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Resumen

Esta tesis tiene como finalidad presentar un controladmidai para gobernar la
orientacion y el seguimiento de velocidad para un avidrldefija. La aportacion
principal de esta tesis es mostrar que un simple controltdeal tipo PI en
lazo cerrado es capaz de garantizar estabilidad asiatolic la velocidad del
avion, si la dinamica admite una descripcion no lineal pedazos. Se prueba
gue la orientacion del avion es regulada de manera disatéxcepto de un
numero finito de puntos dados por la redundancia del mapaudeeraiones.
El modelo incluye el efecto de no linealidades asi como d@ertidumbres de
modelado o paramétricas dependientes exclusivamentesdestados. Se estudian
las condiciones de estabilidad, asi como su dependenaoidasoganancias del
controlador y se muestra la dependencia de las gananciaikeblador con el
tiempo de residencia del sistema hibrido. Finalmente jhastar los resultados, se
presentan simulaciones numeéricas utilizando datos eenmicos de un avion F-16.
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Abstract

This work studies the stability of a class of linear coneddlfor fixed-wing aircrafts.
The main contribution of this thesis is to show that a linehcéhtroller is able
to guarantee asymptotic stability of the aircraft velocityits dynamics can be
described as piecewise nonlinear. The aircraft dynaminsider nonlinear effects,
as well as parametric uncertainties depending exclusivalysystem states. In
addition, it is proved that the vehicle orientation can bggstotic regulated except
in a finite number of points given by the redundancy of the gun map. Stability
conditions over controller gains are derived using singpkrturbed systems and
connections between average residence time for the hypsigra and controller
gains are stated. Finally, numerical simulations in thé-j{@6 are used to illustrate
theoretical results.
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Capitulo 1

Introducci on

En materia de vehiculos aéreos mucho se ha avanzado desdengl903 los
hermanos Wright se convirtieron en los primeros en logravugio con un avion
de movimiento controlado. En las Ultimas décadas y endjpgjgor los avances en
la tecnologia aeronautica, los requisitos de desemgefaviones modernos se han
vuelto mas exigentes haciendo a veces necesario el usstedmas de control mas
complejos y muy frecuentemente, planteando retos deaisés ambiciosos [17].

En la actualidad, atn cuando se han derivado leyes de tantrg variadas
para resolver los problemas de posicionamiento y navegag€ aviones, los
controladores de mayor uso son los llamados de ganancigsaprables (Gain
Scheduling). El esquema de control gain scheduling tienen¢aja de ser sencillo
y su eficacia se ha comprobado a través de los afios en uadagde aplicaciones.
Estos controladores parten de una descripcion lineal pdazos de la dinamica
del vehiculo, que se obtiene bajo consideraciones de aj@satiento de dinamicas
traslacionales y rotacionales. Bajo este enfoque es jgosagllar la velocidad de
la nave siempre y cuando el cambio de condiciones de operaeia lento. Los
resultados de estabilidad encontrados en la literatueagse tipo de controladores
no son validos cuando existen errores de modelado. Alg) la&elacion entre las
ganancias del control y su capacidad de conservar la edtab#dnte cambios rapidos
en el régimen de conmutados, no ha sido estudiada.

La finalidad del presente trabajo de tesis es presentaraiib@ande estabilidad de
un controlador hibridd para regular la orientacion y la velocidad de un avién de
alas fijas. La naturaleza del controlador es hibrida dehitbbinteraccion entre la
dinamica continua del avion y el evento discreto que detrcambio de régimen
de operacion. En otras palabras la dinamica continuaisteinsa tiene transiciones

1Un sistema hibrido es uno que admite una descripcidnmeation interacciones discretas de algin tipo. Dentro
de esta categoria pueden caer otros controladores eltgdia la literatura como aquellos de estructura variable,
continuos por pedazos, algunos impulsivos y algunos caaaiest Muchos de ellos con traslapes importantes y
coincidencias, de manera qalgunas vecepueden usarse los diferentes nombres de manera indigim@ncepto
aqui usado es tomado de acuerdo a la definicion de hitmifaoé

1



1.1.

discretas debidas a perturbaciones o a la realizacioredasitareas [59].

El sistema hibrido bajo estudio, es un simple controladwal tipo Pl en lazo
cerrado con una descripcion NO lineal por pedazos delcuéthiLa novedad del
trabajo se centra en tres aspectos principalmente. Prireargue se realiza un
analisis de estabilidad del sistema no lineal por pedazosyal hasta ahora no
ha sido abordado en la literatura. Segundo, se estudiateinsisen lazo cerrado
bajo la suposicion de la existencia de errores de modelgatoero, se estudia la
relacion entre las ganancias del control y su capacidadstibiéizar al sistema
ante transiciones rapidas entre dinamicas continuaslrRente para ilustrar los
resultados se presentan simulaciones numeéricas utllizelrmodelo del jet F-16.

