera aproximacion para ajustar los
parametros de los controladores mediante el método SIMC es posible con-
trolar V;,V, v Yaw (Figura 7.4). Nétese la existencia de sobreoscilaciones en
cada una de las respuestas. Puesto que el sistema real del dirigible que se ha
desarrollado en los capitulos es multivariable acoplado estos resultados son
suficientes como primera aproximacién para continuar con el desarrollo del
control teniendo en cuenta esta caracteristica.



Desarrollo del sistema de guiado y control de un dirigible autopropulsado para vuelo auténomo

PI(S) 0.91908] N \:'
$+0.0147

Vx ref PID Fmot Vx/Fmot Vx

(a) Control de Vx

PI(s) -0.0040389 » \:’
§+0.0204

Vz ref FID defia_prop Vz/delta vz

(b) Control de Vz

1.4576 1
L L
2+0.7875s

Yaw reff PID Flat Yaw/Flat Yaw

PID(s)

(c¢) Control del Yaw
Figura 7.3: Control desacoplado de lazo cerrado

Control Vx Control Vz Control Yaw

025
04

ozf

Yaw (rad)

‘ = ‘ D15‘|

02 ‘

tiempo(s) tiempo(s) tiempo(s)

Figura 7.4: Respuestas del control desacoplado de V;,V, y Yaw respectivamente

7.2.2 Sistema MIMO lineal

En el Capitulo 6 se hizo evidente que el sistema esta acoplado y prueba de
ello es la matriz de funciones de transferencia que se obtuvo en el capitulo
(Figura 6.1). Por ello se ha llevado a cabo un nuevo esquema de control
(Figura 7.8) donde se incluyen todas las dindmicas simultdneamente.

En esta nueva alternativa se ha apostado por una configuracién en cascada
para el control de la altura de modo que el lazo externo actiia sobre la
altura e marca la referencia al lazo interno que controla la velocidad de z. El
controlador proporcional introducido en el control en cascada se ha ajustado
haciendo uso de la herramienta ’rltool’ proporcionada por Matlab. Por otro
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lado, el control de V,, y Yaw se ha procedido con la misma configuracién que
en sistema SISO.

El modelo que se utilizado para las simulaciones se trata del modelo lineal
en su forma de espacio de estado que viene representada de forma general
tal que asi:

siendo A la matriz de estados, B la matriz de entradas, C la matriz de salidas
y D la matriz de transmision directa.

En la simulacién se han generado un conjunto de referencias que varian con
el tiempo para asi ver las posibles interferencias (Figura 7.5) causadas por
los controladores.

2 Wxref

Zref

Yawref

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500
Time (sec)

Figura 7.5: Referencias utilizadas en la simulacién para el modelo lineal

Es posible observar en la Figura 7.6 como el sistema de control es capaz de
alcanzar las distintas consignas durante toda la simulacién. Remarcar que
los resultados mostrados son variaciones sobre el punto de funcionamiento
considerado.
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Figura 7.6: Resultado de la simulacién con el modelo MIMO lineal
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Figura 7.7: Acciones de control de la simulacién con el modelo MIMO lineal
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Figura 7.8: Esquema de Simulink para el control del sistema lineal
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7.2.3 Sistema MIMO no lineal

Aplicando la misma estrategia (Figura 7.15) de control pero esta vez intro-
duciendo el modelo no lineal es posibles obtener resultados muy similares.

En esta simulacién se mantienen las magnitudes de las referencias pero se

retrasa su aplicacién en el tiempo para dejar que el sistema evolucione pre-

viamente hasta el punto de funcionamiento.

2| Vet

Zret

Yawref

100

300 400
Time (sec)

600

Figura 7.9: Referencias utilizadas en la simulacién para el modelo no lineal

Comparando los resultados simulados con los obtenidos con el modelo lineal

es posible identificar una gran similitud. No obstante las acciones de control

son ligeramente menos exigentes en el caso del modelo no lineal. La natura-
leza multivariable del sistema se hace visible en el instante T' = 420s cuando
el controlador en cascada, que controla la altura, afecta a la velocidad de

avance de la aeronave, no dando tiempo al controlador de la

mantener la referencia.

Velocidad de avance

velocidad de

@

Vx (mvs)

100

300
tiempo(s)
Altura

500

600

~
%

\

100

200

300
tiempo(s)
Yaw

500

600

05—

Yaw (rad)

-0.5

100

200

300
tiempo(s)

500

Figura 7.10: Resultado de la simulacién con el modelo MIMO no lineal

Se realiza otra simulacién para verificar que la respuesta del control. En la
simulacién de la Figura7.13 y 7.14 se ha aumentado la exigencia al contro-

o1
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Figura 7.11: Acciones de control de la simulacién con el modelo MIMO no lineal

lador realizando cambios de referencias mas bruscos y elevados con el fin de
observar comportamientos con mayor inestabilidad (Figura 7.12).

