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Capitulo 1

Introduccion y definicion de
objetivos

En el presente proyecto se ha disenado e implementado un sistema de contro-
ladores predictivos multivariable, de forma que pueda operar en vuelo auténomo
siguiendo rutas previamente planificadas y que se pueda ajustar a cualquier con-
dicién de vuelo. Para la formulacién del problema de optimizacién asociado al
control predictivo se ha empleado un modelo lineal variante en el tiempo, de
forma que el comportamiento dindmico de la aeronave quede fielmente recogi-
do. Como se vera, esto exige la relinealizacion en vuelo de un modelo fisico mas
general.

En este proyecto se abordan todos los aspectos necesarios para el calculo de
estos modelos mateméticos y para la formulacién del controlador predictivo que
se ha implementado en la plataforma de vuelo. La estrategia de control obtenida
se ha examinado en diferentes pruebas y simulaciones. Los datos obtenidos en
dichas pruebas se han empleado en un estudio detallado que pone de manifiesto
las virtudes y carencias de la estrategia de control. En una aplicacién aeronautica
de estas caracteristicas es extremadamente importante verificar al maximo la
fiabilidad de los controladores como paso previo a su utilizaciéon en vuelo real.
Es por este motivo que en este trabajo se hace especial hincapié en el conjunto
de tests a los que se someteran los dos controladores que se disefien y a su
fiabilidad, comprobandola con el comportamiento en vuelo auténomo real que
tendra la plataforma de vuelo, asi como las medidas de seguridad que deben
seguirse durante los tests. Para alcanzar los objetivos que se plantean en este
proyecto se ha dividido el trabajo a realizar en tres fases diferenciadas:

1. Modelado de las ecuaciones dindmicas que rigen el comportamiento de
una aeronave en vuelo tridimensional, de forma que se adapten a una
representacion lineal en espacio de estados que serd capaz de predecir los
futuros estados de la aeronave.

10



Introduccién y definicién de objetivos 11

2. Disefio y simulaciéon de los controladores. Se trata de una fase muy im-
portante del proyecto en la que se ha realizado el diseno de algoritmos
de control predictivo. Asi mismo se han llevado a cabo simulaciones de
prueba basadas en Simulink. Estas pruebas han permitido conocer una
respuesta aproximada del sistema ante distintas situaciones y decidir las
funciones del controlador que se quieren explotar.

3. Implementacion del controlador diseiado. Es la fase més extensa del pro-
yecto y se ha validado utilizando técnicas de Hardware In The Loop (HIL).
En este punto, se ha procedido a programar el esquema de control en len-
guaje ANSI C empleando un sistema operativo en tiempo real. En la
validacion que se ha ejecutado a continuacién ya se ha utilizado el propio
hardware de la plataforma de vuelo. Esta validacion ha seguido todos los
tiempos de ejecucion y los protocolos de comunicaciéon de la misma for-
ma que durante el vuelo, consiguiendo unos resultados que reflejaran con
gran precision el comportamiento real. En este mismo apartado, y con el
objetivo de hacer la simulacién mas intuitiva y visual, se han fusionado
los datos obtenidos por la simulacién en C junto con el simulador de vuelo
de software libre FlightGear, de forma que se observara en tiempo real el
comportamiento de la aeronave.

El UAYV para el que se han disenado estos controladores es el Kadett 2400, plata-
forma de vuelo para la que se ha desarrollado todo el modelo de comportamiento
dindmico que ofrecen las ecuaciones de Bryan, siempre con ayuda de datos ex-
perimentales. Esta aeronave de ala fija presenta unas excelentes caracteristicas
para que se realice un control basado en técnicas de control predictivo debido a
la moderna instrumentalizaciéon a bordo y a la telemetria, que permitird comu-
nicar y enviar datos a la aeronave con la estacién de monitorizacién en tierra.
En la Figura 1.1 se puede observar una imagen de la plataforma de vuelo junto
con la estacion de tierra.

Figura 1.1: Plataforma de vuelo Kadett 2400
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El esquema de trabajo que se ha seguido en este trabajo se describe de forma
visual en el diagrama de bloques de la Figura 1.2.

Pruebas en

Simulink

Modelado
dela Disefio de los
plataforma de controladores

vuelo

Validacién en

Hardware In

The Loop

Figura 1.2: Esquema de trabajo

Como se ha comentado, el controlador implementado en la aeronave es un con-
trolador basado en técnicas de control predictivo con restricciones, de forma que
se pueda limitar la zona de vuelo, las velocidades, los giros maximos, las accio-
nes de control aplicadas en cada actuador y la variaciéon de las mismas en cada
instante. El uso de esta formulacién permite obtener un mejor comportamiento
de la aeronave en vuelo que con el uso de controladores clasicos. Ademas, se
produce un importante aumento en la seguridad de las operaciones al evitar que
se pueda entrar en actitudes de vuelo peligrosas.

Sin embargo, antes de efectuar las pruebas en vuelo deben realizarse muchas
més comprobaciones que la simulacién clasica no permite, como son los datos
que se irdn obteniendo en los sensores con su respectivo tiempo de muestreo,
asi como el retraso que se vaya produciendo en cada una de las aplicaciones que
se ejecuten, es decir, realizar comprobaciones del funcionamiento del sistema
en tiempo real. Con este propoésito, se van a disenar una pruebas de validacién
basadas en técnicas de Hardware In The Loop en las que se implementard en
lenguaje de programaciéon C la totalidad del controlador junto con el comporta-
miento de todas y cada una de las partes de la aeronave involucradas en vuelo
(controlador, lectura de sensores, actualizacion de los valores de los sensores,
tiempos de respuesta y posibles errores de posiciéon en tanto en la palanca del
motor como en las deflexiones de las superficies de control, etc.)

En la Figura 1.3 se puede observar una BeagleBone Black, ordenador de a
bordo de la plataforma de vuelo con arquitectura ARM.
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Figura 1.3: BeagleBone Black

Por dltimo, y para conseguir una experiencia mucho mas visual, todos estos
componentes estan conectados al FlightGear, junto con un Joystick que permita
tanto el pilotaje en modo manual como el cambio a modo automatico. Final-
mente, para comprobar que los disenos desarrollados presentan una aplicacién
real, se han realizado simulaciones en las que se ha implementado el seguimien-
to de una ruta real utilizando todos los componentes de hardware y software
con los que se cuenta en un vuelo real. Esta informacién ha sido ampliamente
estudiada en este proyecto con la intencién de mejorar el comportamiento del
controlador.

1.1. Objetivos

Los objetivos a alcanzar en este proyecto son:

= Modelado dindmico no lineal de la aeronave, linealizaciéon, discretizacion y
representacion mediante en espacio de estados de la aeronave en cualquier
punto de operacion.

» Simular.

= Disenar un controlador predictivo Ocon restricciones que permita seguir
todo tipo de referencias.

= Implementar en C dichos controladores para su validacion en Hardware In
The Loop.

s Implementar el codigo en el UAV.
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1.2.

Tareas a realizar

Para conseguir los objetivos que se han enunciado anteriormente se deberan
llevar a cabo las siguiente tareas:

1.2.1. Representacion en espacio de estados

Obtencion de las ecuaciones que rigen el comportamiento 3D del UAV, las
ecuaciones de Bryan. En este proyecto se deduciran las ecuaciones desde
el equilibrio de fuerzas y momentos en la plataforma de vuelo.

Célculo del punto de equilibrio en el que operaré la aeronave.
Calculo del punto de vuelo actual

Obtencion de las matrices que definen la representaciéon en espacio de
estados.

Discretizacién de las matrices segin el tiempo de muestreo

1.2.2. Controlador con restricciones

Formulacion de las matrices de prediccion de control predictivo en funcion
de los horizontes de predicciéon y de control.

Formulacién de las restricciones y de las matrices correspondientes del
control predictivo.

Adaptacién de las librerias de optimizacion para resolver el problema de
programacioén cuadratica.

Prueba y validacién del controlador frente a un modelo no lineal de la
plataforma de vuelo.

1.2.3. Validacién en Hardware In The Loop.

Instalacion de las librerias necesarias para operar con matrices y resolver
problemas de programacién cuadrética.

Implementacion del controlador en lenguaje de programaciéon C.
Transferencia del controlador a la BeagleBone Black.
Montaje de la prueba de Hardware In The Loop.

Validacién del controlador en FlightGear.
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1.2.4. Implementaciéon en el UAV.

= Implementacién del controlador en la placa Beagle Bone.
= Simulacién de seguimiento de puntos de ruta.

= Almacenamiento de los datos de la simulacion.

1.2.5. Analisis de los resultados.

= Analisis de datos proporcionadas por las simulaciones en Matlab.

= Analisis de datos proporcionadas por las simulaciones en Hardware In The
Loop.



Capitulo 2

Introducciéon a los UAVs

En el presente capitulo se ofrece la definicion de las aeronaves no tripuladas,
o UAVs, asi como las distintas clases de UAVs que se pueden encontrar en la
actualidad, tanto en el campo de aplicaciones militares como en el campo de
aplicaciones civiles. Ademas, se analizara también la historia de los vehiculos
aéreos no tripulados y los avances que han experimentado en sus poco més de
70 anos de historia. Como es de esperar, las aplicaciones militares han sido las
pioneras en el mundo de los vehiculos aéreos no tripulados, tanto en unidades
fabricadas como en presupuesto destinado a la investigacién. Sin embargo, en
la actualidad aparecen una gran cantidad de aplicaciones civiles que se iran
desarrollando en los préximos anos, asi como toda la legislaciéon pertinente para
controlar el uso de dichas aeronaves en espacios publicos sin que exista peligro
para las personas que las rodean. Todas las pruebas de vuelo que se realizan
en este proyecto han tenido lugar en pistas de aeromodelismo especialmente
diseniadas para el vuelo recreativo y la experimentacion.

2.1. Vehiculos aéreos no tripulados

Un UAV, del inglés Unmanned Aerial Vehicle, se define como una aerona-
ve reutilizable que vuela sin tripulacién y que es capaz de mantener un vuelo
nivelado y sostenido. La principal diferencia entre las diferentes aeronaves no pi-
lotadas que han sido diseniadas a lo largo de la historia, es si pueden ser pilotadas
a distancia mediante el envio de senales de control, o si se pilotan con ayuda de
ordenadores a bordo en la aeronave. Los disenos mas actuales van enfocados al
pilotaje autéonomo de los UAVs, siguiendo rutas prefijadas definidas por puntos
de ruta, de forma que el controlador tome decisiones a medida que aparezcan
perturbaciones o se modifique la ruta de vuelo. Con el objetivo de conocer el
estado actual en el que se encuentra la industria de las aeronaves sin tripulacion,
o UAVs, es necesario repasar algunos de los momentos més importantes de su
historia. El primer caso en el que se utilizé un vehiculo aéreo controlado y sin tri-
pulacién en aplicaciones militares fue poco antes de la segunda guerra mundial,
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Introduccién a los UAVs 17

en 1935, cuando el ejército inglés desarroll6 los modelos *Queen’ y *Queen Bee’
a partir de las aeronaves Fairey IIIF y Havilland Tiger Moth, respectivamente.
Estos vehiculos estaban pilotados por radiocontrol, desde tierra, y eran capaces
de despegar tanto desde un aerédromo como desde el agua, siendo capaces de
alcanzar los 160 Km/h. Las aplicaciones para las que se pretendia usar este ti-
po de aeronaves sin piloto eran tanto la experimentacién con nuevos conceptos
de desarrollo que llevaran al aumento de la capacidad militar del pais como el
entrenamiento de pilotos y de operarios de cafiones antiaéreos. Estos objetivos
se siguen persiguiendo en la actualidad. En la Figura 2.1 se puede observar una
foto del Queen Bee [1].

Figura 2.1: Queen Bee

En Estados Unidos, por otra parte, también se desarrollé otro tipo aeronave no
tripulada con el objetivo de entrenar tanto a pilotos de aeronaves de caza como
a los operarios de los canones antiaéreos que defenderian las distintas bases de
los ejércitos ante ataques con aviones de combate. El guiado de la aeronave se
realizaba con senales de radiofrecuencia desde un piloto en tierra. Este UAV
es especialmente importante porque inicia una etapa de comercializacion de la
tecnologia aerondutica para el vuelo recreativo y el aeromodelismo. De hecho,
el OQ-1 fue el primer drone fabricado a gran escala de la historia y contaba
con versiones militares y versiones civiles de aeromodelismo. En la Figura 2.2
se puede apreciar el pequeno tamano de esta aeronave, asi como su simplicidad
en el diseno exterior.
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Figura 2.2: Target Drone OQ-1

Una vez finalizada la segunda guerra mundial en 1945, las grandes potencias
militares siguieron perfeccionando el desarrollo de los vehiculos aéreos no tripu-
lados y pasaron de fabricar aeronaves para pruebas de tiro a drones capaces de
reconocer y tomar fotos de territorio enemigo, asi como de las posiciones de sus
tropas. La diferencia fundamental de estos vehiculos respecto de sus homoélogos
pilotados es que pueden fabricarse en dimensiones mas reducidas, contribuyendo
a su dificil deteccién. Ademas, en el que caso de que sean derribados no impli-
can pérdidas humanas. Estos beneficios se mantienen hasta a actualidad, con
vehiculos que ofrecen mayor maniobrabilidad y visiéon en directo de las cAmaras
acopladas en el exterior de la aeronave. Dentro del grupo de aeronaves destina-
das al entrenamiento, se desarrolld el XQ-4, que podia ser lanzada tanto desde
tierra como desde una aeronave en vuelo y alcanzar un nimero de Mach de 1.55
en vuelo de crucero. El aterrizaje, mucho mas complicado desde el punto de
vista del control automaético, se realizaba con ayuda de un paracaidas de tres
etapas. A pesar de sus buenos resultados en vuelo, el proyecto tuvo muchos pro-
blemas desde el principio, tanto en el desarrollo como en las pruebas de vuelo
realizadas. Ademas, se consider6 que el drone contaba con una muy alta manio-
brabilidad, lo que interferia en su objetivo de servir de blanco para misiles menos
avanzados. El ejército de los Estados Unidos concluy6 el proyecto con solo 25
unidades fabricadas, de las que podemos ver una representacion en la Figura 2.3.
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Figura 2.3: XQ-4

La funcién de vigilancia del territorio enemigo fue especialmente impulsada por
el ejército de los Estados Unidos durante la guerra de Vietnam, en la que se
desarroll6 el Ryan FireBee, drone que podia ser lanzado tanto desde el aire co-
mo con la ayuda de un sistema RATO, del inglés Rocket Assisted Take-Off. Este
sistema de despegue incorpora motores adicionales que se utilizan solo durante
el despegue y normalmente son expulsados en las primeras fases del vuelo. Estas
aeronaves fueron los primeros drones con sistema propulsivo turbojet, ofrecien-
do buenos resultados en aplicaciones que se han mantenido hasta los anos 90.
En la Figura 2.4 se puede ver el montaje de estos drones en la parte inferior de
las alas de un DC-130.

