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Nomenclatura usada

U(s): Entrada del sistema con Transformada de tapla
Y(s): Salida del sistema con Transformada de La&plac
G(s): Funcion de transferencia

n: Ganancia del sistema

z;: Ceros del sistema

pi: Polos del sistema

y(t): Respuesta temporal del sistema

a: Parte real del polo

b: Parte compleja del polo

k: Ganancia estandar

on: Frecuencia natural producida por un par de pabosplejos
og. Frecuencia producida por un par de polos complejo
{: Factor de amortiguamiento de un par de polos tgogp
1. Constante de tiempo caracteristica de cada polo

K: Ganancia K o Matriz de control K

Xi: Variables de estado del sistema en espacio ddasst
u;: Entradas de un sistema de espacio de estados

yk: Salidas de un sistema de espacio de estados

A: Matriz de estado

B: Matriz de entrada

C: Matriz de salida

D: Matriz de transmision directa

L: Autovalores del sistema

Q: Matriz de disefio de desviacion de los estadbsaagrolador LOQR
R: Matriz de factor de peso escalar del controladgiR

P : Constante positiva en el disefio del controlad@RL
J: Funcion de coste del sistema

> AF : Fuerza resultante eje ‘I

> AM,, : Momento resultante eje ‘m’

U: Velocidad de la aeronave en el eje X de la aaren

V: Velocidad de |la aeronave en el eje Y de la asren
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W: Velocidad de la aeronave en el eje Z de la aam®n

P: Velocidad angular de la aeronave en torno alXege la aeronave, régimen de
Balanceo

Q: Velocidad angular de la aeronave en torno alYejge la aeronave, régimen de
Cabeceo

R: Velocidad angular de la aeronave en torno alZeje la aeronave, régimen de
guifiada

I: Tensor de inercia

D" AL: Momento resultante eje X
> AM : Momento resultante eje Y

> AN : Momento resultante eje Z

®: Angulo de Cabeceo
¥: Angulo de Guifiada

J,: Angulo de deflexion timon de profundidad
d,: Angulo de deflexion alerones

J,: Angulo de deflexién timon de direccion, en ingRasdder

Variables de estado:

u: Perturbacién de la velocidad horizontal en ebgj
w: Perturbacion de la velocidad vertical en el£&je

g: Régimen de Cabeceo

: Angulo de Cabeceo

v: Perturbacién de la velocidad horizontal en elgj
p: Régimen de Balanceo

r: Régimen de Guifiada

®: Angulo de Balanceo

Salidas del sistema:
ao: Angulo de ataque

B: Angulo de guifiada
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Introduccion

Desde el principio de la aviacion se han investiggd desarrollado aviones sin
tripulacion, como usos de entrenamiento y, soboetodsiones militares. A principios
de siglo, con la primera y la segunda guerra miynsiahicieron los primeros aviones
no tripulados. Los grandes avances en el camposd&viones no tripulados, como en la
aviacion en general, han surgido a raiz de guemtis grandes potencias, siendo estos
altimos avances en las guerras del oriente medio.

En los dltimos afos, en Espafia y en Europa se estdizando investigaciones y
grandes proyectos de UAV. En este proyecto senuetrealizar un estudio del UAV
del departamento de Aerotécnia de la Escuela Usitaee de Ingenieria Técnica
Aerondutica (EUITA).

Para ello se emplearan técnicas de control modgree desarrollaran dos leyes de
control. Una mediante asignacion de polos y otedizando un controlador éptimo
cuadrético.

En primer lugar, se estudiaran las fuerzas y mooseqie actian sobre el movimiento
del UAV. A partir de estas fuerzas y momentos agalta a dos sistemas de ecuaciones
gue sean lo mas fieles posibles al comportamieatdUdV. Estos dos sistemas de
ecuaciones seran el correspondiente al controltlatigal y el correspondiente al modo
laterodireccional.

Una vez obtenido los modelos matematicos se digeiarmodelo con el programa
Simulink. Con este modelo se probara la estabilidabtipo de respuesta del UAV, asi
como las leyes de control desarrolladas.

Primero se analizara el control longitudinal erolabierto. Se localizaran los polos que
producen el modo de oscilacion de periodo cortosygue producen el modo fugoide.
En base al tipo de respuesta que se obtendra dedpuénalizar el control en lazo
abierto se decidira cdmo mejorarlo disefiando dgeslele control. En primer lugar, se
decidira la localizacion de los nuevos polos deiesna en lazo cerrado y se disefara la
ley de control mediante asignacion de polos. Paraknte se disefiara una nueva ley de
control mediante un regulador optimo cuadraticoR)Finalmente se compararan.

Finalmente se analizara el control laterodirecdiendazo abierto. Se localizara el polo
gue produce el modo de balanceo, el polo que peoduodo espiral y el par de polos
que produce el balanceo del holandés. Como comretat longitudinal, primero se
decidira la localizacion de los nuevos polos deiesna en lazo cerrado y se disefiara la
ley de control mediante asignacion de polos. També&disefiard un regulador 6ptimo
cuadratico y se compararan las dos leyes de control
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1. UAV

Un UAV es un vehiculo aéreo no tripulado, de sg#asien inglés Unmanned Aerial
Vehicle. Por definicion, es un vehiculo aéreo niputado reutilizable, capaz de
mantener un vuelo controlado y sostenido. Estanidédn es la que separa los UAV de
los misiles.

En los ultimos afios se estan llevando a cabo muchestigaciones y avances en torno
a los llamados UAV. Se esta viendo que puedenesgrah utilidad tanto en el campo

civil como en el campo militar. Pero los UAV no semevos, sino que se han estado
investigando a lo largo de la historia de la a@aci

1.1 Historia de los UAV

Los hermanos Wright hicieron el primer vuelo colatto el 17 de diciembre de 1903.
Afos antes de esto, el hombre ya buscaba algoeqoarsciera al uso que se le da a los
UAV. Con una tecnologia muy béasica, encontramogiimseros intentos de UAV:

» En febrero de 1863, un inventor de la ciudad deviléork llamado Charles
Perley patenté un bombardero no tripulado. Este baodero era un globo
aerostético de aire caliente que podia cargar oglogvos y tenia un
temporizador. El globo se soltaba con unas ciedasiciones, y calculando con
el viento y la distancia se ajustaba el temporizaBbcual al llegar al destino
abriria la cesta de las bombas, las que caeriangendidas.

[,
T

Figura 1 — Bombardero aéreo de Perley

Cabe afadir que era un dispositivo muy primitivong dio resultados
remarcables, ya que el viento cambia de un lugaroay la precision es bastante
pequena.

« En 1883, un britanico llamado Douglas Archibald éoumas fotografias desde
una cometa. Douglas Archibald habia estado expatando con cometas y el

-5-



Escuela Universitaria de Ingenieria Proyecto Fin de Carrera
Técnica Aeronautica Modelizacion de aeronaves no tripuladas con Sirkulin

viento durante mucho tiempo. Las fotografias fuemmblicadas en los
periddicos hasta que un soldado americano pens@sjaeexperimento tendria
utilidad en alguna guerra.

Figura 2 — Cometa de vigilancia de Eddy

En la guerra hispanoamericana de 1898, el cabaawiilEddy de Colorado
tomo cientos de fotografias desde una cometa casialé Archibald. Estas
fueron las primeras fotos de vigilancia de la miatoMuchas de las fotos que
tomd dieron informacién critica a las tropas an@ris sobre las posiciones y
fortificaciones del adversario.

Durante la primera guerra mundial aparecio el pritddV en Estados Unidos de
Ameérica. Aunque el éxito fue un poco erratico, noiitares se dieron cuenta que tenia
potencial en combate. Antes de que los prototigddAlV pudieran desplegarse enserio
se firmo el armisticio de la guerra.

En 1917 el doctor Peter Cooper y Elmer A. Spermemaron el girdscopo
estabilizador automatico, el cual ayudaba a manteana aeronave en vuelo
estable, recto y nivelado.

Figura 3 — Sperry Aerial Torpedo

Usaron esta innovadora tecnologia para convertad aeronave U.S. Navy
Curtiss N-9 de entrenamiento en el primer UAV colanlo por radio. Tomo el
nombre Sperry Aerial Torpedo y vol6 50 millas cadm una bomba de 300
libras en muchos tests de vuelo, aunque nuncadsenusombate.

En 1918, Charles F. Kettering, de General Motorsef un pequefio avidon
llamado Kettering Bug.
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Figura 4 — Kettering bu:q_

Hecho de madera y lienzo, por 400% la unidad, petguefio avioncito fue
disefiado para cargar una bomba de equivalente apioppeso, 300 libras.
Estaba disefiado para salir desde un vehiculo cedasy desplegar las alas y
dirigirse hacia un objetivo preprogramado. El ejérde estados unidos encargé
una gran cantidad de estos aviones durante lamadtimeses de la primera
guerra mundial, pero acab0d la guerra y los pediger®n cancelados.

Durante mas de una década después del final deifeer® Guerra Mundial, la
investigacién sobre UAV se redujo considerablemelte fue hasta mediado de los
afos 30, cuando nuevos UAV emergieron como unartape herramienta de entreno
en combate.

« La Queen Bee, o reina abeja, fue el primer UAVilieable. Su primer vuelo
data de 1935.

Figura 5 — Queen Bee

La Queen Bee fue disefiada en el Reino Unido. Feefidda para usarse como
un objetivo aéreo durante misiones de entrenamiéo®artilleros de la marina

real practicaban con ellos para intentar abatirlestaba hecha de madera
contrachapada y pino, era controlada por radioigPeolar hasta a 17000 pies
de altura y viajar una distancia maxima de 300awmildh unas 100 mph. Se
fabricaron un total de 380 Queen Bees en la fuaéraa real y la marina real

hasta que fueron retirados en 1947.

« En 1939 Reginald Denny credé la compafiia Radioplabempany,
Northrop/Grumman ahora, en Los Angeles. Era unséadta de la aviacion y un
piloto de la flota real aérea britanica.
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HE 1o i
Figura 6 — OQ Targets

Reginald Denny juntd a un equipo de ingenieros gapeen tecnologia radio de
la compafia Lockheed y se pusieron a trabajar gesarrollar una aeronave
grande y de control remoto. En los siguientes afagron éxito y produjeron
una serie de UAV llamados OQ Targets.

Durante la Segunda Guerra Mundial la alemania dasarroll6 un UAV, el cual
demostré las posibilidades que ofrecen en comHais. intentos de America de
eliminar dicho UAV sentaron las bases de los pmgsade investigacion americanos
en futuros proyectos de UAV.

* Al principio de la Segunda Guerra Mundial, Adolftlei encargd crear una
bomba voladora con el siguiente mandato: se usardrac “objetivos no
militares”.

Figura 7 — Vergeltungswaffe-1 o V-1

Fieseler Flugzeuhau disefio el Fi-103, mas conamdoo Vergeltungswaffe-1 o

V-1. Su nombre se traduce como Arma de venganzése lanzaban desde una
rampa estilo catapulta para salir volando a 470n§#.propulsaba con un
pequefio motor pulsorreactor, el cual emitia un idmlcaracteristico. Podia

cargar hasta una cabeza armada de 2000 librag pregramado para volar
hasta 150 millas antes de soltar su bomba. La pimez que se usoé fue contra
los britanicos en 1944. Mat6 a mas de 900 civilesié a mas de 35000.

» La gran efectividad y amenaza de los UAV alemandsiivipulsé que la marina
de Estados Unidos desarrollara sus propios UAV gaeapudieran destruir los
lugares de lanzamiento de los V-1.
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Figura 9 — B-17, luego BQ-7

En 1944, el equipo SAU-1 (Special Air Unit One) eoid los PB4Y-1
Liberators y los B-17 para que pudieran cargar @5dfras de explosivos y
pudieran volar por control remoto usando sisteneagudado con imagenes de
television. Las aeronaves, conocidas como PB4YBQy7, despegaban con una
tripulacion de 2 hombres, los cuales volaban halstnzar 2000 pies de altura y
programaban el rumbo para interceptar los lugaedarzamiento de los V-1 en
Francia antes de que éstos atacaran.

Aungue peligrosas, estas operaciones tuvieron éxitcontrarrestar la amenaza
de los V-1. Fue la primera vez en la historia egua se usaba un UAV contra
otro UAV.

También se usaron los BQ-7 para recoger datos sablieactividad en los
lugares en los cuales se hicieron pruebas de boatdascas.

En la guerra de Vietnam, los UAV que antes se Imaliecho para el combate,
adquieren un nuevo uso, vigilancia secreta.

* En el afio 1960, la fuerza aérea de Estados Unigldsrerica inicia su primer
programa para disefiar un avion invisible y modifioa UAV de combate para
misiones de reconocimiento.
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v O e |
Figura 10 — AQM-34 Ryan Firebee

Los ingenieros redujeron la marca que dejaba éna@-2C Firebee en el radar
usando una pantalla especialmente disefiada enotaalfrde los motores,
poniendo unas capas de un material que absorbisefedes de radar en los
lados de los fuselajes y cubriendo la aeronaveupamueva pintura antirradar.

El resultado fue la aeronave AQM-34 Ryan Firebeee due lanzada y
controlada desde la aeronave DC-130. Una vez aglaila mision, el UAV era
dirigido a un sitio seguro donde recogerlo, sevabt el paracaidas y era
recogido por un helicoptero.

Las pruebas de vuelo demostraron que los UAV Egepodian proveer de
completa vigilancia. Entre octubre de 1964 y ateil1975 se enviaron mas de
1000 AQM-34 Ryan Firebee en mas de 34000 misioregigilancia sobre el
sudeste de Asia. Fueron muy fiables, el 83% deHwosbee enviados se
recuperaron y se reusaron.

Con la guerra fria en su apogeo, la necesidad dganes de reconocimiento de
alta calidad fue méaxima. Después de intentar wvigiks sin éxito, la CIA
decidié que debian trabajar en un nuevo UAV, ilésa los ataques, de forma
inmediata. El gobierno de Estados Unidos encartgdcmpariia Lockheed el
trabajo de desarrollar un UAV de alta velocidadwisible.

Lockheed produjo el UAV D-21 en 1965. Era una aavencapaz de alcanzar
Mach 4, el UAV mas rapido de la historia. Teniarango de 3000 millas y
podia operar a una altura de 80000 pies. Estah#iezsto por una pintura
antirradar propia de Lockheed, precursora de lasguasa hoy en dia en los
aviones invisibles. Soélo se fabricé uno, vold 3iamiss sin éxito antes de que se
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estrellara y hundiera. Las partes de los otros i se estaban fabricando se
guedaron sin montar en el almacén.

El éxito del UAV Firebee continué después de largude Vietham. En la década de
los 70, mientras otros paises empezaron a desarmlis propios sistemas UAV
avanzados, los Estados Unidos fijaron sus objegwostros tipos de UAV.

e Impresionado por el UAV AQM-34 Ryan Firebee de &wericanos, Israel
comprd 12 secretamente en el 1970, los modificasyllamoé UAV Firebee
1241.

Figura 12 — Firebee 1241

Estos Firebee 1241 tuvieron un importante papel®f8 en la guerra entre
Israel, Egipto y Siria, tanto en misiones de recom@&nto como haciendo de
sefiuelo.

El segundo dia de la guerra, la fuerza aérea istasplegé su flota de Firebees
para atacar a las defensas aéreas egipcias. Lpsiosgiusaron todos su

inventorio de misiles tierra-aire contra los Firee43 misiles. Los Firebees
evadieron exitosamente 32 de los misiles y destoay®s otros 11 con misiles

antirradar.

 En 1970, un avion RC-121 de comunicaciones deigetetia fue abatido sobre
el mar amarillo, matando a la tripulacion de aborHb ejército de Estados
Unidos decidi6 desarrollar un nuevo UAV preparadmpas comunicaciones de
inteligencia y capaz de volar a gran altitud, pocima del rango de los misiles
enemigos.

-11 -
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Figura 13 — Ryan SPA 147

La empresa Ryan Aeronautical se puso a trabajaificanttio el Firebee para

gue pudiera interceptar los mensajes de radio gusnyi tomar fotografias por

encima de 60000 pies. El resultado fue el UAV R@aecial Purpose Aircraft

(SPA) 147, el cual podia volar durante 8 horas w#lovestable cargando una
camara de 300 libras, siendo el primer UAV equippd@ comunicaciones de
inteligencia a gran altitud.

Desde que Israel disefié su UAV Firebee, entre ¢adde los 70 y pasados los 80, la
fuerza aérea israeli se convirti6 en un desarmladuy agresivo de UAV. Hizo
importantes mejoras y nuevos UAV, versiones delades fueron integrados en flotas
de UAV de muchos otros paises.

e En 1978, Israel Aircraft Industries construyé Scaurta aeronave con motor de
pistén de 13 pies de envergadura hecha de fibvadde.

Fd

Figura 14 — Scout

La fibra de vidrio con el que estaba hecho el Soespgondia con una sefial muy
pequefia al radar, lo que unido al pequefio tamdfidAM hacia casi imposible
abatirlo. El Scout podia transmitir a tiempo reafigenes de video de vigilancia
en 360 grados.

« Afinales de los 80, Israel construy6 también eMJAioneer.

-12 -
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1
1
B

Figura 15 — Pioneer

Después de demostrar el éxito de los UAV israglime miriadas, el ejército de
Estados Unidos compré mas de 20 modelos de PioBstns modelos se
convirtieron en los primeros UAV pequefios y baralesla moderna fuerza
militar americana.

El Pioneer es impulsado por cohetes, el cual ppedér desde tierra o bien
desde un portaaviones en mar.

Se han usado en vigilancia en la guerra del GelfoBosnia y todavia hoy lo
usan tanto Estados Unidos como Israel.

Hoy en dia, los UAV forman parte importante en s ejércitos con alta tecnologia,
tanto en Estados Unidos, Europa, Asia y Orienteidetldemas se usan para fines

pacificos monitoreando el medio ambiente de laatier

*  En 1996 el ejercito israeli desarrollo un nuevo YAWFirebird 2001.

Figura 16 — Firebird 2001

Este es un UAV controlado de forma remota, propoidatos en tiempo real y
datos de alta precision sobre un incendio foretdalano, velocidad, perimetro
y movimiento, mediante una serie de tecnologiasocd®S, informacion
geografica y camaras de vision infrarroja.

» [Estados Unidos disefié un UAV gque funciona a basendegia solar y dispone
de motores de hélice auxiliares, y es ultraligeesarrollado por
AeroVironment Corporation y su uso es de invest@amedioambiental.
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Figura 17 — Pathfinder

Este UAV, llamado Pathfinder, alcanzo la altitudé@@50 pies. Su uso consiste
en recoger datos del viento, temperatura, humeaadion... con unos sensores
muy precisos, y toma fotografias de alta resolucion

AeroVironment Corporation disefidé 3 modelos méas @&/ después del Pathfinder.
Aunque el ultimo es un prototipo y est4 en fasprdebas.

» En el aflo 1998 el Pathfinder fue modificado y seemdieron sus alas. Alcanzé
la altitud de 80201 pies, batiendo el récord aoteri

Figura 18 — Pathfinder-Plus

» El objetivo de este nuevo modelo era alcanzarcbtele 100000 pies de altitud.
Antes de acabarlo dejaron de hacer pruebas y pasdraltimo modelo, el
prototipo Helios.

-14 -



Escuela Universitaria de Ingenieria Proyecto Fin de Carrera
Técnica Aeronautica Modelizacion de aeronaves no tripuladas con Sirkulin

Figura 19 — Centurion

Como sus predecesores, Helios funciona con ensotday dispone de motores
de hélice. Es el modelo con mayor envergadura @laprimera prueba en vuelo
fue el 1999. El objetivo era alcanzar el techo @80D0 pies o en el caso del
Helios también aguantar 24 horas en vuelo.

Figura 20 — Helios

En agosto de 2001 alcanz6 la altitud de 96863 pie= junio de 2003 durante
unas pruebas de vuelo se rompid y cay6 al mar.

El UAV con la forma mas extrafa lo disefido Lockhbtattin /Boeing. Se llama
DarkStar y tiene forma de almeja con alas.

Figura 21 — DarkStar
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Es uno de los 3 UAV de alta tecnologia creadosalds de la década de los 90
por Estados Unidos. Esta hecho con tecnologiaida avisible y su mision es
de vigilancia. Fue encargado por la Agencia desdtigacion de proyectos de
defensa avanzada (DARPA, Defense Advanced Resaojbcts Agency) de
Estados Unidos.

Se esperaba que volara y fuera indetectable a 4%@80de altura en cualquier
condicion meteoroldgica y transmitiera imagenessadoldados en tierra. Era
tan caro que se cancel6 el proyecto.

Uno de los UAV mas importantes de los que dispdnejéecito de Estados
Unidos es el General Atomics Aeronautical Systeni®1RPredator, de los
cuales tiene mas de 60.

Figura 22 — RQ-1 Predator

Se ha usado en misiones de reconocimiento en loargss, en Afganistan y en
el Oriente Medio. Tiene un rengo de unas 450 mylasista 16 horas de video
en tiempo real de vigilancia en color y en altairdeibon, camaras de vision
infrarroja y SAR (Radar de Apertura Sintética) antie volver a la base. Es
controlado por un equipo en tierra usando una aonerdio por Line-Of-Sight
0 usando un satélite.

Aunque originalmente fue disefiado Unicamente pardsiones de
reconocimiento Yy vigilancia, se han equipado cosiles antitanque, los cuales

han dado en el blanco de forma exitosa.

El tercer UAV fue fabricado por Teledyne Ryan, lidno RQ-4 Global Hawk.
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Fue usado en la guerra de Afganistdn durante lasee@s semanas. Tiene 116
pies de envergadura. Esta diseflado para despeg@e dea base de Estados
Unidos y volar hasta el pais donde tenga su misiériprma autbnoma, recoger
datos y transmitir en tiempo real imagenes de wvigglancia, volar a altura de
hasa 65000 pies y volver a la base sin tener gue.pa

e Por tltimo, Estados Unidos tiene un UAV en actiamlado Ikhana.