L Voref
A ——
o I I I I I |
g Zref
]
A
-2
i | 1 1 | |
2 Yawref
L M—
N —
T | I | | |
] 100 200 300 400 500 600

Figura 7.12: Referencias utilizadas en la segunda simulacién para el modelo no lineal

A la vista de los resultados de esta simulacién se aprecia como el control de
la altura tiene dificultades para alcanzar la referencia . En la Figura 7.14 se
aprecia a partir del instante ¢ = 400s como la accién de control oscila en-
tre los valores maximos y minimos debido al salto de 4 m introducido en la
referencia. Es posible apreciar también como el control de V, va contrarres-
tando las oscilaciones derivadas del control de altura debido a la naturaleza
multivarible del sistema.

En definitiva, el control implementado en este capitulo es valido en situacio-
nes con pequenas variaciones en las referencias ya que se ha visto como el
control de la altura oscila con cambios bruscos.
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Figura 7.13: Resultado de la segunda simulacién con el modelo MIMO no lineal
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Figura 7.14: Acciones de control de la segunda simulacién con el modelo MIMO no lineal
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Figura 7.15: Esquema de Simulink para el control del sistema no lineal
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Capitulo 8

Navegacion

Este capitulo pretende ilustrar al lector como se ha implementado el algo-
ritmo de navegacién.

Se desea que la aeronave se desplace de un punto origen a un punto destino.
Es necesario, por tanto, tener conocimiento de estos puntos los cuales con-
forman la trayectoria a seguir. Asi el vector de la trayectoria a seguir queda
definido como:

AB = (xB — A, YyB — YA)

= A: Coordenadas del punto de origen.
= B: Coordenadas del punto de destino.

= C: Coordenadas de la posicién de la aeronave.

Tomemos por tanto la proyeccién del punto C sobre la trayectoria AB :

AB-AC AB

]

de este modo se obtiene el vector libre el cual se referencia al punto de origen,

A. Asi se obtiene el punto D:
D=Dy+ A

Con este procedimiento es posible orientar la aeronave para alcanzar la tra-
yectoria deseada, y una vez sobre ella, seguirla. Este guiado se conoce como
guiado elemental.
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*C
Figura 8.1: Trayectoria AB a seguir y posicién de la aeronave

Existe otro guiado que a la vez que sitia la aeronave sobre la trayectoria
deseada avanza hacia el punto de destino. A este guiado se le conoce como
guiado arroyado y consiste en generar un nuevo punto E como un punto
ligeramente més avanzado que la proyeccién D. De modo que E se define
como:

E=D+k-uip

donde u4p5 es el vector unitario definido como:

-]
R

y siendo k el porcentaje del vector unitario a anadir al punto D. De modo
que para valores de k pequenos se obtienen resultados en la navegacién mas
agresivos y para valores de k mayores la respuesta es mas suave. En el caso
particular que aqui se presenta se ha tomado:

k=025

Tomando por tanto el guiado arroyado podemos expresar el rumbo como:

Yor
TeE

Rumbo objetivo = arctan(
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(b) Guiado arroyado

Figura 8.2: Estrategias de guiado

Como es conocido la funcién arctan devuelve valores de dngulos entre 7/2 y
—m /2 los cuales deben ser trasladados en funcién de la posicién relativa de los
puntos C y E para su correcta interpretaciéon. Por ello en la implementacién
se emplea una funcién conocida como atan2 y que define como:

arctan(¥) six >0
arctan(2) +7 siz <0 e y=0
Y .
arctan(2) —m sizx <0 e y<0
+35 six=0ey>0
-5 stx=0 ey <0
nodefinida siz=0¢e¢ y=0

atan2(y,x) =

cuyo dominio es (—, 7). Por tanto la senal de referencia del controlador de
Yaw puede tomar valores entre (—,7].

No obstante el error obtenido al restar la referencia y la variable controlada
genera un nuevo angulo que no tiene por qué estar en este dominio de accién.
El dngulo error se debe de transformar para que esté en el dominio. Para
ello se aplica:
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Figura 8.3: Dominio del rumbo

Error_g n = arctan2(sen(error), cos(error))

y asi es posible obtener el error en el dominio (—m,7].

Rumbo
objetivo

/ AR | |
I \‘\y‘\ Jrumbdl

» /. IJ"
N\ X actug[,

Figura 8.4: Error fuera de dominio

La Figura 8.5 muestra como se ha construido el cdlculo del rumbo en Si-
mulink. Aclarar que se estd asumiendo que el vector velocidad y el angulo
Yaw estan siempre orientados de la mismo modo. En el caso de tener deriva
el vector velocidad no esta alineado con Yaw y por tanto no seria correc-
ta la implementacién aqui mostrada. No obstante por su simplicidad se ha
adoptado esta simplificacién.

El bloque “Plan de vuelo ” contiene los waypoints a los que, uno tras otro,
el dirigible se ira dirigiendo. Mientras que el bloque “ Célculo de Rumbo ”
incorpora el procedimiento matematico anteriormente desarrollado.