Figura 2.4: Drones FireBee a bordo de un DC-130
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Un caso de aplicacion interesante en el mundo de los UAV es la reconversion de
8 aeronaves B-17 [2] en drones con el objetivo de estudiar las nubes radioactivas
de las explosiones nucleares de la operacién Crossroads, que consistia en la de-
tonacion de 2 bombas de 21 kilotones en las islas Marshall. Durante el despegue
y el aterrizaje, los aviones son controlados con ayuda de un transmisor en un
jeep, mientras que durante el vuelo de crucero se controlan las maniobras con
un transmisor a bordo de otro B-17 en las proximidades, pero siempre fuera de
la nube radioactiva. Los drones volaron por la nube radioactiva a una altitud
de 13.000, 18.000 y 30.000 pies, tomando todo tipo de archivos fotograficos y
recogiendo muestras de aire para ser analizadas posteriormente.

Figura 2.5: Boeing B-17

Por ultimo, y ya en la actualidad, los drones de combate que se producen no
son reconversiones de otros modelos tripulados, sino que son disenados y pro-
ducidos con el objetivo del vuelo auténomo. El gran perfeccionamiento de los
sistemas automaticos y de los ordenadores en los ultimos anos ha contribuido a
una mejora exponencial de las prestaciones que ofrecen este tipo de vehiculos.
Cabe destacar también que al no contar con un piloto a bordo se suprimen gran
cantidad de restricciones y limitaciones mecéanicas que aparecen en los modelos
pilotados, como los limites méximos de las aceleraciones en la cabina. Ademas,
estas aeronaves pueden disenarse con una mayor eficiencia aerodinamica, grave-
mente perjudicada por una cabina con buena visibilidad para el piloto, como se
puede observar en la Figura 2.6. Actualmente, en el campo militar, el maximo
exponente de esta tecnologia aerondutica es el MQ-1 Predator.
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Figura 2.6: UAV Predator

Ha sido en estos ultimos afios cuando el uso de UAVs se ha extendido en mayor
medida al puablico civil, tanto en el mundo de la investigacion cientifica como
en el de la aviacion recreativa. Ha aparecido también un nuevo concepto de
UAV [3] que proporciona un vuelo mas sencillo para usuarios menos versados
en el aeromodelismo y entornos cerrados. Estas aeronaves son cuatrirrotores y
se pueden controlar desde el ordenador o desde algunos smartphones.

e

Figura 2.7: Cuatrirrotor AR Drone

Por otro lado, aparecen nuevos conceptos de aeronaves en investigacion realiza-
dos por universidades o instituciones como la NASA [4]. Uno de esos ejemplos
es el Vulture, que se trata de una aeronave de largo recorrido y con capacidad
de volar a gran altura, propulsado por energia solar. Se calcula que cuando esté
terminado podré sobrevolar un area de forma constante durante 5 anos sin ne-
cesidad de aterrizar.
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Figura 2.8: DARPA Vulture

Sus aplicaciones tanto civiles como militares son innumerables y se pueden cla-
sificar en distintos campos:

= Blanco de practicas o sefiuelo. Son ampliamente utilizados en academias
militares y practicas de tiro, tanto de baterias antiaéreas como de combates
aéreos y pruebas de lanzamiento de misiles.

= Reconocimiento. Se trata de aeronaves con equipos de videovigilancia que
proporcionan informacién de combate.

= Aviones de combate. Estos aviones presentan una gran maniobrabilidad y
capacidad de ataque, suelen enfrentarse a misiones de alto riesgo.

= Logisticos. Se utilizan para transportar carga.

= Desarrollo e investigacion. Estas aeronaves se utilizan para probar y desa-
rrollar nuevos conceptos y estrategias de control.

= Civiles y recreativos. Estan en expansion con el abaratamiento de la tecno-
logia y la proliferacion de smartphones y ordenadores entre los potenciales
clientes.
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2.2. Plataforma de vuelo

Para la realizacion de este proyecto se cuenta con una plataforma de vuelo
de ala fija completamente instrumentada que ha sido realizada por el Grupo de
Control Predictivo y Optimizacién Heuristica. Se trata de una aeronave RC de
gran tamano a la que se han incoporado sensores inerciales, sensores de viento
y el hardware de telemetria necesario para la comunicacién en tiempo real con
tierra. La eleccién de una aeronave de ala fija responde a que son las aeronaves
que presentan una mejor relaciéon de autonomia, resistencia a perturbaciones,
capacidad de carga y estabilidad.

Ademas, con el objetivo del vuelo radiocontrol, la plataforma de vuelo ya
cuenta con un primer lazo de control que permite seguir referencias de las de-
flexiones de las superficies de control y de las posiciones de la palanca que
proporciona fuerza propulsiva.

Una imagen de la plataforma de vuelo se muestra en la Figura 2.9.

Figura 2.9: Plataforma de vuelo Kadett 2400
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Este modelo Kadett 2400 presenta las siguientes caracteristicas:

= Envergadura de 2.4m.

Longitud del fuselaje de 1.75m.
= Peso en vacio de 4.9Kg.

= Peso con instrumentacion de 6.3Kg.

Deflexiones posibles en alerones, empenaje horizontal y empenaje vertical.

Motor OS OMA-5020-480.

= 2 baterias de 3 celdas con una capacidad de 5000mAh cada una.

Con estas caracteristicas, el motor presenta un empuje maximo de 32 N
y las superficies de control admiten deflexiones de hasta 0.4 rad. A pesar de
estos limites, y como después se explicara en el apartado del controlador con
restricciones, se especificardn unas restricciones menores con la intenciéon de
volar siempre con deflexiones pequenas.

Las dos baterias a plena carga suponen contar con una autonomia de unos 30
min. En las pruebas de vuelo se utilizaran dos pares de baterias, aterrizando la
plataforma de vuelo para que puedan ser reemplazadas. Hay que destacar que la
aeronave cuenta con un interruptor que permite el cambio de control manual a
control automaético implementado de forma independiente al sistema de control
de vuelo, de forma que ante cualquier fallo o problema en el programa siempre
se podra recuperar el control.

Uno de los puntos fuertes de la plataforma de vuelo es la sensorizacién que
se ha montado a bordo, que no solo permite una telemetria continua entre la
estacion de tierra y el UAV, sino que incorpora un sensor 1G-500N que propor-
ciona:

= Angulos de Euler.
= Velocidad y Posicién en 3D.
= Datos GPS.

En este caso los datos GPS se suman a las lecturas de sensores inerciales de
aceleraciones lineales y angulares con la ayuda de un filtro Kalman, que actia
como un observador 6ptimo del estado en todo momento. La transmisién de
telemetria se realiza mediante un moédulo de radio con un alcance de hasta
20Km.



Capitulo 3

Base matematica del modelo

Para poder aplicar las estrategias planteadas de control predictivo a la pla-
taforma de vuelo asignada es necesario obtener un modelo lineal de su com-
portamiento en vuelo, lo que se puede conseguir mediante una representacién
en espacio de estados. Esta estrategia consta de un modelo matematico descri-
to con un conjunto de entradas, variables de estado y salidas relacionadas por
ecuaciones diferenciales de primer orden que se puede escribir matricialmente
de la forma que se presenta a continuacion.

x(t) =A-x(t) + B-u(t)

y(t) =C -x(t) + D - u(t)

Este tipo de modelos matriciales se utilizan de forma muy habitual en la
representacién de modelos con multiples entradas y salidas, sistemas MIMO, y
constan de cuatro matrices cuya descripcion se describird en este capitulo. Con
el objetivo de calcular el valor numérico de estas matrices se deben desarro-
llar el conjunto de ecuaciones que determinen el comportamiento tridimensional
de una aeronave en vuelo. Este desarrollo partird de las ecuaciones de Newton
hasta alcanzar las conocidas como ecuaciones de Bryan. Esta representacion li-
neal en espacio de estados se podra recalcular en vuelo de forma que el modelo
siempre sea lo mas preciso posible a la situacién actual. Como se comprobaré
mas adelante, se deberan calcular también un conjunto de derivadas aerodiné-
micas que permitan linealizar las fuerzas aerodinamicas que apareceran sobre la
plataforma de vuelo. El valor de estas derivadas aerodinamicas se ha calculado
utilizando una optimizacién basada en informacién recogida en ensayos de vuelo.
Este tipo de representacién es ampliamente utilizada en el mundo aerondutico
para modelar el comportamiento en vuelo de las aeronaves [5].

25
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3.1. Hipébtesis

En este apartado y en los posteriores se hace referencia a distintas variables
v ejes de la aeronave que se encuentran descritas en el apartado de nomenclatura
del documento. Ademés, pueden observarse en la Figura 3.1.

+0 = Pitch Angle (8=q)

+$ = Roll Angle (§=
] Hogentw p) +M = Pitch Moment

+L = Roll

+w = Vertical
Vel

el.
+L = Normal
Force

|+t = Yaw Angle (y=r) |
+N = Yaw Moment

Z Y

Figura 3.1: Representacion de las variables aeronauticas

Para linealizar el modelo deben realizarse una serie de hipotesis que sim-
plifiquen el problema sin perder excesiva generalidad. Se trata de una decisiéon
de vital importancia, ya que si el problema si simplifica excesivamente pueden
aparecer errores importantes cuando se trabaje con el sistema real. Por otro
lado, una simplificacion insuficiente puede llevar a una gran complejidad en
las ecuaciones y a un alto coste computacional que solo mejore levemente los
resultados.

En primer lugar se supondra una atmoésfera sin viento ni turbulencias, es
decir, la velocidad relativa entre viento y atmoésfera solo viene determinada por
la velocidad del aviéon. Esta hipotesis se cumpliré siempre que se vuele en buenas
condiciones meteorologicas, lo que sucedera siempre, debido a la naturaleza
académica del proyecto. Ademas, se supondran despreciables los efectos de la
inercia rotatoria del motor.
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Cabe destacar que como la plataforma de vuelo cuenta con un plano de
simetria y su peso no varia durante las maniobras, se simplificaran mucho las
ecuaciones al no contar con derivadas temporales de la masa del avién o con los
momentos de inercia Iyx, Iyz.

Por ultimo, se centrara el origen de los ejes de coordenadas en el centro de
gravedad del avién, por lo que las ecuaciones de traslacién y rotacién estaran
desacopladas.

Se puede observar como las hipétesis formuladas son coherentes con la misién
que tendra la plataforma de vuelo y pueden asumirse sin que el comportamiento
de las ecuaciones difiera en gran medida del comportamiento real. Las hipotesis
mas comprometidas suelen estar asociadas a cambios en la masa del avién con-
forme se consume el combustible inicial, circunstancia que no se contempla en
este caso porque la energia proviene de unas baterias eléctricas, y a los efectos
debidos a la compresibilidad del flujo alrededor de la aeronave, lo que tampoco
se aplica por la baja velocidad que puede alcanzar la plataforma de vuelo.

3.2. Sistemas de referencia

Para la obtencion de las ecuaciones que rigen el comportamiento de la ae-
ronave es necesario que se definan los sistemas de referencia mas utilizados en
este tipo de problemas.

En primer lugar se puede encontrar el sistema en ejes Tierra, fijo en la
superficie de la Tierra y situado a nivel del mar. El eje X se define dirigido hacia
el Norte, el eje Y hacia el Este y el eje Z formando un triedro trirrectangulo a
derechas con los dos ejes anteriores, es decir, hacia abajo.

En segundo lugar se encuentran los ejes cuerpo, fijos a la estructura del
avién y que rotan con la aeronave cuando esta gira. El eje X se define como
el eje longitudinal del avién, el eje Y perpendicular al plano de simetria del
avién y el eje Z formando un triedro trirrectangulo a derechas con los dos ejes
anteriores, es decir, hacia abajo. Este sistema de referencia esta centrado en el
centro de masas del avion.

Los ejes horizonte local son un caso similar al anterior, con la salvedad de
que los ejes permanecen paralelos a los ejes Tierra.

Por ultimo, los ejes viento también se mueven con el avion y tienen su centro
en el centro de masas, aunque el eje X es siempre paralelo a la direccion del
viento.

3.3. Ecuaciones de Bryan

Las ecuaciones de Bryan son un conjunto de 12 ecuaciones que permiten
modelar mateméticamente el comportamiento dindmico en tres dimensiones de
una aeronave y provienen fundamentalmente de la aplicacion de la segunda Ley
de Newton a un problema de seis grados de libertad. Se encuentran divididas
en cuatro apartados y se presentan aqui en su forma cartesiana.
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Las tres primeras ecuaciones se deducen de las ecuaciones de traslacién de
la aeronave, trabajando en ejes cuerpo y de forma vectorial. Para ello, debe
aplicarse la segunda Ley de Newton.

F={F.Fy,Fyl=m-V (3.1)

Donde la aceleracion total de la aeronave se define como la suma de la
aceleracion relativa o arrastre de traslaciéon y la aceleraciéon tangencial o arrastre
de rotacion.

v:arel+wX’U:{L‘L,’[},U.)}ﬁ’{p,q.,?:’}x{U,’U,’w} (32)
Si se desarrolla el término del producto vectorial y se suman los componentes,

se puede obtener una expresion vectorial para la aceleracion total.
vz{1'L—|—q-w—7‘-v,i}—|—r-u—p-w,w—|—p-v—q-u} (3.3)

Sustituyendo la aceleracion que se acaba de calcular y descomponiendo la
expresion en cada uno de los ejes de referencia se obtienen las siguientes tres
ecuaciones:

du
m(dt—l—q-w—rm)—Fm (3.4)
dv
m(ch—i—r-u—p-w):Fy (3.5)
m(cj;:erm—q-u):Fz (3.6)

En el otro lado de la expresién se pueden sustituir las fuerzas en los tres ejes
por la suma entre sus respectivos términos en forma de fuerzas de empuje, de
peso y de fuerzas aerodindmicas. De esta forma, se llega a la expresion final de
las tres primeras ecuaciones de Bryan.

d
m((;;‘FQ'W—T'U)ZFTx+XA—m-g-Sin9 (37)
dv )
m E‘FT'U—]?'IU =Fry+Yas+m-g-cosfsing (3.8)
dw
m\ - tpv-qiu =Frz+Zs+m-g-cosfcos¢ (3.9)

Las tres siguientes ecuaciones se deducen de las ecuaciones de rotacién de la
aeronave, trabajando en ejes cuerpo y de forma vectorial. Estas tres ecuaciones
presentan expresiones alternativas segin se ordenen sus términos, pero la que
aqui se presenta simplifica el paso a espacio de estados.

El momento angular de un cuerpo rigido alrededor de su centro de masas es:
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H= D x mr (3.10)
3
Donde puede definirse:
P =@ X 7 (3.11)

El momento angular total se podra definir como la integral de volumen que
se presenta a continuacion.