Motivacion general del problema

La implementacion de un sistema de control automatica paposicionamiento
de un vehiculo aéreo va encaminado hacia la posibilida@&adktar al conductor
aéreo la manipulacion segura, eficiente y autbnoma deaar@nave; de manera
gue el piloto humano pueda delegar el mando al control aatiompara maniobras
riesgosas o tediosas y repetitivas. Por ejemplo, una deitasgales tareas que debe
realizar un avion es la de navegacion. Esta tarea implicargrol de la actitud],
asi como el de la velocidad traslacional y rotacional endmemensiones con respecto
al origen en un marco de referencia inercial (MRI).

La necesidad de contar con aeronaves con mayor fiabilidadjgr desempeiio

en aplicaciones civiles y militares, ha dado cabida entr@satosas, a la creacion
y perfeccionamiento de sistemas de los esquemas de cdptmokjemplo, entre

las aplicaciones civiles los vehiculos aéreos no trighega(VANTS) se usan para
monitoreo de fuegos forestales, de pozos petroleros, deldasalvaje, etc. En el

caso de aplicaciones militares éstos se usan para manidereultivos de droga,

espionaje, pruebas de armas, etc. [1]. El control de veddardactitud juega un papel
importante en la navegacion del vehiculo y debido a lavegleia de este problema
es que se aborda en el presente trabajo de tesis.

Con el fin de resolver la tarea de disefio de un control de w=dc es
importante destacar que al asignar un marco de refererzcialetcion de ejes
coordenados repercutira directamente en la definicibnladeecuaciones que
describen el movimiento del avion. Lo anterior debido algsduerzas y momentos
aerodinamicos de un avibn son producidos por el movirnieatativo de éste
con respecto del viento, por lo tanto las ecuaciones queidescsu movimiento
dependen de la orientacion del avibn con respecto al flejaick. Es una practica
habitual en aeronautica, definir tres diferentes sistarasjes coordenados, estos
son ejes fijos en el avion, ejes de estabilidad (desplazadasngulo de ataque

2En aeronautica el termino actitud se usa para referiraepaiéntacion del avibn con respecto de un marco de
referencia inercial
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1.2.

respecto de los ejes de cuerpo) y ejes de viento (desplazaadangulo de
deslizamiento respecto de los ejes de estabilidad). Enjéssdel cuerpo el eje
axial se alinea con el fuselaje, transversal a estribor gitodinal con el plano
de simetria corx. Partiendo de la configuracion anterior se obtienen lasmtes
configuraciones, al rotar éstos ejasgrados sobre su eje transversal (ejes de
estabilidad) y3 grados sobre su eje longitudinal (ejes de viento) [2].

Por otro lado resolver la tarea de control de orientaci@esser un trabajo poco
facil ya que ésta se modela de manera no lineal. Aun nélsidd al disefio del
avion, su descripcion es compleja con multiples ensadsalida (MIMO) y en lo
general, presentan un fuerte acoplamiento de las dinaraicgitudinal y rotacional.
Lo anterior hace que el disefio de leyes de control para gab&x orientacion y la
velocidad sea dificil; mas aln, la transformacion deeielad angular a derivadas de
la posicion presenta singularidades en el mapa cuandasdassangulos de Euler
0 redundancia si se usan los cuaterniones.

Finalmente, la orientacion y la velocidad del avion sonnipaladas mediante
actuadores que modifican la posicion de las superficies wieatgpartes moviles
gue modifican la aerodinamica del avion). Observe gue Encaso, el numero de
salidas es mayor que el numero de entradas de control, lovgpliea que se tiene
un mapa entrada-salida subactuado.

En la literatura se pueden encontrar trabajos que expownensds enfoques para
abordar el problema de control de orientacion y de velatelaaviones. Algunos
mediante el desacoplamiento de la dinamica del avion eantca longitudinal y
dinamica lateral, método que facilita el estudio de lalgitiiad. De estos enfoques,
en la siguiente seccion se dara énfasis so6lo aguellegppsentan una estructura
similar (hibrida) a la que estudia este trabajo de tesignlerior con el fin de
establecer plenamente la pertinencia y la aportacion.

Estado del arte

Muchos son los retos que plantea el control de la dinamicaugéo. Algunos
problemas tipicos en aeronautica son: regulacion yisegunto de trayectorias (p.ej.
en tareas de despegue, aterrizaje, etc.), control de ladanles de desempefio (p.ej.
en variables como velocidad, altitud y consumo de combestdic.), rechazo de
perturbaciones (p.ej. ante cambios de puntos de opersgigidos por turbulencias
0 cambios de tarea.), etc. La evolucion en el desarrollovilas modernos y la
extension en los tiempos de vuelo asi como la diversidagplieaciones para estos,
exigen mejores sistemas de control planteando nuevos eate$ contexto de la
teoria de control [44].

En esta seccion no se pretende hacer una revision extesgstire los diferentes

enfoques usados para el control de la dinamica de vuel@Mision estara orientada,

primero a aquellos trabajos que reportan aplicaciones deatade velocidad u
3



orientacion y segundo a aquellos trabajos que presentanmctesas de control
similares al aqui presentado. Para organizar la revisi@iiografica, la informacion
se divide en enfoques continuos y enfoques no-continuos.