Figura 24 — Ikhana

Su nombre proviene de un idioma nativo americarfmyc@w, que significa
“Inteligente, consciente o precavido”. El uso de @$AV es de pruebas sobre la
tecnologia UAV de la NASA. Validar sensores elauitos, observacion de
larga duracion de la Tierra, desarrollar tecnolegjae mejoren las prestaciones,
seguridad y fiabilidad tanto de aeronaves tripudamamo no tripuladas.

El futuro de los UAV esta en hacerlos cada vez p#uefios, pasando éstos a ser
MAV o Micro Aerial Vehicles, vehiculos aéreos pegas.
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1.2. UAV en Espaia

En Espafia se han comprado UAV extranjeros comceaicBer MK-IIJ israeli y el
Raven norteamericano.

» El Searcher MK-11J israeli es un modelo de UAV pate al Scout y al Pioneer,
pero un poco mas grande, avidnica actualizadapwyor autonomia y mayor
redundancia de sistemas.

Figura 25 — Searcher MK-I1J

Espafia tiene 3 del modelo MK-I11J y 1 del modelo MIKLos compré a Israel
en 2007 y volvié a comprar uno del modelo MK-IIJ 2009 después de que
fuera abatido en Afganistan.

Tiene un alcance de entre 250 y 350km y 15 horasuttmnomia de vuelo. Su
techo estad en 20000 pies y su carga Util es dgy4biéne un motor de pistdn de
cuatro tiempos y es guiado por radio control hadtakm de distancia.

El modelo MK-IIl aparece al hacer unas modificae®mal MK-11J, aumentando
la distancia de guiado a 300km, autonomia de 2@shon techo de 23000 pies y
una carga util de 120kg.

« El Raven norteamericano, o0 RQ-11 Raven, fue cadstrpara el ejército de
Estados Unidos de América por la empresa AeroViemtm
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Figura 6 - RQ-_ll Ravén
Hay 2 modelos, el A y el B, aunque el A ya no seifa. Hizo su primer vuelo
de pruebas en 2001 y empez6 a producirse en seree 2003 y 2004. Espaiia
tiene 27 en propiedad.

Cabe anadir que no es un UAV en si, sino que edbimain MAV. No necesita
plataforma para despegar, ya que como se ve enalgen despega de la mano
de un soldado.

Las funciones del Raven son misiones de reconogimig vigilancia remota,
busqueda de objetivos, seguridad de convoyes gqmion de tropas, evaluacion
de dafios de batalla, ayuda a infanteria ligeraeyamones militares en zonas
urbanas.

Es de manejo sencillo, es ligero, dispone de nawgautbnoma y autoland.
Tiene un rango de 10km, un maximo de 110 minutobatderia, una velocidad
maxima de 50 nudos y un techo de hasta 500 piele @suelo, siendo maxima
la altitud de 14000 pies.

Por otro lado, el Instituto Nacional de Técnica @dempacial (INTA) lleva afios
investigando en el campo de los UAV, desarrollaasiol productos:

» El primero es el SIVA, Sistema Integrado de Vigii@anAérea. Es un sofisticado
sistema de vigilancia aérea no tripulado de m@séi@plicaciones en el campo
civil y militar, que puede ser utilizado como vahl@de observacion en tiempo
real.
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Figura 27 — SIVA

Su mision principal es de observacion en tiempd. i8a compone de un
conjunto de vehiculos aéreos (normalmente cuatney estacion movil de
control en tierra y un equipo de tierra para lanieato, recuperacion y
mantenimiento.

Cuenta con diversos sensores electro-0pticos,|eigdmara CCD) e Infrarrojo
(FLIR), montados sobre una plataforma giro-estzdda para un adecuado
seguimiento de blancos fijos o moviles, tanto enda@ones diurnas como
nocturnas.

Tiene una autonomia nominal de 6,5 horas y 40 kzadga Util. Se propulsa con
un motor de hélice bipala, con la que adquierecigdal maxima de 190 km/h y
un alcance de hasta 150 km, con un techo de 40@Cattitld.

Dispone de los sistemas de control de vuelo, psijml eléctrico, enlace de
datos y recuperacion. Este (ltimo consta de patasaj airbags para recuperar
el vehiculo en cualquier tipo de terreno, o biensta de tren de aterrizaje para
Su recuperacion en pista.

El segundo es el ALO, Avion Ligero de Observaci®is un sistema de
observacion de bajo coste y alta fiabilidad idommora la adquisicion de
imagenes aéreas en misiones civiles y militaresode alcance.

Consiste en tres vehiculos aéreos equipados canrssrvisibles o Infrarrojos,
una unidad de control movil, desde donde se redéizplanificacion de la
mision, el control de vuelo y el procesado de faagenes obtenidas, y de un
sistema de lanzamiento.

Dispone de los siguientes subsistemas: célulaupsidm, navegacion, guiado y
control, unidades de telemetria y telecomando gecatil.
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El subsistema de navegacién, guiado y controlemtidpado con sistema GPS y
autopiloto y permite el vuelo en distintos modos, aberacion o manual. La
transmision de imagenes y datos a la estacion mteotse realiza a tiemo real a
través de la unidad de telemetria.

Dispone de una autonomia de mas de 3 horas, uoeidead maxima de 200
km/h, un alcance de hasta 50 km y una carga GfiDday.

El tercero es el ALBA, Avion Ligero de Blanco Aérdes un sistema completo
de blanco aéreo teleguiado adecuado para mejorapéaatividad de las
unidades de artilleria antiaérea mediante su eatrEmto en condiciones de
fuego real.

Tiene un disefio modular, fuselaje, ala y unidadcdk, que permite un
montaje/desmontaje rapido y un transporte comodo.

Dispone de soportes externos para cargar en vuehgalas y cartuchos
fumigenos, para mejorar la visibilidad.

Para misiones de entrenamiento de tiro de artllemtiaérea puede llevar
opcionalmente un sistema Indicador de Distancia Réso (MDI) que
proporciona informacion sobre la distancia y elt@ede paso de los disparos.
Esta informacion se transmite en tiempo real agtipara ayudar a la correcciéon
de tiro.

Dispone de una autonomia de hasta una hora, uoeided maxima de crucero
de 230 km/h y de un alcance tipico de 4 km.

El dltimo de estos productos es el DIANA. Es uriesis de blanco aéreo de
altas prestaciones desarrollado para simular arasmaales. Por su versatilidad,
el sistema puede emplearse como sistema de enietanaéreo para gran
cantidad de armas actuales y futuras.

== P e

Figura 28 — DIANA
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Este sistema ha sido disefiado para cumplir una demequisitos: Capacidad de
realizar tramos rectos a velocidad superior a 206. rAlta capacidad de

maniobra, maniobras de escape y maniobras de btga lotegracion de gran

variedad de cargas Utiles. Menor coste del sistgnt® su operacién con

relacion a sistemas semejantes. Modularidad eisefid del vehiculo aéreo para
gue se adapte a requisitos adicionales. Simpliboade los procesos de
fabricacion, integracién y mantenimiento.

El sistema DIANA lo componen la estacion de tigrizaaviones. Como equipos
embarcados, los aviones disponen de subsistemaadegacion, guiado y
control, avionica auxiliar (conmutacion de contyoladquisicion de sefiales),
potencia eléctrica, radio enlace y sistema de magpn (unidad de
terminacion de vuelo, paracaidas y sistema decftmia

Dispone de una carga util de 20 kg, velocidad méaxamivel del mar de 222
m/s, un techo de 8000 metros, un alcance de 100 lma autonomia de 1 hora.

Fuera del INTA, las Fuerzas Armadas espafiolas distigando a cabo el programa
ATLANTE, Avién Téctico de Largo Alcance No Tripuladespariol.

Lo que el Ejército espafiol quiere es dotarse deUAV con capacidad ISTAR,
Intelligence, Surveillance, Target Acquisition @dconnaissance, las 24 horas del dia
y en condiciones climatolégicas adversas. Tambede gpermitir llevar a cabo labores
de identificacion de blancos, correccion de tievgluacion de dafios.

No sélo tendra misiones militares, sino tambiénlesv Entre las cuales tendriamos
lucha antiterrorista, contra la pirateria, conttelinmigracién ilegal, trafico de drogas,
gestion eficiente de la lucha contra incendiosrgsotlesastres naturales, supervision de
infraestructuras criticas, vias de comunicaciodentificacion de personas en peligro o
desaparecidas.

El programa ATLANTE se empez6 en 2007 y se prev@liaga su primer vuelo este
afo.
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4.6 m BO0Om

Figura 29 — Disefo del ATLANTE

El disefio es muy semejante al SIVA, aunque con neaydimensiones, con mayor
potencia y menor ruido. Los equipos de los queatidp son un ordenador de mision,
un equipo de grabacién de datos, comunicacionéisddg via satélite, sistemas laser,
sensores electro-6pticos e infrarrojos giro-estadibs, camaras de television y un
radar de apertura sintética (SAR).

Dispondra de 60 kg de carga util, un radio de acdé 220 km, una autonomia de 10
horas y un techo de 12000 pies de altitud.
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2. Teoria General de Control aplicable al UAV

Antes de poder empezar a controlar un sistema,epoinmay que entender dicho
sistema. Hay que saber qué tipo de estabilidaé,tigmé amortiguamiento, cémo es el
sistema y como se comporta. Finalmente entendastelma y mirar de corregirlo con
las técnicas que se van a introducir.

2.1 Estabilidad

Para analizar el comportamiento de cualquier sstlenprimero que hay que hacer es
mirar su estabilidad. Hay dos tipos de estabilidsthtica y dinamica.

2.1.1 Estabilidad estatica

Primero hay que mirar cobmo se comporta el sistezrfamina estatica. Esto quiere decir
estudiar la tendencia en el comportamiento dedgrsigtante una pequefa perturbacion.

El mejor ejemplo para visualizar esto es imaginarcuenco redondo y una canica
quieta en el centro. Si se mueve la canica, lactarid de ésta sera volver al centro,
debido a la forma del cuenco. Es decir, la tendede la canica serd volver a su
posicién de equilibrio. Cuando un sistema se veugmdo de su posicién de equilibrio
y su tendencia es volver a dicha posicion estanaidahdo de un sistema estable
estaticamente.

S — ——\----)n__

Vuelo en equilibrio Pequefia perturbacién Recupera posicion de equilibrio

Figura 30 — Ejemplo de avion estable estaticamente

Ahora se pone el cuenco boca abajo y con muchadaide coloca la canica en el
centro. La canica vuelve a estar en la misma poside equilibrio que antes. Pero si se
mueve un poco la canica, la tendencia sera ca& édado donde se haya movido, con
lo que caeria por uno de los lados. Es decir,ndetecia de la canica sera alejarse de su
posicién de equilibrio. Cuando un sistema se veugmdo de su posicién de equilibrio
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y su tendencia es alejarse de dicha posicién estéiaiolando de un sistema inestable
estaticamente.

.

Vuelo en equilibrio Pequefia perturbacién Se acentua la perturbacidn y el
avion no recupera el equilibrio

Figura 31 — Ejemplo de avién inestable estaticameat

Por altimo se quita el cuenco y se coloca la caamama de la mesa de forma que esté
en equilibrio, no se mueva. Si se mueve la cagsta, se seguira moviendo hasta que el
rozamiento la frene. La canica habra alcanzadmuesa posicion de equilibrio distinta
a la inicial. Es decir, la tendencia de la caniegasbuscar equilibrio en una nueva
posiciéon. Cuando un sistema se ve perturbado deosicion de equilibrio y su
tendencia es quedarse en equilibrio en la nueviiposestamos hablando de un
sistema neutro, o indiferente, estaticamente.

)

Vuelo en equilibrio Pequefia perturbacién MNueva posicion de equilibrio

Figura 32 — Ejemplo de avién neutro estaticamente

2.1.2. Estabilidad Dinamica

Cuando se habla de estabilidad dinamica ya no Bk loe la tendencia del sistema
enfrente a una perturbacion, sino al comportamidetsistema en funcién del tiempo.
Por lo general, dicho comportamiento serd osciaten torno a la posicion de
equilibrio inicial.

Entonces, para poder hablar de la estabilidad dozate un sistema se asume que
dicho sistema sera estable estaticamente. No semélo analizar cdmo se comportara
un sistema a lo largo del tiempo si la tendenclasii¢ema es alejarse y alejarse de la
posicion de equilibrio.

Para que se visualice bien esto se vuelve al egedgblcuenco y la canica.
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Se mueve la canica de su posicién de equilibribré&éa canica actuaria la fuerza de
rozamiento del cuenco, con lo que la canica emeaarodar encima del cuenco hasta
volver a quedarse quieta en su posicion inicial.dEsir, la canica oscilaria, pero
reduciendo la altura del cuenco a medida que @nda hasta dejar de girar. Cuando un
sistema se ve perturbado de su posicion de edaijlsu comportamiento se traduce en
oscilar con una amplitud decreciente hasta margenen dicha posicion inicial,
estamos hablando de un sistema estable dinamicament

Equilibrio inicial Equilibrio final

n..__ﬂ\-“)\ \) A -

Figura 33 — Ejemplo de avion estable dinamicamente

Ahora hay la misma situacion, pero sin que exista éuerza de rozamiento. Si se
mueve la canica de su posicién de equilibrio éstpezara a rodar y rodar sin parar, no
hay nada que la frene. Es decir, la canica osaikn parar pero con la misma amplitud
porque no habria ninguna fuerza que la frenarangiuma que la acelerase. Cuando un
sistema se ve perturbado de su posicion de edaijbsu comportamiento es oscilar
con amplitud constante, estamos hablando de umensstneutro, o indiferente,
dinamicamente.

=) Q) ) N v

Equilibrio inicial

Figura 34 — Ejemplo de avion neutro dinamicamente

Por ultimo, no so6lo no existe rozamiento, sino gxiste una aceleracion positiva en la
misma direccion y sentido del movimiento de la canBSi la se mueve de su posicion
de equilibrio ésta empezara a rodar. Gracias adtemacion antes mencionada, iria
aumentando la altura a la que esta del cuenco éegfmicada oscilacién. Es decir, la
canica oscilaria sin parar y ademas aumentandmpditad. Cuando un sistema se ve
perturbado de su posicion de equilibrio y su corgmoiento es oscilar con amplitud
creciente, estamos hablando de un sistema ineslialdlmicamente.
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Equilibrio inicial /

Figura 35 — Ejemplo de avién inestable dinamicameat

Ahora que se han descrito los tipos de estabilittadualquier sistema se va a ver coOmo
se identifican.

Tenemos un sistema y su modelo matematico. Palezamsau estabilidad se deben
identificar cuales son los polos del sistema.

2.1.3. Funcién de Transferencia y polos del sistema

Cualquier sistema se puede representar por ungfude transferencia. Esta es una
funcién que representa y modela la respuestasiehsa en funcion de la entrada.

Entrada  G(s) Salida
U(s) Y(s)

Figura 36 — Funcién de transferencia

Y(s)
U(s)
Para simplificar se hablar4 de una funcion de tez@scia de una entrada y una salida.

En la figura 36, se ve el esquema tipico de uneidarde transferenci&(s) =

Se puede ver que esta todo en funcion de la varighlcon lo que se esta hablando de
una funcion de transferencia en la transformadaagéace.

La funcién G(s) no es mas que una division entlien@mios, de modo que tiene la
forma simplificada:
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_ils-z)(s-2,)s- 2,).(s- 2)
S = (s p)s- )~ p)-ls- p,)

Donde:
- n es la ganancia del sistema
- z son los ceros del sistema
- p son los polos del sistema

Estos polos son nimeros complejos que definen rapodamiento y estabilidad del
sistema. Dado que son valores complejos se puesigalizar graficamente en un plano
de dos dimensiones.

Pole-Zero hap
5 T 7 L T
4l W A
3t .
bs : bs
2F : 2
w Tr 7
% :
g a_ ..... X‘ .................................. I -
= E
5 F
b :
E 1+ : .
el o
* : *
S = E o
4+ # -
5 ! H 3 ! i
-5 -4 -2 0 2 4 B

Real Lxiz

Figura 37 — Diagrama de Polos

Se va a analizar este diagrama. El eje horizostal eje real y el vertical el imaginario.
Los polos que comparten la misma parte real y shmaivalor absoluto de componente
imaginario son polos asociados, que se les llapenes de polos a partir de ahora.

Se nombran los polos, o pares, de derecha a idquied P1 al P6. Asi se analizara la
estabilidad de cada uno de forma independientenyuncsistema con solo dicho polo, o
par de polos.

Para ver si es estable o inestable se hace unafmeduncion de transferencia con
Matlab y se pueden usar tanto la funcion STEP danfiuncion IMPULSE.

- 28 -



Escuela Universitaria de Ingenieria Proyecto Fin de Carrera
Técnica Aeronautica Modelizacion de aeronaves no tripuladas con Sirkulin

Usando la funcion STEP, la entrada del sistema &€{3)n escaldn, es detir(s) =E.
S

En cambio si se usa la funcién IMPULSE la entraglaststema es un impulso puntual,
es decirU (s) =1.

El comportamiento sera el mismo, pero al usar ysulso lo que se ve es la respuesta
del sistema a una pequefa perturbacién. En cambisar como entrada un escalon lo
que se ve es como responde el sistema con unalja®itin constante, moviendo el
sistema de su posicion de equilibrio a un nuevdlibgo.

Para ver la respuesta de los polos se usara uraaipo impulso

* 1Ds Impulze Response
35 ; 1 ; . .

251

Amplitude

05k

0 . . L
0 03 1 13

Time (sec)

Figura 38 — Polo 1

Se puede ver que el polo 1 es completamente inestab
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o 1D5 Impulze Response
9 T T T T T

Amplitude

Time (=ec)

Figura 39 — Pareja de polos 2

La respuesta temporal de la pareja de polos 2nalsiéa inestable y tiende a infinito,
aungue un poco mas lenta que la anterior.

Impulze Response

a2 g

045 .

0.0s s

Amplitude

005 -

-0

ER G .

02 1
i 1 1 I 1 I 1

0 1 2 3 4 L} E 7
Time (=ec)

Figura 40 — Pareja de polos 3

La respuesta temporal de la pareja de polos 3 esjamplo claro de estabilidad
dinamica neutra.
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Impulze Response
025 T T T T

Amplitude

1 H 1
2 4 E g
Time (=ec)

-0s
]
Figura 41 — Pareja de polos 4

Se puede ver que la respuesta temporal de esfa darpolos si que es estable, oscila,
pero va disminuyendo su amplitud hasta estabikzansel valor de equilibrio inicial.

Impulze Response

Amplitude

001
0

Time (=ec)

Figura 42 — Pareja de polos 5

La respuesta temporal de esta pareja de polos resnag estable que la anterior,
también oscila, pero no llega a hacer un periotieren
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Impulze Responze
1 T T T T T

Amplitude

i} 1 i ]
0 02 04 g g 1 T

Time (sec)

Figura 43 — Polo 6

Por dltimo, el polo que esta mas a la izquierdardspuesta temporal no oscila y es
muy estable y muy rapida.

Sdlo viendo el comportamiento de cada sistema gqueirado se ve que los polos estan
directamente ligados a la estabilidad del sistdrmagrimero que se observa es que los
polos con parte real positiva son inestables. lguisgo es que los polos que tienen
componente imaginaria oscilan. Si observamos lagjgsm4 y 5 también se ve que
cuanto mayor es el componente imaginario mayoa es¢ilacion. Y finalmente se ve
gue cuan mas cerca estan los polos del origenentsés la respuesta temporal.

Para ver con exactitud el comportamiento tempanel groducen estos polos se mirara
qué respuesta temporal inducen. Es decir, la wamsida inversa de Laplace para polos
simples y para polos complejos.

La transformada inversa de Laplace de un polo siriphe forma de exponencial tal
que y(t) = ae™. La transformada inversa de Laplace de un paottess complejos tiene

forma senoidal amortiguadg(t) = ae* sin(pt . En estos casos a es la parte real del

polo y b la parte compleja. Al ser exponencialeseséirectamente que si el valor del
polo es positivo la respuesta tiende a infinite koque es inestable.
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2.2. Amortiguamiento

Se define la forma de los polos complejos, pararastun polinomio de segundo orden:

K

G(s) =
) s* + 20w, s+ w,

>, dondex es una ganancia estandar

Hay dos variables a definir, la frecuencia natwtal sistema d,) y el factor de
amortiguamiento().

Se hace el proceso inverso y se saca el valorsdaolos de este polinomio, es decir a 'y
b antes mencionadas:

- 2w, i\/452a)n2 ~ 4w’
B 2

P, =—Za)niwn ZZ -1

La respuesta y comportamiento del sistema depemwetainente del factor de
amortiguamiento. Se va a analizar cada caso emfudel valor de:

- Caso 12>1
Cuando el factor de amortiguamiento es mayor quenidad el valor de dentro de la
raiz es positivo, con lo que no hay componente imaaig en los polos. Se obtienen dos

polos reales, que como se ha visto antes su coampierito es el de una exponencial.

Al movimiento que describe la respuesta del sistesgale llama movimiento
sobreamortiguado.

Si se coge el sistema y se introduce un impulscocamrada:

K

A B
Y =1G = = =
(=260 +20w,s+w’  (s—p)s—p,) K(S— s DJ

Siendo A y B el numerador resultante de simplifiearfracciones simples. Si ahora se
hace la transformada inversa de Laplace para abenespuesta temporal:

y(t) = /((Ae"lt + Be"zt)
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Impulze Response

0025k

0.2

Amplitude

aors

Time (sec)

Figura 44 — Movimiento sobreamortiguado con factore de amortiguamiento 1.5, 4y 8

Se ve en la figura el comportamiento del sistenta ana pequefia perturbacion. Esta
grafica se ha hecho con valomes=1, o, = 2t/s y(=1.5, 4y 8.

Se ve que a medida que aumenta el valdr gige tarda en estabilizarse aumenta. Esto
es asi porque uno de los polos se va acercandweadnas a cero. Aunque el principio
de la respuesta es muy rapido.

- Caso 2f=1

Cuando el factor de amortiguamiento es igual anidad la raiz en los polos se anula,
con lo que se tiene un polo de multiplicidad dobkeyalor p= p, = -on.

Al movimiento que describe la respuesta del sistamde llama amortiguamiento
critico.