ﬁ:///‘/OLp(x,y,z)~77>< (& x 7)dV (3.12)

Operando, se obtiene una ecuacién vectorial que definira el momento angular
en funcién de los momentos de inercia y de las velocidades angulares de la
aeronave.

I:j:(Iww'p_Iwy'q_Izz'r)"z'i'(_[yw'p"'Iyy'q_Iyz'r)'.}."'

(_Izas P — Izy q + Izz : T) : IA{ (313)

El momento total externo aplicado al avién es la derivada temporal del
momento angular.

M=Haips=H+axH (3.14)

Desarrollando estos calculos se llega a las expresiones del momento de cabe-
ceo, alabeo y guinada.

L=l p—loet—Loop g+ (L= Ipy) - q 7 — L. (¢ —1%) —
Ly (g —7-p) (3.15)
M=1IyG—ILp. (P =1°)+ oo —L2) pr—LoyB+q-r)—
I.(F—p-q) (3.16)
N=IL.—Lop+TLor-q+ Iy — Lg) p-q— Ly (0* — ¢*) —

I.(G+r-p) (3.17)

Por iltimo, deben reordenarse los términos de forma que su aplicacién en la
representacion en espacio de estados sea mas sencilla.
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dp I Lys Lo (Ijw — Iy + I.2)
“r ﬁL ﬂN zz \Lzx yy zz .
a - ATt ( A prat
L., —1,) —I?
( ( vy Y ) zz) r-q (318)
dq M (Izz - I:vw) Iy, 2 2
— = T e 22 p?) (3.19)
dt Iyy Iyy Iyy
dr Iy 1. (Ipw — Lyy) + Lo + 12,
Iwz I - Iww - Izz
( (yy I )) rq (3.20)

con A= (Ipy-I.. —I2) = Cte

Las seis ecuaciones que se han visto hasta el momento permitiran también
calcular el punto de equilibrio en el que se encuentra la plataforma de vuelo en
cada instante, resolviendo los 6 grados de libertad que presenta un moévil en un
espacio 3D.

Las relaciones de Euler permiten obtener las derivadas temporales de los
angulos de Euler en funcién de las velocidades angulares.

:q-sing+r-cosd

4 cos 0 (3:21)
O=gq-cos¢—r-sing (3.22)
d=p+(q-sing+r-cos¢)tand (3.23)

Por dltimo, se encuentran las ecuaciones cineméticas, que permitiran calcu-
lar la posicién en ejes Tierra de la aeronave en cada instante de vuelo. Estas
variables seran de gran importancia cuando se proporcionen referencias de po-
sicion que debera cumplir la aeronave.

(cil% =u-costcosf + v (costsinfsin g — cos psiny) —
w (sin 6 cos ¢ cos ¥ + sin ¢ sin 1) (3.24)
dy . . . .
pri u (cosBsin)) + v (cos ¢ cosp + sin O sin psin)) +
w (— cos ¥ sin ¢ + cos @ sin O sin 1) (3.25)
dz . .
— = —usinf + v (cosOsin) + w (cos O cos @) (3.26)

dt
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3.4. Recopilaciéon de las ecuaciones de Bryan

Finalmente, se obtienen las 12 ecuaciones de Bryan que se deberéan linealizar:

d
<d1:+q w—r- v) =Frx+Xa—m-g-sinf

dv
m(dt +rou—p- w) =Fry +Ys+m-g-cosfsing

m(cg;—&-p-v—q u) Frz+Zs+m-g-cosfcoso
cczlztoL;HQXN%IM(IMAfyyﬂzz))p,ﬁ
(felnfd 1),
CEZZ (Izzlgylm)l"” ; (r* ~ ")
N R (CELURELE S P

(I (Iyy Log — 1 )

. g-sing+r-cos¢
Y=
cos

9:q-cos¢—r-sin¢

¢:p+(q~sin¢+r~cos¢)tan0

CC% =u-costpcosf + v (costsinfsin g — cos psiny) —
w (sin 6 cos ¢ cos ¥ + sin ¢ sin 1)
dy . . . .
i u (cos@sint) + v (cos ¢ cos 1 + sin O sin psin ) +
w (— cos ) sin ¢ + cos @ sin O sin 1)
dz

pri —usinf + v (cosfsint) + w (cos 6 cos ¢)

con A = ( oz Loz — I%z) ~ Cte

(3.27)

(3.28)

(3.29)

(3.30)

(3.31)

(3.32)

(3.33)
(3.34)

(3.35)

(3.36)

(3.37)

(3.38)
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3.5. Linealizacién de las ecuaciones de Bryan

Como se puede comprobar a partir de las expresiones de las ecuaciones de
Bryan [6], el movimiento tridimensional de una aeronave es altamente no lineal,
ya que aparecen tanto funciones trigonomeétricas como productos de variables
de estado. Para poder disenar un sistema de control en en espacio de estados se
debera buscar un punto de equilibrio en este comportamiento y modelizar las
variables como pequenos desplazamientos alrededor de ese punto. Estas condi-
ciones de equilibrio [7] determinaran las matrices A y B.

3.6. Punto de equilibrio

El esquema de fuerzas aplicadas en la aeronave en el punto de equilibrio es:

Figura 3.2: Equilibrio de fuerzas

Por lo que las condiciones que debera cumplir cualquier punto de equilibrio
son:

00 7é 07 ¢0 7é 07 1/’0 =0 (339)
ug = Uo, Vo = 0, Wy = 0 (340)

Po=¢qo=10=0 (3.41)
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Estas hipoétesis implican que la plataforma de vuelo no presenta ninguna
velocidad angular, pero puede contar con unas actitudes de cabeceo y alabeo
distintas de cero.

Las seis ecuaciones de equilibrio en un plano horizontal, como se ha comen-
tado antes, son:

0= Frxo+ Xo—m-g-sinfy (3.42)
0= Fryo + Yo (3.43)

0= Fryo+ Yo (3.44)

0= ILAZL0 + ij No (3.45)
:%% (3.46)

0= %No + ij Lo (3.47)

El 4ngulo de asiento lateral es el que acoplara los movimientos longitudinales
con los lateral-direccionales.

3.7. Linealizacién alrededor del punto de equili-
brio
Ahora se trataran una por una las ecuaciones de Bryan aplicando la hipotesis
de pequenos desplazamientos alrededor de un punto de equilibrio.

En primer lugar, el balance de fuerzas en el eje longitudinal del avién se
puede expresar como:

d
m(dt;—kq-w—r-v):FTX+XA—m-g-sint9 (3.48)

m<a%+Aw

7 +(q+Aq)(w+Aw)—(r+Ar)(U+Av)):

(FTx-I-AFTX)-I—(XA-i-AXA)—m-g-sin(@-l—Ae) (3.49)

m (ddAtu + qw + qAw + wAqg + AgqAw — rv — rAv — vAr — AvAr) =

(Frx + AFrx)+ (Xa+ AX4) —m-g-[sinfcos Af + cos@sin Af]  (3.50)
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Puede asumirse que:
cos Al =1, sinA0 = A0, Frx =—Xs+m-g-sinf

Simplificando las expresiones y despreciando los productos de incrementos
se obtiene:
dA
m~d—tu:AFTX+AXA—m~g-cosﬁ~A0 (3.51)
En segundo lugar, el balance de fuerzas en el eje transversal del avion se
puede expresar como:

d
m(dq:—F’/‘-u—p'UJ>:FTY‘FYA—m'g'COSHSiH(b (3.52)

<d (vo + Av)
m (LT 2Y)
dt

+(T+Ar)(u+Au)—(p+Ap)(w+Aw)) =

(Fry + AFpy) 4+ (Ya+ AY4) +m - g - cos (0 + Af)sin (¢ + Ag) (3.53)

m <d§tv + ru + rAu + uAr + Auldr — pw — pAw —wAp—ApAw) =

(Fry + AFpy )+(Ya + AY4)+m-g-[(cos 0 cos Af — sin 0 sin Af) (sin ¢ cos A¢ + cos ¢ sin Ag)]
(3.54)

Puede asumirse que:
cos A =1, sin A = A, cosAp =1, sin A¢ = A, Fry = —Y4—m-g-sin ¢ cos 6

Simplificando las expresiones y despreciando los productos de incrementos
se obtiene:
dAv
me—= = AFry + AYs+m - g - (cosf - cos pAf) (3.55)
En tercer lugar, el balance de fuerzas en el plano vertical del avion se puede
expresar como:
dw
m E—&—p-v—q-u =Frz+Z4—m-g-cosfcoso (3.56)
(d (wy + Aw)
m (20T ="

o +(P+Ap)(U+Av)—(q+Aq)(u+AU)> _
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(Frz 4+ AFrz)+ (Za+AZy) —m-g-cos(0+ Ab)cos(p+ Ap)  (3.57)

m (dﬁt + pv + pAv + vAp + ApAv — qu — gAu — ulAqg — Aun) =

(Frz + AFrz)+(Za + AZ4)—m-g-[(cos 0 cos A — sin 0 sin Af) (cos ¢ cos A¢p — sin ¢ sin Ag)]
(3.58)
Puede asumirse que:

cos Af =1, sin Af = Af, cosAp =1, sinA¢p = A0, Fry = —Z,—m-g-cos ¢ cos

Simplificando las expresiones y despreciando los productos de incrementos
se obtiene:

m~d§—tw:AFTZ+AZAfm~g~sin0cos¢~A9 (3.59)

La cuarta, quinta y sexta ecuacién son més sencillas de linealizar teniendo
en cuenta las hipétesis de vuelo estacionario. El cambio de velocidad de alabeo
con el tiempo se definird como:

p—L+N+< ( yy T ))p.q+( (yy ) Tz

at - ATTA A A m
(3.60)
dAp IZZ Iwz
— = =AL AN .61
T (3.61)
En cuanto al cambio de velocidad de cabeceo con el tiempo:
dq M (Izz - Ixm) Ixz 2 2
— = —+ ——p-r+ (re—p°) (3.62)
dt Iy Lyy Ly
dA AM
. (3.63)
dt Iy
Por udltimo, el cambio de velocidad de guinada con el tiempo sera:
d?“ Ill Ixz ( xTxr ) Izw + 12
2z )
@A ( A ot
I, (1 Ipw —
( (T = ) (3.64)
dA I I,
- (3.65)

dt A A
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Serén necesarias al menos dos ecuaciones maés, relacionadas con los dngulos
de Euler y su variacién a lo largo del tiempo.

f=gq-cosp—r-sing (3.66)
w = Aq-cos (¢ + Ad) — Ar -sin (¢ + A¢) (3.67)
d%? = Aq-cos¢p — Ar -sin ¢ (3.68)
¢p=p+(qg-sing+r-cos¢)tand (3.69)

TOLRD) i Apti(a-+ Ba)sin (6 -+ A6) + (r + Ar)os (64 Ag) tan (6 + Ag)
(3.70)
ddATqb = Ap+ (Aq-sing + Ar - cos ¢) tan 6 (3.71)

3.8. Derivadas aerodindmicas

Una vez realizada la linealizacién de las ecuaciones de Bryan alrededor de
un punto de equilibrio ya se pueden obtener de forma directa las matrices que
formaran el modelo lineal en espacio de estados de la plataforma de vuelo. Sin
embargo, no se conocen las fuerzas y momentos aerodinamicos, que se linealiza-
ran alrededor del mismo punto de equilibrio siguiendo un desarrollo en serie de
Taylor [8]. Para ello, es necesario calcular una serie de derivadas aerodindmicas
con el objetivo de expresar de forma lineal el comportamiento no lineal de las
fuerzas aerodinamicas.

X X X X X
XA Ny BXA 1 4 AAq+d A pgy dXa

A
du dw dq 0 aw =0T

A)(A (U, w, q, 07 v, p,T, (b) =

dX a dX 4 dX a
—A —A —A .72
p p+ o r+ o 10) (3.72)

3.8.1. Derivadas longitudinales

En cuanto a las expresiones de la mecanica longitudinal, se deberan calcular
las derivadas aerodinamicas correspondientes a las variables u,w,q y w.

El coeficiente de fuerzas longitudinales X, que en sentido fisico se correspon-
deréa la resistencia aerodinamica (Drag) puede expresarse como:

dX dX dX
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Donde los coeficientes X, X,,, X, serdn:

0X 0X 1
w = % = W = —pSVOCDTR[M - ipSV(fCDV (374)

0X 10X 1

Xy = 8710 = Voa—a = —5[)5% (CDQ 4+ 207 R CDy2 + CLTRIM) (375)
0X 1
X, = Fr fipSVOQC’Dq (3.76)

El coeficiente de fuerzas verticales Z, que se corresponderéa con la sustentacion
(Lift) puede expresarse como:

dz dz dz dz
AZ = —Au+ —Aw+ —Aqg+ —Aw (3.77)
du dw dq dw
Donde los coeficientes Z,,, Z,,, Zy, Z;, seran:
0z 07 1
7 =<2 _ 92 _ L — —pSVZCL :
u au 8V ,OSVOC TRIM QpSVO C Vv (3 78)
o¥A 107 1
Z o= = = L, +2 L D .
w 0 Vo D 2pSV0 (O o+ 2arrivCLy2 + C TRIM) (3 79)
0z 1
oVA 107 1
Tp=—=——""=—= L 81
o0~ Vooa ~ 2PoNC (3:81)

El coeficiente de momentos M, que se trata del momento de cabeceo puede
expresarse como:

AM AM M dM
AM = BT ny M Ny A, I N 82
du ST T P g 2T T B (3.82)

Donde los coeficientes M,,, M,,, My, My, serén:

M, = %ij _ % — cpSVoC Mg + %CpSVOCMu ~ %cpSVOCMu (3.83)
M, = % - Vio% - %cpSVo (CLu + 20010 CLy?) (3.84)

g = %—]‘j = %cpSV(fCLq (3.85)

M,y = % . Vio% - %pSVOCLd (3.86)
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3.8.2. Derivadas lateral-direccionales

En cuanto a las expresiones de la mecéanica lateral-direccional, se deberan
calcular las derivadas aerodinamicas correspondientes a las variables u,w,q y w.