Enfoques continuos

Dentro de los enfoques continuos destacan controladoraplems como son los
gue se basan en la inversion dinamica del sistema, l@lificsa, control adaptable y
control 6ptimo, los cuales se discuten a continuacion.

En el enfoque de inversion dinamica o retroalimentaciéiinealizacion, la ley de
control reduce globalmente la dinamica de determinadaahbtas controladas (VC)
a integradores. El sistema en lazo cerrado permite que lag$fidbndan a ordenes
especificas de control, mientras que satisfacen una msppeeviamente definida
ante perturbaciones. En algunos casos, es posible garaazta robustez [10] e
incluso estabilidad para limitaciones fisicas de los aatwes [10]. Dentro de los
trabajos reportados en la literatura que utilizan ingerslinamica se tiene [26]; en
donde el enfoque de inversion dinamica es implementaalodescomo variables de
control los mandos del pilofadel avion . Las entradas para los mandos del piloto
se resuelven considerando dos casos: (i) Gnicamente rniemtos longitudinales,
es decir el centro de gravedad del avidon se mueve en un pitioal (velocidad
de alabeo nula) (ii) Gnicamente movimientos lateralesdexsr alabeo, viraje y
deslizamiento del avibn (aceleracion angular). Esteroygocedimiento tiene las
ventajas de obtener una menor respuesta oscilatoria, meagmitud de control y
menor nimero de parametros de disefio.

En [27] se disefla un control que supone incertidumbre patraca. Los autores

prueban robustez de una inversion dinamica basada ersefialide control no

lineal para un avion de alto rendimiento, logrando mejtaaespuesta transitoria,
reducir la magnitud de control y eliminar el comportamiedéofase no minima.

Finalmente en [28], la inversion dinamica logra la lineation y separacion de las
respuestas de los comandos del sistema en lazo cerraddousarocimiento exacto
de la dinamica con fines de retroalimentacion, junto cocamtrolador lineal que

impone el comportamiento dinamico deseado del sistemaohastez requerida
se logra a través de un enfoque multi-modelo, asi como cedidas locales de
robustez (por ejemplo, los margenes de ganancia y fasejegeral la inversion

dinamica depende importantemente del conocimiento dsttaatura del sistemay
la existencia del mapa de transformacion depende de manerial del modelo y

de su diferenciabilidad.

Otro de los enfoques continuos es el basado en logica difiaskbgica difusa se
utiliza normalmente cuando la complejidad del proceso esttdn es muy alta'y no

3Es decir las superficie moviles ubicadas en la cola horipalas etcEstas modifican la geometria del avion
e influyen el la definicion de las fuerzas
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existen modelos matematicos precisos, en procesos altame lineales y cuando
se envuelven definiciones y conocimiento no estrictameeti@ido (impreciso o
subjetivo). En [29] se desarrolla un modelo de légica difpsoporcional-integral-
diferencial (PID) para llevar a cabo la tarea de estabilimg@si como las funciones
automaticas de maniobra de vuelo. Se ha mostrado que hanpara dinamicas
desacopladas del movimiento longitudinal y lateral-dir@cal de una aeronave, en
particular para el X-29. Los controladores de cabeceonbatay viraje se generan
mediante el analisis de un modelo matematico que destabearacteristicas
estaticas y dinamicas de las aeronaves. Cada conjuntegths rdifusas consiste
en reglas principales y secundarias. Las reglas secundestan disefiadas para
proporcionar una respuesta rapida con entradas granadesttel, mientras que las
reglas principales estan disefiadas para hacer ajusiegjfie mejoren la estabilidad
dinamica.

En [30] la inversion jerarquica dinamica (IDH) se propganto con un algoritmo
recursivo basado en logica difusa para el disefio del abd& vuelo autbnomo
(AFC) de aviones de ala fija. La IDH presupone sistemas realés afines a los que
la inversion dinamica no es aplicable. La ley AFC disefiadn IDH es aplicable
en condicion de vuelo nominal y algunas otras condicioresutlo, reduciendo
de manera significativa la carga de trabajo en comparadbnet enfoque de
ganancias programables. En general estos controlad@ssnpan buen desempefio
con suficiente informacion para su sintonizacion y adaestento. La dificultad en
laimplementacion dependera de la complejidad de la @gj{oto de reglas usando
basadas en logica difusa) o de la definicion de los conguttifasos.

En [35] se propone un control adaptable que resulta en uesipecial de control no-
lineal en el que el estado del proceso puede ser separades eschlas de tiempo
gue evolucionan a diferente velocidad. La escala lenteespande a los cambios
de los parametros y por consiguiente a la velocidad condhloa parametros del
regulador son modificados y la escala rapida que correspahizo ordinario de
retroalimentacion. En [36] se aborda el problema de Idigadion de las técnicas
de control adaptable para permitir un vuelo seguro en pceseale condiciones
adversas. Ya que los sistemas adaptables son no linealdsebo, los indicadores
para la verificacion de controladores no se pueden apligr [36]). En [36]
se introduce un conjunto de métricas que comparan el cderp@nto incierto
entrada-salida de la aeronave bajo la accion de un codtmokdaptable a la de
un modelo de lazo cerrado lineal.