Como antes, se introduce un impulso como entragaanaliza la respuesta:

K K A B
Y(s) = 1G(s) = = - '
(s) (s) s? +2w s+ w,’ (s+w,) (s+a,) (s+a)

Al hacer la transformada inversa de Laplace parsampda respuesta al dominio
temporal:

y(t) = (At + B)e™
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Impulze Responze
008 T T T 7 T T T T

Amplitude

a 1 1 1 1 1 L
0 0z 0.4 g ng 1 1.2 1.4 168 1.8

Time (sec)

Figura 45 — Movimiento critico

Se han usado los mismos valores de ganancia yedeeficia que antes, para poder
comparar gréficas.

La respuesta se estabiliza mas rapido que lasi@eterEs debido a que en los casos
anteriores habia un polo mas cerca del origen.

- Caso 3£=0

Cuando el factor de amortiguamiento es cero lapagl del polo es también cero. Con
lo que hay un movimiento oscilatorio no amortiguado

Al movimiento que produce la respuesta del sistamale llama movimiento no
amortiguado.

Se introduce un impulso como entrada y se analirespuesta:

Y(9) =16(9) = ———

s?+w,’

La transformada inversa de Laplace es directa:

_ K
vt =— ser{wt)

n
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Impulze Responze
nz T T

nis .

0 .
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Amplitude
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Figura 46 — Movimiento no amortiguado

En este caso la respuesta del sistema es un saha paber sido también un coseno,
dependiendo del numerador de la funcion de tramsééa. No es un movimiento
amortiguado y la frecuencia de oscilacion es lamahiw, = 2t/s) que se ha usado en
todas las gréficas.

Estos polos tienen una estabilidad indiferente,locaue no es bueno tener polos en una
posicion tan critica.

- Caso 4: 0&<1

Cuando el factor de amortiguamiento es menor qumidad el resultado de la raiz en
los polos es negativo, por lo que los polos tomalores complejos. En este caso es
cuando se produce un movimiento oscilatorio amaatilp.

Al movimiento que produce la respuesta del sistespale Illama movimiento
subamortiguado.

Se introduce un impulso como entrada y se anaizaspuesta:

K _ K

Y(s) =1G(s) = =
(s) (s) s? +2(wn8+wn2 (S+Za)n)2 +wﬂ2(zz _1)

Al hacer la transformada inversa de Laplace sepéti
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e‘Z"*"‘ser(a)n 1—(2t)

yy=—~X
wA1-{?

Impulze Response
s T T 7 7 T T

- 0.7

S 0_1

aa 4

oS

Amplitude
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.0 1 1 1 1 1 1 1 1
] 1 2 3 4 a2 g T g g
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Figura 47 — Movimiento subamortiguado para una entada impulso

Esta es una grafica de la respuesta del sistema @npunlso con factores de
amortiguamiento 0.7 y 0.1 respectivamente. Se veaefigura que el factor de
amortiguamiento influye mucho en el tipo de restauéegl sistema. A mayor factor de
amortiguamiento mas répida es la respuesta, es, degresa antes a la situacion de
equilibrio. A menor factor de amortiguamiento magerla oscilacion y la frecuencia es
un poco mayor también.

En este caso se mirara el mismo comportamiento mamentrada escalon.
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Step Responzse
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0035
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Figura 48 — Movimiento subamortiguado para una entada escalon

Se ve que la frecuencia del sistema no es la hatarla que hemos partido sino que

esta modificada por el factor de amortiguamientfod®a: w, = w,/1- 77 .

, : 1
Se define la constante de tiempo de cada polo cmme{:—
w,

n

Se han visto sistemas de primer y de segundo oRdea.analizar los de orden superior
s6lo hay que separar polos e ir analizando porradpa Recordando que los polos
simples toman forma de exponencial y que los potwsplejos toman forma senoidal.

Pero hay que tener en cuenta que los polos que BEié cerca del origen seran los
polos dominantes del sistema y los que marcaripcetie respuesta de ésta.

2.3. Control Clasico

El objetivo al controlar un sistema es primero latarlo si es inestable y luego
cambiar la posicion de los polos hacia una en guedpuesta del sistema satisfaga unos
criterios.

Ambas cosas ya se han estudiado en los dos apmdatkriores. Ahora se vera como
conseguir cambiar los polos de su posicion ini¢aka ello se introduce lo que es una
herramienta fundamental tanto en control como gariieria en general.
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Feedback o realimentacion

Uist & _ els) Y(S)
- K = G(5) -

H(s) =

Figura 49 — Esquema tipico de feedback

La realimentacion, que también se puede llamaemsten lazo cerrado, consiste en
llevar la salida, o parte de ella, hacia la entrdelabloque H(s) es la funcion de
transferencia del sensor que mide la salida Yekddsiderara H(s) = 1. La ganancia K
se encarga del control de la realimentacion.

Con este esquema, se modifican los polos del sastes cuales dependen directamente
del valor de la matriz de control. Para ver comarsalifican los polos al usar esta
realimentacion se operan las ecuaciones:

gs) =U(s) - Y(s)

Y(9) = Kel9 (9 }: Y(s) = K[U (s) - Y(9)]G(s) = [1+ KG(9)]Y(s) = KU (5)G(s) =

V(9 = KU (s)G(s) - Y(s) _ KG(s)

1+ KG(s) U(s) 1+KG(s)

Finalmente se ha obtenido la nueva relacion quee ti@ entrada respecto la salida. Es
decir, la nueva funcion de transferencia del siatem

La ganancia K esta en el denominador de la fun@smlecir que modifica los polos de
forma directa. La ganancia K también se encuemtral @umerador de la funcién, pero
no modifica los ceros, sélo la amplitud de la respa.

Para encontrar el valor de K que modifique los pglara obtener los polos deseados
hay una técnica llamada lugar geométrico de lagsa root locus.
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2.4. Espacio de Estados

Hasta ahora, al sacar el modelo matemético de stensd se hacia empleando la
transformada de Laplace. Asi se obtenia un sisteodelizado matematicamente con
una o varias funciones de transferencia, siendotal de ellas el nUmero de entradas
por el nimero de salidas.

Usando el método clasico, se escoge una de lassalel sistema y se realimentamos a
la entrada con la que se quiera controlar dichdasatambiando asi la respuesta para

todas las salidas.

La gran ventaja de usar un espacio de estados esawbtendra un sistema mas
compacto, en el que intentard, o conseguira, dantimdo el sistema directamente.

2.4.1. Modelo matematico

Cuando se trata de modelizar matematicamente t@m&is se sacan sus ecuaciones que
lo caracterizan, es decir fuerzas y momentos.

Se deben aislar las variables que caracterizaranoeiportamiento del sistema,
formando asi un sistema de ecuaciones diferendal@simer orden.

Si se tiene un sistema en equilibrio, con ningurexzZa externa que lo desplace del

equilibrio, el sistema de ecuaciones diferenciglegpuede representar de la siguiente
forma:

X (t) = fi(xl,...,xi,...xn;t)

- X1,...,%,...,X, SON las n variables de estado del sistema
Las variables de estado son un vector, que defim®reportamiento de un sistema,
como por ejemplo la velocidad, velocidad angulargudo, etc. Asi, se obtiene un
sistema de ecuaciones con n ecuaciones, en ladagueariables de estado son

linealmente independientes entre ellas.

Si hay alguna fuerza externa que actie en el sasteendebe introducir en la ecuacion
anterior:

X (t) = fi(xl,...,xi,..xn;ul,...,uj,...,ur;t)
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- U,...,U,...,U son las r entradas externas del sistema

Finalmente, la salida del sistema no son estaablas de estado, sino que siguen otra
funcion:

Y () = gk(xl,...,xi ,..xn;t)
- k=1..m, siendo m el niumero de salidas del siatem

Como antes, la salida podria depender directantentana fuerza externa o entrada del
sistema, con lo que el sistema de ecuaciones demeidria dado por:

Y (1) = gk(xl,...,xi S G U ,...,ur;t)

Con estos 2 sistemas de ecuaciones ya se tienedslonmatemético completo del
sistema, pero al no ser necesariamente un sistees tesulta muy dificil trabajar con
él, con lo que hay que linealizarlo.

Para ello, se aplica el desarrollo en serie decfa el punto de equilibrio inicial, x=0,

u=0, y se cogen con los primeros términos, paranabt4 matrices y que quede un
sistema comodo:

X = Ax+Bu
y =Cx+Du

La matriz A se denomina matriz de estado, ya qua gsie define las propiedades de
las variables de estado. Es una matriz de n filasglumnas.

La matriz B se denomina matriz de entrada o mdgizontrol, ya que es la que define
las propiedades de las entradas del sistema. Enaina de n filas y r columnas.

La matriz C se denomina matriz de salida, ya quia egie relaciona las variables de
estado con la salida del sistema. Es una matn fias y n columnas.

La matriz D se denomina matriz de transmision tiiega que relaciona la salida del
sistema con las entradas. Es una matriz de myfila®lumnas.

Asi, las matrices tendran la siguiente forma:
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of of of) (9 o o) (d 0 %) (%% %5 05
ax,ox ox. aul"auj”'aur a)(l...a)g 6)(” ou, ", T,
PO A PO A P I T . T .
ax,ax ox. = au1...auj e axl"a>g axn = au1...auj mdur
of, of, of, | |, of, of,| |d, Ou, 05| |dg, 0g, O,
ax,x ox. au1,,,auj,,,aur o ok oK, 0u1m6uj ...aur

Asimismo, se llamara a x el vector de variablegstado, u sera el vector de entradas
del sistema e y sera el vector de salidas dehsiste

Para mas comodidad se representa en un diagrablaqies, usando Simulink:

= O

A —

Figura 50 — Diagrama de bloques Espacio de Estados

Como el sistema ya no esta definido por funcionesrdnsferencia, los polos del
sistema estan en otro lugar. Ese lugar no es oieeqg la matriz de estado. Se aisla de
forma que no se mire ni la salida ni la entrad® sblo el sistema en si

X(t) = Ax(t)
La solucién a las ecuaciones diferenciales de prioxden no son otra cosa que
exponenciales (en caso de ser soluciones comgl@gsndas senoidales). Sustituyendo

X(t) = wexpft), siendo w un vector escalar de n columnas, serah

Awe™ = Awe™, o lo que es lo mismolw = Aw
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Como se quiere un conjunto de soluciones en eletwector w no sea nulo, se debe
cumplir la siguiente ecuacion:

detf{Al, - A)=0

Al solucionar el determinante, se obtiene una @bnade orden n, la cual se puede
simplificar en productos de sumas de forma que guelé la siguiente manera:

k(A) =defAl, - A)=(A-p).{1-p)-{2-p,)
Obteniendo asi los polos del sistema.(pp,...,pn).

Los criterios de amortiguacion y estabilidad seseovan de antes, ya que los polos del
sistema son exactamente los mismos que si se haobiasado funciones de
transferencia para modelizar matematicamente sséera.

2.4.2. Control en el Espacio de Estados

Como en el control clasico, el control del sistemmplica conocer como se esta
comportando y arreglarlo mediante una realimentad®ero a diferencia del control

clasico, en el espacio de estados no se realingestlida, sino que se realimentan las
variables de estado.

Pero primero, para saber si se puede controlar istensg hay que mirar su
controlabilidad. Esto es mirar si realimentand@@eden mover los polos del sistema a
cualquier sitio que se quiera del diagrama de polos

Para ello el siguiente teorema:

- Un sistema sera completamente controlable si, ¢ siolexiste un control sin
restriccion u(t) que puede llevar cualquier estadaal x(t;) a cualquier otro
estado deseado x(t) en un tiempo finito.

- Es controlable si se cumple la siguiente igualdbahde n es el numero de
variables de estado del sistema.

rank(B AB A%B...A™B)=n

Una vez se verifica que el sistema es completanoamtigolable se puede ver cémo se
va a controlar el sistema.
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Controlador K

State-space

Figura 51 — Esquema de controlador en un sistema @spacio de estados

Se define la matriz de control K como la matrizgéancias para cada variable de
estado que se van a realimentar. Es una matriZfitks ry n columnas. Con lo que el
sistema de ecuaciones del espacio de estadossedviecado:

X = Ax+ BU ) ) )
x=Ax+BK(u-x)] x=(A-BK)x+BKu] x=Ax+BKu

y=Cx+Du; = = =

, y =Cx+ Du y=Cx+Du y =Cx+ Du

u'= K(u—x)

Se obtiene una nueva matriz de estado, A’. Comesast miran los polos del sistema
haciendo el determinante:

def{Al, - A)=0 - def{dl , - A+BK)=0

Resolviendo esta igualdad, ahora hay 2 seriesadgmitas, la ganancia K y los polos,
que dependen entre ellos.

Ademas, la referencia u, ahora es un vector deiables, las cuales seran referencias
individuales para cada valor que se quiere de bhlasade estado del sistema.
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2.4.3. Control por asignacion de polos
Una forma de abordar el control de este sistentg@slir qué polos se quiere que tenga
el sistema en lazo cerrado. Asi, se define quédmaalida se quiere, mejorando las

caracteristicas de control y estabilizandolo siexesario.

Una vez se ha decidido qué polos se quieren dstefrs, se hace el determinante para
hallar los polos, teniendo como incognitas los icoaites de la matriz K.

El proceso se muestra con un ejemplo. Sea un siddefmido por las matrices:

A:B _2%8{1}

Se calculan los Polos y se mira si este sistercarapletamente controlable.

Polos=15+ j 3428 y tiene rango 2

El sistema es controlable, y no gustan los polagym oscila mucho. Se deciden los
polos deseados, que seran -1y -2. El procedimsartbel siguiente:

Se define la matriK = [kl k2] y se opera el determinante:

det(AIn—A+BK):O:de{(g ;)]—(i _2]{:3 EQJ:O

ki+A-1 k2+3
= de
ki-4 k2+A1-2

j =0= A +(k1+k2-3)1 +(14-5k1+3k2) =0
Paralelamente se saca la ecuacion de los polos:
(A+1)(1+2)=22+31+2

Se iguala y se obtiene un sistema de 2 ecuaci@me? inmcognitas:

Kl+k2-3=3
k= =9
14-5K1+ 32

Ya se ha obtenido matriz de control K con la quelsteenen los polos deseados. A
medida que hay mas variables de estado y mas asti@desolucion de los coeficientes
de K se hacen mas complicados de resolver.
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En Matlab hay una funcion llamada PLACE. Esta fanciesuelve el determinante,
como se ha resuelto en el ejemplo anterior, paatquier sistema MIMO (Multiple
Input, Multiple Output) lo mas aproximado posiblms valores de polos deseados.

2.4.4. Control 6ptimo cuadrético

El disefio de sistemas 6ptimos de control es unaidarimportante en la ingenieria de
control. El propésito del disefio es realizar uesi® con componentes practicos que
proporcione el comportamiento de operacion deseado.

Considérese el disefio de un sistema Optimo dedtahdnde el sistema se describe
mediante una formulacion de variables de estadoe&lamentacion sera como la que se
ha considerado de inicio.

En el control 6ptimo lo que se intenta es minimiehindice de comportamiento, o
funcién de coste, que viene dado por la siguianteibn:

J= J.: (XTQX+ u’ Ru)jt

Donde Q es una matriz nxn, hermética positiva oéBioa real, y representa la
desviacion de los estados respecto a los estadeadiss (sefial de entrada).

Donde R es el factor de peso escalar, el cual séniza cuandoK = R™B'P. R es
una matriz mxm, siendo m el nimero de entradasiskeima.

La matriz P, que tiene dimensiones nxn, se detarmaomo solucion de la ecuacion
matricial reducida de Riccati:

A"P+PA-PBR'B'P+Q=0

En un sistema regulador 6ptimo cuadratico, comel estema de asignacion de polos,
se supone una entrada del sistanma—Kx.

Los pasos del disefio de esta ley de control ségalardel modo siguiente:

- Resolver la ecuacion matricial reducida de Ricqatia la matriz P.

- Sustituir esta matriz P en la ecuacién= R™B" P, obteniendo asi la matriz K
optima.
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En Matlab existe la funcién LQR, que da como resldtel valor de la matriz K que
minimiza el indice de comportamiento dadas unaim&ry R. No teniendo asi que
calcular a mano la matriz P para conseguir la mdei controlador.

A la hora de disefar un controlador 6ptimo cuadoatse debe elegir el valor de las
matrices Q y R. La Unica regla que existe a la kerhacerlo es que los valores de los
coeficientes deben ser siempre cero o positivosméitodo simple consiste en escoger
matrices diagonales, asignando valores grandegedlasg)variables a minimizar.

La ventaja mas importante del controlador LQR es fulependientemente de las
matrices Q y R escogidas, se obtendra una leymteotgue haga un sistema estable.

Para el disefio del controlador LQR en este proysetea a seguir la regla de Bryson:

)= f(iqi X"+ TJZm‘, Ry ijjdt
=1

i=1

Segun la regla de Bryson, las matrices Q y R sdnigea que sélo tienen valores en la
diagonal principal, y estos valores son el inveiteb maximo valor aceptable de las
variables de estado y las entradas, respectivangeateuna constante positiva.

Una vez establecidas las matrices Q y R se hatébas cambiando los valores ge
hasta obtener la mejor respuesta.
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3. Modelo matematico

En este capitulo se va a desarrollar un modelo m@dieo que simule el
comportamiento del UAV. Para ello se partira derddaciones de fuerzas y momentos
gue afectan en vuelo y las superficies de contrelsg usaran para controlarlo.

3.1. Superficies de Control

En el UAV, y en cualquier aeronave en generaltexi8 superficies de control.

Figura 52 — Superficies de Control

En la figura 52 se ven dibujadas en 3 colores lgerficies de nuestro UAV. Cada
superficie proporciona un momento entorno a un sfplo que nos genera una fuerza
y un movimiento respecto a los ejes de equilibrio.

Las tres superficies de control se llaman TimérPdefundidad (en Ambar), Alerones
(en Verde) y Timén de Direccion (en Rojo).
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Figura 53 — Ejes de la aeronave

Estos 3 ejes son X, Y y Z, o desde el punto dadstlos momentos Pitch, Roll y Yaw.
Cada momento esta asociado con uno de los ejedpsisi las parejas Pitch-Y , Roll-X
y Yaw-Z (figura 53). Se ha marcado el eje positiwel momento positivo en la
direccion de las flechas donde se han puesto lnbres.

El Timon de Profundidad aporta un momento de Cabedeitch. Los Alerones aportan
un momento de Alabeo o Roll. Y finalmente el Timd@Direccién aporta un momento
de Guifiada o Yaw.
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3.2. Calculo del Modelo Matematico

Para poder controlar nuestro UAV es necesario sadiao se comporta. Es decir, se
necesita un modelo matematico que permita reprodlei mas fiel posible, el
movimiento que tiene el UAV cuando se altera dpasicion de equilibrio.

Para estudiar dicho comportamiento se hara en sp@ue son completamente
independientes: una parte general, en la que serdisn las ecuaciones validas en los
3 ejes, una parte en la que solo se estudia elmi@vio Longitudinal y una dltima parte
en la que solo se estudia el movimiento LateroRice@l

3.2.1. Parte general

Se empieza aplicando la segunda ley de Newton gadla uno de los ejes de la
aeronave:

Y Foo = d(r;':’T) =Y F, +YAF ®

También se aplica esta ley a los momentos de taaee:

- dH - -
ZMEXT:EZZMO-*_ZAM (2)

En donde: H es el momento angular para cada gje.€5 la fuerza producida por una
pequeia perturbacion en cada ejexMes el momento producido por una pequeia
perturbacion en cada eje.

Tanto la ecuacién 1 como en la 2 se pueden simglifaisumiendo que la aeronave
estaba en equilibrio antes de que se produjerartarpacion. Es decir:

> F,=0
M, =0

Con lo que se obtiene:
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d{mv. =
—( T) = AF (3)
dt
A .
O(th => MM (4)

Para conseguir un modelo matematico que satisfaganeportamiento real, o muy
aproximado, del UAV, se deben ir haciendo divessgmsiciones:

- Suposicién #1: La masa de la aeronave se martmrstante. Es evidente que
no se mantiene constante, el UAV se esta desplazzom el motor encendido,
asi que va consumiendo combustible. Pero duraniierepo que en el que se
analiza el movimiento ante una perturbacion se woesuna cantidad minima
de combustible, con lo que el cambio de masa tandséegligible. Con esto se
transforma la ecuacion 3 en:

dVi) 5 p
m—T/ =% AF (5)
dt
- Suposicion #2: La aeronave es un cuerpo rigido. €sta suposicion se ignora
la flexion de cualquier parte de la aeronave. Rermnalizar el aeronave con
s6lo los 2 movimientos descritos, traslacion endgs y rotacion en torno a
ellos.

- Suposicion #3: La Tierra es el centro de refaeerims movimientos de inercia
y de translacién se hacen con referencia a ladlierr

Ahora, y con éstas suposiciones se desarrolladac&mn 5. Con lo que se tiene una
derivada de un vector con respecto a otra refeaglzciierra.

d\V. aVv. v
(dtT )|Tierra = VA d_tT peronave T CJ\VT (6)

Se analiza la ecuacion 6 en 2 pasos. Para la @ripsete tenemos:

(7)

.

o O B+
o +—» O
O O
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U
\7T =V (8)
W
R U
V; .
dt Aeronave = V (9)
W

Con lo que se obtiene:

—

Iy, dtT =UT +Vj +Wik (10)

2

Hay que aclarar:
- U es la velocidad lineal en el eje X de la aenana
- V es la velocidad lineal en el eje Y de la aex@na
- W es la velocidad lineal en el eje Z de la aexana

- U es la aceleracion lineal en el eje X de la aeranav
-V es la aceleracion lineal en el eje Y de la aer@nav
- W es la aceleracion lineal en el eje Z de la aeranav

Para la segunda parte de la ecuacion 6:

P
o=|0 (11)
R
ik
o QT =P Q R (12)
u v W
Desarrollando:
@V, =7(QW-RV)-j(PW-RU)+k(PV-Qu) (13)

Hay que aclarar:
- P es la velocidad angular en el eje X de la aar@n
- Q es la velocidad angular en el eje Y de la aaven
- R es la velocidad angular en el eje Z de la aaven
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Si se vuelven a juntar las ecuaciones 6, 10 yd8gbtiene:

dfv;)

| Tierra
dt

=Ui +Vj +Wk +7 (QW-RV)-j(PW-RU)+k(PV -QU) (14)

Si se recuerda la ecuacion 5 se pueden separar ptogjes:

3 AF, = (U +QW-RV)m (15)
S AF, =V +RU-PW)m (16)
S AF, = (W +PV-QU)m (17)

Ahora ya se han desarrollado las ecuaciones deasiesobre la aeronave. Ahora se
procede a hacer el mismo analisis pero con los mtwsges decir la ecuacion 4. Con lo
que se obtiene una ecuacion similar a la ecuacion 6

dH . oH

|T'erra —'H |Aerona e
dt " dt ’

+a@"H (18)

Igual que antes, se analiza por separado, aunguguigahacer un pequefio inciso antes
de empezar a sustituir:

H=l& (19)

Donde | es el tensor de inercia:

= _lYX |Y _lYZ (20)
_sz IZY Iz

Para proseguir con el analisis hay que hacer opasicion:
- Suposicién #4: Tanto el eje X como el eje Z est@ntro del plano de simetria
de la aeronave y en el centro de gravedad. Conultads, los momentos de

inercia ky e kz son ambos 0.