El coeficiente de fuerzas Y, que se trata de las fuerzas en el plano transversal
del avion puede expresarse como:

AY = %Av + %Ap + %Ar (3.87)
Donde los coeficientes Y, Y}, Y, seran:
Y, = ‘% - vio% _ %psvocyﬂ (3.88)
Y, = % = %pSVOQCYp (3.89)
Y, = %}; = %pSVgCYT (3.90)

El coeficiente de momentos L, que se trata del momento de alabeo puede
expresarse como:

L L

AL = o Av + %Ap + = Ar (3.91)
Donde los coeficientes L, Ly, L, seran:
v = % = Viog% = %bpSVoClg (3.92)
L, = (% = %bpsvgclp (3.93)
L,= g—f = %bpSVOQClT (3.94)

El coeficiente de momentos N, que se trata del momento de guinada puede
expresarse como:

dN dN dN
AN = —A —A —A .
7 v+dp p+ p (3.95)
Donde los coeficientes IV, N,,, N, seran:
ON 10N 1

Ny=—=——==-bpSVyCN, 3.96

ON 1

N 1
N, = ON _ —bpSVECN, (3.98)

or 2
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3.8.3. Derivadas de los controles

Para completar el modelo lineal de la plataforma de vuelo se deberan cal-
cular también las derivadas aerodindmicas correspondientes a los controles, que
permitirdn representar con exactitud las fuerzas y momentos que aplicara el
controlador sobre el avién. En cuanto a la variacién de empuje respecto de la
posicion de la palanca:

OXr 1,000

= —— =(-0,0584-9 36,681) —— 3.99
Tsp 5]) ( ) p + ’ ) g ( )

Se deberan calcular también las variaciones de las fuerzas y momentos aero-
dindmicos respecto de la posiciéon del estabilizador horizontal, los alerones y el
rudder.

Zse = % = —%pSVOQCL(;e (3.100)
M;se = % = f%cpSVOZC’M(;e (3.101)
Vi = 0= LpSVROY;, (3.102)
Lsq = % = %bpSVOQCl(;a (3.103)
Nsq = % = %bpSV(?CN(;a (3.104)
Y= O LosvEovs, (3.105)
Ls, = % = %bpSVOQCl(;T (3.106)
Ns, = % = %bpSVOQCN(;T (3.107)

Todas las derivadas que se acaban de calcular podrdn combinarse con las
expresiones linealizadas de las ecuaciones de Bryan con el fin de construir un
sistema matricial que represente el comportamiento de la plataforma de vuelo
que se pretende controlar alrededor de un punto de equilibrio.

Ademas, también se cuenta con los coeficientes aerodinamicos calculados por
optimizaciéon multiobjetivo con minimos cuadrados a partir pruebas en vuelo,
valores que se presentan en la siguiente tabla.
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Term. independiente A% e a? Q
CD 0,126887 -0,0286686  0,584513  -0,786377 0
CL 0,329299 -0,31377 -1,12716  0,965313  -54,6756
CM 0 0,0281592  0,162735 -0,136745 9,95444
CY 0,04769 0 0 0 0
CL 0,023562 0 0 0 0
CN -0,0041427 0 0 0 0
q de B P r
CD -18,3649 -0,226548 0 0 0
CL 70,9757 0,410701 0 0 0
CM -15,3993 -0,77304 0 0 0
CY 0 0 -0,39393 0,6121 0,38049
CL 0 0 -0,021969  -0,22666  0,02506
CN 0 0 0,049286  -0,18266  -0,1627
da or
CD 0 0
CL 0 0
CM 0 0
CY 0,30623 0,023562
CL -0,11659 -0,0065928
CN -0,058881 -0,085319

3.9. Matrices Ay B

Con ayuda de los dos apartados anteriores se puede calcular la expresion
de las matrices A y B, que relacionarén los futuros estados de la plataforma
de vuelo con los estados actuales y las entradas aplicadas. La estabilidad de la
aeronave vendra determinada por los autovalores de la matriz A, que deberan
tener su parte real negativa. Ademas, la parte imaginaria de dichos autovalores
servird para comprobar el grado y la velocidad de oscilaciones que debera sufrir
la planta hasta alcanzar las condiciones de estabilidad. El conjunto de las ma-
trices A y B certifican la controlabilidad de todos los estados necesarios para el
funcionamiento de la plataforma de vuelo.
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Las matrices parametrizadas son:

a1 a2 a13 a4 ais Gl A1y Aa18 a19
G21 Q22 G23 G24 Q25 G26 A27 QA28  A29
az1 asz2 azz asz4 aAzs a3 A3y A3z A319
G41 Q42 Q43 Q44 Q45 G4 Q47 A48 Q49
A= | as1 as2 as3 ass ass ase Gsyr  Gsg  Gs9 (3.108)
a1 G2 Gg3 A4 Ae5 Ae6  Ae7  A6s  A69
ar1 Qrz2 Aayz  Ar4e  Qrs  Gre Ay arig Ar9
ag1 Qg2 Ag3 Ag4 Ag5 (ge Ag7 Agg  04gy
agy Qg2 A93 Ag94 Ag95 Gg9e A97 A9y G99

Siendo,

a;r = (0,0829786 V2 ((Cp, cos(a))/(Vo (=1)) — (Cr, sin(a))/(Vo (—=1))) +
0,165957 V' (((CDO+04 CDQ+042 C’DCY2 +CD55 56+<0,2 « CDQ)/V0+(O,2 CDq qO)/‘/E)+
(Cpy (Vo +V))/Vo) cos(a))/(=1) = ((Cr, + & Cr, +a? Cp , + C,, de +
(02&C,)/Vo+(0,2Cr, q)/Vo+ (Cr, (=Vo+V))/Vo) sin(a))/(=1))) u/V;

a1z = r9+(0,0829786 V2 ((Cp, cos(a))/(Vo (—1))—(CL, sin(a))/(Vo (—=1)))+
0,165957 V' (((CD0+a CDQ+CY2 CDQ2 +CDac 66+<0,2 « CDd)/Vo-‘r(O,Q CDq qO)/‘/o-‘r
(Cpy (Vo +V))/Vo) cos(a))/(=1) = (CL, + @ Cr, +a® Cp_, + Cr,, de +
(026 CL,)/Vo+(0,2CL, q)/Vo+ (Cry (Vo +V))/Vo) sin(a))/(-1))) v/V;

aiz = —qo+(0,0829786 V2 ((Cp,, cos(a))/(Vo (—1))—(CL,, sin(a))/(Vo (—1)))+
0,165957 V (((Cp,+a Cp,+a* Cp_,+Cp,, 6e+(0,2 & Cp,)/Vo+(0,2 Cp, qo)/Vo+
(Cpy (Vo +V))/Vo) cos(a))/(=1) = (CL, + @ Cr, +a® Cp_, + Cr,, de +
(026 CL,)/Vo+(0,2CL, q0)/Vo+(CL, (=Vo+V))/Vo) sin(a))/(-1))) w/V;

ajq = 0;

a15 = —w+0,0829786 V2 (0,2 Cp, cos(a)/ (Vo (—1))—0,2 Cy, sin(a)/ (Vo (—1)));
16 = V;

ayr = 0;

a1 = —9,81 cos(h);

ayg = 0;

ao1 = —To + (07165957 (ﬁ C’y[s + Cyéa da + Cysr or + (1719 Cyp po)/Vb +
(1,19 Cy, 19)/ Vo) V) u/V;

ags = 04(0,165957 (8 Cy, +Cy,, da+Cy,, 6r+(1,19 Cy, po)/Vo+(1,19 Cy, 10)/Vo) V) v/V;
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as3 = po + (0,165957 (ﬁ CYB + Cy;, da + Cy,, 6r + (1,19 Cyp po)/% +
(119 Cy, r0)/Vo) V) w/V;

agzq = w + 0,0987445 Cy, V2 /Vo;

ags = 0;

ase = —u + 0,0987445 Cy.. V2 /Vo;

agz7 = 9,81 cos(0) cos(¢);

ass = —9,81 sin(f) sin(¢);

azg = 0;

as1 = qo+(0,0829786 V2 ((Cyr,, cos(a))/(Vo (=1))+(Cp, sin(a))/(Vo (—1)))+
0,165957 V (((CL,+a Cr,+a? Cp_,+CL;, de+(0,2 ¢ Cr,)/Vo+(0,2 CL, q0)/Vo+
(Cry (Vo +V))/Wo) cos(@))/(=1) + ((Cp, + @ Cp, +a? Cp_, + Cp,, de +
(02& Cp,,)/Vo+(0,2Cp, q)/Vo+(Cp, (=Vo+V))/Vo) sin(a))/(=1))) u/V;
azz = —po+(0,0829786 V* ((CL,. cos(a))/(Vo (=1))+(Cp, sin(a))/(Vo (—1)))+
0,165957 V (((CL,+« CLQ-FO&Q CLQ2 +CL,. 564‘(072 o' CLd)/Vo-‘v-(O,? CLq qO)/Vb'F
(Cry (Vo +V))/Wo) cos(@))/(=1) + ((Cp, + & Cp, +a? Cp_, + Cp,, de +
(026 Cp,)/Vo+(0,2Cp, q0)/Vo+ (Cpy, (=Vo+V))/Vo) sin(a))/(=1))) v/V;
ass = +(0,0829786 V2 ((CL, cos(a))/(Vo (1)) + (Cp,, sin(a))/(Vo (1)) +
0,165957 V (((CL,+« CLQ-FCVQ CL@Q +CL,, 0e+(0,2 & Cr,)/Vo+(0,2 CLq 90)/Vo+
(Cry (Vo +V))/Wo) cos(@))/(=1) + ((Cp, + & Cp, +a? Cp_, + Cp,, de +
(0.2 Cp, ) [Vo+(0.2 Cp, 40)/Vo+(Cy (~Vo+V))/Vo) sin(a}/(~1))) w/V:
azq4 = —U;

ass = u+0,0829786 V2 (0,2 Cy, cos(a)/ (Vo (—1))+0,2 Cp, sin(a)/(Vo (—1)));
azg = 0;

as7 = —9,81 cos(0) sin(p);

ass = —9,81 cos(¢) sin(0);

asg = 0;

ag1 = (07052686 (2,38 (ﬁ CNﬁ + CN,;Q da + CNsr or + (1719 CNp po)/Vb +

(1,19 CN,,, ’I"Q)/Vb) — 0,05 (6 Cyﬁ + CY(sa da + CY(;T or + (1,19 Cyp po)/‘/o +
(1,19 Cy., To)/Vo)) V +4,31068 (B Clb+Cr,, da+CrL,, (S?"—F(l,lg Clp po)/V0+
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(1,19 Clr To)/VO) V) ’LL/V,

ay2 = (0,052686 (2,38 (ﬁ CNB + Chn,, 6a + Cn,, 0r + (1,19 CNp po)/‘/o +
(1,19 Cn, 70)/Vo) — 0,05 (B Cyﬁ + Cy,, 0a + Cy;, or+ (1,19 pr o)/ Vo +
(1,19 Cy, 70)/Vo)) V +4,31068 (3 Clb+Cy,, da+Cr, or+ (1,19 Clp po)/Vo +
(1,19 Clr To)/VO) V) ’U/V;

a43 = (0,052686 (2,38 (6 C’Nﬁ + Chn,, 6a + Cn,, 0r + (1,19 CNp po)/‘/o +
(1,19 Ch, 7"0)/Vo) — 0,05 (8 CYB + Cy,, da + Cly;, or + (1,19 Cyp po)/VO +
(1,19 Cy, 70)/Vo)) V +4,31068 (3 Clb+Cy,, da+Cr, or+ (1,19 Clp po)/Vo +
(1,19 Clr To)/VO) V) w/V,

a1y = —0,143354 qo + 0,026343 ((2,8322 C,)/Vo — (0,0595 Cy.)/Vp) V2 +
(2,56485 Clp V%) /Vay;

45 = 70,143354 Po — 07806133 To;

azs = —0,806133 go + 0,026343 ((2,8322 C,)/Vo — (0,0595 Cy,)/Vo) V? +
(2,56485 C, V%) /Vo;

aq7 = 0;
asg = 0;
aq9 = 0;

as1 = (0,35322 V2 (0.4 Cagy )/ Vo+0,05 ((Cry cos(a))/ (Vo (—1))+(Cy, sin(a))/(Vo (—1))))+
0,706439 V (0,4 (CMO+ o Cyp, + a? CMa2 + Ch,, e+ (0,2 & Cyy, rate) / Vo +
(0.2 Cwnr, @0)/Vo + (Coaryy (Vo +V))/Vo) +0,05 ((Cry +a Cr, +a? Cp_, +
CLs. 0e+(0.2 6 CL,)/Vo+(0,2 Cr, q0)/Vo+(CLy (=Vo+V))/ Vo) cos(a))/(=1)+
((CDO +a Cp, + a® Cp ., +Cbp,. oe + (0,2 & CDQ)/V() + (0,2 ODq qO)/Vo +

a

(Cpy (=Vo +V))/Vo) sin(@))/(=1)))) u/V;

ase = (0,35322 V2 ((0,4 Car,, )/ Vo+0,05 ((Cr,, cos(a))/(Vo (=1))+(Cp,, sin(a))/(Vo (—1))))+
0,706439 V (0,4 (CMO + o Cyy,, + o Cum_, + O, 66+ (0,2 & Cyp, rate) Vo +
(0.2 Cat, 40)/Vo + (Cary (=Vo +V))/Vo) + 0,05 (Cp, + a C, + 0 Cp_, +
CL,, 0e+(0.2 ¢ Cr,)/Vo+(0,2 Cr, q0)/Vo+(Cry (—Vo+V))/ Vo) cos(a))/(—1)+
((CDO +a Cp, + a? Cp , + CDée e + (0,2 & CDd)/VO + (0,2 CDq (Z())/Vo +

a

(Cpy (=Vo +V))/Vo) sin(@))/(=1)))) v/V;

asz = (0,35322 V2 ((0,4 Car,, ) /Vo+0,05 ((Cr,, cos(a))/(Vo (=1))+(Cp, sin(a))/(Vo (—1))))+
0,706439 V (0,4 (CMO + o Cyy,, + o Cun o + Cuy, G+ (0,2 & Cpp, rate) Vo +