En [37] se propone una ley de control adaptable discreta gstedilizar, seguir
comandos y rechazar de perturbaciones que bajo algunakicoes, muestra ser
eficaz para los sistemas que son inestables, MIMO, y / o denfasainima. El
algoritmo de control da informacién sobre el signo de leag@ia a altas frecuencias.
Se aplica esta técnica de control adaptativo a un modelérigende la NASA
de transporte para ilustrar rechazo de perturbacionesategencia desconocida.
Finalmente en [39] proponen un controlador adaptable lnesada atenuacion de
5



perturbaciones aplicado a un avion F-18 considerandonguléa de ataque muy
grande. Para controlar los cambios en el angulo de ataqngutan el vector de

fuerza de empuje (sustentacion del avion), para lo gumasn linea los estados
del sistema asi como la incertidumbre de parametros eratedzmde coeficientes

de control. Con este enfoque es posible probar estabilidadstez y es ideal para
sistemas con mucha incertidumbre.

Los enfoques basados en control 6ptimo varian dependieladl criterio de
optimalidad, del tipo de dominio de tiempo (continuo o dic), de la presencia
de diversos tipos de restricciones y de cuales variablesrmsoripulables. En [32]
se propone un enfoque que encuentra la ruta optima sujetalienitacion de
posibilidades (ver [32] para una explicacibn mas extgrisacual asegura que la
probabilidad de colisibn con obstaculos esté por detdajon umbral determinado.
Este trabajo va orientado al seguimiento de trayectoriaget&eulos autbnomos y
esta limitado a problemas en donde todas las distribusidedas incertidumbres
son de tipo Gaussianas, y suelen dar lugar a planes muy vadsess. En [33]
se considera el problema de estabilizacion para un avif@iosa grandes cambios
del angulo de ataque. Este caso amerita atencion espgaiajue aunque los
aviones pueden adquirir mayor fuerza de sustentaciomddmealidades en este
régimen son considerablemente mas grandes que en ragf tepoca sustentacion.
Usando tablas de datos de coeficientes aerodinamicosesedisa ley de control
optimo no-lineal que estabiliza la actitud del avion.eEsltimo enfoque presenta
mejores resultados que las técnicas de control lineal eBergl la complejidad del
controlador dependera del criterio de optimalidad y déeardel sistema.

El enfoque de linealizacion por retroalimentacion escatia (Backstepping), es
un método recursivo de diseflo que permite el disefio deslee control por
realimentacion en conjunto con funciones de Lyapunoviadas mediante un
procedimiento sistematico. Las bases teoricas de dggatemente relacionadas
con la linealizacion por realimentacion de estado, sitbago, su ventaja frente
aguella es la evitar la cancelacion de todas las no lireddisl. Estas no linealidades
se pueden clasificar conpvovechosay perjudiciales Las primeras son utilizadas
en funcion de la bondad del disefio, mientras que las segw&lpueden dominar,
mediante la inclusion de un amortiguamiento no lineal. lamipulacion de las no
linealidades hace que por un lado se aumente la flexibili@gadigseno y por otro,
al contrario que en la linealizacion por realimentaci@nedtados, no es necesario
modelar todas las no linealidades, ya que no se produce teleaion total de las
mismas. Sin embargo por su misma naturaleza es poco rolmistperturbaciones.

En [13] se propone un enfoque que permite encontrar unaduorde Lyapunov

simple para un sistema que involucra variables de estadwgédles y al mismo

tiempo permita disefiar el control de retroalimentaci@ragarantizar la estabilidad.

El controlador puede ser visto como un controlador de ipléki variables para

el angulo de ataque, angulo de deslizamiento lateral,wellacidad de rotacional

relacionada con el alabeo. El controlador resultante ageva un punto deseado
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desde casi todos los puntos de partida en un dominio de operge dan las
pautas para el ajuste del controlador de tal manera que taemtfiuir en las
caracteristicas de para elegir una modalidad de osailesioLos modos pueden
ser: de periodo corto (Short period mode), de largo peridgdmd period mode)
y el asi llamado balanceo del holandés (Dutch roll mdde§e simulan efectos
del angulo de ataque en maniobras de balanceo a alta \aoomdiante un
modelo simplificado del avion para ilustrar el disefio dehtcolador. En [14]
desarrollan una ley de control basada en backsteppingaddaion la finalidad de
dar mejores cualidades de vuelo longitudinal para todasdadiciones de vuelo.
Usando el procedimiento backstepping sintetizan un nugm de controlador
para lograr respuestas exhaustivas en una amplia gama deioars de vuelo.
Otras investigaciones implementan la técnica de bagkstgmdaptable como en
[16], [17] que ademas de tomar en cuenta las consideraidaebackstepping
convencional, hacen uso de leyes para estimacion de pamsren linea para
lidiar con incertidumbres de modelado. Este enfoque puedapicado a sistemas
no-lineales que puedan ser transformados a la forma th@ngpuferior y en
algunos casos las limitaciones mecanicas de las supsréleiecontrol no pueden
ser manipuladas explicitamente. Otra técnica usada @sstepping por blogues
también conocida como backstepping multi- entradas [&8],donde controlan
simultaneamente la orientacion y la velocidad, mostraiedultados de estabilidad
global en control de la orientacion y estabilidad local entml de velocidad.