En la Figura 8.6 se presenta la trayectoria seguida por el dirigible aplicando
el algoritmo de navegacion. Se aprecia como el dirigible es capaz de alcanzar
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pos_actual

Posicidn actual

Interpreted
MATLAB Fen

Plan de vuelo

Yaw_ref

vay point_ok

Calculo Rumbo

Yaw_ref

Yaw error Y aw error [-pi,pi]

PID(s)/ at

Error conditioning PID Flat

(b) Adecuacién del error

Figura 8.5: Implementacion del algoritmo de navegacion

Ruta dirigible
Origen

O Waypoints
Ruta ideal

Figura 8.6: Trayectoria realizada por el dirigible

las coordenadas tedricas no obstante existen dificultades en mantener las
consignas de altura y velocidad (Figura 8.7) con lo cual es necesario revisar
los controladores para mejorar su actuacion.

La Figura 8.8 muestra una ruta menos exigente para la aeronave y diferen-
cia de la anterior trayectoria, en este caso las variaciones en el rumbo son
menores y esto se traduce en movimientos més suaves. Consecuentemente
el controlador de la altura y el de la velocidad son capaces de mantener
ligeramente mejor las consignas tal y como se aprecia en la Figura8.9.

Asi pues la Figura 8.10 muestra la ruta real en tres dimensiones llevada
a cabo por el dirigible. Remarcar como la sobreoscilacién que introduce el
control de la altura hace que la aecronave quede muy alejada de los waypoints
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Figura 8.7: V, y z durante la navegacién

Figura 8.8: Trayectoria menos exigente para el dirigible

2y 3. No obstante posteriormente consigue mantenerse en ruta hasta el final.
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Capitulo 9

Entorno de Simulacion 3D

El capitulo presenta el entro de 3D de FlightGear.

Flightgear es un simulador de vuelo abierto que soporta todo tipo de sistemas
operativos y ha sido desarrollado por voluntarios de todo el mundo. Este
software es libre y estd abierto a cualquier tipo de modificaciones y por ello
ha sido empleado para simular el entorno 3D del modelo del dirigible aqui
implementado.

Figura 9.1: Modelo 3D del dirigible

Primero se ha disenado el modelo 3D de la Figura 9.1, mediante un software
de CAD, respetando las dimensiones fisicas de la aeronave y posteriormente
se ha anadido a los modelos de Flightgear.

Una vez anadido modelo 3D se ha realizado la conexién de Flightgear y
Simulink. La conexién entre ambos programas se ha realizado mediante un
esquema ya incorporado en el paquete de Simulink (Figura 9.2). En esta
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conexion se transmite la latitud, longitud y altura, ademds de los dngulos
de Euler. Y asi FlightGear es capaz de representar la posicién del dirigible
en cualquier lugar del mundo de su entorno 3D. De modo que Flightgear
no hace uso de sus modelos dindmicos existentes en el programa, sino que
la informacion se obtiene directamente de los calculos del modelo no lineal
implementado en el Capitulo 4.

|
J. 2 Luhg 8w
[ [
Rate Trans ition
[ ] FlightGesr

" Preconfigured
&DoF Animation
Lat, Long, Alt ersion Selected: v2 8

b
> pil1E0 ' =
Gainz [
@ > > pi/f180 u Generate Run Soript
(if FG i installed) 1

Euler Gain?
- »h
- [ Send
chet net_fdm packet
_"_!_ pa » N
o » Convert N to FlightGear
Rate Transition o Send net_fdm Packet to FlightGear
> Convert bl
Ds| 1
» Convert ™
Data Type Conversion2 Pack net_fdm Packet for FlightGear

Version Seleced: v2.8

Figura 9.2: Simulacién en el entorno grafico de Flightgear

Figura 9.3: Simulacién en el entorno grafico de Flightgear
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Capitulo 10

Conclusiones y trabajos
futuros

En el Capitulo 1 se marcaba como objetivo implementar un sistema de con-
trol capaz de hacer volar de forma auténoma un dirigible de pequenas di-
mensiones.

Unos de los puntos conseguidos para satisfacer el principal objetivo ha sido
modelar el dirigible mediante un modelo sencillo que permita interpretar
el estado de la aeronave. Sobre este modelo se ha desarrollado un sistema
de control que permite desplazar el dirigible haciendo uso de los motores
de propulsién, su inclinacién y un motor de cola. Se han incluido ademas
magnitudes reales de motores y ,en esa fase del proyecto, se concluia que,
con los datos obtenidos, los resultados eran satisfactorios.

La implementacién de la navegacién entre distintos waypoints (Capitulo 8)
ha sido posible gracias al empleo de un sencillo algoritmo de navegacién y
la asuncion que el vector velocidad y el dngulo de Yaw estan igualmente
orientados . No obstante se ha revelado que la primera aproximacion para el
control de V, y z no es suficiente para mantener consignas durante la ruta
descrita por los waypoints.