(0,2 Crp, q0)/Vo + (Cary (Vo +V))/Vo) +0,05 (Cry + @ Cr, +0* Cp_, +

Cr,. 0e+(026 Cp,)/Vo+(0,2 Cr, q0)/Vo+(CLy (=Vo+V))/ Vo) cos(a))/(=1)+

((CDO +a Cp, + a? CDQ2 + Cp,, de + (0,2 & CD‘.I)/VO + (0,2 CDq qO)/Vo +

(Cpy (Vo +V))/Vo) sin())/(-1)))) w/V;
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ass = —0,0764054 po + 0,922162 ro;
ass = 0,35322 V2 ((0,08 Cay,)/Vo+0,05 ((0,2 Cr, cos())/(Vo (—1))+(0,2 Cp, sin(a))/(Vo (—1))));

ase = 0,922162 po + 0,0764054 ro;

as7 = 0;
asg = 0;
asg = 0;

agy = (0,53944 (2,38 (ﬁ CNB + Cn,, da + Chy,, or + (1,19 CNp po)/Vo +
(1,19 Cn, 10)/Vo) — 0,05 (8 Cy, + Cy;, da + Cy;, or + (1,19 Cy, po)/Vo +
(1,19 Cy. 70)/Vo)) V +0,125393 (3 Clb+Cy,. da+Cr,, or+(1,19 Clp po)/Vo+
(1,19 Clr To)/VO) V) ’LL/V,

aga = (0,53944 (2,38 (ﬁ C’Nﬁ + Cn,, da + Ch,, or + (1,19 CNp po)/Vo +
(1,19 Cn, 70)/Vo) — 0,05 (B Cyﬁ + Cy,, 0a + Cy;, or+ (1,19 pr o)/ Vo +
(1,19 Cy,. 19)/Vp)) V4+0,125393 (8 Clb+Cyr,, da+CL,, or+(1,19 Clp po)/Vo+
(1,19 Clr To)/VO) V) ’U/V;

ags = (0,53944 (2,38 (8 C'Nﬁ + Cn,, da + Ch,, or + (1,19 CNp po)/Vo +
(1,19 Ch, To)/%) — 0,05 (8 Cyﬁ + Cy,, da + Cy,, or + (1,19 Cyp po)/VO +
(1,19 Cy. 70)/Vo)) V +0,125393 (8 Clb+Cy,, da+Cr,, r+ (1,19 Clp po)/Vo+
(1,19 Clr To)/Vo) V) w/V,

ags = —0,462072 qo + 0,26972 ((2,8322 C,)/Vo — (0,0595 Cy.)/Vp) V?* +
(0,0746086 Clp V2)/Vq;

aes = —0,462072 py — 0,0525383 7p;

age = —0,0525383 qo + 0,26972 ((2,8322 Cn.)/Vo — (0,0595 Cy.)/Vo) V2 +
(0,0746086 C;, V2)/Vy;

agy = 0;
ags = 0;
agg = 0;
ar; = 0;

arz = 0;
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a7z = 0;

ars = 1;

ars = sin(¢) tan(6);

arg = cos(¢) tan(6);

az = (qo0 cos(¢) — o sin(9)) tan(6);

ars = sec(8)? (ro cos(¢) + qo sin(¢));

arg = 0;
ag1 = 0;
agz = 0;
agz = 0;
ags = 0;

ags = cos(d);

age = —sin(d);

ast = =70 cos($) — qo sin(¢);
ass = 0;

agg = 0;

ag; = 0;

age = 0;

agz = 0;

agy = 0;

ags = sec(0) sin(e);
age = cos(p) sec(0);

agy = sec(0) (qo cos(P) — o sin(@));
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ags = sec() (rg cos(p) + qo sin(@)) tan(6);

agg = 0;

b1
bo1
b31
ba
be1
br1
bg1
bg1

Siendo,

b11 = 0,00155714 (3668,1 — 584 dpy);

b2 = 0,0829786 V2 ((Cp,. cos())/(—=1) — (Cf,. sin(a))/(-1));

big = 0;
b4 = 0;
ba1 = 0;
baa = 0;

bas = 0,0829786 Cy,, V?;
boy = 0,0829786 Cy, V2

b31 = 0;

baz = 0,0829786 V2 ((Cf,. cos())/(—=1) + (Cp,. sin(a))/(-1));

b33 = 0;
b3y = 0;
bs1 = 0;

bsa = 0;

b12
baa
b3a
bao
bsa
bs2
bra
bga
bga

b13
ba3
b33
bas
bs3
be3
br3
bgs3
bg3

b14
boy
b34
baa
bs4
be4
br4
bg4
boy

46

(3.109)
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bys = 2,15534 Cy,, V2 4 0,026343 (2,38 C;, — 0,05 Cy;,) V2
bys = 2,15534 Cy,;, V2 +0,026343 (2,38 C;,, — 0,05 Cy;, ) V%
bs1 = 0;

bse = 0,35322 V2 (0,4 Cys,, +0,05 ((Cr,, cos(a))/(—=1)+(Cp,, sin(a))/(—1)));

bsz = 0;
bs4 = 0;
bg1 = 0;
bg2 = 0;

bes = 0,0626963 Cy,, V2 + 0,26972 (2,38 Cl,, — 0,05 Cy,,) V2;

by = 0,0626963 Cy, V2 + 0,26972 (2,38 Cy,, — 0,05 Cy;.) V2

br1 = 0;
b7a = 0;
brs = 0;
bra = 0;
bg1 = 0;
bga = 0;
bg3 = 0;
bgs = 0;
b1 = 0;
bga = 0;
bg3 = 0;

bgy = 0;
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En equilibrio, la matriz A presenta los siguientes valores:

~0,3701 0 —0,0411 0 3,5348 0 0 975 0
0 0 0 3,0976 0 17,3177 9,75 0 0
—0,4537 0 —0,0504 0 —3,3905 0 0 —1,0833 0
0 0 0 ~10,8222 0 0,936 0 0 0
0,1716 0 0,0191 0 —12,455 0 0 0 0
0 0 0 —3,0194 0 2334 0 0 0
0 0 0 1 0 0,1111 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1,0062 0 0 0

En equilibrio, la matriz B presenta los siguientes valores:

51661  6,1995 0 0
0 0 8,38 0,6448
0 —11,2389 0 0
0 0 —84,226  —6,4605
0  —384117 0 0
0 0 ~16,2377 —18,3032
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0

3.10. Matrices Cy D

Las matrices C y D son las que definen las salidas del sistema y estan relacio-
nadas con la sensorizaciéon de la plataforma de vuelo. La matriz C proporciona
una relacién lineal entre los estados y las salidas del sistema, mientras que la
matriz D proporciona la relacién entre entradas y salidas del sistema.

De forma similar al apartado anterior, la incorporacién de la matriz C permi-
te definir el grado de observabilidad que tendrén los distintos modos del sistema.
Como en la plataforma de vuelo se cuenta con sensores capaces de medir todas
las variables de estado del modelo calculado y no hay una relaciéon directa entre
las entradas y las salidas en el modelo:

(3.110)
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(3.111)
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3.11. Discretizacion

Por motivos de implementaciéon del controlador en el ordenador de la pla-
taforma de vuelo se requiere la discretizacion del sistema de control. Por ello,
es necesaria la discretizacion del modelo lineal en espacio de estados, la cual
se realizara aplicando el método ’zero order hold’, en el que el valor de la fun-
cién en el momento del muestreo se mantiene hasta la siguiente lectura. Esta
discretizacion se realiza con ayuda del Matlab.

Por tanto, las matrices discretas que se obtendran para ser implementadas
en el ordenador seran:

Ak = eATS

B = (/OT e‘“dA))B

En cuanto al tiempo de muestreo, se ha realizado un analisis del comporta-
miento dinamico de las aeronaves de ala fija de las dimensiones de la plataforma
de vuelo a controlar y se ha establecido un tiempo de respuesta de 300ms. Debido
al tiempo de computo que requerira la optimizacion se ha decidido discretizar el
sistema en el limite de la estabilidad, es decir, a la mitad del tiempo de respuesta
de acuerdo con el teorema de Nyquist.



Capitulo 4

Diseno del control predictivo

4.1. Introduccién al control predictivo

El control predictivo [9] [10] es un método de control ampliamente exten-
dido en la industria debido a su sencillo manejo de problemas multivariables y
a su tratamiento de las restricciones y limitaciones en variables del sistema y
actuadores. Se trata de una formulacioén especialmente propicia para problemas
con tiempos de muestreo muy elevados, aunque con el aumento de la poten-
cia de célculo de los ordenadores y su menor peso se estd extendiendo a otras
aplicaciones de ingenierfa. Su tratamiento de las restricciones permite operar en
condiciones muy cercanas a las optimas, incluso en sistemas multivariables, lo
que convierte esta formulaciéon en idénea para vehiculos aéreos no tripulados. Si
se observa la Figura 4.1, puede comprobarse como el punto de funcionamiento
de un controlador tipo PID (a) e incluso el punto de funcionamiento del control
optimo (b) distan en gran medida del punto de funcionamiento del control pre-
dictivo (c), que ademas ya no presenta una distribucién normal.

(@

/ / I \"\\
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Figura 4.1: Punto de funcionamiento de diferentes estrategias de control
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La idea fundamental del control predictivo se puede entender facilmente con
la ayuda de un ejemplo SISO (Single-input, Single-output) en el que el vehiculo
que se intenta controlar se ha desviado de su trayectoria ideal debido a una per-
turbacién. En primer lugar, la variable s(¢) representa la trayectoria ideal que
deberé seguir el vehiculo y a la que se debe volver si aparece cualquier perturba-
cion. Para ello, se sigue la trayectoria de referencia, r(k) que suele representarse
como una exponencial que tiende hasta s(t) con una constante de tiempo deter-
minada, T}.s. Por otro lado, la trayectoria real del sistema controlado se expresa
con la variable y(k) mientras que la trayectoria que seguiria el sistema libre (sin
ningin tipo de entrada de control) se denomina y (k)

Y

=
- ;
e LRGEETEEEEEE e

H, P Time

Figura 4.2: Idea fundamental del control predictivo

En la Figura 4.2 se puede observar otra de las particularidades fundamentales
del control predictivo: la idea del horizonte movil. Cuando se fija una trayectoria
a seguir por un vehiculo, por ejemplo, el algoritmo de control no calcula todas las
acciones de control a aplicar a lo largo de toda la trayectoria, sino que intenta
predecir los escenarios dentro de un horizonte més cercano, exactamente Hp
pasos después.
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Es inmediato definir el error en la trayectoria como:
(k) = s(k) — y(k) (4.1)
Si se sigue la trayectoria de forma perfecta, el error i pasos después sera:
€(k+1i) = e " Te/Trei (k) = Ne(k) (4.2)
Por tanto, puede definirse la trayectoria de referencia como:
r(k +ilk) = s(k+1i) — e(k) = s(k +14) — e T/ Tres ¢(k) (4.3)

De esta forma, se obtiene una trayectoria 6ptima que deberia seguir la planta
para volver a situarse en el valor deseado. Esta trayectoria de referencia se
debera recalcular en cada iteracion del algoritmo de control.

4.2. Formulaciéon basica

Como se ha visto en el capitulo anterior, se va a realizar una formulacién
del control predictivo basado en espacio de estados y restricciones. El modelo
en espacio de estados visto anteriormente en forma discreta y asumiendo nula
la matriz D, quedara:

x(k+1)=A-z(k)+B-u(k) (4.4)

y(k) =C-xz(k) (4.5)

Donde x se corresponde con el vector de estados. El vector y se corresponde
con las variables medidas que se quieren controlar. La funcién de coste serd la
encargada de penalizar cualquier desviacién de las salidas controladas respec-
to de las referencias que se han marcado en el controlador. Esta funcion sera
cuadratica y de la forma:

Hp Hu—1
VR = S 5 (k4 ilk) = (k+ill) P + S0 IAa(k+ilk)%, (46)
i=H,, i=0

En la funcién de coste que aqui se describe se penaliza tanto el error entre la
trayectoria real y la de referencia como la variacion en las entradas de control
necesarias, ponderado a partir de las matrices de pesos Q y R. Si se quiere
penalizar también la entrada de control total, y no solo su variacién, se debe
incorporar el término:

> ik + ilk) — uoll% (4.7)
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Debe destacarse que existen dos horizontes en los esquemas de control predic-
tivo. Por un lado, y como ya se ha comentado, existe el horizonte de predicciéon
definido por el pardmetro Hp y el horizonte de control definido por el parame-
tro Hu. En cada paso se predicen las entradas de control a aplicar hasta Hu
pasos mas adelante y ademés, se calcula el estado del sistema hasta Hp pasos
suponiendo constante la tiltima entrada de control aplicada en Hu.

4.3. Restricciones

Uno de los puntos mas fuertes del control predictivo es el tratamiento de res-
tricciones, que se dividen en tres apartados. La incorporacion de estas restriccio-
nes al algoritmo de control se realizard mediante el calculo de unas matrices de
restricciones que formaréan parte del optimizador no lineal. Es importante desta-
car que el tratamiento de restricciones solo se realiza para el caso del optimizador
no lineal. Estas restricciones vendran definidas por inecuaciones matriciales que
se desarrollaran més adelante, de forma que se puedan definir las matrices E, F
y G que cumplan las condiciones que se enuncian a continuacién. Las prediccio-
nes que se realizan para dentro de n iteraciones del algoritmo de control en base
a los datos en la iteracion actual se denominan con el identificador (k + n|k).

Aty (klk) ] [0
A (h|b)
Adr (k + 1]k)
Adis(k + 1]k)

IN

Ady (k + Hulk)
Adiy(k + Hulk)
1 L ¥

DO DO OO OO

El simbolo @ especifica que esas entradas solo han sido predichas, todavia no se
han aplicado.
ar(klk) ] [0 ]
ta (k|k)
uy (k + 1|k)
G (k + 1|k)

Uy (k + Hulk)
U (k + Hulk)
1 L Y

IN
cCoocoocoooo
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Ademaés, cabe destacar que el tramano de la matriz G crece muy rapido a
medida que se predice el comportamiento del sistema durante mayores intervalos
de tiempo, por lo que es necesario tener en cuenta el tiempo de célculo que
necesita el controlador.

91 (k|k) [0 7
92 (k[k)
g1(k + 1]k)
Ja(k + 1[k)

91(k + Hplk)
J2(k + Hplk)
1 L Y

IN
cCoocoocoooo

Estas matrices E, F y G podran ser recalculadas en cualquier momento para
atender a diferentes modos de comportamiento.

4.4. Restricciones HARD y SOFT

En esta seccién se introducird un concepto muy importante en el diseno e
implementacién de controladores predictivos como es el de las restricciones hard
[11] y soft [12]. Cuando se programa una restriccion como las que se acaban de
describir, esta es de obligatorio cumplimiento, es decir, si no se pueden cumplir
no se ha encontrado una solucién para el problema. En la aplicacién a la que
se refiere este proyecto es un problema, ya que si no se cumple alguna de todas
las restricciones (por ejemplo por una rafaga de viento que no separe de la
ruta) la optimizacion no tendra solucion y no corregiremos esta desviacion. Para
solucionar este fenémeno debemos utilizar restricciones soft. Esta restricciones
se intentardn cumplir en todo momento y si en algin instante no es posible, se
obtendré la solucién més proxima a los limites de las restricciones. Para ello, se
anaden unas variables de holgura a los estados que pueden presentar problemas
y se intentan minimizar.
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4.5. Formulacién adoptada para el controlador

En esta seccion se describe la formulacion del problema que se deberé opti-
mizar en linea en el controlador. El problema de programacion cuadratica es de

la forma:
Hp
minz i, Qrak + uj, Riwy, + Auf PoAuy + Tfzp + OF zx + qil[skl],
Tk
k=1

(funcion de coste)
s.t. To =T,

Trp1 = ApTr + Brug,
Fryxy < fi + sg,
Sk Z Oa

El horizonte de prediccién H), serd de 5 iteraciones. El modelo del sistema,
representado por las matrices A, y By se ira recalculando cada iteracion del

algoritmo de control.
A continuacion, se definira el vector z; como el vector de variables de estado,

que estard formado por los vectores xy, ug_1, Ug ¥ Sk-

Tk
Uk—1
Uk
Sk

Zk =

Ademas, se definen las matrices H y f como:

Q 0 0
H=| o0 P o
0 0 R
r
f=1

q

Una correcta definicion de las matrices H y f permite al controlador dar pre-
ferencia a unos estados frente a otros, ademés de permitir en mayor o menor
medida el uso de restricciones soft. Estas dos matrices seran las que porpor-
cionaran al usuario el control sobre la solucién obtenida, siendo posible tanto
obtener la solucién con menor error en el seguimiento de las referencias o la
soulucién de menor coste energético para la aeronave. Es en esta seccién donde
se puede aprovechar todo el potencial que proporciona una formulacién como la
planteada en este trabajo.
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Como se ha introducido, es muy importante el tiempo de computo que pre-
cise el ordenador de a bordo en realizar los célculos de cada iteracién. Esta
libreria permite limitar el nimero méximo de iteraciones realizadas, avisando al
sistema de que no se ha llegado a alcanzar el éptimo. Ademas, permite modifi-
car el nivel de tolerancia que se desea de la optimizacién. Una tolerancia muy
pequena proporcionard una solucién maéas exacta pero se invertird mas tiempo
en obtenerla.