Enfoques continuos por partes

Durante los Gltimos afos, se han ido incrementando lagdades de investigacion

relativas al analisis de la estabilidad para los denontisdsistemas conmutados”
0 sistemas continuos por pedazos. Un sistema conmutadosesteima que consta
de un namero finito de sub-sistemas y una regla l6gica gyeesta la conmutacion

entre ellos. Debido a lo anterior, es que los sistemas cauustrepresentan una
opcion elegible en el disefio de controladores para landica de vuelo.

El enfoque de ganancias-programables es probablementdeutas técnicas mas
populares de los enfoques de disefio de control conmutaedhgusido amplia
y exitosamente aplicado en campos que van desde la indastoaspacial hasta
el control de procesos. Este esquema de control es definido eb proceso de
subdividir un sistema no lineal en una serie de sub-sistéimeales, linealizando
la planta en un nimero finito de puntos de operacion. Laeefita del enfoque
de ganancias programables depende de las caracteridin@mnicas del sistema
no-lineal y de como pueden ser re-escritas como un conjunfgahtas lineales,
con controladores lineales (de ganancias programablesjealor de un punto de
operacion [4].

En este contexto existen varios de enfoques cuya baseesdtila en el disefio de

“Vea [45], [43] para una descripcion detallada de estos mddmperacion.
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ganancias programables, por ejemplo en [5] se presentaetmdmde disefio de
un controlador para hacer frente al problema de minimizawlana inducidal,
del error de regulacion, en sistemas lineales de paréamegariables conmutados
(LPV). Este trabajo considera una conmutacion arbitreaigsada por la variacion
de parametros y usa una funcion de Lyapunov comiun depetedie los parametros
para obtener condiciones suficientes de estabilidad, fobratriz de la desigualdad
lineal (LMI) para el sistema conmutado LPV. Se disefa unalfa de controladores
LPV de acuerdo a las condiciones LMI, y cada uno de ellos esuad® para cada
region de parametros. El método propuesto LPV de coseoaplica al modelo
longitudinal de un avion F-16 del cual se tiene un conoamoieexacto de su
dinamica.

En [6] se presenta un método sistematico para determiipamsactico usar disefios
de control de vuelo en una amplia region de angulos de atdguenfoque se
basa en mdltiples funciones de Lyapunov de parametraables. Se disefia una
familia controladores de LPV y cada uno de ellos es adecuadbym subespacio
de parametros especificos. El estado del controladorirseiaepara garantizar las
condiciones de estabilidad con la funcion de Lyapunov pespa cuando un evento
de conmutacion se produce. Se estudian dos l6gicas deuwtacion dependientes de
los parametros, conmutacion de histéresis y conmutamdn un tiempo promedio
de permanencia. El esquema propuesto de control LPV seaaplimn modelo de
aviones F-16 con diferentes objetivos de vuelo y bajo unticgar de la dinamica
con respecto a angulos de ataque bajos y altos.

En [7] se reescribe un modelo longitudinal del avion comaigtema LPV. Con el
fin de reducir el trabajo computacional, todas las derivagasstabilidad, excepto
la que relaciona la fuerza de empuje con el angulo de ataquegpresentados por
planos lineales que estan en funcion del angulo de atalguatitud. Los parametros
estan acotados, por lo que mediante una interpolaciorogblp cubrir todos los
posibles valores de las derivadas, por lo tanto es posilbdntzar la estabilidad
en amplios rangos de operacion. La dinamica se descrid@nte tres parametros:
angulo de ataque, altitud y la fuerza debida al alabeo.uRbno se determina el
disefio de la ganancia H-infinito. La ganancia de controlagfadnstante de tiempo
es una combinacion lineal entre las ganancias de controlalimites entre los
sub-sistemas. Mediante simulaciones se verifican quedaaes es capaz de seguir
una trayectoria de referencia y mantiene la estabilidad.

En la literatura se pueden encontrar diversos trabajosioel@ados con la técnica
de ganancias programables que relajan la restriccion mfeljee de ganancias
programables clasico con el proposito de relajar lasicegin sobre la operacion del
sistema cerca del punto de equilibrio, manteniendo la &sirai basica del enfoque
de ganancias programables. Por ejemplo en [8] proponenagegimiento para

la interpolacion del espacio de estados, los controladareales invariantes en el
tiempo para la sintesis de controladores de gananciasgonaples. EI método de
interpolacion se basa en la parametrizacion de Youlagpel@o de estado y genera
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un controlador de ganancia programada que es estable ku@en cada punto
de funcionamiento de una planta no lineal. El método derpotacion también
proporciona orientacion sobre la seleccion de los purtodos que operan los
controladores lineales invariantes en el tiempo.