Con lo que queda:
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Iy 0 -1l
=l 0 I, O (21)
-, O I,

Se vuelve ahora a la ecuacién 18 y se empiezaliaaria primera parte:

Igual que antes:

1 0 O
| H — 0 1 0 (22)
O 0 1
Ahora la derivada hay que analizarla paso a paso:
dH _.dl dw
— —w—+1— 23
dt |Aeronave dt dt ( )
El tensor de Inercia es una matriz de constantedpmue:
- dl
H—=0 24
ot (24)

Se sustituye en la primera parte de la ecuacionsEresuelve, recordando la ecuacion
21:

dH | da

I, — =1, 25
H dt Aeronave H dt ( )

Donde:
P

—=/Q (26)
R

Juntando las ecuaciones 21 y 26 se obtiene:

B l, 0 —-I,\P Pl, -Rl,,
do . .
o o I, 0 |Q|= Qly (27)
-1, 0 1, \RJ (=Pl +RI,
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Finalmente, sustituyendo la ecuacion 27 en la egn&s:

" i 1 0 0Y Pl,-RI,,
w .
HE|Aeronave: Hl_t: 010 ‘ QIY ' (28)
0 0 1)|-Pl, +RI,
Con lo que se obtiene:
dH e . ol . .
IH E|A8ronave:|(P|X _RI XZ)+ J(QIY)+k(_PIZX +RIZ) (29)

Ahora se analiza la segunda parte de la ecuacipdatBle primero hay que encontrar
H . Para obtener la ecuacion He se usan las ecuaciones 11, 19 y 21:

I, 0 -1,\P Pl, —Rl,,
H=| 0 I, 0 |Q|= Ql, (30)
-1, 0 1, \RJ |-Pl,+Rl,

Con lo que sustituyendo la ecuacion 30 en la segpade de la ecuacion 18 se obtiene
algo similar a la ecuacion 12:

~|

i
'H = P Q R (31)

Resolviendo se tiene:

&M H =T(QR(; =1,)=QPLy )+ TPR( =12)+ 1,0 (P - R+ K(PQl, = 1,)+ QR,)
(32)

Ahora se juntan de nuevo las ecuaciones 18, 29 y 8Rectamente se separa por cada
eje de la aeronave, recordando la ecuacion 4. @bgm finalmente:

> AL=Pl, -RIl,, +QR(I, —1,)-QPI,, (33)
S aM =Ql, +PR(I, - 1,)+1,,(P? - R?) (34)
> AN =RI, =Pl +PQ(l, -1, )+QRI,, (35)
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Una vez obtenidas las ecuaciones generales deloctanpento del aeronave (15, 16,
17, 33, 34 y 35) es el momento de analizar porradpael comportamiento longitudinal
y el laterodireccional.

Pero antes se van a relacionar los angulos deetamaves con sus momentos y sus
derivadas, segun los angulos de Euler.

@ = p+qtan@sin® +r tan@ cosd (36)

© =qcosP -rsin® (37)

Wer cosd g sin® (38)
cosO cosO
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3.2.2. Control Longitudinal

Se empieza haciendo una nueva suposicion, con @éfsimplificar las ecuaciones:

- Suposicion #5: Se analiza el comportamiento destna aeronave cuando esta
en un vuelo nivelado, sin turbulencias y no acelera

Ademas de la suposicion #5, como soOlo se mira elimiento longitudinal de la
aeronave se puede afirmar:

- So6lo hay movimiento de cabeceo

- Hay variacion en las fuerzas en el eje X y esj@lZ, pero no lo hay en el eje Y
(implica que V=0)

- No hay ni momento de alabeo ni de guifiada (imaplige P=R=0)

Ahora se vuelve a las ecuaciones (15, 16, 17, 83y 35) y se aplican estas
propiedades, simplificAndolas:

3 AF, =m{U +Qw) (39)
D> AR, =0 (40)
3 AF, =miw -Qu) (41)
> AL=0 (42)
> AM =Ql, (43)
> AN =0 (44)

Con lo cual se ha pasado de un sistema de 6 eneac@uno mucho mas simplificado
de 3:

> aF, =mU +Qw) (45)
3" AF, =miw - QU) (46)

AM =QlI, (47)
2

Ya tenemos las ecuaciones simplificadas. Estaierigs no son lineales, por tanto no
se sabe deducir su comportamiento. Por ello seumaréueva suposicion:

- Suposicion #6: La variacion de velocidades, lieeay angulares, es muy
pequefa, se produce debido a pequefias perturbacjaeanueven ligeramente
a la aeronave de su posicion de equilibrio inicial.
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Es decir que:
U=U,+u;W=W,+w;Q=Q, +q (48)

Siendo:
- Uop, Wby Q, los valores de velocidades y momento de la as@a su
posicion de equilibrio inicial
- u, wy glos valores de las pequefias perturbaciones

Aplicando la suposicion #6 sabemos que al serddasifipaciones muy pequenas:

U<<U, s wesW, ; q<<Q, (49)

Ademas como el eje X de la aeronave esta alineadekeje longitudinal se deduce
que W,=0.

Ahora se mira Q. Anteriormente se ha dicho que lesiomento angular de la
aeronave respecto al eje Y. También se ha supgestta aeronave empieza estando en
equilibrio y con un vuelo nivelado (suposicion #&3, decir no hay momento angular,

Qo=0.

Hay que notar que si se aplican las suposicionésriares al angul® = ©,+0 y
partiendo de un vuelo nivelado, tenemos la reladitacta:

q=0 (50)

Ahora se sustituye lo anterior en las ecuaciones386y 40 para obtener su forma
linealizada:

> AF, = m(u+qw) (51)
> AF, =m(w-(qU, +qu)) (52)
> AM =dql, (53)

Se pueden simplificar un poco mas las ecuacidngs32l ya que si se tiene en cuenta
la ecuacion 49 y que el producto de 2 términos peguefios es negligible si suma con
el término solo, se ve:

qu+quU, OqU, ; u+qwlu (54)

Por tanto:
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> AF, = (55)
> AF, =m(w-qU,) (56)

Ahora es el momento de mirar qué son estas fuergasnas que dan como resultado
estas ecuaciones. Que afecten al movimiento latigal tenemos: Fuerza resultante
producida por la gravedad, Fuerza resultante prddymor el empuje de la aeronave,
Fuerza resultante producida por la sustentacioneyza resultante producida por el la
resistencia aerodinamica.

Se empezara a evaluar las fuerzas en el eje Xigaagdb el mismo procedimiento a las
fuerzas del eje Z y luego los momentos en M.

Tal y como se ha definido en la teoria del espdeicestados, se deben analizar las
fuerzas que afectan a la aeronave alrededor déb gienequilibrio inicial. Para ello se
hace el desarrollo en serie de Taylor quedandosel@® primeros componentes.
Producira un error, pero lo suponemos tan pequaéceg compensable por la facilidad
de célculo que se obtiene a cambio, aparte de @bt@m sistema de ecuaciones
linealizado.

Las variables que afectan a las fuerzas y momemes la aeronave son
U,W,W,0,0yd,, siendo d, el angulo del timon de profundidad, con lo que el
desarrollo de Taylor resultante es:

S, = 9y Py Oy O g O Oy
ou ow  ow 06 96 a9,

e

(57)

Este es el resultado final de aplicar la suposidiédas pequefias perturbaciones, dado
gue en el punto de equilibrio los valores iniciadem 0 y sélo quedan las pequefas
perturbaciones antes mencionadas.

Al hacer el mismo desarrollo con el eje Z y el matneM se obtiene:

SaF, - OF, 4 OFz s Oy OF:  OF, 5 OF, & (58)
U oaw  ow a8 08  ad,

ZAM=%MU+6M e M M g M, oM (59)
u

ow ow 06 06 99,

e

Se juntan la ecuacion 55 con la 57 para obtener:
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X\ + O g+ 9Fx g, 9Fx J, (60)
Jdu ow ow 04 04 20,

e

Y haciendo lo correspondiente con las ecuacionesy5B9 con las 56 y 53
respectivamente:

OF, Oz O OF: o OF, 5 OF, & 61)
dJu  ow  ow 98 a0  aJ

e

m(w-qu,) =

QIY:aMu+aN| w+a'Y| W+6M 9+0M 9+0M o, (62)
ou ow oW 06 e 00

Se aislau, y se van sustituyendo las derivadas parciales queficientes
adimensionales del UAV.

1 0F
U=Cxu+Cx w+Cx Ww+——=X
X Xy X ey

8+ Cx,8 + Cx.0, (63)

Se aislaniv y gtambién, sabiendo que §=

W=Czu+Cz,w+Cz\W+Cz,6+(U, +Cz,)d+Cz,0, (64)
q = CMuu +CMWW+CMWW+CM9€+CM99+CM§e5e (65)

Ahora se van a analizar cada uno de estos codbsieistos coeficientes solo son
constantes en determinadas condiciones de vuelqugauelen depender del nimero
de Mach. Se considerara que no varian y que sepémdlientes entre si.

Estos coeficientes se han obtenido del libro ‘Rliglechanics Modeling and Analysis’,
gue esta en la bibliografia y en la bibliotecaaledcuela.

Antes de seguir, y siguiendo el ejemplo del lim®yan a eliminar aquellos coeficientes
gue son despreciables. Estos son:

- Eneleje X:Cx, y Cx,
- EnelejeZ G
- Enlos momentos M: @, C,,,

Se eliminan estos coeficientes por los siguiente$vios. La aceleracion de la velocidad
w produce efecto Downwash en el Drag, suficientempaqueiio como para no tenerlo
en cuenta. El régimen de cabeceo afiade tambiénamde Drag, pero igual que antes
también es despreciable. La perturbacion del angrilcabeceo en el eje Z produce una
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pequefia perturbacion en la fuerza que nos produgealedad, siendo éste tan pequefio
gue es como si estuviera en equilibrio, asi qupusele despreciar. En el caso de los
momentos, no hay ninguna fuerza que nos produzecaamento debido al cambio del
angulo de cabeceo o en la aceleracion verticajugaeste produce cambios en la fuerza
de gravedad y se ha asumido que el centro de raagasbién el centro aerodinamico.

Se analizaran los coeficientes en grupos, primres@lie pertenecen a perturbaciones en
la velocidad u, luego los que pertenecen a pertishas en la velocidad w, etc.

Cambios con respecto a una perturbacion en u

Cxu €s el coeficiente que relaciona la resistenciadweamica y el empuje del UAV con
respecto a los cambios en la velocidad horizontal u

Cx, =222 (2Cy, +C) (66

Czu es el coeficiente que relaciona la variacion dsustentacion con respecto a los
cambios en la velocidad horizontal u.

cz, =-2=c, (67)

Cwu €s el coeficiente que da el momento aerodinanridd eon respecto a los cambios
en la velocidad horizontal u.

Cu, =22 C, (68)

y
Cambios con respecto a una perturbacion en w

Cxw €es el coeficiente que relaciona la resistenciadseamica y el empuje del UAV
con respecto a los cambios en la velocidad venicah el eje X.

_psU 2c,,
Cx, =—|C,, — 69
=Y, - ) -

Czw €s el coeficiente que relaciona la resistenciadieamica y el empuje del UAV con
respecto a los cambios en la velocidad verticahwlesje Z.

Czw = _%(CLG + CDo) (70)
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Cwuw €s el coeficiente que tiene que ver con la egdablllongitudinal de la aeronave.
Relaciona los cambios en la resistencia aerodir@amita sustentacion mediante el
momento que se crea cuando hay pequefios camb@seoncidad vertical w.

Cu =2

2| ma

y

(71)

Cambios con respecto a una perturbacién en §)o

Cz, = Cz, es el coeficiente que relaciona los cambios eugéentacion producidos por
cambios en el régimen de cabeceo.

S

4m (72)

Cz, = La
Cus =Cy, €s el coeficiente que, por definicion, relacioos ¢ambios en el momento

de cabeceo producidos por cambios en el régimealokereo.
CMq - —Cmq (73)

Cambios producidos por una cambio en el timon adyordidadde

Cx; es el coeficiente que relaciona los cambios emrekistencia aerodinamica
producidos por cambios en el timon de profundidad.

2
pSU” -

Cx, =—
% 2m

D& (74)

Cz, es el coeficiente que relaciona los cambios esuktentacion producidos por
cambios en el timon de profundidad.

2=
_pSU Co

Cx,, =
% 2m

D& (75)

Cu= €s el coeficiente que relaciona los cambios enaghento de cabeceo producidos
por cambios en el timén de profundidad.
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u%c
Cyp = pi —Cr (76)

Cambios producidos por una cambio en la aceleraeidrl eje Z, o

Cz, es el coeficiente que relaciona los cambios esutentacion, producidos por el
downwash en cola, por perturbaciones en la acéberai.
P

Cz,=-———C

4m (77)

La

C.ww €s el coeficiente que relaciona los cambios esusdentacion, producidos por el
downwash en cola, por perturbaciones en la acéberaic.

2
Coy =-22E ¢

ma (78)
41,

Cambios producidos por una perturbacion en el aogléd cabeceé

El cambio producido por el angulo de cabeceo s#efao sin coeficiente porque tiene
relacion directa con la gravedad y no con ningleficente que caracterice el UAV.

Se puede establecer que la fuerza que ejerceViadsd es:

d(-mgsin(e)) _ g dsin(e, +6)
06 08

(79)

Como en condiciones iniciales el UAV volara en wuelcto y nivelado®,=0. Ademas,
como la perturbacion es muy pequefia, se puedeia@ogl seno al angulo, con lo que
se obtiene finalmente:

1 0F, 96
1o %% - _g0 80
mog - Jag” ¢ (80)

Donde se ve que, mas que un coeficiente, es ladaavio que afecta a la velocidad
horizontal cuando el angulo de cabeceo se ve pedor
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Modelo en espacio de estados

Para tener las matrices del espacio de estadosrprinay que arreglar la ecuacion del
eje Z, para aislar la aceleracion, y luego sustésia ecuacion en la ecuacion 58, para
asi quedarse con una aceleracion por ecuacion:

U=Cx,u+Cx,W+Cx,q-gf+Cxx0, (81)
W= 1_ézw [Czuu +Cz,w+Cz6+ (UO + Czq)9+ ngeée] (82)
, , Cw.C .
q = CMu + CMWCZU u+ CMW + CMWCZW W+ CMq + > Zq q + CM&e + CMWCZ& 5e
1-Cz, 1-Cz, 1-Cz, 1-Cz,
(83)

Ahora ya se tiene el sistema de ecuaciones quassaliin, el cual se puede pasar a un
sistema de espacio de estados. Para que sea mile,s&mhace un pequefio cambio de
variables:

U=Cx,u+Cx,w+Cx,q-gf+Cx,0, (84)
W=Zu+Z w+Z q+Z,% (85)
g=Mu+M w+M q+M,J, (86)

Ademas hace falta una cuarta ecuacion, para lablarde estado que sera el angulo de
cabeceo. Esta ecuacion se ha obtenido al miraarigalos de Euler, la ecuacion 50.
Con lo que las variables de estado seran: u, W.q y

Falta definir cual sera la salida del sistema. hamiables que definen el
comportamiento longitudinal son a, 8 y 6. La Gnica que no esta calculadangpero
como se puede ver en la siguiente figura su cakesildirecto y no es mas que dividir w
entre U, aproximando a angulos pequefios.
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Lift
Drag
u
X - CG
|w
Z

Figura 54 — Anguloa

En este sistema no hay matriz de transmision directn lo que se tiene todo lo que
hacia falta:

Cx, Cx, Cx, -9 1 0 0O Cxs, 0
|z Z, zZg 0O :0U‘100_B=Zae D=o
M, M, M, 0] 0 0 1 of Mg | 0
O 0 1 o0 0 0 01 0 0
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3.2.3. Control Laterodireccional

Como en el estudio del comportamiento longitudirssd, aplica la suposicion #5.
Ademas de la suposicion #5, como sélo se analighrdovimiento lateral de la
aeronave se puede afirmar:

- No hay movimiento de cabeceo (implica que Q=0)

- En el movimiento lateral no se producen fueressiltantes ni en el eje X ni en
el eje Z.

- S6lo hay momentos de alabeo y guifiada.

Ahora se pueden simplificar las ecuaciones:

> AF, =0 (87)
3 AF, =(V +RU-PW)m (88)
D> AF, =0 (89)
> AL=Pl, -Rly, (90)
> AM =0 (91)
> AN =RI, =Pl (92)

Ahora se aplica la suposicion #6, que dice:

U=U_ +u;V=V +v;W=W +w;P=P +p; R=R +r (93)

Siendo:
- Uo, Vo, Wo, Po ¥ R, los valores de velocidades y momentos de la asen
en su posicion de equilibrio inicial
-u, v, w, pyros valores de las pequefas perturbaciones

Para acabar de simplificar las ecuaciones se déd@a

- Se parte de una posicion inicial de equilitic= R, = 0

- El vuelo es nivelado y el movimiento longitudinydateral estan desacoplados
W=0

-Se deduce qué =v ,P=p,R=r y R=¢

Si se aplica a las ecuaciones anteriores se ollesiguiente sistema de ecuaciones:
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> AF, =(V+rU, +ru)m (94)
DAL= ply, ~rly, (95)
D AN =1, = pl,y (96)

Se puede simplificar un poco mas la ecuacion 94ugael producto de 2 términos muy
pequefios es negligible si suma con el término solo:

> AF, =(V+rU,)m (97)

Igual que se ha hecho con el analisis del movimitnigitudinal, ahora es el momento
de linealizar las ecuaciones para obtener quédsesan las que se producen al existir
perturbaciones.

Como se ha explicado antes, se pondra directarebsistema de ecuaciones resultante
al aplicar el desarrollo en serie de Taylor. Er estso las variables que afectan a las
fuerzas y momentos son,P,®,R,d,yd, , siendod, y o, los angulos de los alerones y

del timén de direccion, respectivamente.

SaF, Ry LOF, LOF, o OR L OF 5 O, 98)
N  op b o 9, * a9

ZAL:%V+6—LD+0—L¢+%I’+0—L5a+i5r
& op 0P o a5, * 85

ZA|\1=6_'\IV+6_'\Ip+a_|\|qa+a—|\|r+a—Né'a+a—N5r (100)
ov dp 9D ar 97, 09,

(99)

Ahora se juntan estas ecuaciones con las ecua@énés y 97:

(\‘/+rU0)m:aFYv+aFY p+aFYcD+aFYr+aFY 5a+aFY5r (101)
ov op 0P o 99, 09,
plx—flxzzﬁv+%p+a—l‘¢+a—l‘r+£5 +i5 (102)

v op- b o a5, ° a5

ON ON ON ON ON ON
rl,-pl,, =—v+—p+—>P+—r+—0.+—0 103
z ~ Plzx oV ap p oD or 053 a 05r r ( )

Como antes, se deja la derivada en un lado deukddgd i los demas términos en el
otro, sustituyendo las derivadas parciales poricieetes adimensionales. En este caso
se dejara la variable de la ecuacion 102 y la variabdele la ecuacion 103.
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] 1 0F,
V=Cy,v+Cy,p+(Cy, ~UpJr +——LO+Y.3, +Y, 3, (104)
m 0®
pchvV"'CLpp"'Cer+CL<1>CD+CLJa5a+CL&5r +||£r. (105)
X
{ =+ CogP*+ ol +Cro®+C i, +Cy &, +-2p (106)

z

Se van a analizar cada uno de estos coeficienteso@ntes, primero se van a eliminar
aquellos coeficientes que son despreciables:

- Eneleje Y: Cy Cy
- Enlos momentos L: G
- Enlos momentos N: &

Se eliminan los coeficientes de p y r en el eje ofgpe representan una pequefa
perturbacion provocada por la cola vertical del YA¥masiado pequefia, con lo que es
despreciable. Los coeficientes de los momentos Nl ge desprecian por el mismo
motivo que los dé en el movimiento longitudinal. Son momentos prodiog por la
fuerza de la gravedad, con lo que valen O por lg®sciones con las que se esta
calculando el modelo.

Ahora se van a analizar los coeficientes, en grdpasuevo.
Cambios con respecto a una perturbacion en la védémchorizontal v

Cy, es el coeficiente que relaciona la resistenciaogense en horizontal del UAV,
producida en mayor parte por la cola vertical yramor medida por el fuselaje.

cy, =2Y¢ (107)

CLv es el coeficiente que relaciona la resistenciatar ren torno al eje X del UAV,
producida por el diedro del UAV y de la cola veatic

CLV = pSUbC

= 108
21, (108)

Chv es el coeficiente que relaciona la resistenc@a en torno al eje Z del UAV.

2
CNV = pSU bC

109
21 , ng ( )
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Cambios con respecto a una perturbacion en el régide balanceo p

Ci, es el coeficiente que relaciona la resistenciatar ren torno al eje X del UAV,
producida por las alas.