Por ello directamente de los resultados obtenidos en este trabajo, en un futu-
ro, seria necesario modificar la primera aproximacion del control del dirigible
aqui realizada. Las respuestas de los controladores implementados han resul-
tado tener demasiada sobreoscilacién y no ser optimas para la navegacién.
Ademas no se ha tenido en cuenta el control de V,, y por tanto no es posible
compensarla de ninguna manera. Por ello con el fin de reducir su efecto se
ha limitado su accién. No obstante la mejora seria necesaria.
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En términos generales, el proyecto es muy abierto y es posible llevar a ca-
bo su desarrollo hasta su implentacién en una plataforma fisica. Ademaés de
pasar de un entorno de trabajo en interior al exterior donde el nivel de com-
plejidad del modelo incrementa y la consideraciéon de controladores robustos
es necesaria.



Apéndice A

Cddigo Matlab: Parametros
del modelo

% Modelo dirigible V.4 Abril 2017

% Autor: Jose Luis Carratald Broch

clce

%% Constantes del Modelo

%dimensiones a=0.85 , b=0.35 , ¢=0.35 (semiejes de un elipsoide)
rb=0.35;
ra=0.85;
rc=0.35;

% Variables para el cdlculo de las fuerzas aerodindmicas
rho_a=1.2; % Densidad del aire

C.dx= 0.041; % coeficientes de resistendcia aerodinamica y
sustentacién

C.dy= 0.041;

C_dz= 0.041;

C_1=0;

p=8/5; % constante

S=4xpix((ra”(p)*rb"(p)+ra”(p)*rc”(p)+rb"(p)*rc”(p))/3) " (1/p); %
Superficie del dirigible

Sfrontal=pixrb"2; % Superficie frontal
Stransversal=pisra*xrb; % Superficie del elipsoide visto desde un alzado

(elipse)

% Fuerza de la gravedad y Flotabilidad
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rho_he=0.1664; A kg/m3] —
V=4/3xpixra*rb*rc; % Volumen dirigible [m3]

g= 9.81; % [m/s2]
m=(rho_a—rho_he)*V;

% Fuerzas de propulsién y variables de control

rx= 0; %razo del motor de cola hasta el eje x [m]
rz= 0.7; %razo del motor de cola hasta el eje Z [m]

Y%% Y%Momentos % % %

K_visc=0.1; %coeficiente de viscosidad

oG=0,
cv=[o,

0 ,0]’; %entro de gravedad [m]
0, —0.3]"; %entro de volumen desde el CdG[m]
% Momento inercia elipsoide

% Globo

Jxx_hull=1/3smx*(2xrb"2); % kgm2]
Jyy-hull=1/3xm*(ra"2+rb"2);
Jzz_hull=1/3smx*(ra"2+rb"2);

M_inercia= [diag ([Jxx_hull ,Jyy_hull,Jzz_hull]) |;
J=Jzz_hull;




Apéndice B

Codigo Matlab: Linearizacion

y FDT

clear all
clc

% LINEARIZACION DEL MODELO V4

% Pardmetros del modelo

CondicionesInicialesV4

disp (" % % % % %Ta¥gando datos para el MODELO V4 % % % % %)% %

syms Yaw Roll Pitch % Yaw, Roll, Pitch respectivamente
Rx=[1 0 0;0 cos(Roll) sin(Roll);0 —sin(Roll) cos(Roll)];

Rz=[cos (Yaw) —sin (Yaw) O0;sin(Yaw) cos(Yaw)

0;0 0 1];

Ry=[cos (Pitch) 0 —sin(Pitch);0 1 0;sin(Pitch) 0 cos(Pitch)];

TMCD=Rx*Ry*Rz; %rom NED frame to body frame

% Fuerzas
disp (’Definiendo fuerzas y momentos’)
%F de gravedad — F de flotabilidad % %%

F_gravedad=[0 0 mxg]’;
F_gravedad=TMCD«F _gravedad ;

F_flotabilidad =—[0 0 (rho_a—rho_he)*Vxg]’;

F_flotabilidad= TMCDx*F _flotabilidad ;

% Fuerzas aerodindmicas

syms x y z dx dy dz d2x d2y d2z dRoll dPitch dYaw d2Roll d2Pitch

d2Yaw
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F_aerodinamicas = [—1/2xrho_axdx"(2)*C_dx*Sfrontal ;

—1/2+«rho_axdy " (2)*C_dyxStransversal*sign (dy) ;

—1/2+«rho_axdx " (2)*C_lxSfrontal —1/2xrho_a*dz " (2)*
C_dzxStransversalxsign (dz) ];

% Fuerzas de propulsién y control

syms F_motor delta_prop F_lateral_-mot
F_propulsion =[2*F_motor*cos(delta_prop) 0 —2%F_motor*sin(delta_prop)

I
F_lateral=[0 F_lateral_mot 0]’;