En [9] presentan una estrategia de conmutacion de losatadtres de la ganancia
programable para sistemas LPV. El rango de operacion sdedan pequefios
sub-espacios pequeflas que se cubren con una serie de @mngexpropone
un procedimiento de sintesis de LMI basados en contradsdaole ganancia
programables para la conmutacion de uno a otro en la lireatdrseccion con
el convexo vecino. Este método presenta la propiedad degquamutacion genera
una accion suave de las sefiales de la entrada de contr¢R2Eproponen un
método para identificar las regiones de inestabilidad esst#dma de lazo cerrado,
influencian en impacto del sistema de control generandorficips de equilibrio
en regiones de operacion especificas. La creacion yugegin de equilibrios en el
sistema de control permite visualizar y encontrar la eltiaal del control a lazo
cerrado y asociarla con la estabilidad de lazo abiertouRion6 en relacion a este
enfoque en [23] y [24] dan solucion a determinado nUmertadesas para el avion
con la metodologia de [22], proponiendo un punto de equdlipara cada tarea con
con la finalidad de obtener un controlador global no lineghpado el sistema.

Finalmente, una estrategia que ha cobrado popularidadsenitimos afios y que

es capaz de garantizar estabilidad del sistema ante pactanes impulsivas, tipo
escalon o incluso ante una amplia variedad de tareas y nmdes la basada en
sistemas hibridos. Los controladores basados en estguenfoman su nhombre de
la interaccion entre el estado continuo y el estado disatet algoritmo de control

5y existen una gran variedad de ellos dependiendo del tipptdeaccion. Cuando
ocurren variaciones en el modelo del controlador (condirdetonadas por algun
evento, por ejemplo la existencia de una perturbacion eddizacion de cierta

tarea, éste controlador adopta el nombre de controlatboidb’conmutado y tiene

la ventaja de ser altamente adaptable a las condicionesette vu

En [40] proponen un enfoque de control hibrido con backstepincorporando el
analisis de gananciasy para el control de actitud del sistema de un avion con una
perturbaciones externas e incertidumbres de modeladooritotador propuesto
logra un buen rendimiento y la atenuacion de perturbasiotesconocidas.
Finalmente el controlador implementa la formula de cu@arpara interpolacion
entre las rotaciones, facilitando la tarea de controlactiéual del avion en regiones
de gran desviacion de la actitud y regiones pequeias deadiémn de la velocidad.
En [41] proponen un método de control hibrido adaptivo iopegora el desempefio
de los sistemas de control de seguimiento de vuelo. Estedmé&tsta basado en
una estimacion de parametros en linea por redes neesoriah estimacion de
parametros se basa en dos enfoques: (1) una ley de conaptivad derivada

5De acuerdo a la definicion en [59]



del método directo de Lyapunov que asegura que el error geirsento sea
acotado y (2) un método recursivo de cuadrados minimogepigce el error de
modelado. Finalmente en [42] se propone el disefio de unatdnibrido que aborda
el problema de adaptacion indirecta usando el algoritncarsévo de cuadrados
minimos (RLS). El control hibrido tiene dos modalidadestool de vuelo que son
de manera directa e indirecta. Utilizando un modelo naalimempleto del avion,

demuestran la eficacia de la arquitectura de control lilaite cambios drasticos
en la dinamica de vuelo.

Las leyes de control y métodos de disefo para control dehan evolucionado
desde estructuras simples de retroalimentacion de forjmacéin ganancias
sintonizadas en vuelo hasta complejas leyes de control tlealiementacion

multivariable, disefladas con herramientas modernas wokeotenultivariable, que

de manera eficaz compensan la respuesta de los comandosétae(saperficies

de control), respuesta a perturbaciones y las caraitedstle robustez de la
combinacion estructura-controlador en lazo cerrado.aehgigma dominante en el
disefio de control de vuelo se basa en el enfoque divide yevascenfoque comin
para muchas tareas complicadas de ingenieria [10]. Estivaria propuesta del

presente trabajo, al disefiar un control hibrido-conamta

1.3. Objetivos y metodologa

El objetivo principal de este proyecto es probar que usanddeay de control lineal
tipo PI junto con una descripcion no lineal por pedazos délrees posible regular
la velocidad del avion, es decir:

VT VTre f
. P 0
t"ﬂl Q| 0 (3.1)
R 0

dondeVy = |V 7| es la magnitud de la velocidad traslacional del avfbny o son
los angulos aerodinamicos) = [P,Q,W] componentes de la velocidad angular y
V., s una velocidad deseada a alcanzar. Ademas es posiblir legerientacion,
es decir:

iml 2= ] @2

donden es la componente escalar del cuaternida gontiene las componentes

del cuaternidon que describen la orientacigrs Y €ef SON referencias deseadas.

La orientacion s6lo es ambigua en un numero finito de pudtmnde el mapa es

redundante. Para lograr el objetivo principal de controplmtea el uso de un
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controlador multi-lazo, en el cual un primer lazo de condeéncargue del problema
de estabilizacion de cuerpo (Objetivo 1.1) y un segundo ¢tazmpla con la tarea de
regulacion de orientacion (Objetivo 1.2). En particusar plantean las siguientes
metas para solucionar los problemas anteriores:

= Particion del dominio. Establecer un criterio para la division del espacio de
estados (dominio) en regiones de operacion usando urni@dgconmutacion.
La particion del dominio permite usar, dentro de cada dgsién continua,
el enfoque de sistemas singularmente perturbados parzareal analisis de
estabilidad por pedazos.