Por ultimo, cabe destacar que no se ha realizado un estudio de la estabilidad
del controlador en todos los puntos del dominio de vuelo.

4.5.1. Limites del vector de estado

El vector de estado se compone de todas las variables que forman este pro-
blema. Las primeras variables del vector se corresponden con las obtenidas de la
representacion lineal en espacio de estados. Estas variables otorgan al controla-
dor la informacién de la posicion, velocidad, orientacién y velocidad de cambio
de orientacién de la aeronave. Las siguientes cuatro variables se corresponden
con la accién de control aplicada en el instante anterior.

Las siguientes cuatro variables del vector de estado se corresponden a las
cuatro acciones de control que se pueden aplicar en la planta. Por tltimo, quedan
cinco variables que se trataran como variables de holgura y que permitirdn que
el problema presente solucién en més puntos, como se explicard en secciones
posteriores.

Los limites que se marcaran al vector de estado suponen una potente herra-
mienta para impedir que la aeronave entre en configuraciones de vuelo peligrosas,
ademéas de permitir la realizacion de saturacion en las entradas sin tener que
anadir funciones adicionales que lo aseguren. Por otro lado, supone unos limites
en la optimizacién que deberdn elegirse cuidadosamente, ya que pueden llevar
a problemas irresolubles.

Estos limites vendran indicados por las prestaciones de cada aeronave y
deberan ser modificados dependiendo de la funcién que se desempene en cada
momento. Estos limiten pueden variar en cada iteracién del algoritmo de control
y se pueden planificar diferentes limites para diferentes condiciones de vuelo
comom pueden ser despegue y aterrizaje.

Analizando los datos de vuelo de distintas pruebas realizadas con la aeronave
se determinaran los siguientes limites:
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Variable Minimo Méaximo

Ve 10 30
Vy -5 5
V. -5 5
P -1 1
q -1 1
T -1 1
1) —m/4 /4
0 —m/4 /4
q/) - -
Op 0 1
Oe -0.4 0.4
0q -04 04
O -0.4 0.4

Ademaés de estas limites, las variables de holgura solo tendran limite inferior
que se situard en cero. El funcionamiento de estas variables se detallard en la
seccion correspondiente a las inecuaciones.

A continuacién, se presenta una forma de observar el comportamiento del
controlador cerca de los limites del vector de estdos. Para ello, se realiza una
simulacién en la que se ha perdido velocidad axial y se pretende recuperarla.
En la Figura 4.1 se puede observar como la componente V, supera los 2ms~!.

Velocidades

Velocidad (m/s)

i 1 1 1 1 1
K 15 20 25 30
Tiempo (s)

Figura 4.3: Componentes del vector velocidad

Este comportamiento se pude limitar si se impone un limite de 1,5ms~!. Sin
embargo, es posible comprobar en la Figura 4.2 como esta limitacién tiene sus
consecuencias en las demés variables de estado. En este caso, se observa una
mayor sobreoscilacién de la componente axial de la velocidad.
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Velocidades

Velocidad (m/s)

o8

15 20 25
Tiempo (s)

Figura 4.4: Componentes del vector velocidad

30

Es sencillo concluir que estas limitaciones afectan al comportamiento de la
aernova en gran medida y que se deben realizar una gran serie de pruebas y va-
lidaciones para definirlas. Si se limitara atin més la componente V, se observaria

el comportamiento que aparece en la Figura 4.3.

Velocidades
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Figura 4.5: Componentes del vector velocidad

30
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4.5.2. Funcion de coste

Definir correctamente la funcién de coste es uno de los pasos més importantes
en la configuracion de este controlador. La funcién de coste determinara la
optimizaciéon que se llevara a cabo, decidiendo la importancia de cada variable
de estado en la misma. De esta forma, se podran priorizar las variables més
importantes en vuelo como el angulo de ataque frente la velocidad lateral del
avion. Ademas, en este vector de estado también podemos encontrar las acciones
de control y el incremento de las acciones de control en el tiempo, lo que hace
muy configurable este controlador.

Como es ampliamente conocido, los UAVs presentan una autonomia muy
limitada que limita a su vez las operaciones que se puede hacer con ellos, ya que
estan obligados a aterrizar muy a menudo. Por tanto, de cara a las aplicaciones
en UAVs, puede ser muy interesante adoptar una configuracion de bajo consumo
penalizando en la funcién de coste el uso excesivo del motor.

En este proyecto se intentard siempre reducir el consumo de la aeronave
manteniendo sus actuaciones en vuelo.

A continuacién se mostraran dos ejemplos en los que influyen los pardme-
tros de la funcién de coste. En la primera figura se puede observar como la
componente de la velocidad axial tiende a cero muy rapidamente. Este caso
se corresponde con un peso elevado en dicho estado. Ademas, las acciones de
control se vuelven muy agresivas hasta el punto de llegar a la saturacion.

Velocidades
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od . - 15 20 25 30
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Figura 4.6: Componentes del vector velocidad
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Acciones de control
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Figura 4.7: Acciones de control propuestas

60

Si, por el contrario, se configura el controlador para dotar de mucho peso el
uso de acciones de control agresivas, se obtiene una respuesta suave que lleva el

estado al equilibrio en mas tiempo.
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Figura 4.8: Componentes del vector velocidad
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Acciones de control

Posicion

15 20 25 30
Tiempo (s)

Figura 4.9: Acciones de control propuestas

En este trabajo se deberd hacer un esfuerzo por encontrar una solucién de
compromiso entre prestaciones y consumo.

4.5.3. Inecuaciones

Las inecuaciones son también un punto muy importante en la configuracion
del controlador. Haciendo uso de ellas es posible transformar restricciones hard,
es decir, restricciones que pueden comprometer la resolucién del problema, en
restricciones soft haciendo posible dicha solucién. Este fenomeno es debido a
que algunas restricciones que se incorporan al problema pueden convertir el
problema en irresoluble.

Por ejemplo, si viene una fuerte racha de viento que frena la aeronave por
debajo de la velocidad minima es tarea del controlador que la velocidad ascienda
hasta niveles seguros. En ese caso, la accién de control de la palanca del motor
debe incrementarse rapidamente. Si se ha limitado dicho incremento a un nivel
muy conservador es posible que la optimizacién no pueda realizarse.

Para impedir este fenémeno se utilizan las variables de holgura en las res-
tricciones soft, de la forma:

Ady, — slack; < 0,05

De esta forma, el optimizador siempre intentard que la variable slack, sea
nula y que se cumplan las restricciones marcadas por el usuario. Sin embargo, si
la situacién lo requiere, se podra incrementar el valor de Ad, como sea necesario
para asegurar la resoluciéon de la optimizacion.

Estas inecuaciones permiten aplicar restricciones soft a los incrementos de
las acciones de control y también crear restricciones en forma de planos que
marquen la trayectoria del vehiculo entre diferentes puntos de ruta, creando asi
una eficiente gestion de trayectorias.
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4.5.4. Restricciones de igualdad

Las restricciones de igualdad permiten establecer los vinculos que ligan las
variables de estado con las variables futuras que se predicen en el controlador. Es
en este punto donde es necesario incorporar el modelo paramétrico de la planta
que se ha calculado en capitulos anteriores. Ademaés, es en estas restricciones
donde se incorpora la relaciéon entre las entradas actuales y las entradas ante-
riores. En este punto se ha optado por realizar una matrices paramétricas con
el objetivo de hacer sencillo el cambio entre diferentes aeronaves para un mismo
controlador. Cambiando los paramteros aerodinamicos y fisicos de cada aerona-
ve, la implementacion realizada es capaz de adaptarse a cualquier configuracién
de aeronave de ala fija.

La estructura de las restricciones de igualdad se especifica en la siguiente

ecuacion:
Tha1 _ A B Tk
Uk - 0 I UL

4.6. Eleccion de la libreria

La eleccién de los componentes que forman el software del sistema de control
de vuelo es de vital importancia en casos de sistemas de tiempo real en los que
se debe proporcionar una respuesta correcta en un tiempo determinado. Es
por ello que una libreria de optimizaciéon que esté especialmente disenada para
sistemas embebidos de tiempo real facilitara en gran medida su implementacién
en el controlador. Ademas, la libreria elegida deberé proporcionar funciones para
limitar el tiempo de calculo de las optimizaciones y proporcionar informacién
sobre el resultado de la misma. Por estos motivos, la libreria elegida para resolver
los problemas de programacion cuadratica es FORCES [13] (Fast Optimization
for Real-time Control on Embedded Systems), que realiza una optimizacién
numérica para problemas convexos como el que en este proyecto se pretende
resolver mediante el uso del algoritmo del punto interior. La eleccién de esta
libreria se debe a que esta programada en ANSI-C, lo que proporciona una
gran compatibilidad con el proyecto ya desarrollado. Ademas, en el momento
de la eleccién se trataba de una herramienta gratuita proporcionada por la
universidad de Zurich.

4.7. Estructura del controlador

En esta secciéon se describiré la estructura del controlador que se ha imple-
mentado en Matlab y en C con el objetivo de facilitar la comprensién de las
validaciones que se realizarén en este capitulo. Es importante destacar que en
las validaciones se ensayaran diferentes tipos de controladores predictivos pa-
ra comprobar las diferentes prestaciones que ofrece cada uno de ellos. En esta
seccion se detallara la estructura del controlador méas complejo utilizado en las
pruebas. También se incluye el pseudocodigo con los pasos que el controlador
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necesita realizar para obtener las acciones de control que se deberan aplicar en
la planta.

-Si se elige este controlador desde el hilo de control de actitud:
Principio
-Se reciben las medidas proporcionadas por los sensores.
-Se reciben las referencias de los PIDs de navegacion.
-Con estas referencias se crea un conjunto de estados de referencia.
-Se crean las matrices necesarias para la optimizacion:
-Restricciones de igualdad con la informacién sobre la planta:
-Se incluye aqui el modelo del sistema.
-Se incluyen aqui las dependencias de unas variables sobre otras.
-Se incluye aqui la informacion sobre las variables de holgura.
-Vectores de limites en los estados.
-Matrices de pesos de los estados.
-Se realiza la optimizacién.
-Se comprueba que la optimizacion se ha realizado con éxito.
-Si se ha realizado con éxito:
-Se envian las acciones de control al hilo de control de actitud.
-Si no se ha realizado con éxito:
-Se piden acciones de control al controlador clasico (PID).
-Se archiva la incidencia para ser analizada después.

Fin

4.8. Diseno del controlador

El diseno de los pesos controlador es uno de los puntos mas importantes del
desarrollo de cualquier controlador y es el que permitira definir la importancia
de cada una de las variables de estado que intervienen en el proceso. En esta
seccién se explicaran las decisiones que se han tomado en la configuraciéon del
controlador para la plataforma de vuelo objetivo y las diferencias que pueden
aparecer al realizar algunos cambios importantes. Es necesario analizar el com-
portamiento de la aeronave en las simulaciones con el objetivo de optimizar el
reparto de pesos para conseguir los resultados deseados.

4.8.1. Pesos en el las variables del sistema

Dentro de las variables que definen el comportamiento tridimensional de una
aeronave hay algunas que deben recibir mas peso que otras para mejorar el com-
portamiento dindmico de la planta. Dentro de las tres componentes del vector
velocidad es inmediato llegar a la conclusién de que la componente axial serd la
que reciba un trato prioritario. De hecho, si se presta atencién al problema que
se pretende resolver, es necesario el control preciso y rapido de la componente
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axial de la velocidad y de los &ngulos de cabeceo y alabeo para poder llegar
a cualquier punto de ruta con una velocidad determinada. Otros componentes,
como el dngulo de guinada, no es necesario controlarlo ya que vendra determi-
nado por el punto de ruta al que la aeronave se dirija en cada momento. En la
configuracion elegida se controlaran activamente la velocidad axial, el angulo de
cabeceo y el angulo de alabeo. Las demaés variables deberan estar dentro de los
limites admisibles pero no se invertiran acciones de control en conservarlas en
su punto de equilibrio. Es sencillo comprobar que el control de todas las varia-
bles supone ejecutar la misiéon de seguimiento de puntos de rutas de forma poco
eficiente.

4.8.2. Pesos en las acciones de control

Dentro de las acciones de control también es posible discriminar la importan-
cia de cada una de ellas. El motor, al ser la variable de control que més energia
consume de la bateria del UAV sera la acciéon de control con més peso, de forma
que se intente mantener fija en su punto de equilibrio. Por otro lado, a partir del
analisis del modelo calculado en apartados anteriores se deduce que los alerones
tienen una mayor controlabilidad de las componentes lateral-direccionales de la
aeronave que el empenaje horizontal. De esta forma, es prefereible controlar con
los alerones que utilizando otras superficies de control.

4.8.3. Pesos en los incrementos de las acciones de control

De la misma forma que en el caso anterior, el incremento de accién de control
més penalizado debe ser el incremento en la palanca del motor, ya que es el
actuador que mas energia consume. En este caso también es necesario tener en
cuenta las variables de holgura porque influyen en el calculo de los incremento
de las acciones de control. Estas variables deberén tener un peso considerable de
forma que solo se haga uso de este margen cuando sea estrictamente necesario.



Capitulo 5

Experimentacion y resultados

En este capitulo se validara en Matlab el controlador frente a un modelo
lineal y frente a un modelo no lineal de la planta. Estas simulaciones por or-
denador seran de vital importancia en la implementacién final del controlador
en el ordenador de a bordo de la aeronave. Con el objetivo de simplificar la
comprensién de cada una de las simulaciones se adjunta en ellas un diagrama
con los elementos més importantes de cada prueba y se resaltan las diferencias
respecto de las pruebas anteriores. Al tratarse de una respresentacion en espa-
cio de estados, todas las grafcas se mostrarén respecto del punto de equilibrio,
es decir, una velocidad nula indica que se vuela en la velocidad de punto de
equilibrio.