UK?
c, =W (110)
41,
Cnp €s el coeficiente que relaciona la resistenciatar ren torno al eje Z del UAV,
producida por las alas.

c. =MV ¢ (111)

Np — n
p 4|Z p

Cambios con respecto a una perturbacion en el régide guifiada r

C.r es el coeficiente que relaciona el momento denbela producido por la
sustentacion al haber una perturbacion en el régdeeguifiada.

c, =Y ¢ (112)

TN

Cur es el coeficiente que da el momento de guifiaddupido al haber una perturbacion
en el régimen de guifiada.

CNI‘ = 'OSUb2 Cnr
4,

(113)

Cambios con respecto a un cambio en los aleréges

Ysa €s el coeficiente que da la velocidad lateraladlein un cambio en la posicion de los
alerones.

U2
Y, = pi—mcy""‘ (114)

Cisa €s el coeficiente que da el balanceo al haberammbi® en la posicion de los
alerones.
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U%b
CiLa =—p§| Ca (115)
X

Cnsa €S el coeficiente que da la guifiada al haber unbiaen la posicion de los
alerones.

2
Cya = ,OZU an&a (116)
z

Cambios con respecto a un cambio en el timén dedidno,

Y5 es el coeficiente que da la velocidad lateraladdein un cambio en la posicion del
timén de direccion.

U2
v, :pi—mCyd (117)

Cisr es el coeficiente que da el balanceo al habeambio en la posicion del timon de
direccion.

U%
Cls =—p“; Ca (118)
X

Cnsr €s el coeficiente que da la guifiada al haber orbitaen la posicion del timén de
direccion.

2
Cha = ,OZU anoY (119)
z

Cambios producidos por una perturbacion en el aogléd balance@

El cambio producido por el angulo de balanceo s#eedo sin coeficiente porque tiene
relacion directa con la gravedad y no con ningleficente que caracterice el UAV.

Se puede establecer que la fuerza que ejerceViadsd es:

10F, _ 19(mgsin(®)) _ 9 dsin(®, +®) (120)
mod m 0P o

Como en condiciones iniciales el UAV volara en vuglcto y niveladop,=0. Ademas,
como la perturbacion es muy pequefia, se puedeia@ogl seno al angulo, con lo que
se obtiene finalmente:
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1 oF, oD
2 YPp=g—d=qgd 121
mod . Jod . O (121)

Donde se vuelve a ver qgue mas que un coeficiergaddenemos es la gravedad.

Modelo en espacio de estados

Arreglar las ecuaciones es un poco mas complicadest caso, ya que las variables
pyr estan mezcladas en las 2 ecuaciones 95 y 96.

Sustituyendo una ecuacién en otra y viceversa geleslatema de ecuaciones:

V=CyVv-U_r+g®+Y;0, +Y;0, (122)

'p:L{[CLV-Flli Nv]v-'-(CL +|_XZCNp]p+(CLr+II£ Nr]r+

2
lez_(lxz) X

o°

X
+(Cwa +'%Cm]5a +(CL& 20, jd (123)
X X
e
X'z Xz z yA z
+ (CN@ +|I£CL&jJa + (CNﬁ +II£CLJ’ jdr (124)
z z -

Ahora que se tiene el sistema de ecuaciones adeqed sacar las matrices del
sistema de estado se har4 un cambio de variables:

V=CyVv-U_r+g®+Y;0, +Y;0, (125)
p=Lv+L,p+Lr+Lg0, +L;9 (126)
r=N,V+N_p+Nr+Ngd, +N; 3, (127)

Ademas, como cuarta ecuacion se tiene la relacitre @ y®, dado que si se coge la
ecuacion 36, que relaciona los angulos de Euleusyrsgimenes, y se aplican las
suposiciones anterioreé®:=0 por no haber movimiento longitudinal, se obtiene

d=p (128)
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Las variables que definen el comportamiento laiezodional sorg, p, r y®. La Unica
que hay que operar saunque su calculo es diredtov/U si se hace la aproximacion
a angulos pequerios (fan p).

Figura 55 — Angulop ?

En el sistema de espacio de estados que definewemento laterodireccional tampoco
hay matriz de transmision directa, con lo que ypuslen obtener las matrices:

Cy, 0 U, g Ul 00 0 Y, Y, 00
L, L, L O L, L 00
acl b L L0 0 100 ke Ll
N, N, N, 0 0 010 Ny N, 00
0 1 0 0 0 001 00 00
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3.3. UAV

Este proyecto se centra en modelizar y disefarleynae control para el UAV del
departamento de Aerotécnia de la Escuela Univeesitde Ingenieria Técnica
Aeronautica.

Figura 56 — UAV del departamento de Aertecnia daeal EUITA
Los coeficientes que caracterizan este UAV son:

- En general, los datos que caracterizan el UAVageh falta tanto para el control
longitudinal como para el control laterodireccional

» Superficie alar S = 0.55

* Cuerda media aerodinamica= 0.189941
* Envergadura b=2.8956

* Factor de Oswald e=0.75

I, =038244
1, =1135
* |nercias:
I, =1759

|, =1, =01204

- Coeficientes para el movimiento Longitudinal:

| Respecto a:| Coef. Sustentacign  Coef. Resistenéimfiuje | Coef. Cabeceo
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u CL0=0.23 Cy, =00434 & C. =-004 | C_,= 0135
a C,, =5.6106 - Ch, =—27397
6 C,,=7.9543 - C,, =-382067
C,=19724 - C.s =—103796
de Cx=013 Cpoe = 013 C,»=-0.9918

- Coeficientes para el movimiento Laterodireccional

Respecto a:| Coef. Balancep Coef. Fuerzas lateralésef. Guifiada
B C,=-013 C,; =-083 C,; =0.0726

P C, =-05051 |- C,p =— 0069

r C, =02519 |- C,, =0.0946
3a C, =-0.1695 | C, =-0075 C,., =0.0108
& C, =00024 | C, =0.1914 C., =—0.0693

Finalmente, las condiciones de vuelo en las questeliara el modelo de este UAV
son:

e Altitud de 2000 metros

« Gravedad de 9.8 nf/s

* Masa constante con el combustible lleno
* Densidad segun la atmosfera estandar

* Velocidad de crucero de 100km/h.

Una vez se tienen los valores de los coeficiente® yas condiciones de vuelo, es
momento de operar y obtener las matrices del sésstem
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Modelo Longitudinal

-0.07222 0.0198 0 -98 1 0 00O -0.2136
A= - 0261 -3208 2724 0 C= 0 0036 O O; _ —2049;
04348 -2451 -1379 O 0O 0 10 - 3476
0 0 1 0 0O 0 01 0
0
D= 0
0
0
Modelo Laterodireccional
[-04727 O - 2778 98 0036 0 0 O
A= -3411 -2013 9693 O C= 0O 10 O;
06854 -2643 -107 O 0O 010
0 1 0 0 0O 001
[ -1187 3028 00
go| 1279 -1776| |0 o}
- 4956 - 2449| 00
00 00
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4. Modelo Simulink

En este proyecto se usard el programa Simulinke sbgrama nos da mucha
versatilidad a la hora de probar un controladoens@b de ser muy visual. Para cambiar
el controlador so6lo habra que cambiar el valormBe matriz y darle al boton de simular.

Es muy util sobretodo por lo rapido que se puedebca el controlador y probarlo, sin
tener que escribir operaciones, que es como larhad con Matlab u otro programa.

Para recrear el espacio de estados se puederutilizenque ‘State-Space’ de la libreria
‘Continuous’, en el que ya viene definido el espai¢ estados y s6lo hay que darle
valores a las matrices A, B, Cy D.

En este proyecto no se usara el bloque State-sfgaSémulink, ya que éste no permite
realimentar los estados. Se recreara el modelsplEc® de estados tal y como viene
definido en la figura 50.

tdatriz B

_

hdatriz C

Integrador

Matriz A

L@

X,

Figura 57 — Diagrama de bloques del Espacio de Eskas

En la figura 57 se puede ver el modelo de espaziesthdos ya hecho. La matriz de
transmision directa no se ha incluido ya que encsnehsos es nula.

La entrada al sistema es el pin de color azul. izeaudos variables, que se ha definido
hasta ahora como sefial de entrada ‘U'.

La salida del sistema es el pin de color rojo yes/ector de 4 variables. Que hasta
ahora se ha definido como sefal de salida ‘Y".

Las variables de estado se obtienen fuera delstabs por el pin de color gris. Que
hasta ahora se ha definido como estado ‘X'.
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De este modelo se hard un subsistema, para ussolarbloque. Este subsistema es
véalido tanto para el modelo longitudinal como eld®lo laterodireccional.

4.1. Lazo abierto

Primero se hace el diagrama de bloques para aneligstema en lazo abierto.

Scope

Step State-space

B

To Wokspaced

Figura 58 — Diagrama de bloques control longitudinben Simulink en Lazo Abierto

En esta figura se puede ver la representacionzendaierto del control longitudinal.
Una entrada escaldn y un vector de 4 salidas. $&shaesto un bloque scope para ver
la sefal directamente y un blogue que exportadtwes de la salida a una variable tipo
‘struct’ en Matlab.

Alerones?

Scope

State-space LATERODIRECCIONAL

To Wokspace!

Figura 59 — Diagrama de bloques control laterodirecional en Simulink en Lazo Abierto

Igual que en la figura anterior, esta es la reptes&®n en lazo abierto del control
laterodireccional. En este caso como hay dos eagrhdy que adecuarlas a la entrada
del bloque espacio de estados disefiado, pasaredotasector de dos variables.
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4.2. Lazo Cerrado

Para analizar el sistema en lazo cerrado se usas@iaador y una matriz de control
llamada ‘Controlador K'. Ademas, se usard otra inan el escalon para controlar la
salida de las variables de estado.

Variables Cantrolador k£

Scope?

State-space

Y

To Wiotkspace

Figura 60 — Diagrama de bloques del control longitdinal en lazo cerrado

En esta figura se ve el diagrama de bloques reseltan lazo cerrado para el
controlador longitudinal.

State-space LATERODIRECCIONALT

Figura 61 — Diagrama de bloques del control laterddeccional en Lazo Cerrado

En esta figura vemos el diagrama de bloques resgeltan lazo cerrado para el
controlador longitudinal.

La primera matriz, ya mencionada, permite selecigué variable de estado se quiere
controlar, es decir, a qué variable se le da ml#atia la hora de enviar la sefial de
referencia.

-78 -



Escuela Universitaria de Ingenieria Proyecto Fin de Carrera
Técnica Aeronautica Modelizacion de aeronaves no tripuladas con Sirkulin

5. Analisis Aeronave

Una vez calculados los modelos matematicos y intiolds en Simulink es momento
de analizar la aeronave. Se hara en dos partesnoria parte correspondiente al
control longitudinal y luego la parte correspondgeal control laterodireccional.

5.1. Control Longitudinal

En el modo longitudinal, hay que disefiar un coatiot que satisfaga los 2 problemas
gue pueden producir la respuesta del UAV. Estogdademas son:

- Oscilacion de periodo corto
- Oscilacién fugoide

Periodo corto

Cuando la respuesta del sistema tiene componestedtal frecuencia y de rapida
respuesta, es decir grany parte real grande, se habla del periodo codoekspuesta
de la aeronave es muy estable, con lo que inmediatie después de una perturbacion
su tendencia sera retomar la posicion de equilibrio

Figura 62 — Comportamiento de la aeronave con modie oscilacién de periodo corto

Puede ser tan rapido que llegue a ser inadmisitmeocrespuesta del sistema. Una
oscilacién tan rapida puede provocar que la aemiimgue a entrar en pérdida o
incluso producir dafios estructurales.

El piloto puede intentar corregir el movimientoldeaeronave y empeorar la respuesta
de ésta, volviéndola incontrolable.

Para que el UAV no sufra dafos estructuralesese jue disefiar una ley de control de
modo que no adquiera valores muy grandes al ogaifarapido, ademas, aumentar el
factor de amortiguamiento si es demasiado bajo.
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Las variables de estado que definen este compamémonson el angulo de ataque o el
angulo de cabeceo y el régimen de cabeceo. Entgstede movimiento el UAV ir4
practicamente en vuelo recto, con lo que el comapaento de la velocidad horizontal
no afecta y el angulo de ataque tiene el mismarvple el angulo de cabeceo.

Matematicamente se identifican los polos que predwt modo de periodo corto como
aquellos que estan alejados del origen.

Oscilacion fugoide

El comportamiento del sistema también puede tenecamponente muy lento que
permanezca después del periodo de oscilacion csirttm hay. La respuesta de la
aeronave es estable, pero es lenta y con una freieumuy baja.

M

Figura 63 — Comportamiento de la aeronave con modie oscilacién fugoide

Este comportamiento del sistema afecta menos artmave, ya puede ser facilmente
corregido por el piloto. Se caracteriza por tenea baja frecuencia y un factor de
amortiguamiento bajo.

Las variables de estado que nos indican el modisdéacion fugoide son la velocidad
U vy el angulo de cabeceo, ya que este tipo deans@il comporta cambios de altura, de
velocidad y de angulo de cabeceo.

El angulo de ataque es practicamente constanteelbaidad U va oscilando, como en
un movimiento harmonico cualquiera, en el pico sopees minima y en el pico
inferior es maxima. El angulo de cabeceo oscileeaés que la velocidad, maximo en
los picos superiores y minimos en los picos infego

Para mejorar el comportamiento de la aeronave ctsf@e este tipo de oscilacion se
debe aumentar el factor de amortiguamiento panacnedl maximo las oscilaciones. Y
si es necesario disminuir un poco la frecuencia.

Matematicamente identificamos los polos que cariaei® este tipo de comportamiento
como los que estan mas cerca del origen. Los goertiuna frecuencia baja.
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5.1.1. Analisis del control longitudinal en Lazo Ab  ierto

Ya se ha definido el modelo matematico del espdeicestados correspondiente al
movimiento longitudinal.

Para mirar la respuesta del sistema se simulardoasa@imulink. Con una entrada de
tipo escalon:

Step Response
From: &,

Amplitude
B

£ 5 10 15 20 25 30 ) 40 43
Time (sec)

Figura 64 — Respuesta al escalon del sistema UAV

Tiene un tipo de respuesta con una oscilacién mp@co amortiguada, en el segundo
50 aln sigue oscilando, con lo que hay una oséileftigoide que hay que corregir.

Se hace un zoom al inicio de las respuestas, loseprs 5 segundos, para ver si
también existe oscilacion de periodo corto.
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Amplitude

To @

Step Response
From: &,

25 3
Time (sec)

Figura 65 — Respuesta inicial del sistema con unateada de tipo escalén

Se puede ver que hay un saltito brusco en el angmlataque y en el régimen de
cabeceo. Con lo que se puede ver gue la oscildeigreriodo corto es muy rapida.

Ahora se representa el diagrama de polos del sastpana asi identificar los polos que
producen cada uno de los modos.

Imaginary Axis

-5 1 1 1 1 1 1 1 1

Pole-Zero Map
= T T T 7 T T T T

-9 -5 -7 B -5 -4 -3 -2 -1 0
Real Lxis

Figura 66 — Diagrama de Polos del modo Longitudinal

Se puede ver que el sistema tiene 2 polos muy dedoarigen y otros 2 muy alejados.
Se analizaran por separado, para apreciar mejoo 0@ afectan. Primero se obtienen
los valores de estos polos, con su frecuenciatgrfade amortiguamiento.
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Los polos correspondientes al periodo corto son:

P, =—-849+ 621j,;w, =105rad /s;{ = 0807,7 =0.1178

Y los polos correspondientes al modo fugoide son:

P, = ~0.0409+ 0.4225] ; @, = 0.4244ad /s;{ = 0.0964;T = 24.449%

Si se analizan los polos 1y 2, lo primero que s@¥ que tienen un amortiguamiento
grande. La constante de tiempo es muy pequefguaspracticamente no oscila y es
muy rapida.

Si se analizan los polos 3y 4, lo primero queeses/que el factor de amortiguamiento
es muy pequefio. Esto ya se veia al ver las graficasuna entrada tipo escalon. Se
suponer que dejara de oscilar entorno a 4 o 5 dacssnstante de tiempo, es decir se
estabilizara del todo en torno a los 100 segurideso como se ha dicho anteriormente,
es tan lenta la respuesta que el piloto puedegidoéacilmente.

Finalmente, se va a mirar el diagrama de Bode t@esestema.

Bode Diagram
From: 6, Toiu
50 e : ey e e s

Magnitude (A8

00 | Ll il il
380 T T T

FPhaze (deqg)
S P
o =1
= =
T T
| |

fu]
=
T

1l i Lol i i biaanl Il i

q0° i 10" 10! 10 107

Frequency (rad/zec)

o
T

Figura 67 — Diagrama de Bode de la respuesta desw&ma con la velocidad

En el diagrama de Bode de la velocidad, se puedawe tiene la resonancia a la
frecuencia de oscilacién fugoide y que cae si seeata la frecuencia. Es decir, la
respuesta del sistema es muy pequefa en el mquiriddo corto.
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Bode Diagram
From: 6, To:o

Magnitude (A8

120 PRI M ol il il 4l
380 T T T T T

]
i
on

FPhaze (deqg)
@
-

Frequency (rad/zec)

Figura 68 — Diagrama de Bode de la respuesta des®ma con el angulo de ataque

En el diagrama de Bode del angulo de ataque seepumdque en la frecuencia del
modo fugoide la respuesta de la sefal disminuyehojuesto nos representa la
aproximacion de que el angulo de ataque es préasticte cero cuando miramos el
modo fugoide. Se puede ver también que a la fretaetel modo de oscilacion de

periodo corto,w=w,/1-{* =62rad/s, la ganancia de la sefial se mantiene casi
constante.

Bode Diagram
From: 6.; To g

o)
o)

i ta
(=1 = =1

Magnitude (dB)

@
=1

50
360

270

FPhaze (deqg)

Frequency (rad/zec)

Figura 69 — Diagrama de Bode de la respuesta des®ma con el régimen de cabeceo

En esta figura se puede ver que la respuestagleiegd de cabeceo es muy baja a bajas
frecuencias. Era de esperar ya que si el aviérlaoacbajas frecuencias no cambia
mucho su actitud. Como era de esperar, a partimselo fugoide la respuesta del

-84 -



Escuela Universitaria de Ingenieria Proyecto Fin de Carrera
Técnica Aeronautica Modelizacion de aeronaves no tripuladas con Sirkulin

sistema es muy grande, volviendo a ser muy grand& drecuencia del modo de
oscilacién de periodo corto.

Bode Diagram
Fram: ée Tora

a0 — T T T

Magnitude (dE)

400 Lol il il vl il
20 T T T T i

Phase (deqg)
Sk Ll
s w d o0 k2
(4} o o o o

=

10°

Frequency (radizec)

Figura 70 — Diagrama de Bode de la respuesta destma con el angulo de cabeceo

Por ultimo, en la figura del angulo de cabeceosslp ver que es practicamente una
respuesta constante en frecuencia hasta la fraaudgelcnodo de oscilacion de periodo
corto, aunque tiene la resonancia en el modo feg@dmo se ha descrito en los modos
anteriores, el angulo de cabeceo esta presenteseh mhodos que nos caracterizan la
respuesta del sistema longitudinal, lo que se pueden este diagrama.
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5.1.2. Analisis del control longitudinal en Lazo Ce  rrado

Disefio de un controlador mediante asignacion de pud

Primero se va a realizar un controlador mediantmasion de polos. Para ello se va a
seqguir el criterio que se puede encontrar en eb liBlight Stability and Automatic
Control'.

Primero se definira el nivel, clase y categorialdiey/.

- Es de nivel 1: Las cualidades de vuelo son claréemasiecuadas para la fase de
vuelo de la mision

- Es de clase I: Aeronaves pequefas y ligeras. Usns entrenamiento basico y
de observacion

- Es de categoria A: Fases de vuelo no terminal ceouieren rapida
maniobrabilidad.

Para el modo de oscilaciéon de periodo corto seesijariterio de esta tabla:

Modo periodo corto
Categorias Ay C Categoria B
Nivel Cmin Cmax Cmin | Cmax
1 0.35 1.30 03 20
2 0.25 2.00 0.2 2.0
3 0.15 - 0.15 -

Tabla 1 — Criterios para el modo de oscilacion degsiodo corto

En esta tabla se ven los criterios de disefio pamertiguamiento minimo y maximo,
gue se complementaran con la siguiente graficadgsieliran los valores adecuados.
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Figura 71 — Grafica de relacion entre frecuencia ymortiguamiento

Se cogera el valor medio de frecuencia y uno a&ieatha de amortiguamiento:

w, =27 =2n(05) =mad/s= 314rad/s
{ =09

Con lo que los nuevos polos para el periodo cano s

P, =—282+ 137 ;w, = 314rad/s;{ = 09;7 = 0355

Para el modo de oscilacion fugoide se seguiratericr de esta tabla:

Modo fugoide
Nivel 1  (>0.04
Nivel 2 | (>0
Nivel 3 = T,>55s
Tabla 2 — Criterios para el modo fugoide

Para la el modo fugoide se ha decidido mantenefrdauencia y aumentar el
amortiguamiento:

«, =04244ad/s
{=05

Con lo que los nuevos polos para el modo fugoide so
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Ps, = 02122+ 0.3675] ;w), =0.4244ad /s;{ = 05,1 = 47s

Con estos polos disefiamos la matriz de control Kliamee Matlab, con lo que
obtenemos:

K =[-0.0113 0.0687 0.3126 0.0366

Se introduce la matriz en el modelo de Simulink pktiene:

Fram: Se
1 T T T T T
=
g 0 1
'_
5 1 T 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30
i3
w10
4 T T T T T
fa]
. 2[\_// 7
=
D 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30
0.01 T T T T T
o
o or
'_
_DD1 1 1 1 1 1
5 10 15 20 25 30
DD2 T T T T T
I
5 0.01F .
2
D 1 1 1 1 1
0 5 10 ] 20 25 30

Figura 72 — Respuesta del control longitudinal a uaentrada escalén de amplitud 0.1
Lo primero que se ve es que la respuesta es ntasylee estabiliza en menor tiempo.
Si se mira so6lo el modo de periodo corto se ve gueeias a los nuevos polos

practicamente no existe, la respuesta tanto delléarde ataque como del régimen de
cabeceo son mucho mas suaves.

Si se mira s6lo el modo fugoide se ve que sigudansio, pero al haber aumentado el
factor de amortiguamiento a 0.5 ahora la respuéstéa velocidad y del angulo de

cabeceo se estabilizan mucho mas rapido.