= Analisis del sistema singularmente perturbado El sistema no lineal del
avion es reescrito en forma de sistema singularmenterpacda usando para
ello las ganancias del controlador. Una de las finalidadésidisis de la
estabilidad usando este enfoque es precisamente, enclastreondiciones
para la cual es valida esta interpretacion

= Probar Existencia y unicidad de un Gnico punto de equilibrio. Para
garantizar estabilidad exponencial del punto de equilibs necesario probar
gue todos los dominios comparten un Gnico punto de eqialilclada una
particion cualquiera del dominio.

= Establecer condiciones de estabilidad de cada condiei (modo) de vuelo
El sistema no lineal bajo la accion del controlador se aaglor partes. Primero
se encuentran condiciones de estabilidad para el lazo deotde velocidad
y luego del lazo de control de orientacion. Con base en elgrf de sistemas
singularmente perturbados se concluye sobre la estabilieh sistema no
lineal bajo ambos lazos.

= Estabilidad del sistema conmutado La idea es encontrar las condiciones
sobre el tiempo de residencia promedio de cada modo, de angoer se
garantice la estabilidad del sistema conmutado.

= Evaluacion numérica de la ley de control Simulaciones numéricas del
esquema de control en un avion F-16 son realizadas con lalfidale ilustrar
los resultados teoéricos y de ilustrar el desempeiio endazado.

1.3.1. Tareas relacionadas con el alcance de los objetivos

El propbsito de esta seccion es describir brevemente adedimiento que se
siguid para alcanzar los objetivos del proyecto. La prangrea es establecer
el modelo no lineal. Se reescribe el modelo no lineal en fodeasistema
singularmente perturbado. Este paso se realiza en dos ppriemero se obtiene
el sistema singularmente perturbado del sistema no lineg ta accion del

6En [47], [58] se muestra que este enfoque puede ser usadstemas en lazo cerrado cuando los parametros
del controlador varian dentro de un intervalo
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control de velocidad Unicamente. Las ganancias del pragoetrolador garantizan

la posibilidad de esta reescritura. En un segundo paso sgagllazo de control de

orientacion y se obtiene un segundo sistema singularrpenterbado ahora, usando
las ganancias del segundo lazo.

La segunda tarea consiste en establecer un criterio paraiséd del espacio de
estados. Se identifican las condiciones de operacion pdearnodo de vuelo en el
cual se va a trabajar. Lo anterior con el objetivo de cubriotalidad el espacio de
estados. Con el fin de contar con un sistema conmutado biendidege tiene la

restriccion de que la unibn de todos los dominios de caddonde vuelo sea igual
al espacio de estados.

La tercera tarea consiste en estudiar el sistema en lazadoecon la finalidad
de establecer las condiciones de estabilidad. Con base ®oria de sistemas
singularmente perturbados se analiza la dinamica rapidadinamica lenta del
sistema. Se concluye sobre la estabilidad del sistemalamgente perturbado y
finalmente sobre la estabilidad del sistema no lineal.

Finalmente para ilustrar resultados se realizan simutasimumeéricas. Un par de
modos de vuelo son elegidos para ilustrar los resultadoits. Las simulaciones
son realizadas con la ayuda de Simulink de Matlab y un modeleets grados de
libertad.

1.4. Aportaciones

La aportacion principal de esta tesis es mostrar que unlsiogmtrolador lineal
tipo PI en lazo cerrado con una descripcion no lineal poapes del vehiculo es
capaz de garantizar estabilidad asintética de velocidgueyademas la orientacion
puede regularse en todo el dominio excepto de un numero fileitpuntos dados
por la redundancia del mapa de cuaterniones. La novedadatbajd se centra en
tres aspectos principalmente. Primero, en que se realizamalisis de estabilidad
del sistema no lineal por pedazos, el cual hasta ahora nadbaabbrdado en la
literatura. Segundo, se estudia el sistema en lazo cergdda suposicion de la
existencia de errores de modelado. Tercero, se estudiatémreentre las ganancias
del control y su capacidad de estabilizar al sistema antsitianes rapidas entre
dinamicas continuas. En particular, debido a la natusatkest controlador (hibrido)
este es altamente adaptable a las condiciones de vuelo.

Por otro lado se listan las siguientes aportaciones :

= Se plantea un criterio de particion del dominio.

= Se prueba la existencia de un punto de equilibrio Gnico 2o ¢é@rrado para
todas las particiones del dominio.
12



1.5.

= Se deriva un resultado de estabilidad asintbtica de \@ddcusando control
lineal y un modelo no lineal por pedazos. EI modelo incluyemres de
modelado y perturbaciones no lineales.

= Se muestra que cuando el mapa de orientacion es no redandamosible
regular la orientacion con controladores lineales.