% Momentos

% Momentos debidos a la flotabilidad y fuerzas aerodindmicas

Ml= F_flotabilidad (3)*CV(2)—F _flotabilidad (2)+*CV(3)+F _aerodinamicas (3)
*CV(2)—F_aerodinamicas (2)*CV(3) ;
M2=F _flotabilidad (3)*CV(1)+F _flotabilidad (1)*CV(3)—F _aerodinamicas (3)
*CV(1)+F_aerodinamicas (1)«CV(3);
M3=F _flotabilidad (1)*CV(2)+F _flotabilidad (2)*CV(1)—F _aerodinamicas (1)
*CV(2)+F _aerodinamicas (2)«CV (1) ;

M =[M1 M2 M3] ’;

% Momento debido a las fuerzas laterales

Momento_prop =[—F_lateral_mot*rx 0 F_lateral_motx*rz]’;

% Momento debido a la fuerza viscosa

Momento_visco=[-K_viscx*dRoll —K_visc*dPitch —K_viscxdYaw]; %iste

momento se opone al giro del dirigible
disp(’Definicién de fuerzas y momentos completada’)

% Definicién de las ecuaciones de movimiento

disp (’Construyendo las ecuaciones’)

eql=F_aerodinamicas (1)+F_gravedad (1)+F _flotabilidad (1)+F_propulsion (1)
+F_lateral (1)—m*d2x ;

eq2=F_aerodinamicas (2)+F_gravedad (2)+F _flotabilidad (2)+F _propulsion (2)
+F_lateral (2)—m*d2y ;

eq3=F _aerodinamicas (3)+F_gravedad (3)+F _flotabilidad (3)+F_propulsion (3)
+F_lateral (3)—m*d2z ;

eq4=M(1)+Momento_prop (1)+Momento_visco(1)—M_inercia (1,1)*d2Roll;

eq5=M(2)+Momento_prop (2)+Momento_visco (2)—M _inercia (2,2)*d2Pitch;

eq6=M(3)+Momento_prop (3)+Momento_visco (3)—M_inercia (3,3) *xd2Yaw;
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% punto de equilibrio

d2x_0=0;

d2y_0=0;

d2z_0=0;

d2Roll_0=0;

d2Pitch_0=0;

d2Yaw_0=0;

dx_-0=1;

dy_0=le—12;

dz_0=-0.2;

dYaw_0=0;

dRoll_0=0;

dPitch_0=0;

eql0 = subs(eql ,[d2x dx ],[d2x-0 dx-0]);

eq20 = subs(eq2,[d2y dy],[d2y_-0 dy-0]);

eq30 = subs(eq3,[d2z dz],[d2z.0 dz_0]);

eq40 = subs(eqd4 ,[d2Roll dRoll dy],[d2Roll_0 dRoll-0 dy-0]);
eq50 = subs(eg5,[d2Pitch dPitch dx],[d2Pitch_0 dPitch_0 dx.-0]);
eq60 = subs(eq6,[d2Yaw dYaw] ,[d2Yaw.0 dYaw.0]) ;

% Resolvemos

Resultado=solve (eql10,eq20,eq30,eq40,eq50) ;
F_motor_0=Resultado.F_motor;
F_lateral_O=Resultado.F_lateral_-mot;
delta_prop_-0=Resultado.delta_prop;

Roll_0=Resultado.Roll;
Pitch_0=Resultado.Pitch;

% Resto de variables en el punto de equilibrio
F_motor_O=double (F_motor_0) ;
F_lateral_O=double(F _lateral_0);
delta_prop_-0O=double(delta_prop_0);
Roll_0=double(Roll_0);

Pitch_0=double (Pitch_0);

disp (’Inicio linearizacién’)

% Linealiza y transformada de Laplace en el punto de equilibrio
syms s xpunto dxpunto ;

% EQI1

% cambio de variable

eql=subs(eql, [d2x, dx],[dxpunto, xpunto]) ;

Variables_eql=[delta_prop F_motor dxpunto xpunto];
pto_func_eql=[delta_prop-0 F_motor_.0 d2x.0 dx.0];
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% Derivadas parciales en el punto de operacién

coefl_dxpunto = subs(diff(eql,dxpunto),Variables_eql ,pto_func.eql);

coefl_xpunto = subs(diff(eql,xpunto),Variables_eql ,pto_func_eql);

coefl_F_motor = subs(diff(eql,F_motor),Variables_eql ,pto_func_eql);

coefl_delta_prop = subs(diff(eql,delta_prop),Variables_eql ,
pto_func_eql);

% 12 Ecuacién linealizzada
eqll = coefl_dxpuntoxskxxpunto + coefl_xpuntoxxpunto + coefl_F_motorx*
F_motor 4+ coefl_delta_propxdelta_prop;

% EQ2

% cambio de variable
syms dypunto ypunto
eq2=subs(eq2, [d2y, dy],[dypunto, ypunto]);

Variables_eq2=[F_lateral_mot dypunto ypunto];
pto_func_eq2=[F_lateral_0 d2y_0 dy-0];