El nuevo diagrama de polos es el siguiente:
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Figura 73 — Diagrama de polos del sistema

Cuando se calcula la matriz de control usandoraifun PLACE de Matlab a veces no
se consigue la posicién exacta deseada de los, pm#os suele quedar muy cerca del
valor deseado. En nuestro caso, con la matriz deatmbtenida, los polos resultantes
en lazo cerrado son los mismos que los deseados.

Finalmente se van a mirar los diagramas de Bodsistema.

100

Bode Diagram
From: 6, Toiu

Magnitude (A8
o
= Lo}

&
=1

=100

360

FPhaze (deqg)
S P
o =1
= =
T T

fu]
=
T

o
T

1l i i biaanl Il i

e 10 10° 107
Frequency (rad/zec)

Figura 74 — Diagrama de Bode para la velocidad

-89 -



Escuela Universitaria de Ingenieria Proyecto Fin de Carrera
Técnica Aeronautica Modelizacion de aeronaves no tripuladas con Sirkulin

Ahora que se ha aumentado el amortiguamiento ddbnfiwgoide ha desaparecido la
resonancia del sistema. Esto indica que el modoidegdeja de ser tan fuerte, como se
ha visto en la respuesta al escalon

Bode Diagram
Fram: ée Too o
=) T T T T T

Magnitude (dE)
o
= =

'
=
]

=150
270

Phase (deqg)
Sk Ll
s w d o0 k2
(4} o o o o

Frequency (radizec)

Figura 75 — Diagrama de Bode para el angulo de atagq

La respuesta del angulo de ataque sigue siendoigiare la que se tenia inicialmente ya
que como se ha dicho en el modo fugoide no hayasian practicamente de este

angulo. Lo que si que se ve es que al reducirelzuéncia del modo de periodo corto

también se ha achatado la respuesta del sistemmpigza a caer una vez pasados los
3.14 rad/s.

Bode Diagram
From: 6e Too g
40 T T T T

Magnitude (dB)

_60 Ll i Ll L il
380 T T T T

270 .

FPhaze (deqg)

S0k L il I il ' il (TR0 A0 P T2 A
107 107 107 70 10 107
Frequency (rad/zec)

Figura 76 — Diagrama de Bode para el régimen de cabeo
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La respuesta del régimen de cabeceo sigue sienggaracida, pero ha desaparecido
la resonancia como en las demas respuestas.

Bode Diagram
From: &, Too g

40 T T T T

Magnitude (dE)

o] | Ll | Ll
225 F—T—TT T —TT T — T —T T

180 1

133 .

a0 g

Phase (deqg)

(1§S Lol L Ll L Lol TR TR i AT 4 £
107 10* 107 10 10 100
Frequency (radizec)

Figura 77 — Diagrama de Bode para el angulo de cabeo

La respuesta del angulo de cabeceo mantiene laaiesia para el modo fugoide y se ha
reducido la ganancia para el modo de periodo corto.

Disefio de un controlador éptimo cuadrético

En el controlador longitudinal la matriz R es uoéasvariable, dado que s6lo hay una
entrada en el sistema. Tal y como esta definidaayR due fijar el angulo limite de
deflexiéon del timon de profundidad. Se han escogifo

R=— 1 -006854

i)
180°

Para disefar la matriz Q se necesitan los valodéesnmos que se van a permitir adquirir
a las variables de estado u, w,@ e han escogido los valores:
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Us = 2M/S 025 0 0 0
W, = 15m/s 0 000444 0 O
=0=
O, = 1rad/s 0 0 1 0
8, .. =0.5236rad 0 0 0 364755

El valor de u se ha escogido para que la veloa#hdJAV no cambie demasiado. El
valor de w se ha escogido para que el UAV no hagamientos bruscos de mas de 30°
con una entrada de referencia de 15°, redondearadiraa El valor de g se ha escogido
de forma que no sea demasiado grande. Finalmdm@Joz de6 se ha escogido de
forma que el UAV no haga movimientos bruscos de de&80° con una entrada de
referencia de 15°.

Después de probar, se ha decidido darle un vaitarima la variablep de la funcién
de coste antes definida.

Asi, se ha obtenido la matriz de control:

K =[1.7792 00538 -35510 -147619

Frarm: 53
02

To:u

_Dz 1 1 Il Il 1 1 1 Il 1
0
0.01

TUD:
o

_DD‘] 1 1 1 Il 1 1 1 1 1
0.1 T T T T T T T T T

o

OF

i
=

_D"] | | | | 1 1 | | 1
]
0.0z T T T T T T T T
I
'_
D 1 1 I T 1 1 I I 1
0 1 2 3 4 5 B 7 g 4 10

Figura 78 — Respuesta del sistema con el controladoQR a un escalén de 0.1

Se puede ver la respuesta al modo periodo cortandur el angulo de ataque y el
régimen de cabeceo. Se puede ver en el régimeralgecen que la respuesta es
demasiado rapida, el valor inicial es 0 y es tgnda el aumento de amplitud del
régimen de cabeceo que parece que empiece en @ddbeste controlador se ha
empeorado el modo de periodo corto.
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La respuesta al modo fugoide se puede ver mirandelbcidad y el angulo de cabeceo.
Se ve que se ha amortiguado mucho, haciendo quesfauesta sea estable en 4
segundos. Se ha mejorado mucho la respuesta del fongaide.

El nuevo diagrama de polos es el siguiente:

Pole-Zero Map
T 7

Imaginary Lxiz
=
T
=
=
1

sk

45 ' L ' : L !
H4n A0 A0 & -6 40 20 i

Real Lxis

Figura 79 — Diagrama de polos con el controlador L&

Para el modo de periodo corto se obtienen los polos

p, =-1337 =0.007%
p, =—-3827 =0.2618

Al hacer el controlador LQR el modo de periodo @dra dejado de oscilar, pero los
polos correspondientes han obtenido demasiado igomamtiento. Esto ha producido
que la respuesta producida por el primer polo ssaadiado rapida, comportando
peligro para la integridad estructural del UAV.

Para el modo fugoide se obtienen los polos:

P;, =—161+115j;w, =198ad/s;{ = 0815;7 = 0.621k

El controlador LQR ha corregido la respuesta dallonmigoide. Ha aumentado mucho
el amortiguamiento de esta respuesta y como sést@men la figura 77 practicamente
no hay modo fugoide.

Por ultimo se analiza el diagrama de Bode delmiste
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Bode Diagram
From: 6, Toiu
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Figura 80 — Diagrama de Bode con la velocidad

Viendo este diagrama se puede decir que practidcamem hay respuesta de la
velocidad al modo fugoide.

Bode Diagram
Fram: ée Too o

Magnitude (dE)

420 il el el il el
360 T T T T i

L]
-3
=

Phase (deqg)
@
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a0
(1§ 1 1l Ll 1 I +
107 107" 10" 10" 10 10 10

Frequency (radizec)

Figura 81 — Diagrama de Bode con el angulo de atagu

Se puede ver que la respuesta del angulo de ateapteene el cero en la frecuencia del
modo fugoide. A frecuencias mas altas que éstatargia del angulo de ataque es
bastante mas grande, lo que se veia en la res@liestealon.
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Bode Diagram
From: 6.; To g
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Figura 82 — Diagrama de Bode con el régimen de caiso

Se puede ver que se ha perdido la resonanciaeclaehcia del modo fugoide que habia
con el sistema en lazo abierto.

Bode Diagram
Fram: ée Tora

Magnitude (dE)

440 PR T RN 1 AN T SO0 7Y T WA WY 111 IS W 071 M WA WA T
20 T T T T

Phase (deqg)

107 10 100 10" 10! 10 10° 10t
Frequency (radizec)

Figura 83 — Diagrama de Bode con el angulo de calsec

La respuesta del angulo de cabeceo se ha vistizadawon respecto a la que habia en
lazo abierto, aunque no ha atenuado mucho la res@niaicial.
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5.1.3. Comparacion de resultados obtenidos

A continuacion se van a comparar los polos en #&merto con los que se han obtenido
en lazo cerrado.

Primero para el modo de periodo corto:

Controlador Polos on(rad/s) | ¢ T (S)

Lazo Abierto -8.49+6.21j| 10.5 0.807 0.1178

Asignacion de polos -2.82+1.37] | 3.14 0.9 0.355

LQR -133 133 1 0.0075
-3.82 3.82 1 0.2618

Tabla 3 — Comparativa de los polos del modo periodoorto

El modo de periodo corto propio del UAV estd muyodiguado, el problema es que es
demasiado rapido. Para ello se han disefiado un®gsipolos que cumplan unas
condiciones minimas para el piloto a la hora deajaaio. El controlador LQR obtenido
aumenta mucho el amortiguamiento de este modo, gemas aumenta ain mas la
velocidad, siendo la constante de tiempo méas ded€s menor.

Para el modo fugoide:

Controlador Polos on(rad/s) | ¢ T (S)

Lazo Abierto -0.0409+0.4225j| 0.4244 0.0964 24.4499
Asignacion de polog -0.2122+0.3675j | 0.4244 0.5 4.7

LOQR -1.61+1.15j 1.98 0.815 0.6211

Tabla 4 — Comparativa de los polos del modo fugoide

El modo fugoide propio del UAV casi no esta amardigo. Los polos que se han
disefiado mantienen la misma frecuencia, pero a@amdrdstante el amortiguamiento
para que el piloto no tenga que corregir si norguét movimiento. El controlador LQR
obtenido aumenta mucho el amortiguamiento de estlrtambién y ademas vuelve la
respuesta mas rapida, con lo que practicamenteiingegceptible el modo fugoide.
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En definitiva:

- El controlador disefiado mediante asignacion despaace que la respuesta del UAV
sea mas lenta y mas suave que la que existe eab#to y la que nos proporciona el
controlador LQR.

- El controlador 6ptimo cuadratico hace que la wesfa del UAV sea mucho mas
rapida y mas brusca que la que existe en lazotabjeta que nos proporciona el
controlador obtenido mediante asignacion de polos.
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5.2. Control Laterodireccional

En el modo laterodireccional, tenemos que disenacantrolador que satisfaga los 3
problemas que nos pueden producir la respuestaAlél Estos son:

- Modo Balanceo
- Modo Convergencia Espiral
- Balanceo del holandés

Modo Balanceo

Es el amortiguamiento del momento de balanceo. Mg hingin momento
aerodindmico que impida el momento de balanceo,esibargo si que hay un
amortiguamiento del momento de balanceo cuandertznave empieza a rotar creado
por las alas. Este amortiguamiento evita que smeén grandes momentos de balanceo
en la aeronave.

El modo balanceo es estable, es producida porlarpsto y viene caracterizado por su
constante de tiempo, generalmente muy pequenia.

Matematicamente se identifica como el polo masadtedel origen. Y en la respuesta
del sistema se identifica mirando la respuestaéiginen de balanceo p.

Modo Espiral
En este modo se pueden distinguir dos tipos, cgewera espiral y divergencia espiral.

Convergencia Espiral: Este modo ocurre cuando éV @4 estable. Es una respuesta
muy lenta del UAV.

Divergencia Espiral: Este modo ocurre cuando el UsSVinestable. Cuando haya una
pequefia perturbacion, el UAV empieza a desviars@ hao de los lados. Se produce
un pequeio angulo de balanceo en esa direccidaizAde esto también se produce un
pequefio angulo de guifiada en la misma direccidia. &tabilidad del diedro del UAV
es baja y el amortiguamiento de guifiada es pequesiios angulos no hacen mas que
incrementarse. A medida que va moviéndose el UAVaseincrementando el angulo
de balanceo y de guifiada, con lo que el movimidegerito es una especie de espiral,
qgue al final hara descender el UAV, pudiendo lleggrerder sustentacion y tener un
accidente.
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En aeronaves convencionales, los pilotos se emirgrama detectar este tipo de
movimientos. Se caracterizan por tener una corsstitiempo muy grande, con lo que
si se detecta se puede corregir facilmente patabp

Graveyard spin

Figura 84 — Efecto producido por el modo espird!

Esta inestabilidad unida a una baja visibilidaddeulbevar a lo que en inglés se llama
‘Graveyard Spiral’, que es un picado del avion c@maenuestra en la anterior figura. Se
puede ver que la curva roja tiene la constantéedgb mas grande que la azul.

La curva azul ocurre cuando existe mucha estaldilidiseccional pero una pobre
estabilidad lateral. Y la curva roja ocurre cuantm hay suficiente estabilidad
direccional.

Es claro que el caso peligroso de este modo eseskq induce una divergencia del
movimiento, con lo que tiene que corregirse aursgaede respuesta muy lenta.

Este efecto se identifica en el modelo matematiando hay un polo real muy cerca
del origen.

Balanceo del Holandés

Es el modo oscilatorio de respuesta del UAV. Sedyre una perturbacion en el
balanceo del UAV, con lo que tiende a girar hacidado. La estabilidad de la aeronave
hace que la guifiada gire y tienda a recuperardeipo de equilibrio. Cuando el UAV
vuelve a pasar por la posicion de equilibrio elabhako se ha pasado de su valor de
equilibrio y tiende a irse hacia el otro lado, dorque la guifiada vuelve a tender a la

-99 -



Escuela Universitaria de Ingenieria Proyecto Fin de Carrera
Técnica Aeronautica Modelizacion de aeronaves no tripuladas con Sirkulin

posicién de equilibrio. Esto se va repitiendo hagta finalmente el UAV recupera la
posicion de equilibrio.

Figura 85 — Movimiento en el balanceo del holandés
Suele tener una constante de tiempo grande. Hag\uiaelo porque si es una aeronave
de transporte de pasajeros es bastante molest@syun UAV no se suele querer que
esté mucho rato oscilando para recuperar la posicio

Para evitar este tipo de comportamiento hay quetaguar la guifiada del UAV.

Se identifica este movimiento porque los polos smmplejos. A la hora de disefiar el
controlador hay que amortiguar mucho este tipcedpuesta.

Se puede visualizar si existe balanceo del holamiksdo la respuesta del sistema en
el angulo de guifiad8, el régimen de balanceo, p, y el régimen de gaifiad
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5.2.1. Analisis del control laterodireccional en La zo Abierto

Como en el modo longitudinal, se usa una entraddipde escalon para mirar la
respuesta del sistema.

Frarm: Sa
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g -1 1
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_2 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 1 2 3 4 5 B 7 B ) 10
0 T T T T T T T T T
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Figura 86 — Respuesta del sistema a una entrada akin en los alerones
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Figura 87 — Respuesta sistema a una entrada escalém el timén de direccion

Lo primero que se ve es que es un sistema inestabbeodo espiral es divergente y su
respuesta afecta a todas las variables de estado.
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Existe también el modo de balanceo, que se ideatifiuy rapido mirando el régimen
de balanceo. En muy poco tiempo la respuesta agquievalor muy grande.

Finalmente, se puede ver que también existe ehtadadel holandés. Si se miran las
respuestas al angulo de guifiada, el réegimen deadmiii el régimen de balanceo, se
puede ver que mantienen diferencias de fase deia@mdamente 90°. Esto indica que
cuando uno empieza a rotar hacia un lado los demmmezan a rotar hacia el lado
contrario, produciendo la oscilacién.

Se representa el diagrama de polos del sistemadeant#ficar qué polos producen cada
modo.

Pole-Zero Map
& T T T T

Imaginary Axis
=
K
=
1

B L
=20 -15 -10 -5 0 5
Real Lxis

Figura 88 — Diagrama de polos del modo Laterodireégnal

Se ve que hay un polo muy alejado del origen, a@dsspcomplejos conjugados y uno
que esta justo en el origen, de valor positivo désple ver la respuesta del sistema.

Ahora se separan en 3 grupos, un grupo por cada gdetespuesta.
El polo correspondiente al modo Balanceo es:

p, =—-19.5866; r = 0.051%s

Este polo tiene una respuesta muy rapida al emtaalejado del origen. Para mejorar
esta respuesta habra que acercar el polo paraeohies constante de tiempo mayor.

Los polos correspondientes al balanceo del holasmigs
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P,; = —1.0664+ 5.8505] ;w, =5.9469ad /s;{ =0.1793,7 = 0.9377s

Se puede ver que el balanceo del holandés del i tmuy poco amortiguamiento,

demasiado poco. Si no se quiere que oscile tartboahgue aumentar el factor de
amortiguamiento.

Finalmente el polo correspondiente al modo espsal

p, =0.0424; 1 = 23584%

Como se podia ver en la respuesta al escalon haplarpositivo. Es inestable y es el
polo dominante del sistema. Se ha visto que taasgdriables tienden a inestabilizarse
debido a este polo. También se ve que tiene unstaite de tiempo muy grande. Se
podria dar por bueno y dejar en manos del pilotooelegir el movimiento, pero es

mejor estabilizarlo y seguir algun criterio paranamtar la velocidad de respuesta del
sistema.

Ahora se va a analizar el diagrama de Bode desestama.

Bode Diagram
From: 63 To B
=) T T T

Magnitude (dE)

450 Ll | Ll il Linl |
540 T T T T
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Frequency (radizec)

Figura 89 — Diagrama de Bode de la respuesta @evs alerones

Se puede ver que la ganancia se mantiene practitaroenstante hasta que se alcanza
la frecuencia de oscilacidon del balanceo del haand partir de la cual empieza a caer.
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Bode Diagram
From: & Too b
20 T T T T T T
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Figura 90 — Diagrama de Bode de la respuesta @evs timon de direccion

La respuesta del angulo de guifiada al timon deaée es practicamente igual que la
misma respuesta al movimiento de los alerones.

Bode Diagram
From: 63 Top

20

Magnitude (dE)
o =

Lo
=

=20
225

1a0

Phase (deqg)

Frequency (radizec)

Figura 91 — Diagrama de Bode de la respuesta de p alerones

El régimen de balanceo actia como un filtro pasa&aA bajas y a altas frecuencias
no tiene casi régimen de balanceo, es decir el nesparal y el modo balanceo le

afectan poco. Aunque si se mira a frecuencias Etdgerencia de ganancia no es tan
alta como en el resto de salidas del control ldiezocional. EI modo balanceo existe,
pero de baja magnitud.
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Bode Diagram
From: 6[ Top
40 T T T T T T

Magnitude (dB)

1a0

135

a0
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107 107 10 10" 10’ 10 10 i
Frequency (rad/zec)

Figura 92 — Diagrama de Bode de la respuesta de p iimén de direccion

El régimen de balanceo también actia como un fjaso banda como respuesta al
timon de direccion. Pero ademas en este caso eb rbathnceo tiene ain menor

magnitud, casi inexistente.

Bode Diagram
Frome &, Toor

i ] N
b= o & F=]

Magnitude (dB)

s
=}

Phaze (deqg)

Frequency (rad/zec)

Figura 93 — Diagrama de Bode de la respuesta de s alerones

El régimen de guifiada tiene una pequefia resonamcita frecuencia natural del
balanceo del holandés, pero es pequefia comparaddacganancia a mas bajas
frecuencias. Esto nos indica que el régimen deagaifse vera mas afectado por el
modo espiral que por el balanceo del holandés,ghmmenos por el modo balanceo.
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Bode Diagram
From: & Toor
30 T T T
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Figura 94 — Diagrama de Bode de la respuesta de s imén de direccién

Cuando la superficie de control usada es el timéndgeccion también hay una
resonancia en la frecuencia del balanceo del hétamki se ve que a la respuesta del
régimen de guifiada afectan el modo espiral y edrcalo del holandés. Aunque a
diferencia de los alerones, una frecuencia interanextre estos modos no da respuesta
al sistema ya que la ganancia se reduce mucho.

Bode Diagram
From: 6, To: €
50 T T S R & T Tt

Magnitude (A8
=

i
=

-100
133

o
=

N
o

FPhaze (deqg)

Frequency (rad/zec)

Figura 95 — Diagrama de Bode de la respuesta de vs alerones

Se puede ver gue la Unica respuesta que afeatgw@bade guifiada es la que produce el
modo espiral, ya que la ganancia cae en picadodidemgue empieza a aumentar la
frecuencia.
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Bode Diagram
From: 6, Too &
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Figura 96 — Diagrama de Bode de la respuesta @evs timon de direccion

Se puede ver que la respuesta del angulo de balaoceel timén de direccion y con
los alerones es muy parecida.
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5.2.2. Analisis del control laterodireccional en La

Disefio de un controlador mediante asignacion de pud

zo Cerrado

Se va a realizar un controlador mediante asignad@dpolos. Para ello se va a seguir el
criterio que se puede encontrar en el libro ‘Fligtability and Automatic Control'.