Ademas, se comprobaran los cambios en la respuesta del sistema al recalcular
el modelo en linea y al incorporar accién integral en los estados méas importantes.
Al ser uno de los puntos mas criticos del proyecto, se hara especial hincapié en el
tiempo de computo y la exigencia para el ordenador de a bordo que presentara
cada controlador. Al tratarse de un hardware embebido en la aeronave, el tiempo
de computo de cada operaciéon es de suma importancia.

Por dltimo, se detallarén las pruebas realizadas siguiendo técnicas de Hard-
ware In The Loop. Estas técnicas utilizan el propio harwdare de la aeronave,
a la que se lleva a pensar que estd en vuelo para ver su respuesta ante deter-
minadas situaciones. De esta forma, se conoceré el tiempo de computo de cada
una de las tareas a ejecutar por la aeronave en vuelo. Ademés, para hacer esta
experiencia més visual, se ha conectado la aeronave al software de simulacién de
vuelo FlightGear y a un mando que permite controlar la simulacién y realizar
cambios entre modo manual y modo automatico.

5.1. Validacion en Matlab

Una vez realizado el diseno de las matrices del control predictivo se puede
realizar la validacién en matlab. Para ello se realizardn unas pruebas siguiendo
el esquema que se presenta en la Figura 5.1. Las validaciones se realizaran tanto
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frente a un modelo lineal como frente a un modelo no lineal. El controlador ir4
evolucionando en cada prueba con el objetivo de analizar los cambios observados.

Referencias Acciones

de control

Controlador MPC Plataforma de vuelo

Acciones de control anteriores

Medidas de sensores

Figura 5.1: Esquema de validacién del controlador

En cada validacion que se realiza se anaden nuevas funcionalidades que acer-
can las pruebas a la realidad. Ademas, se intenta mejorar la respuesta dinamica
del conjunto controlador y planta.

5.1.1. Validacion frente al modelo lineal

Para empezar el diseno del controlador se simulard en Matlab el caso mas
simplificado posible, el control frente a un modelo linealizado y fijo de la planta.
Ademas, el controlador contara con ese mismo modelo en las restricciones de
igualdad.

Cabe destacar que como la planta tiene un modelo exacto del controlador y
como este es un modelo lineal se espera un error estacionario nulo en cada uno
de los estados de la aeronave sin aplicar accién integral.

Empezar por un caso simplificado permite elegir de forma maés sencilla la
combinacion de pesos que optimizan el comportamiento de la plataforma de
vuelo.

Para esta prueba se supone la aeronave ligeramente desviada de su configu-
raciéon de equilibrio por una perturbacién y se pretende que vuelva a la confi-
guracion original. La aeronave se encuentra desplazado del equilibrio 1ms~! en
V.

En primer lugar, se puede observar en la Figura 5.2 como las tres componen-
tes del vector velocidad vuelven al punto marcado de forma rapida y precisa,
sin error estacionario. Como ya se ha comentado, este fenémeno es debido a que
la simulaciéon se hace frente a un modelo lineal. Cuando se realicen simulaciones
mas realistas no se cumpliran estas especificaciones.



Formulacién del control predictivo 67

Velocidades

—Vx
—Wy
—Vz

©c o o
AN o ®
T T T

Velocidad (m/s)
o

o
[N}
T

]
N
T

o
~
T

o
[

S
©

i i I
18 21 24 27 30

o
w
(2]
©0

12 15
Tiempo (s)

Figura 5.2: Evolucién del vector velocidad

En cuanto a las velocidades angulares, se observa en la Figura 5.3 como
alcanzan el punto de equilibrio rdpidamente pero sin ningtn pico que pudiera
comprometer la seguridad de la aeronave.
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Figura 5.3: Evolucién de las velocidades angulares

Los angulos de Euler también llegan a la posicion esperada de forma satis-
factoria, como se puede comprobar en la Figura 5.4. Los angulos de Euler son
los estados que més tardan en llegar a la posiciéon de equilibrio y determinan la
actitud de la aeronave en tres dimensiones.
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Figura 5.4: Evolucién de los dngulos de Euler

Las acciones de control que decide aplicar el controlador son las que se mues-
tran en la Figura 5.5. Tanto esta como todas las validaciones que se realizan en
esta seccion tiene las acciones de control saturadas.

Acciones de control
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Figura 5.5: Evolucién de las acciones de control

Tal y como se ha visto en esta prueba, la aeronave es capaz de volver al
punto de equilibrio tras una perturbacién sin ningtin tipo de problema y sin
error estacionario. Ademas, la respuesta siempre estd dentro de los limites de
seguridad marcados al controlador. Si se desea alcanzar una referencia cualquiera
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dentro de los limites de operaciéon de la aeronave, basta con modificar el punto
de equilibrio al punto deseado y esperar un comportamiento muy similar al que
se ha detallado en esta seccion.

Cabe destacar también que el tiempo de computo en Matlab ha sido muy
rapido, en torno a los 3ms.

Por iltimo, es importante senalar que en esta seccién se desarrolla una prue-
ba preliminar que se va a ir completando en secciones posteriores.

5.1.2. Validacion frente al modelo no lineal

En esta seccién se simulara el comportamiento del mismo controlador frente
a un modelo no lineal de la aeronave. Debido a las no linealidades de la planta,
a que el controlador presenta un modelo lineal y fijo en las restricciones de
igualdad del problema de optimizacién y a que no se cuenta con accién integral
se espera que aparezca un error estacionario en la respuesta del sistema. Las
simulaciones frente a el modelo no lineal de la aeronave presentarén la maxima
aproximacién a la realidad que se realizard con el Matlab. En el caso de las
simulaciones con modelos aeronduticos este punto es de vital importancia, ya
que las ecuaciones de Bryan son altamente no lineales, como se comenta en
las secciones correspondientes de este documento. Este fenémeno influira en la
dificultad de desarrollar un buen control MPC con una planta lineal y fija de la
aeronave.

Para comparar los diferentes casos de la mejor forma posible, se supone el
mismo experimento que en la validacién frente al modelo lineal.

En primer lugar, se puede observar en la Figura 5.6 como la componente
axial de la velocidad, que se encontraba mas separada del punto de equilibrio,
se acerca a dicho punto y aparece un error estacionario. De la misma forma,
las otras comonentes del vector velocidad tampoco llegan a alcanzar la referen-
cia en régimen estacionario. Este error no representa un grave peligro para la
seguridad de la aeronave ya que en todo momento se encuentra dentro de las
limitaciones impuestas al optimizador empleado. Es muy importante destacar
que el optimizador encontrara la solucién que minimice la funcién de coste que
se le plantee, no siempre la que presente menor error respecto a las referencias.
Esto, junto al uso de limitaciones en los estados permitird obtener condiciones
operativas seguras y que minimicen las acciones de control calculadas.
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Figura 5.6: Evolucion del vector velocidad

En cuanto a las velocidades angulares, se observa en la Figura 5.7 el mismo
fenémeno que en el caso anterior, en régimen estacionario aparece un cierto
€error.
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Figura 5.7: Evolucion de las velocidades angulares

Los éngulos de Euler también sufren este error estacionario, como se puede
comprobar en la Figura 5.8.
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Figura 5.8: Evolucién de los dngulos de Euler

Las acciones de control que decide aplicar el controlador son las que se mues-
tran en la Figura 5.9. Estas acciones de control siempre se encuentran dentro
de los limites establecidos al controlador.
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Figura 5.9: Evoluciéon de las acciones de control



Formulacién del control predictivo 72

5.1.3. Validacion frente al modelo no lineal con accién in-
tegral

En esta seccion se implementara la accién integral en el controlador visto
en la seccién anterior, de forma que pueda alcanzar error estacionario nulo en
los estados mas criticos de la aeronave. De la misma forma que en los casos
anteriores, se supone un caso en el que la aeronave esta ligeramente desviada de
su punto de equilibrio. Como la velocidad axial es la variable més desviada de
dicho punto, sera la que cuente con acciéon integral.

En primer lugar, se puede observar como la velocidad axial de la aeronave
alcanza el punto de equilibrio sin presentar error estacionario. Sin embargo, esta
respuesta presenta demasiada sobreoscilacion para ser utilizada en aplicaciones
aeronauticas. Las otras dos componentes del vector velocidad no consiguen eli-
minar el error estacionario porque en ellas no se aplica accién integral. La accién
integral puede resultar muy util en gran cantidad de ocasiones para llevar a cero
el error estacionario del estado deseado. Sin embargo, y debido también a la alta
no linealidad de la planta, el comportamiento obtenido dista de ser el ideal.
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Figura 5.10: Evolucién del vector velocidad

En cuanto a las velocidades angulares, se observa en la Figura 5.11 el mismo
fenémeno que en el caso anterior, en régimen estacionario aparece un cierto
error. Como se puede comprobar, las ecuaciones de Bryan estan acopladas y
el comportamiento del vector velocidad influye en el comportamiento de las
velocidades angulares.
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Figura 5.11: Evolucién de las velocidades angulares

Los angulos de Euler también sufren este error estacionario, como se puede
comprobar en la Figura 5.12.
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Figura 5.12: Evolucién de los angulos de Euler

Las acciones de control que decide aplicar el controlador son las que se mues-
tran en la Figura 5.13.
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Figura 5.13: Evolucién de las acciones de control

5.1.4. Validacion frente al modelo no lineal con accién in-
tegral y calculo del modelo en linea

En esta seccién se pretende mejorar el comportamiento observado en el caso
anterior recalculando el modelo de la planta que tiene el controlador en las
restricciones de igualdad. Hay que recordar que las ecuaciones de Bryan son
altamente no lineales y se puede conseguir un comportamiento mucho mas eficaz
en la aeronave si la representacién lineal en espacio de estados se va recalculando.

En primer lugar, se puede observar como la velocidad axial de la aeronave
alcanza el punto de equilibrio sin presentar error estacionario. En este caso, se
mejora considerablemente la respuesta obtenida en el caso anterior. Las otras
dos componentes del vector velocidad no consiguen eliminar el error estacionario
porque en ellas no se aplica accion integral. Al tener en todo momento un
mmodelo més preciso de la planta se evita la gran oscilaciéon que se observaba
en la anterior validacion. A cambio, se incrementa el tiempo de computo de cada
iteracion.
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Figura 5.14: Evolucién del vector velocidad

18

21

24

27

30

En cuanto a las velocidades angulares, se observa en la Figura 5.15 el mismo
fenémeno que en el caso anterior, en régimen estacionario aparece un cierto

€rror.
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Figura 5.15: Evolucién de las velocidades angulares
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Los éngulos de Euler también sufren este error estacionario, como se puede

comprobar en la Figura 5.16.
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Figura 5.16: Evolucién de los angulos de Euler

Las acciones de control que decide aplicar el controlador son las que se mues-
tran en la Figura 5.17. Ademé&s de el mejor comportamiento en vuelo de la ae-
ronave, también se observan unas acciones de control mas suaves. El ahorro en
acciones de control es de vital importancia en el mundo de los UAVs.
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Figura 5.17: Evolucién de las acciones de control

5.1.5. Comparacién entre opciones

Una comparativa entre las dos opciones con control integral puede ayudar a
comprender la mejora que supone el célculo en linea del modelo de la aeronave.
En la siguiente Figura 5.18 se puede observar como cuando no se recalcula el
modelo se utiliza una mayor energia en los actuadores que limitara la autonomia
de la plataforma de vuelo. Con el célculo en linea de la representacion lineal en
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espacio de estados no solo se consigue una mejor respuesta en el seguimiento de
las referencias sino que se consiguen acciones de control mas suaves.

Accién de control en el motor Accién de control en el elevador
15 : : : :
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" ” . 27 p n m
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Accién de control en los alerones Accién de control en la cola
0.4 15
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1
0.2
0.5
0.1

Caleulo en linea Modelo fijo Célculo en linea Modelo fijo

Figura 5.18: > |u| en cada controlador

5.1.6. Un caso exigente

Una vez realizada la comparativa entre las diferentes opciones de controla-
dores que se presentan en este documento es interesante ver la respuesta del
controlador elegido frente a un evento exigente. La aeronave se encuentra des-
plazado del equilibrio 5ms~! en V. De esta forma, se comprobara la efectividad
del controlador ante cualquier situacién y se podra comprobar el uso que se hace
de las restricciones.

Este controlador, descrito en la seccién 5.1.4, obtiene la evolucién del vector
velocidad que se observa en la Figura 5.19, una vez mas con ayuda de la accién
integral en la componente axial de la velocidad.
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Figura 5.19: Evolucién del vector velocidad

En cuanto a las velocidades angulares, se puede observar su evolucién en la
siguiente Figura 5.20.
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Figura 5.20: Evolucién de las velocidades angulares

La evolucion de los angulos de Euler presentan un fenémeno muy imporante
en este controlador como es la presencia de restricciones. En los limites indicados
a la libreria del problema se ha especificado que el dngulo de alabeo no puede
pasar de 0.35 rad. En la Figura 5.21 se puede observar el comportamiento de la
aeronave.
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Figura 5.21: Evolucién de los angulos de Euler

En la Figura 5.22 se muestra ampliado el transitorio de la respuesta de la
plataforma de vuelo.
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Figura 5.22: Transitorio de la evolucién de los angulos de Euler

Ademas, estas restricciones también afectan a las acciones de control. En la
siguiente Figura 5.23 se puede observar como el propio controlador satura las
acciones de control maximas a aplicar.
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Figura 5.23: Evolucion de las acciones de control

5.2. Implementacién en el ordenador de a bordo

En la fase de implementacion del controlador calculado en Matlab debe de-
cidirse el lenguaje de programacién que se va a utilizar en todas las partes del
conjunto del proyecto. Entre las opciones mas interesantes estd la programacion
en C, C++, C#, de las que destaca claramente el lenguaje de programacién C
por su sencillez para trabajar a nivel de dispositivos harware. De esta forma, se
recurre a un lenguaje de programacién muy conocido y utilizado en aplicacio-
nes industriales que permite la comunicacién 6ptima entre el controlador y la
instrumentalizacién de la aeronave.