% Derivadas parciales en el punto de operacién

coef2_F_lateral = subs(diff(eq2,F_lateral_-mot),Variables_eq2,
pto_func_eq2);

coef2_dypunto = subs(diff(eq2,dypunto),Variables_eq2 ,pto_func_eq2);

coef2_ypunto = subs(diff(eq2,ypunto),Variables_eq2 ,pto-func_eq2);

% 2% Ecuacién linealizada
eq2l = coef2_dypuntoxskxypuntot+coef2_ypuntoxypuntotcoef2_F _lateral=x
F_lateral_mot ;

% BQ3

% cambio de variable
syms dzpunto zpunto
eq3=subs(eq3, [d2z, dz],[dzpunto, zpunto]);

Variables_eq3=[zpunto dzpunto delta_-prop F_motor];
pto_func_eq3=[dz_.0 d2z_0 delta_prop_-0 F_motor.0];

% Derivadas parciales en el punto de operacién
coef3_zpunto=subs(diff(eq3,zpunto),Variables_eq3 ,pto_func_eq3);
coef3_dzpunto=subs(diff(eq3d,dzpunto),Variables_eq3 ,pto-func_eq3);
coef3_delta_prop=subs(diff(eq3,delta_prop),Variables_eq3 ,pto_func_eq3)

)

coef3_F_motor=subs(diff(eq3,F_motor),Variables_eq3 ,pto-func_eq3);

% 3% Ecuacién linealizada
eq3l=coef3_dzpuntoxs*zpunto+ coef3_zpuntoxzpuntot+coefd_delta_prop*
delta_prop+coef3_F_motor*F_motor;

%  EQ4
syms dRollpunto Rollpunto Pitchpunto
% cambio de variable

eq4=subs(eq4 ,[d2Roll, dRoll],[dRollpunto, Rollpunto]);

Variables_eq4=[F_lateral_mot dRollpunto Pitch Roll ypunto];
pto_func-eq4=[F_lateral_0 d2Roll_-0 Pitch_-0 Roll_0 dy-0 ];

% Derivadas parciales en el punto de operacién
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coef4_F _lateral=subs(diff(eqd,F_lateral_mot),Variables_eq4 ,
pto_func_eq4);
coef4_dRollpunto=subs(diff(eq4,dRollpunto),Variables_eq4 ,pto_func_eq4)

coef4_Pitch=subs(diff(eq4,Pitch),Variables_eq4 ,pto_func_-eq4);
coefd4d _Roll=subs(diff (eqd,Roll),Variables_eq4 ,pto_func_eq4);

% 42 Ecuacién linealizada
eq4l=coefd_dRollpunto*sxRollpuntot+coef4d _Pitch*Pitchpunto/s+coef4d_Rollx
Rollpunto/s+coef4d_F _lateral«F _lateral_mot;

syms dPitchpunto
% cambio de variable
eqb=subs (eq5 ,[dx d2Pitch, dPitch],[xpunto dPitchpunto Pitchpunto]) ;

Variables_eq5=[xpunto Pitch dPitchpunto];
pto_func-eqb= [dx_-0 Pitch_0 d2Pitch_0];

% Derivadas parciales en el punto de operacién
coef5_xpunto=subs(diff(eq5,dx),Variables_eq5 ,pto_func_eq5);
coef5_Pitch=subs(diff(eq5,Pitch),Variables_eq5 ,pto_func_eqb);
coef5_dPitchpunto=subs(diff (eq5,d2Pitch),Variables_eq5 ,pto_func_eqb);

% 52 Ecuacién linealizada
eqbl=coef5_dPitchpuntoxsxPitchpuntotcoef5_xpuntosxxpuntot+coef5_Pitchx
Pitchpunto/s;

%  EQ6

syms dYawpunto Yawpunto

Y%ambio de variable

eqb=subs (eqb ,[d2Yaw, dYaw] ,[dYawpunto Yawpunto]) ;

Variables_eq6=[F_lateral_mot dYawpunto Yawpunto];
pto_func-eq6=[F_lateral_0 d2Yaw_0 dYaw.0];

% Derivadas parciales en el punto de operacién

coef6_F_lateral_mot=subs(diff(eq6,F_lateral_mot),Variables_eq6 ,
pto_func_eq6);

coef6_dYawpunto=subs(diff(eq6,dYawpunto) ,Variables_eq6 ,pto_-func_eq6);

coef6_Yawpunto=subs(diff(eq6,Yawpunto) ,Variables_eq6 ,pto_func_eq6);

% 62 Ecuacién linealizada
eqb6l=coef6_dYawpuntoxs*Yawpuntot+coef6_Yawpunto*Yawpunto+
coef6_F_lateral_mot*F _lateral_-mot;

% Resolucién de las salidas xpunto,ypunto,zpunto, Rollpunto , Pitchpunto
, Yawpunto

fdts=solve (eqll,eq2l,eq3l,eq4l,eq5l,eqbl,xpunto,ypunto,zpunto,
Rollpunto , Pitchpunto , Yawpunto) ;

disp (’Ecuaciones resueltas’)
% Funciones de transferencia de cada una de las salida con respecto

a cada una de las entradas
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s=tf(’'s’);

escalado_mot=0.2644; %N] valor obtenido de un motor comercial (
propulsién méxima)

escalado_ang= 1.57; %rad] dngulo mdximo que puede tomar los motores
(90°) .