Para el modo de balanceo se sigue el criterio tdetasla:

Valor maximo de la constante de tiempo

Clase | & IV Categoria A Nivel 1. 1s Nivel 2: 1.4s Nivel 3: 10 s
Clase Il &1l Categoria A& B | Nivel1l: 1.4s Niv@: 3s Nivel 3: 10 s
Todas las clases Categoria B Nivel 1: 1.4s Nivel2: 3s | Nivel3: 10s
Clase | & IV Categoria C Nivel 1: 1s Nivel 2:41s | Nivel 3: 10s
Clase 1l & I Categoria C Nivel 1: 1.4s Nivel 2: 3s Nivel 3: 10 s

Tabla 5 — Criterios para el modo de balanceo

Como el UAV se ha considerado de nivel 1, de dasde categoria A la constante de
tiempo escogida es de 1s. Con esto el nuevo poloatio balanceo deseado es:

p,=-1,7r=1s

Para el modo espiral se sigue el criterio de abtia:t

Tiempo minimo para doblar la amplitud

Clase | & IV Categoria A Nivel 1: 12 s| Nivel 2: 12s| Nivel 3: 4s
Clase | & IV Categorias B & C Nivel 1: 20/s Nl 12s| Nivel 3: 4s
Clase Il & IIl | Categorias A & B & C| Nivel 1: 20 s| Nivel 2: 12 s| Nivel 3: 4s

Tabla 6 — Criterios para el modo espiral

El tiempo para doblar la amplitud viene dado pdbtanula:

0693

T2:/1

S

espiral

Segun la tabla el tiempo minimo es de 12s, coméo q

125 < 0693

espiral

=11

<0.05775

espiral
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Para este modo, se ha escogido el valor con 2 deEspmenor del maximo segun el
criterio, con lo que el nuevo polo es:

p, =—005;7 =20s
Para el balanceo del holandés se sigue el criergsta tabla:

Balanceo del holandés

Nivel 1  Categoria A Clase | & IV >0.19 (0,>0.35 >1

Nivel 1 | Categoria A Clase Il & Il >0.19  (0>0.35  ©,>0.4
Nivel 1  Categoria B Todas Clases >0.08 (0,>0.15 ®,>0.4
Nivel 1 | Categoria C Clase LIIC & 1ll| £>0.08 | {w>0.15 | op>1

Nivel 1  Categoria C Clase lIL & IV (>0.08 (0,>0.15 ©,>0.4
Nivel 2 | Categorias A&B&C @ Todas Clases | (>0.02  (0,>0.05  ©,>0.4
Nivel 3 Categorias A&B&C Todas Clases >0.02 - 0r>0.4

C es despegue desde otro avion
L es despegue desde la base
Tabla 7 — Criterios para el balanceo del holandés

La frecuencia del balanceo del holandés cumple este criterio, pero no el
amortiguamiento, con lo que hay que aumentarldaS#ecidido:

@, =5946%ad /s
=05

Con lo que los nuevos polos son:

P, = 29735+ 515 ;w, =5.946%ad /s;{ = 05;7 = 0.3363

Una vez decididos los nuevos polos del sistemaasmila la matriz de control K
mediante Matlab, con lo que obtenemos:

~10.0319 0.1441 -0.0148 -0.0230
0.0039 0.0660 -0.1559 0.0664

Se introduce la matriz de control en el modelo ideunk y se obtiene:
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Ta ¢

Frarm: 58

B0

Figura 97 — Respuesta del control laterodireccionglor asignacion de polos respecto a los alerones

Ta ¢
o

Fram: 5',
0 10 20 30 40 a0 B0
1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 a0 B0
1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 a0 G0
0 10 20 30 40 a0 B0

Figura 98 — Respuesta del control laterodireccionakspecto al timén de direccion

Mirando el régimen de balanceo se ve que el moldmbeo practicamente ya no afecta.
La respuesta se ha vuelto mucho mas lenta.

El modo espiral ahora es convergente, con unaaestle tiempo muy larga también.

Finalmente el balanceo del holandés esta tan ajuadtd que como respuesta a los
alerones ni aparece. Como respuesta al timon eecithn si que se puede ver en el
angulo de guifiada y en el régimen de balanceo,tperbién se ve muy amortiguado.
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Se representa el diagrama de polos del sistema:

Pole-Zero Map
& T T T T T

Imaginary Axis
=
T
E
s

& 1 1 1 1 1
-3 -25 -2 1.5 -1 05 1}

Real Lxis

Figura 99 — Diagrama de polos del modo Laterodireéanal con controlador por asignacion de polos

Se puede ver que efectivamente los polos se hgiladado a los valores deseados.
Ahora el polo dominante sigue siendo el que indeicenodo espiral, pero ahora el
modo con menos fuerza sobre la respuesta del sisteral que induce el balanceo del
holandés.

Finalmente se va a analizar el nuevo diagrama die:Bo

Bode Diagram
From: 63 To
50 T T T T T T

Magnitude (A8

150 i ol P! AT AR TTT] B AR | Ll
340

FPhaze (deqg)

107 107 10 10" 10’ 10 10 i
Frequency (rad/zec)

Figura 100 — Diagrama de Bodg vs alerones con controlador por asignacion de palo
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Al amortiguar los polos del balanceo del holand&$a perdido la resonancia, tal y
como se ha visto en la respuesta al escaldn.

Bode Diagram
From: & Too B
20 T T T T T T

=20

dn

-R0 F

Magnitude (dE)

G0

=100

Phase (deq)
o i
= o
T T
I

'
L)
o
T
i

S 5o sl L Lanl Loiinnl sl Lol iyl IEEERRTY
107 10 0 10 10’ 10 107 1t
Frequency (radizec)

Figura 101 — Diagrama de Bodg vs timén de direccién con controlador por asignaéin de polos

Tal y como se veia en la respuesta al escalondouarentrada es el timén de direccién
sigue habiendo balanceo del holandés, de magréietigda a como era en lazo abierto.

Bode Diagram
From: 6E Torp

40

(o)
=

20

Magnitude (dE)

Phase (deqg)
@
=
T
i

L)
o
T
i

=S Lol L Ll L Lol TR T8 i AT 4
107 10* 107 10 10 10
Frequency (radizec)

Figura 102 — Diagrama de Bode p vs alerones con ¢oslador por asignacion de polos

Si se compara el diagrama en lazo cerrado condbmto de p con entrada en los
alerones se puede ver gque la ganancia ha aumentad®m, aunque mantiene la misma
forma y las mismas propiedades que en lazo abierto.
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Bode Diagram

From: 6[ Top
20 . r . :
a /

o
2 oo
1]
=
2
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Figura 103 — Diagrama de Bode p vs timén de diream con controlador por asignacién de polos

El régimen de balanceo en lazo cerrado ahora ltidpela resonancia a la frecuencia
del balanceo del holandés. Pero ha aumentado éngana frecuencias bajas.

Bode Diagram
Frotm: 63 Tae v

o
=
L
=
2
=
{=0}
i
=
B0 YRES i1 | AN 0 TR CilEE i e
540
= 30k
[}
E
o
[
2
£ 180}
(IS 1 H Ll 1 I +
107 10 107 1” 10! 10 10

Frequency (radizec)

Figura 104 — Diagrama de Bode r vs alerones con doolador por asignacion de polos

Se puede ver en este diagrama que también ha desdpala resonancia a la
frecuencia del balanceo del holandés. Con lo que&gimen de guifiada soOlo se ve
afectado por frecuencias bajas, es decir por ebresgiral.
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Bode Diagram
From: & Toor

Magnitude (dB)
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Figura 105 — Diagrama de Bode r vs timon de direcén con controlador por asignacion de polos

En lazo abierto habia una fuerte resonancia aetaiuéncia del balanceo del holandés.
Ahora practicamente ha desaparecido y la ganaaai@astiene muy baja. Hay un poco
de respuesta a esta frecuencia, tal y como se dta @n la figura de respuesta al
escalon.

Bode Diagram
Frawm: 63 Tor &
an T T T T

60 .

40 -

20 .

Magnitude (dE)

204 .

40 L i Ll Ll Ll
180 T T T T

a0+~ .

Phase (deqg)

45k .

(1§S L il TRARIG L 7 FRT 2 Ll TR T8 i AT A
107 10* 107 10 10 10
Frequency (radizec)

Figura 106 — Diagrama de Boda vs alerones con controlador por asignacion de pao
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Se puede ver que la ganancia total a frecuencjas ba mayor que la que habia en lazo
abierto.

Bode Diagram
From: & Too &
=) T T T T T

=0k

Magnitude (dE)

-100

=150
360

180 |
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10° 10 0 10 10’ 10 107 1t
Frequency (radizec)

Figura 107 — Diagrama de Boda vs timén de direccion con controlador por asignaéin de polos

La respuesta del angulo de balanceo respecto dntide direccibn se mantiene
practicamente igual en términos de magnitud.

En todos los diagramas se puede observar quegrhdia de Bode del angulo cambia
en todos. Esto se debe a que en lazo abiertoteinsisera inestable y ahora ya no.
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Disefio de un controlador éptimo cuadrético

Como se ha comentado, para disefiar el controla@Q& $on necesarias las matrices Q
y R.

Primero se disefiara la matriz R. Tal y como eshtiaida sera una matriz diagonal con

la inversa de los valores maximos al cuadrado geelgptomar cada entrada. Es decir,
se debe poner el angulo limite de deflexion dealesones y del timon de direccién del

UAV. Se han escogido 15°:

1
T 2 0
(0}
o (15 1800) _(006854 0
1 0 006854
2
150"
180°

Para disefar la matriz Q se necesitan los valoéesnmos que se van a permitir adquirir
a las variables de estado v, p,®ySe han escogido los valores:

Vs = 19M/s 0.00444 0 O 0
Prax = 1rad/s 0 10 0
=0Q=
Mmax = 1rad/s 0 01 0
D« =0.5236rad 0 0 0 3.64755

El valor de v se ha escogido para que el UAV nahmagvimientos bruscos de mas de
30° con una entrada de referencia de 15°, redoddesralza. El valor de p y r se ha
escogido para que la velocidad de respuesta ndeseasiado grande. Finalmente, el
valor de® se ha escogido para que el UAV no haga movimidmiascos de mas de 30°
con una entrada de referencia de 15°, igual qu&.con

Después de unas pruebas se ha comprobado queoeldeala variablep no afecta
mucho a la respuesta, asi se ha decidido un vai@rio.

Se ha obtenido la matriz de control:

_10.0076 —-36823 -0.0748 -7.3745
| 01817 00795 -3.7893 05536

Se introduce la matriz en el modelo de Simulink pktiene:
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Figura 108 — Respuesta del sistema a los alerones controlador LQR
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Figura 109 — Respuesta del sistema al timén de da@on con controlador LQR

Lo primero que se observa es que la respuesta @sommas rapida que la que habia en
lazo abierto, se estabiliza en 4 0 5 segundos.

Si se mira el modo balanceo, que se puede apregiga figura 107, la respuesta al
régimen de balanceo es tan rapida que ni se vguawe intuye. En muy poco tiempo
adquiere el valor de amplitud 0.2 rad/s.

Si se mira el modo espiral se ve que ahora eslestas muy rapido, es decir tiene una
constante de tiempo muy pequefia.
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Finalmente, se puede ver que practicamente no ledgndeo del holandés. El
amortiguamiento ahora es muy alto con lo que ndeosao da tiempo a oscilar.

Se representa el diagrama de polos del sistema:

Pole-Zero Map
nz T T T T T T T T

0asr .

01k 1

Imaginary Lxiz
=
®
=
1

0 b .

EUA R .

_02 1 L 1 L 1 H H 1 L
=500 -450  -400 350 =000 2500 200 150 100 -50 1}

Real Lxis

Figura 110 — Diagrama de polos del sistema Lateradiccional con controlador LQR

Se puede ver lo que se imaginaba al ver la respdetsistema al escalon. Los polos se
han desplazado mucho a la izquierda, haciendcespsi@stas muy rapidas.

El nuevo polo del modo Balanceo es:

p, =—489 1 =0.0020s

La respuesta que produce este polo es muy rapmao@n el caso del controlador
longitudinal, el controlador LQR hace que los pdlm®en valores muy estables, con lo
gue produce respuestas muy rapidas.

El nuevo polo del modo Espiral es:

p, =-937 = 0.0108

El nuevo polo del modo Espiral se ha alejado tdetoorigen que es muy estable. Esto
hace que ahora sea un modo convergente espiralapiayp.

Los nuevos polos del balanceo del holandés son:
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P,; =—193% 0174j ;w, = 194rad /s;{ = 0996;7 = 05185k

Como se preveia, el amortiguamiento se ha aumentadeho. Con este
amortiguamiento practicamente no oscila, como yhas®isto. Se puede ver que no
s6lo se ha aumentado el amortiguamiento, sino gha seducido mucho la frecuencia.

Ahora se va a analizar el diagrama de Bode desettama:

Bode Diagram
Frowm: 6E To: B
=20 T T T

Magnitude (dE)

440 | Liul | Liul |

Phase (deqg)

= i I il Il il I i il i ida il i i Ll
100 10" 10! 1 107 10 10°
Frequency (radizec)

Figura 111 — Diagrama de Bodg vs alerones con controlador LQR

La respuesta del diagrama de bode es parecidajaeldnabia en lazo abierto. Se ha
perdido la resonancia a la frecuencia del baladetdolandés ya que ahora esta muy
amortiguado.
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Bode Diagram
From: 6r To: b
i} T T T T

=20

40

B0

Magnitude (A8

-0

=100

i
n
T
|

@
=1
T

Phase (deq)

M35k L il T Lt 7 TRT R Ll (TS0 AL YA TE S A Lo i
107 10 10! 10° 10° 10t
Frequency (rad/zec)

Figura 112 — Diagrama de Bod¢ vs timon de direccion con controlador LQR

Igual que en la respuesta de los alerones, la@stpes muy parecida a la que habia en
lazo abierto, sélo que mas suave.

Bode Diagram
From: 63 Top
-0 T T T T

Magnitude (dE)

0

223

1E0
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Frequency (radizec)

Figura 113 — Diagrama de Bode p vs alerones con ¢omador LQR

Se puede ver gue también se ha suavizado la réaperedrecuencia del régimen de
balanceo cuando se controla desde los alerones.
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Bode Diagram
From: 6r Top
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Figura 114 — Diagrama de Bode p vs timén de diream con controlador LQR

La respuesta en frecuencia del régimen de balagoatrolado por el timén de
direccién se ha estropeado con respecto a la dnia ba lazo abierto. Ha aparecido un
cero a una alta frecuencia, lo que hace que dejerter una forma suave y medio
uniforme hasta que empieza a caer su ganancia.

Bode Diagram
Frotm: 63 Tae v
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Figura 115 — Diagrama de Bode r vs alerones con doolador LQR

En el régimen de guifiada también ha aparecido nnacena frecuencia alta.
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Bode Diagram
From: &, Toor
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Figura 116 — Diagrama de Bode r vs timén de direcgn con controlador LQR

La respuesta del régimen de guifiada con respedim@h de direcciéon ha cambiado
completamente. Ahora es mas alta a frecuencias @l a frecuencias muy bajas.

Bode Diagram
From: 63 To: &
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Figura 117 — Diagrama de Boda& vs alerones con controlador LQR

La respuesta en frecuencia del angulo de balanmeaeaspecto a los alerones no ha
cambiado, tiene la misma forma, pero mas suavizada.
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Bode Diagram
From: &, To &
i} T T T T T
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Figura 118 — Diagrama de Bodab vs timén de direccion con controlador LQR

En la respuesta del angulo de balanceo respetim@i de direccién también aparece
el cero a esa frecuencia alta.

Viendo todos los diagramas de Bode del controtddiesccional realimentado con un

controlador LQR se puede decir que soOlo se deban sefiales de control a una

frecuencia muy baja. Si se usan frecuencias aia&denes para controlar el UAV se

puede incurrir en los ceros que han aparecido, @#omue la respuesta del sistema no
sea, ni se parezca a la deseada.

5.2.3. Comparacion de resultados obtenidos

A continuacion se van a comparar los polos en #&merto con los que se han obtenido
en lazo cerrado.

Primero para el modo de balanceo:

Controlador Polo T (S)
Lazo Abierto -19.5866| 0.0511
Asignacion de polos -1 1

LQR -489 0.0020

Tabla 8 — Comparativa de los polos del modo de balaeo

El modo de balanceo propio del UAV tiene una cartstae tiempo muy pequefia, con
lo que tiene una respuesta demasiado rapida al@l que adquiere es grande. Para ello
se han disefiado un nuevo polo que haga la respméstdenta. EIl controlador LQR
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obtenido aumenta mucho la velocidad de este mago, & ha disefiado para que no
supere un valor maximo de régimen de balanceo.

Para el modo espiral:

Controlador Polo T (S)

Lazo Abierto 0.0424| 23.5849
Asignacion de polog -0.05 20

LQR -93 0.0108

Tabla 9 — Comparativa de los polos del modo espiral

El modo espiral propio del UAV es divergente, esid@estable, aunque con una
constante de tiempo suficientemente grande coma @aregirla. Se ha disefiado un
nuevo polo con el que se estabilice este modo, anamdo una constante de tiempo
similar. El controlador LQR obtenido estabiliza haceste modo, de manera que la
velocidad sea muy grande, con una constante dedielel orden de 1000 veces menor.

Y para el balanceo del holandés:

Controlador Polo on (rad/s) | ¢ T (S)

Lazo Abierto -1.0664+5.8505j] 5.9469 0.1793 0.9377
Asignacion de polog -2.9735+5.15j 5.9469 0.5 0.3363
LQR -1.93+0.174j 1.94 0.996 0.5181

Tabla 10 — Comparativa de los polos del balanceo Ideolandés

El balanceo del holandés propio del UAV es bastardpido y tiene poco
amortiguamiento, con lo que hace que sea dificicalgrolar. Para mejorarlo se han
disefiado unos nuevos polos con los que se aumastante el amortiguamiento y se
estabilice antes. El controlador LQR obtenido aumemucho mas el amortiguamiento
y hace que la oscilacion sea mas lenta, mejoranshoneste modo.

En definitiva:

- El controlador disefiado mediante asignacion desguace que los modos de balanceo
y espiral sean mas lentos y mas faciles de contpalael piloto del UAV que los que
habian en lazo abierto y con el controlador LQR.

- El controlador 6ptimo cuadratico hace que los osodel UAV sean, en general,
mucho mas estables y mucho mas rapidos que loSadige por asignacion de polos y
los que habia en lazo abierto.
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6. Conclusiones

Desde hace unos afos, se esta invirtiendo mucHdAéh Cada vez se desarrollan
modelos matematicos y leyes de control mejoresUBW puede ser controlado desde
un operador en tierra 0, como se esta investigandimno, puede ser autbnomo, con una
mision ejecutada sin operador. En este proyectateel UAV como una aeronave no
tripulada pero operada desde tierra, con lo queylae control puede ser mas flexible
que en un UAV auténomo, pero debe ser mas estyietda de una aeronave tripulada.

Durante mucho tiempo se ha tratado el UAV desqheielo de vista del control clasico,
es decir mediante funciones de transferencia yimmeataciones de las salidas. El
control clasico tiene la ventaja de poder contralza sola variable muy bien. Pero no
permite controlar todas las variables a la vez wingran calculo de por medio,
realimentando una salida detrds de otra y operaBdoeste punto, la ingenieria de
control moderna ofrece grandes soluciones y grafidad de célculo. Al modelizar un
sistema en un espacio de estados se permite @ntindlas las salidas del sistema de
forma Unica, ahorrando mucho tiempo de calculo.

Para poder realizar satisfactoriamente una ley atdr@ para nuestro sistema, es
también necesario que nuestro sistema sea lo mésigm posible al real. En este
proyecto se ha modelado matematicamente el UAVdeleartamento de aerotécnia de
la EUITA, mediante unas condiciones de vuelo detedas y aproximaciéon a
pequefias perturbaciones. Con éstos métodos segeensener unos modelos
matematicos muy fiables, pero a coste de perdeaaiganiobrabilidad. Al aproximar a
pequefias perturbaciones, se disefia un modelo niatemae responde fielmente a
angulos de deflexién, de las superficies de conpeduerios. Este modelo matematico
esta disefiado para condiciones de vuelo de cryceon altitud constante, con lo que
no permite operar la altura directamente y sélaifuma para la altura a la que se ha
disefiado.

Aunque el modelo esté limitado, estas limitacioeescompensan con creces con la
facilidad de calculo que se obtiene a cambio.

Al analizar el modelo en espacio de estados delmerto longitudinal en lazo abierto
se ha visto que el modo de oscilacidon fugoide aspalto amortiguado y que el modo
de periodo corto era demasiado rapido. Para m&gagarhan seguido unos criterios de
vuelo, basados en el tipo de aeronave que es ésfeylél tipo de vuelo que realice, y
se han decidido los nuevos polos del sistema endazado. Se ha disefiado una ley de
control mediante asignacion de polos, la cual layrido una respuesta mucho mas
suave y lenta que la que habia en lazo abierto.oGatarnativa, se han escogido unos
valores maximos para las variables de estado ylpamatrada del sistema, para disefiar
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una ley de control 6ptimo cuadrético, o LQR. Ladeycontrol LQR que se ha obtenido
ha producido una respuesta mucho mas brusca \argpalla que habia en lazo abierto.

Al analizar el modelo en espacio de estados delimiento laterodireccional en lazo
abierto se ha visto que tenia una respuesta inesklbmodo balanceo estaba presente y
muy rapido, habia balanceo del holandés poco agnadpb y un modo espiral
divergente, el cual nos producia la respuestaahkestPara corregir estos modos, se han
seguido unos criterios de disefo, para calculas ume@vos polos en lazo cerrado. Esta
ley de control se ha disefiado mediante la técrécastynacion de polos, con la cual se
ha obtenido una respuesta mucho mas lenta, suagéalle. Como alternativa, se ha
disefiado una ley de control éptimo cuadratico,uia ta producido una respuesta, en
general, mas rapida que la que se ha obtenido nmediaignacion de polos.

La técnica de asignacion de polos es muy util. Sdisefian los nuevos polos con
cuidado, se consigue obtener una respuesta demmsisestable, lenta y facilmente
corregible por el piloto. En este proyecto se haefthdo los nuevos polos mediante un
criterio para aeronaves pilotadas, con lo quepel de respuesta que se ha obtenido es
generalmente lenta por que las fases de crucermggrargas y con poca desviaciéon
de ruta.

La técnica del controlador 6ptimo cuadratico es mpatente. La gran ventaja de este
tipo de controlador es que independientemente idel de matrices Q y R que se
seleccionen siempre se obtendra una respuestdeedtbsistema. Al relacionar las
variables de estado del sistema con la matriz @stedblecen unos valores maximos que
no se quieren superar, con lo que la nueva posi#ios polos puede llegar a ser
secundario a la hora del disefio de esta ley deatokin general esta técnica da como
resultado unos polos muy estables, es decir mygdale del origen. Al estar los polos
tan alejados del origen, la respuesta temporaside@ma es muy rapida, normalmente
demasiado para el tipo de control que se quiermdnAV.

El programa Simulink ha resultado de mucha utilidald hora de analizar, modelar y
simular los modelos matematicos obtenidos. Unaseelza disefiado el modelo en lazo
abierto y en lazo cerrado s6lo ha hecho faltarrtiando el valor del controlador K e ir

probando. Asi, se han verificado muchos controkslalistintos, de forma rapida y

facil, hasta llegar a los resultados finales aqustnados.