El funcionamiento del programa implementado en C se puede definir como
una maquina de estados, entre los que se pueden elegir cada uno de los controla-
dores que se deseen implementar. En cada uno de estos estados aparecen no sélo
los hilos de ejecucién pertenecientes al controlador, sino que también aparecen
los hilos de ejecucién de sensores, navegacioén, control de actitud, telemetria y
almacenamiento de los datos en vuelo. Estos distintos hilos de ejecucién deben
comunicarse entre ellos, de forma que los sensores informen de la actitud actual
de la plataforma de vuelo al controlador, que sigue las referencias marcadas por
el hilo de navegacién, que recibe los datos que se envian de la estacion de tierra
via el hilo de telemetria. Esta comunicacién se realiza mediante canales en los
que se sigue la regla FIFO (First In, First Out).
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Figura 5.24: Esquema de la organizacién de los hilos de ejecucion

5.2.1. Hilo de sensores

En este hilo de ejecucion se inicializan y se gestionan los distintos sensores
con los que cuenta la plataforma de vuelo. En el caso particular del control
predictivo, permite conocer en cada iteracién del algoritmo de control el valor
de los estados del sistema de forma que se puedan realizar las predicciones de
estados futuros. Ademés del sensor inercial IG500-N, la plataforma de vuelo
cuenta con sensores de viento acoplados a la zona central del tren de aterrizaje.
Como se ha comentado anteriormente, se realiza una comunicacién mediante
FIFOs con los hilos de control, navegacion, telemetria y almacenamiento de
datos.

5.2.2. Hilo de navegacion

En este hilo de ejecucion se reciben los datos que proporciona el hilo de
telemetria y a partir de estos se generan las referencias de los puntos de ruta que
debe seguir la aeronave. Como se muestra en la Figura 5.25 y con el objetivo de
optimizar los resultados generales que se obtengan, en el hilo de navegacién se ha
incorporado un PID que realiza el control en altura, ofreciendo al controlador
MPC las referencias de Pitch que deberd cumplir para alcanzar las posibles
alturas de los puntos de ruta. Un segundo PID, que controla el Roll al que se vera
sometida la plataforma de vuelo permite alcanzar las referencias de los puntos de
ruta en los tres ejes del espacio cartesiano. Estas referencias vienen determinadas
por una méaquina de estados que se encuentra en el hilo de navegacién. En
funcién de las condiciones de vuelo se envian referencias que permiten realizar
un despegue auténomo, seguir puntos de ruta o realizar un aterrizaje auténomo.
En caso de ausencia de misién, el controlador realizard una ruta alrededor de
un punto indicado.
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Figura 5.25: Esquema del hilo navegacion

5.2.3. Hilo de control de actitud

El control de actitud forma parte ya del controlador MPC del que trata
este documento, y es el encargado de las llamadas a las funciones encargadas
de resolver los problemas de optimizacién y creacién de matrices asociados al
Control Predictivo. En este caso, y después de una inicializacion de las variables
en funcionamiento durante el hilo, se encarga de actualizar los valores de la
actitud proporcionados por el hilo de sensores y los valores de las referencias
proporcionadas por el hilo de navegacion. Este es el unico hilo que manda las
acciones de control a los actuadores de la aeronave, sea la palanca de empuje o
los controladores de las deflexiones de las superficies de control.

5.2.4. Hilo de telemetria

Este hilo es el encargado de actualizar en todo momento las 6rdenes pro-
porcionadas por la estacién monitora en tierra [14] y de proporcionar al usuario
todos los datos que se requieran durante la operacién del UAV. En el caso de
vuelo real que después se expondré, el hilo de telemetria proporciona valores de
posicién, velocidad, actitud de la plataforma de vuelo, préximo puntos de ruta
a alcanzar y un conjunto de avisos de recepcién. Los avisos de recepcién son
de gran utilidad para comprobar si la aeronave ha recibido los tltimos datos
que se proporcionan desde tierra, ya sean de puntos de ruta, de cambios en los
controladores o de cambio de automatico a control manual.

Un esquema basico del funcionamiento de la telemetria se puede observar en
la Figura 5.26.
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Figura 5.26: Telemetria

5.2.5. Hilo de almacenamiento de datos

El almacenamiento de datos de vuelo es de vital importancia en la validacién
de los controladores en vuelo, ya que se puede comprobar si se han seguido con
precision las referencias ofrecidas por la estaciéon monitora de tierra. Este hilo
genera dos archivos distintos, uno para las referencias que se aplican y otro para
los valores de los distintos estados de la plataforma de vuelo. Esta informacion
debe ser recopilada y estudiada con detenimiento con el objetivo de mejorar
las prestaciones de la aeronave en los puntos donde se aleje mas del modelo
establecido en las simulaciones.

5.2.6. Gestion del tiempo

Uno de los aspectos mas importantes de los sistemas de tiempo real es la
gestion de tiempos de computos que asegure que la solucién del problema se
encuentre disponible cuando sea necesaria. Con ese objetivo, se han realizado
una serie de simulaciones utilizando el propio hardware del ordenador de a bordo
y se comprueba que la resolucién del problema de programaciéon cuadratica
necesita alrededor de 100ms en completarse. De esta forma, no es viable un
controlador con un tiempo de muestreo inferior a 150ms, ya que a el tiempo de
resolucion de la optimizacion se le tiene que sumar una serie de transferencias de
datos y calculos previos. Ademaés, se ha limitado el nimero de iteraciones de la
resolucion del optimizador con el objetivo de cumplir siempre esta condiciéon de
tiempos. En ese caso, el optimizador alertaré al usuario de que no se ha podido
llegar a un error por debajo de la tolerancia exigida y daré la posibilidad de
aplicar acciones de control alternativas que se puedan calcular de otros medios.
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5.3. Validacién utilizando Hardware In The Loop

La validacion realizada hasta el momento se basa en simulaciones de Matlab
y Simulink que, aunque son de gran ayuda de cara al diseno del controlador,
no son lo suficientemente seguras y fiables como requiere la aplicacién que se
trata en este proyecto. Por tanto, con el objetivo de que las simulaciones se
asemejen a los resultados que se obtendran en un vuelo real, se han realizado
simulaciones con técnicas de Hardware In The Loop, que consisten en incorporar
a la simulacién el hardware propio de la prueba en vuelo real. Cabe recordar
que simulaciones como las que ofrece Matlab a través del paquete Simulink son
de gran utilidad para un primer modelado, pero por las caracteristicas de su
simulacién obtienen los valores de los distintos estados de la aeronave en el mo-
mento méas conveniente de cara al computo global, y no de forma realista y con
el debido tiempo de muestreo de los sensores. En cambio, esta técnica del estu-
dio del comportamiento del esquema de control incorpora la comunicacién entre
diferentes hilos de ejecuciéon mediante FIFOs, asi como una respuesta adecuada
en tiempo y propiedades de los sensores de la plataforma de vuelo. En la simu-
lacion en Hardware In The Loop se utiliza el propio ordenador de vuelo de la
aeronave enviando tramas de telemetria desde una estaciéon de control instalada
en un ordenador del laboratorio. Esta simulacién se ejecuta con la ayuda de una
plataforma PXI [15] [16] donde se ha desarrollado e implementado el modelo
aerodinédmico no lineal de la aeronave. Para completar la simulacién, la plata-
forma PXI se conecta a un ordenador en el que se ejecuta el simulador de vuelo
FligthGear, que permite el manejo de la aeronave en manual y la visualizacién
de la respuesta dindmica que ofrece la aeronave en el modo automaético.

Antena — o= Ordenador de a
bordo del UAV

[ PXI } [ Ordenador }

en tierra l

Figura 5.27: Esquema de simulacién en Hardware In The Loop

Estacién monitora

l

En esta simulacién se puede comprobar de primera mano el tiempo de
computo real que necesitara el ordenador de a bordo de la aeronave para com-
pletar los célculo que impone el controlador. Tras realizar una series de pruebas
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se comprueba que se debe imponer el tiempo de cada iteracién del algoritmo
de control en 150ms. El tiempo de duracién de cada ciclo del controlador es de
vital importancia para un buen control de la aeronave, y un tiempo excesivo
imposibilitara dicho control. Es por este motivo que en la implementacién en el
ordenador a bordo de la aeronave no se recalcula el modelo de la planta.

5.3.1. Ruta de prueba

Para realizar las validaciones en Hardware In The Loop ya no se seguiran
referencias de velocidades y actitud, como se ha visto en apartados anteriores,
sino que se realziard un seguimiento de los mismos puntos de ruta que se espera
seguir en la prueba de vuelo real. La primera prueba consistira en el seguimiento
de cuadrado como el que se muestra en la Figura 5.28. Es importante destacar
que el controlador seguira las referencias proporcionadas por unos PIDs de na-
vegacion ya implementados y ampliamente ensayados en la aeronave. Uno de los
trabajos futuros de este proyecto consiste en eliminar este control en cascada y
realizar la gestion de las trayectorias directamente con el controlador predictivo.

Figura 5.28: Ruta a seguir por la simulacién de Hardware In The Loop

La trayectoria que se sigue en la simulacién se puede observar en las Figuras
5.29 y 5.30.



Formulacién del control predictivo 86

AUTO

ARM SYSTEM

Start tand M Halt

[\ Ger s Write (ROM)
MANDAHGHIDED) D u s Load File e Read (ROM}

MANUALIGUIDED tc

Options

i e . 00X N ¢ - Replay Logfile

Figura 5.29: Trayectoria seguida en la simulaciéon
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Figura 5.30: Trayectoria seguida en la simulaciéon

A continuacion se va a analizar el comportamiento de la plataforma de vuelo
en uno de los giros, de forma que se estudie el seguimiento de las referencias
de velocidad y altura y se pueda comprobar el uso de las diferentes acciones de
control.

En la Figura 5.31 se puede comprobar como la referencia de altura situada
en 400m se sigue sin error estacionario. Esta referencia se alcanza con ayuda de
los PIDs de navegacion comentados en apartados anteriroes y que marcan las
referencias de dngulo de cabaceo que debe seguir la aeronave. Se puede compro-
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bar que las referencias de altura se siguen de forma precisa y eficiente.
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Figura 5.31: Seguimiento de la altura en un tramo de la ruta de prueba

En la Figura 5.32 se puede comprobar como la referencia de la velocidad
situada en 18ms~1 se sigue de forma similar a las graficas vistas en Matlab.
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Figura 5.32: Seguimiento de la velocidad en un tramo de la ruta de prueba
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El rizado que se observa en el comportamiento final de la velocidad se debe
al umbral de actuacion de la accién de control del motor, que solo puede variar
en escalones de 0.05. Se observa la accién de control del motor aplicada en la
Figura 5.33.

Accioén de control del motor
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Figura 5.33: Uso de la palanca del motor

La accion de control de los elevadores se observa en la Figura 5.34.

Accidn de control de los elevadores
002 T T T T T

-0.04- B

=
o
N
T
i

Posicion

-0.06- .

_ I i i i i
0'080 10 20 30 40 50 60

Tiempo (s)

Figura 5.34: Uso de los elevaores

La accion de control de los alerones se observa en la Figura 5.35.
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Figura 5.35: Uso de los alerones

La acciéon de control de la cola se observa en la Figura 5.36.
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Figura 5.36: Uso del empenaje vertical

Con este ejemplo se comprueba que el seguimiento de puntos de ruta se
realiza con éxito a pesar del alto tiempo de muestreo al que se debe configurar
el controlador. Otras aplicaciones similares presentan tiempos de muestreo de
20ms, frente a los 150ms con los que se ha realizado este estudio. El uso de
un hardware méas potente desde el punto de vista computacional supondria una
importante mejora en las prestaciones del controlador. Por otro lado, se ha
podido observar como el comportamiento en las validaciones de Hardware In
The Loop es similar al de las validaciones en Matlab, otorgando una mayor
validez a los ensayos que ahi se han realizado.
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Conclusiones

Una vez finalizadas y analizadas todas las pruebas y simulaciones de vuelo
propuestas desde un principio de la memoria, los resultados nos indican que el
control de trayectorias de la plataforma de vuelo Kadett 2400 mediante un con-
trolador basado en técnicas de control predictivo ha tenido éxito y se perfilan
como serios candidatos a realizar el control de aplicaciones civiles de vehiculos
aéreos no tripulados. El calculo en linea del modelo proporciona al controlador
una mejor predicciéon de su comportamiento y consigue reducir el coste ener-
gético de las acciones de control y mejorar el comportamiento dindmico de la
aeronave. Sin embargo, hay que destacar que se trata de una técnica costosa
desde el punto de vista de su implementaciéon y de su tiempo de célculo.

Como se ha visto en este documento, el controlador predictivo implemen-
tado ofrece una buena respuesta ante las diferentes pruebas de seguimiento de
referencias a las que ha sido sometido. Ademaés, la posibilidad de disponer de
un control capaz de limitar las acciones de control y las variables de estado
de un proceso hacen el controlador con restricciones muy eficaz en multitud de
aplicaciones.

Ademas, los resultados ofrecidos por las distintas simulaciones ponen de
manifiesto la mejora del comportamiento dinamico de la aeronave bajo el con-
trolador con restricciones respecto a controladores tradicionales, ya que brinda
una gran oportunidad para llevar las plataformas de vuelo a extremos 6ptimos
desde el punto de vista de minimizacién de costes de operaciéon sin correr el
riesgo de entrar en zonas peligrosas del dominio de vuelou operar con suavidad
frente a cambios en la trayectoria o perturbaciones impuestas desde el exterior.
También destaca por tener en cuenta los limites en las acciones de control en
lugar de realizar la saturacion por software, lo que se traduce en una mejora del
comportamiento del vehiculo.

El controlador implementado es altamente recomendable para todo tipo de
vehiculos en los que es crucial la comodidad y la seguridad de las operaciones.
En el caso de contar con un proceso en el que se debe optimizar el uso de
recursos, el controlador con restricciones permite operar cerca de los limites en
los que se obtienen mejores resultados con la seguridad de que no se superaran.
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Un ejemplo claro de este comportamiento se puede encontrar en las turbinas de
gas, en las que se obtienen los mejores resultados al operar a ciertas temperaturas
y nimeros de Mach elevados, siempre sin superar los limites.

Por ultimo, cabe destacar que se realizard una prueba de vuelo real de la
aeronave con este controlador para cotejar los datos de simulacion y verificar
que el buen comportamiento del algoritmo implementado se mantiene.

Se proponen como trabajos futuros, aumentar los horizontes de control y
prediccion con el objetivo de hacer una eficiente gestién de la ruta previamente
delimitada aprovechando al méximo las opciones que ofrece el control predicti-
vo. Ademés, en este proyecto las matrices de pesos de la funcion de coste se han
definido constantes para todo el dominio de vuelo, ya que el objetivo era exclu-
sivamente el vuelo en crucero. Una mayor capacidad de cémputo de la aeronave
permitird incluir una mayor cantidad de estados, asi como limitar el dominio
de vuelo de la aeronave definiendo rutas aéreas por las que se deba circular. De
esta forma se eliminarian los PIDs de navegacién para volar Gnicamente con el
controlador aqui disenado. Ademas, debe realizarse un estudio para asegurar la
estabilidad del controlador en todos los puntos del dominio de vuelo, lo que se
propone como un inicio para una tesis doctoral.
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