% VX

VxFlat=collect (subs (fdts.xpunto,[F_motor, delta_prop],[0 0]),
F_lateral_mot)/F_lateral_mot;

GVxFlat=eval (char (VxFlat)) ;

GVxFlat=escalado_mot*GVxFlat;

VxFprop=collect (subs(fdts.xpunto,[delta_prop,F_lateral_-mot],[0 0]),
F_motor) /F_motor;

GVxFprop=eval (char (VxFprop) ) ;

GVxFprop=GVxFprop*xescalado_mot ;

VxDelta=collect (subs(fdts.xpunto,[ F_lateral_-mot ,F_motor],[0 0]),
delta_prop)/delta_prop;

GVxDelta=eval (char (VxDelta)) ;

GVxDelta=GVxDeltaxescalado_ang;

Grys=[;
Gxyz=[Gxyz; GVxFprop GVxDelta GVxFlat];

% VY

VyFlat=collect (subs (fdts.ypunto,[F_motor, delta_prop],[0 0]),
F_lateral_mot)/F_lateral_mot;

GVyFlat=eval (char (VyFlat)) ;

GVyFlat=GVyFlat*escalado_mot ;

VyFprop=collect (subs(fdts.ypunto,[delta_prop,F_lateral_-mot],[0 0]),
F_motor)/F_motor;

GVyFprop=eval (char (VyFprop) ) ;

GVyFprop=GVyFprop*escalado_-mot ;

VyDelta=collect (subs(fdts.ypunto,[F_lateral_-mot ,F_motor],[0 0]),
delta_prop)/delta_prop;

GVyDelta=eval (char (VyDelta)) ;

GVyDelta=GVyDeltaxescalado_ang;

Gxyz=[Gxyz; GVyFprop GVyDelta GVyFlat];
% VZ

VzFlat=collect (subs(fdts.zpunto,[F_motor, delta_prop],[0 0]),
F_lateral_mot)/F_lateral_mot;

GVzFlat=eval (char (VzFlat));

GVzFlat=GVzFlatxescalado_mot ;

VzFprop=collect (subs(fdts.zpunto ,[delta_prop,F_lateral_-mot],[0 0]),
F_motor)/F_motor;

GVzFprop=eval (char (VzFprop)) ;

GVzFprop=GVzFprop*escalado_mot ;
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VzDelta=collect (subs(fdts.zpunto,[ F_lateral_mot ,F_motor],[0 0]),
delta_prop)/delta_prop;

GVzDelta=eval (char (VzDelta));

GVzDelta=GVzDeltaxescalado_ang ;

Gxyz=[Gxyz; GVzFprop GVzDelta GVzFlat];
% Velocidad PHI — ROLL

VRollFlat=collect (subs(fdts.Rollpunto ,[ F_motor, delta_prop],[0 0]),
F_lateral_mot)/F_lateral_mot;

GVRollFlat=eval (char (VRollFlat));

GVRollFlat=GVRollFlatxescalado_mot ;

VRollFprop=collect (subs(fdts.Rollpunto ,[delta_prop , F_lateral_mot],[0
0]) ,F_-motor)/F_motor;

GVRollFprop=eval (char (VRollFprop)) ;

GVRollFprop=GVRollFpropxescalado_mot ;

VRollDelta=collect (subs (fdts.Rollpunto ,[ F_lateral_mot ,F_motor],[0 0]),
delta_prop)/delta_prop;

GVRollDelta=eval (char (VRollDelta) ) ;

GVRollDelta=GVRollDeltaxescalado_ang;

Grpy =[];
Grpy=[Grpy; GVRollFprop GVRollDelta GVRollFlat];

% Velocidad TECTA — PITCH

VPitchFlat=collect (subs(fdts.Pitchpunto ,[F_motor, delta_prop],[0 0 ]),
F_lateral_mot)/F_lateral_mot;

GVPitchFlat=eval (char (VPitchFlat));

GVPitchFlat=GVPitchFlatxescalado_mot ;

VPitchFprop=collect (subs(fdts.Pitchpunto ,[delta_prop ,F_lateral_mot],[0
0]) ,F_-motor)/F_motor;

GVPitchFprop=eval (char (VPitchFprop));

GVPitchFprop=GVPitchFprop*escalado_mot ;

VPitchDelta=collect (subs(fdts.Pitchpunto ,[F_lateral_mot ,F_motor],[0
0]) ,delta_prop)/delta_prop;

GVPitchDelta=eval (char (VPitchDelta));