Finalmente, en este proyecto se han desarrolladoley@s de control estaticas, con
controladores sencillos. Con lo que se han obtelodo2 extremos en los tipos de
respuesta, o0 muy lentas o muy rapidas. Para obtenépo de respuesta diferente se
podria disefiar otro tipo de controlador, como untrodador dinamico. Por ejemplo,
afadiendo un integrador, o un derivador, o amlisgiiar un tipo de controlador PID.
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ANEXO | — Archivo.m Modelo longitudinal

%----Modelo Longitudinal
% Primera parte: Coeficientes propios del UAV y con diciones de vuelo

S = 0.55; %Superficie alar

¢ =0.189941; %Cuerda media aerodinamica
b = 2.8956; %Envergadura

e =0.75; %Factor de Oswald

m = 13.5; %Masa

ly =1.135; %lnercia YY

CLo =0.23; %Sustentacion vs u

ClLa =5.6106; %Sustentacion vs alpha

CLg =7.9543; %Sustentacion vs q

ClLad = 1.9724; %Sustentacioén vs alpha’

CLde =0.13; %Sustentacién vs timén de profundidad

CDo = 0.0434; %Resistencia vs u
CDde =0.0135; %Resistencia vs timén de profundidad
CT=-0.04; %Empujevsu

Cmo = 0.135; %Momento de cabeceo vs u

Cma =-2.7397, %Momento de cabeceo vs alpha

Cmq = -38.2067; %Momento de cabeceo vs q

Cmad =-10.3796; %Momento de cabeceo vs alpha'’

Cmde =-0.9918; %Momento de cabeceo vs timoén de profundidad

g=9.8; %Gravedad
z = 2000; %Altitud
U = 100/3.6; % Velocidad 100km/h a m/s

rho = 1.225*((288-0.0065*z)/288)"(g/(287*0.0065)-1) ;  %Densidad
g = 0.5*rho*U"2; %Presion dinamica
% Segunda parte: Coeficientes de las matrices de es tado

%-Variables Matriz A y B variable de estado u
CXu = (g*S/(m*U))*(-2*CDo+CT);

CXw = (g*S/(m*U))*(CLo-2*CLo/(pi*e));

CXde = -(gq*S/m)*CDde;

%-Variables Matriz A y B variable de estado w
CzZwd = -¢c*(q*S/(m*U”2))*CLad/2;

CZu = -2*(gq*S/(m*U))*CLo;
Zu = CZu/(1-CZwd);

CzZw = -(g*S/(m*U))*(CLa+CDo);
Zw = CZw/(1-CZwd);

CZg=-c*(g*S/(m*U))*CLq/2;
Zq = (CZq+U)/(1-CZwd);
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CZde = -(g*S/m)*CLde;
Zde = CZde/(1-CZwd);

%-Variables Matriz A y B variable de estado g
CMwd = 0.5*(g*S*c"2/(U*ly))*Cma,;

CMu = 2*(gq*S*c/(U*ly))*Cmo;
Mu=CMu+CMwd*Zu;

CMw = (g*S*c/(U*ly))*Cma,;
Mw=CMw+CMwd*Zw;

CMq = 0.5%(g*S*c"2/(U*ly))*Cmgq;
Mg=CMg+CMwd*Zq;

CMde = (g*S*c/ly)*Cmde;
Mde=CMde+CMwd*Zde;

% Matrices del espacio de estados
A=[CXu,CXw,0,-g; Zu,Zw,Zq,0; Mu,Mw,Mq,0; 0,0,1,0];
B=[CXde; Zde; Mde; 0];

C=eye(4);
C(2,2)=1/U;

D=zeros(4,1);

% Estas matrices se introducen en simulink para la respuesta al
escalon
% También se hace el espacio de estados para operar con él en matlab

estados = { uo,'w, g, \theta! h
entradas = { delta_e' >

salidas = { u ,"\alpha' ,'q" , ‘\theta' h

SYS =ss(A,B,C,D, 'statename’  ,estados, ‘inputhame' ,entradas,
‘outputname'  ,salidas);

% _______________
% Analisis en lazo Abierto
U

% Al hacer la simulacion con Simulink se reciben lo s datos de
% la simulacién en la variable Y. Es una variable t ipo 'struct’
% con lo que hay que operar para hacer las gréficas

t=Y.time;
u=Y.signals.values(1:length(t),1);
alpha=Y.signals.values(1:length(t),2);
g=Y.signals.values(1:length(t),3);
theta=Y.signals.values(1:length(t),4);

%Respuesta al escalén de simulink

figure
subplot(4,1,1), plot(t,u), ylabel( ‘To:u' ), title( ‘From: \delta_e' )
subplot(4,1,2), plot(t,alpha), ylabel( "To: \alpha' )
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subplot(4,1,3), plot(t,q), ylabel( ‘To: g )
subplot(4,1,4), plot(t,theta), ylabel( ‘To: \theta' )

[Wn,Z,P] = DAMP(SYS) %Calculo de Polos

figure
pzmap(SYS) %diagrama de polos 'y ceros

figure

bode(SYS(1)) %diagrama de bode u
figure

bode(SYS(2)) %diagrama de bode alpha
figure

bode(SYS(3)) %diagrama de bode g
figure

bode(SYS(4)) %diagrama de bode theta

% ...............
% Andlisis en Lazo Cerrado, Asignacion de polos
% _______________

W=3.14; %frecuencia polo periodo corto
am=0.9; %amortiguamiento polo periodo corto

polospc=[-W*am-W*sqgrt(am”2-1), -W*am+W+sqrt(am”2-1) 1;

W=0.4244; %frecuencia polo fugoide
am=0.5;

polosf=[-W*am-W*sgrt(am”2-1), -W*am+W*sqrt(am”2-1)] ;

%se redondean y se introducen en el vector polos:

polos=[-2.82+1.37},-2.82-1.37j, -0.2122+0.3675j, -0 .2122-0.3675j);
K=place(A,B,polos) %calculo de la matriz de control K

S — Fijar BREAKPOINT

% Se introduce en Simulink y se simula, recibiendo los datos en Y
t=Y.time;

u=Y.signals.values(1:length(t),1);
alpha=Y.signals.values(1:length(t),2);
g=Y.signals.values(1:length(t),3);
theta=Y.signals.values(1:length(t),4);

%Respuesta al escalon de simulink

figure

subplot(4,1,1), plot(t,u), ylabel( ‘To:u' ), title( ‘From: \delta_e' )
subplot(4,1,2), plot(t,alpha), ylabel( "To: \alpha' )

subplot(4,1,3), plot(t,q), ylabel( To:q )

subplot(4,1,4), plot(t,theta), ylabel( ‘To: \theta' )

% Para ver el valor de los nuevos polos, el diagram a de polos y ceros
% y los diagramas de bode hay que hacer una realime ntacién
aux=augstate(SYS); %se puede acceder a las variables de estado

%variables de estado en posiciones 5:8
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SYS_AP=feedback(aux,K,1,5:8); %espacio de estados en lazo cerrado
[Wn,Z,P] = DAMP(SYS_AP) %Calculo de Polos

figure
pzmap(SYS_AP) %diagrama de polos y ceros

figure

bode(SYS_AP(1)) %diagrama de bode u
figure

bode(SYS_AP(2)) %diagrama de bode alpha
figure

bode(SYS_AP(3)) %diagrama de bode g
figure

bode(SYS_AP(4)) %diagrama de bode theta

% _______________
% Analisis en Lazo Cerrado, LQR
U

angulo=15;  %angulo de maxima deflexién del timon de profundida d
R=1/(angulo*pi/180)"2; %matriz R

umax=2; %maxima velocidad en m/s

wmax=15; %maxima velocidad en m/s, a partir del a&ngulo alpha (30°)
gmax=1; %maximo régimen de cabeceo en rad/s

thetamax=0.5236; %maximo angulo en radianes (30°)

Q=eye(4);

Q(1,1)=1/umax”2;
Q(2,2)=1/wmax”2;
Q(3,3)=1/gmax”2;
Q(4,4)=1/thetamax”2;

p=1; %valor de p segun la férmula LQR

[K,S,E] = LQR(sys,Q,p*R); %matriz de control K en LQR

Yp----mmmmmm- Fijar BREAKPOINT

% Se introduce en Simulink y se simula, recibiendo los datos en Y
t=Y.time;

u=Y.signals.values(1:length(t),1);
alpha=Y.signals.values(1:length(t),2);
g=Y.signals.values(1:length(t),3);
theta=Y.signals.values(1:length(t),4);

%Respuesta al escaldén de simulink

figure

subplot(4,1,1), plot(t,u), ylabel( ‘To:u' ), title( ‘From: \delta_e' )
subplot(4,1,2), plot(t,alpha), ylabel( ‘To: \alpha' )

subplot(4,1,3), plot(t,q), ylabel( ‘To: g )

subplot(4,1,4), plot(t,theta), ylabel( "To: \theta' )
SYS_LQR=feedback(aux,K,1,5:8); %espacio de estados en lazo cerrado
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[Wn,Z,P] = DAMP(SYS_LQR) %Calculo de Polos

figure
pzmap(SYS_LQR) %diagrama de polos y ceros

figure

bode(SYS_LQR(1)) %diagrama de bode u
figure

bode(SYS _LQR(2)) %diagrama de bode alpha
figure

bode(SYS_LQR(3)) %diagrama de bode q
figure

bode(SYS_LQR(4)) %diagrama de bode theta
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ANEXO Il — Archivo.m Modelo laterodireccional

%----Modelo Laterodireccional
% Primera parte: Coeficientes propios del UAV y con diciones de vuelo

S =0.55; %Superficie alar

¢ =0.189941; %Cuerda media aerodinamica
b = 2.8956; %Envergadura

e =0.75; %Factor de Oswald

m = 13.5; %Masa

Ix =0.8244; %lnercia XX

Iz =1.759; %lnercia ZZ

Ixz =0.1204; %lnercias XZ-ZX

Clb =-0.13; %Momento de balanceo vs beta

Clp =-0.5051; %Momento de balanceo vs régimen de balanceo
Clr = 0.2519; %Momento de balanceo vs régimen de guifiada
Clda =-0.1695; %Momento de balanceo vs alerones

Cldr = 0.0024; %Momento de balanceo vs timén de direccion
CYb =-0.83; %Fuerzas laterales vs beta

CYda =-0.075; %Fuerzas laterales vs alerones

CYdr =0.1914; %Fuerzas laterales vs timon de direccion

Cnb = 0.0726; %Momento de guifiada vs beta

Cnp =-0.069; %Momento de guifiada vs régimen de balanceo
Cnr = -0.0946; %Momento de guifiada vs régimen de guifiada
Cnda = 0.0108; %Momento de guifiada vs alerones

Cndr = -0.0693; %Momento de guifiada vs timén de direccion

g=29.8; %Gravedad
z = 2000; %Altitud
U = 100/3.6; % Velocidad 100km/h a m/s

rho = 1.225*((288-0.0065*z)/288)"(g/(287*0.0065)-1) ; %Densidad
g = 0.5*rho*U"2; %Presion dinamica
% Segunda parte: Coeficientes de las matrices de es tado

%-Variables Matriz A y B variable de estado v
CYv = (g*S/(m*U))*CYb;

Yda = (q*S/m)*CYda;

Ydr = (g*S/m)*CYdr;

%-Variables Matriz Ay B variable de estadopy r
CLv = (g*S*b/(Ix*U))*Clb;

CLp = 0.5*(g*S*b"2/(Ix*U))*Clp;

CLr = 0.5*(g*S*b"2/(Ix*U))*Clr;

CLda = (g*S*b/Ix)*Clda;

CLdr = (gq*S*b/Ix)*Cldr;

CNv = (g*S*b/(Iz*U))*Cnb;

CNp = 0.5*(g*S*b"2/(1z*U))*Cnp;
CNr = 0.5*(g*S*b"2/(Iz*U))*Cnr;
CNda = (g*S*b/Iz)*Cnda,;
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CNdr = (g*S*b/1z)*Cndr;
ci = IX*Iz/(Ix*1z-Ixz"2);

%Variables P

Lv = ci*(CLv+Ixz*CNV/Ix);

Lp = ci*(CLp+Ixz*CNp/Ix);

Lr = ci*(CLr+Ixz*CNTr/IX);

Lda = ci*(CLda+Ixz*CNda/Ix);
Ldr = ci*(CLdr+Ixz*CNdr/Ix);
%Variables r

Nv = ci*(CNv+Ixz*CLV/12);

Np = ci*(CNp+Ixz*CLp/Iz);

Nr = ci*(CNr+Ixz*CLr/Iz);

Nda = ci*(CNda+Ixz*CLda/lz);
Ndr = ci*(CNdr+Ixz*CLdr/Iz);

% Matrices del espacio de estados
A=[CYv, 0, -U, g;Lv, Lp, Lr, O;Nv, Np, Nr, 0;0, 1 , 0, 0];

B =[Yda, Ydr;Lda, Ldr;Nda, Ndr;0, 0];

C =eye(4);
C(1,1) = 1/y;

D = zeros(4,2);

% Estas matrices se introducen en simulink para la respuesta al
escaldn

% También se hace el espacio de estados para operar con él en matlab
estados={ 'v' ,'p" ,'Tr ,"\Phi" }

entradas = { delta_a’ , \delta_r' h

salidas = { \beta" ,'p" ,'r ,\Phi" }
SYS =ss(A,B,C,D, 'statename’  ,estados, ‘inputhame' ,entradas,
‘outputname'  ,salidas);

% _______________
% Analisis en Lazo Abierto
% ...............

% Al hacer la simulacion con Simulink se reciben lo s datos de
% la simulacién en la variable Y. Es una variable t ipo 'struct’
% con lo que hay que operar para hacer las gréficas

%BREAKPOINT - Simulacion alerones como entrada
t=Y.time;

beta=Y.signals.values(1:length(t),1);
p=Y.signals.values(1:length(t),2);
r=Y.signals.values(1:length(t),3);
phi=Y.signals.values(1:length(t),4);

%Respuesta al escaldn de simulink entrada alerones

figure

subplot(4,1,1), plot(t,beta), ylabel( ‘To: \beta' ), title( 'From:
\delta_a' )

subplot(4,1,2), plot(t,p), ylabel( To:p' )

subplot(4,1,3), plot(t,r), ylabel( To:r )
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subplot(4,1,4), plot(t,phi), ylabel( ‘To: \phi' )
%BREAKPOINT - Simulacion timén de direccion como en trada

t=Y.time;
beta=Y.signals.values(1:length(t),1);
p=Y.signals.values(1:length(t),2);
r=Y.signals.values(1:length(t),3);
phi=Y.signals.values(1:length(t),4);

%Respuesta al escaldén de simulink entrada timon de direccion

figure

subplot(4,1,1), plot(t,beta), ylabel( To: \beta' ), title( 'From:
\delta_r' )

subplot(4,1,2), plot(t,p), ylabel( To:p' )

subplot(4,1,3), plot(t,r), ylabel( To:r )

subplot(4,1,4), plot(t,phi), ylabel( To: \phi' )

[Wn,Z,P] = DAMP(SYS) %Calculo de Polos

figure
pzmap(SYS) %diagrama de polos 'y ceros

ggl(jree(SYS(l,l)) %diagrama de bode beta vs alerones
g?)glree(SYS(z,l)) %diagrama de bode régimen balanceo vs alerones
ggléf(SYS(3,1)) %diagrama de bode régimen guifiada vs alerones
E?)l(jree(SYS(Al)) %diagrama de bode phi vs alerones

figure

bode(SYS(1,2)) %diagrama de bode beta vs timon de direccién

figure

bode(SYS(2,2)) %diagrama de bode régimen balanceo vs timéon de
direccion

figure

bode(SYS(3,2)) %diagrama de bode régimen guifiada vs timén de direc cion
figure

bode(SYS(4,2)) %diagrama de bode phi vs timén de direccion

% _______________
% Andlisis en Lazo Cerrado, Asignacion de polos
% _______________

tb=1; %constante de tiempo modo balanceo
polob=-1/tb;

poloe=-0.05; %polo modo espiral

W=5.9469; %frecuencia balanceo del holandés
am=0.5;

polobal=[-W*am-W*sqrt(am”2-1), -W*am+W*sqrt(am”"2-1) 1;

polos=[polob,poloe,poloball;
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K=place(A,B,polos) %calculo de la matriz de control K
% Se introduce en Simulink y se simula, recibiendo los datos en Y

%BREAKPOINT - Simulacion alerones como entrada
t=Y.time;

beta=Y.signals.values(1:length(t),1);
p=Y.signals.values(1:length(t),2);
r=Y.signals.values(1:length(t),3);
phi=Y.signals.values(1:length(t),4);

%Respuesta al escaldon de simulink entrada alerones

figure

subplot(4,1,1), plot(t,beta), ylabel( To: \beta' ), title(
\delta_a' )

subplot(4,1,2), plot(t,p), ylabel( To:p' )

subplot(4,1,3), plot(t,r), ylabel( To:r )

subplot(4,1,4), plot(t,phi), ylabel( ‘To: \phi' )

%BREAKPOINT - Simulacion timon de direccién como en trada
t=Y.time;

beta=Y.signals.values(1:length(t),1);

p=Y.signals.values(1:length(t),2);

r=Y.signals.values(1:length(t),3);

phi=Y.signals.values(1:length(t),4);

%Respuesta al escaldén de simulink entrada timon de direccion
figure

subplot(4,1,1), plot(t,beta), ylabel( To: \beta' ), title(
\delta_r' )

subplot(4,1,2), plot(t,p), ylabel( To:p' )

subplot(4,1,3), plot(t,r), ylabel( To:r )

subplot(4,1,4), plot(t,phi), ylabel( To: \phi' )

% Para ver el valor de los nuevos polos, el diagram a de polos y ceros
% y los diagramas de bode hay que hacer una realime ntacién
aux=augstate(SYS); %se puede acceder a las variables de estado

%variables de estado en posiciones 5:8
SYS_AP=feedback(aux,K,1:2,5:8); %espacio de estados en lazo cerrado
[Wn,Z,P] = DAMP(SYS_AP) %Calculo de Polos

figure
pzmap(SYS_AP) %diagrama de polos y ceros

g?)glree(SYS_AP(l,l)) %diagrama de bode beta vs alerones
ggléf(SYS_AP(Z,l)) %diagrama de bode régimen balanceo vs alerones
g?)glree(SYS_AP(&l)) %diagrama de bode régimen guifiada vs alerones
Eglér;SYS_APM,l)) %diagrama de bode phi vs alerones

figure
bode(SYS_AP(1,2)) %diagrama de bode beta vs timoén de direccién
figure

'From:

'From:
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bode(SYS_AP(2,2)) %diagrama de bode régimen balanceo vs timén de
direccion

figure

bode(SYS_AP(3,2)) %diagrama de bode régimen guifiada vs timéon de
direccion

figure

bode(SYS_AP(4,2)) %diagrama de bode phi vs timén de direccion

U
% Analisis en Lazo Cerrado, LQR
% _______________

damax=15; %angulo de maxima deflexién de los alrones
drmax=15; %angulo de maxima deflexién del timén de direccion

R=eye(2);
R(1,1)=1/(damax*pi/180)"2;
R(1,1)=1/(drmax*pi/180)"2; %matriz R

vmax=15; %maxima velocidad en m/s, a partir de beta (30°)
pmax=1; %maximo régimen de balanceo en rad/s

rmax=1; %maximo régimen de guifiada en rad/s
phimax=0.5236; %maximo angulo en radianes (30°)

Q=eye(4);
Q(1,1)=1/vmax”"2;
Q(2,2)=1/pmax”2;
Q(3,3)=1/rmax"2;
Q(4,4)=1/phimax”2;

varp=1; %valor de 'p' segun la férmula LQR teoria general d e control
[K,S,E] = LQR(sys,Q,varp*R); %matriz de control K en LQR

% Se introduce en Simulink y se simula, recibiendo los datos en Y
%BREAKPOINT - Simulacion alerones como entrada

t=Y.time;

beta=Y.signals.values(1:length(t),1);
p=Y.signals.values(1:length(t),2);
r=Y.signals.values(1:length(t),3);
phi=Y.signals.values(1:length(t),4);

%Respuesta al escaldn de simulink entrada alerones

figure

subplot(4,1,1), plot(t,beta), ylabel( ‘To:  \beta' ), title( 'From:
\delta_a' )

subplot(4,1,2), plot(t,p), ylabel( To:p' )

subplot(4,1,3), plot(t,r), ylabel( To:r )

subplot(4,1,4), plot(t,phi), ylabel( To: \phi' )

%BREAKPOINT - Simulacion timoén de direccién como en trada

t=Y.time;

beta=Y.signals.values(1:length(t),1);

p=Y.signals.values(1:length(t),2);

r=Y.signals.values(1:length(t),3);

phi=Y.signals.values(1:length(t),4);

%Respuesta al escalén de simulink entrada timoén de direccion
figure
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subplot(4,1,1), plot(t,beta), ylabel( ‘To:  \beta' ), title( 'From:
\delta_r' )
subplot(4,1,2), plot(t,p), ylabel( To:p' )
subplot(4,1,3), plot(t,r), ylabel( To:r )
subplot(4,1,4), plot(t,phi), ylabel( ‘To: \phi' )

% Para ver el valor de los nuevos polos, el diagram a de polos y ceros
% y los diagramas de bode hay que hacer una realime ntacién
aux=augstate(SYS); %se puede acceder a las variables de estado

%variables de estado en posiciones 5:8
SYS_LQR=feedback(aux,K,1:2,5:8); %espacio de estados en lazo cerrado
[Wn,Z,P] = DAMP(SYS_LQR) %Calculo de Polos

figure
pzmap(SYS_LQR) %diagrama de polos y ceros

figure

bode(SYS_LQR(1,1)) %diagrama de bode beta vs alerones

figure

bode(SYS_LQR(2,1)) %diagrama de bode régimen balanceo vs alerones
figure

bode(SYS_LQR(3,1)) %diagrama de bode régimen guifiada vs alerones
figure
bode(SYS_LQR(4,1)) %diagrama de bode phi vs alerones

figure

bode(SYS_LQR(1,2)) %diagrama de bode beta vs timon de direccion

figure

bode(SYS_LQR(2,2)) %diagrama de bode régimen balanceo vs timéon de
direccion

figure

bode(SYS_LQR(3,2)) %diagrama de bode régimen guifiada vs timon de
direccion

figure

bode(SYS_LQR(4,2)) %diagrama de bode phi vs timén de direccion
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