GVPitchDelta=GVPitchDeltaxescalado_ang;

Grpy=[Grpy; GVPitchFprop GVPitchDelta GVPitchFlat ];

% Velocidad PSI — YAW

VYawFlat=collect (subs(fdts.Yawpunto, [ F-motor, delta_prop],[0 0 ]),
F_lateral_mot)/F_lateral_mot;

GVYawFlat=eval (char (VYawFlat) ) ;

GVYawFlat=GVYawFlatxescalado_mot ;

VYawFprop=collect (subs(fdts.Yawpunto,[delta_prop , F_lateral_-mot],[0 0])
,F_motor)/F_motor;

GVYawFprop=eval (char (VYawFprop) ) ;

GVYawFprop=GVYawFpropxescalado_mot ;

VYawDelta=collect (subs(fdts.Yawpunto,[ F_lateral_mot ,F_motor],[0 0]),
delta_prop)/delta_prop;
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GVYawDelta=eval (char (VYawDelta) ) ;
GVYawDelta=GVYawDeltaxescalado_ang;

% Las fdt para Yaw seran:
GYawFprop=1/s+GVYawFprop;
GYawDelta=1/sxGVYawDelta;
GYawFlat=1/s*GVYawFlat ;
Grpy=[Grpy; GYawFprop GYawDelta GYawFlat];
disp(’Linearizacién completada’)
% Conversion a State Space

disp (’Creando espacio de estados )
GG_escalado=ss ([Gxyz; Grpy]) ;

disp(’Creacién espacio de estados finalizada’)

% disp ('’ Transformacién a espacio de estados completada’)




Apéndice C

Cddigo Matlab: Ajuste de los
controladores

% Ajuste de los PID mediante SIMC
% 11 mayo 2017 por Jose Luis Carratala

LinearizacionV4_Vx_Vz_Yaw_Escalado;

% Principales FDT de nuestro proceso (dirigible)
T

GVxFprop=zpk (GVxFprop) ;

GVzDelta=zpk (GVzDelta) ;

GYawFlat=zpk (GYawFlat) ;

T

disp (*Calculo PI Vx/Fprop 7)
% LAZO INTERNO

% Las fdt del modelo deben de estar definidas como

% k k’

% ————— % e (—tectaxs) 6 bien , ———— % e"(—
tectaxs)

% tp*s+1 s+1/tp

%

% tp es la tau del proceso.
% PID en forma SERIE

% Por tanto para GVxFprop
kp_VxFprop= 0.91908/0.0147;
Tp_-VxFprop=1/0.0147;

Tdeseada_VxFprop=1;

Kpid_VxFprop= 1/(kp-VxFprop)*Tp_-VxFprop/Tdeseada_-VxFprop;
Ti_.VxFprop=min ([ Tp_-VxFprop, 4xTdeseada_VxFprop]) ;
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Td_VxFprop=0;

Y%pasamos las constantes del PID a paralelo
Kpid_-VxFprop_.p= Kpid_-VxFprop#*(1+Td-VxFprop/Ti_-VxFprop) ;
Ti_-VxFprop_-p=Kpid_-VxFprop/Ti_-VxFprop;
Td_VxFprop_p=Kpid_VxFprop*Td_VxFprop;

disp (’Calculo PI delta_prop/Vz )
% Para GVzDelta

kp_-VzDelta=—-0.0040389/0.0204;
Tp-VzDelta=1/0.0204;
Tdeseada_VzDelta=1;

Kpid_-VzDelta= 1/(kp-VzDelta)+*Tp_-VzDelta/Tdeseada_VzDelta;
Ti_VzDelta=min ([ Tp-VzDelta, 4xTdeseada_VzDelta]) ;
Td_VzDelta=0;

Y%pasamos las constantes del PID a paralelo
Kpid_-VzDelta_p= Kpid_-VzDelta*(14+Td_-VzDelta/Ti_VzDelta) ;
Ti_-VzDelta_p=Kpid_VzDelta/Ti_VzDelta;
Td_VzDelta_p=Kpid_VzDeltaxTd_VzDelta;

disp (’Calculo PID Yaw/Flat )
% Para GYawFlat

kp_-YawFlat=1.4576/0.7875;
Tp-YawFlat=1/0.7875;
Tdeseada-YawFlat=1;

Kpid-YawFlat= 1/(kp-YawFlat)*1/Tdeseada_YawFlat;
Ti_-YawFlat= 4«Tdeseada_-YawFlat;
Td_YawFlat=Tp_YawFlat ;

Y%asamos las constantes del PID a paralelo
Kpid-YawFlat_p= Kpid-YawFlat*(1+Td_-YawFlat/ Ti-YawFlat) ;
Ti_-YawFlat_p=Kpid_-YawFlat/Ti_-YawFlat ;
Td_YawFlat_p=Kpid_YawFlat«Td_YawFlat;

9% varible global para waypoints
global index
index =0;

disp(’ Fin )
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