Para llevar a cabo el analisis del sistema en lazo cerradsaena particion del
dominio dentro de la cual es admisible una descripcionigima continua no lineal
(descrita por ecuaciones diferenciales con o sin conB@mpre que la trayectoria
del sistema detone un cambio en el dominio de operacionpmlportamiento
continuo cambia. Con el fin de tener un sistema hibrido b&finidlo, se escoge
tener un y sblo un comportamiento dinamico continuo palacparticipacion del
dominio y la union de los dominios forman el espacio de estaél criterio de
conmutacion es determinado puede ser dependiente deidigfo el estado.

Se propone una estructura de control en cascada resolveitaieamente el
problema de regulacion de velocidad y control de oriedtadtl problema de actitud
se formula mediante la restriccion cinematica que relaxila velocidad angular
del cuerpo con cuaterniones, evitando de esta manera ehieiente de multiples
singularidades en una misma condicion de operacion, qmmde ser el caso de
la descripcion que utiliza angulos de Euler. Se muesteajwcontrol propuesto
es capaz de estabilizar la dinamica no lineal del avibnsampde incertidumbres,
siempre y cuando cumplan con ser funciones Lipschitz de radoeal en cada
particion del dominio.

Para ilustrar las ventajas del control propuesto se utilgienulaciones numéricas
con el modelo de un avién F-16; debido a la disponibilidadndermacion con la
gue se cuenta para este modelo.

Organizacbn de la tesis

Esta tesis esta organizada de la siguiente manera:

En el Capitulo 2 se hace una revision de la teoria de sasglara cuerpo rigido
(rotacion y consideraciones aerodinamicas). Las eonaside movimiento de un
avion son la base sobre la cual se construye la estrucasiasbconceptual de la
dinamica de vuelo. Se establece el modelo en ejes de cuaipngdelo en ejes de
viento. Se explica el modelo no lineal que sera utilizadsignulaciones para probar
la estrategia de control.

El Capitulo 3 contiene el planteamiento del problema derobnEste capitulo
plantea los problemas del control de velocidad y orientaeri aviones. Se plantean
los objetivos de control y se muestra la estrategia de dgmopuesta, su estructura
y su motivacion.
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El Capitulo 4 contiene los resultados teoricos ilustsamin simulaciones numeéricas.
Como resultado del analisis del sistema en lazo cerradstablecen dos resultados
principales que hablan sobre la estabilidad para cada medeudlo y para el
sistema hibrido conmutado. Estos resultados seramatist con imagenes de las
simulaciones numéricas, realzadas con el programa Sikuld Matlab. Se presenta
la prueba formal de cada resultado.

Finalmente en el Capitulo 5 se resumen las principalesibaniones de este trabajo
de tesis y se derivan conclusiones al respecto. En estéulcape exponen las
ventajas y desventajas de la estrategia de control pr@ustan las conclusiones
sobre el trabajo desarrollado y se discuten lineas dejéralfaturo.
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Capitulo 2

Modelado

Por definicibn un cuerpo rigido es un sistema de un nanmdirito con particulas,

tal que las distancias relativas entre cada par de ellasgpece constante al ser
sometido a la accion de fuerzas y pares. Aunque bajo detadas condiciones
todos los sistemas presentan elasticidad, para propopitacticos en algunas
ocasiones es posible considerarlos como cuerpos rigitissain, un cuerpo rigido
no puede consistir en un grupo finito de particulas, si no hies tendra una

distribucion continua. EI comportamiento de las pafisude la distribucion se

puede estudiar mediante la aplicacion de leyes de movimien

El movimiento de un avibn considerando éste como cuagida’puede ser com-
plementado involucrando las restricciones debidas a lagaeion, perturbaciones
atmosféricas, asi como la dinamica del sistema de dagrforma simultanea para
determinadas configuraciones del avion. Las ecuacionesrges de movimiento
de un avibn son de seis grados de libertad y relacionan ¢éagds y momentos de
perturbacion, considerando el fuselaje rigido y simétcon una distribucion de
masa uniforme. Las perturbaciones de fuerzas y momentogez 3¢ deben a efec-
tos aerodinamicos, efectos gravitacionales, movimidetoontroles aerodinamicos
(mandos o superficies de control), efectos de propulsidact@s de perturbaciones
atmosféricas [2].

De manera general, el contar con la posibilidad de realizae@as numéricas
de desempenfio previas a la implementacion de un controEdaviones, reduce
costos de fabricacion, dando una buena aproximacion aalise real. En el caso
del presente trabajo el alcance de las simulaciones seaténé evaluacion del
desempefiio del controlador.

En este capitulo se veran conceptos basicos sobre aanoida y aeronautica, luego
se derivaran las ecuaciones de movimiento del avion derendolo como cuerpo
rigido sujeto a fuerzas y momentos de perturbacion.
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2.1. Marcos y sistemas coordenados

El trabajo aqui presentado (nicamente considera el vaetmsférico normal

En éste, se mide el movimiento del avibn en relacibn a urcanfijo en tierra.

La convencion aceptada para la definicion de ejes fijos eamatidefine que un
punto de referenciag en la superficie terrestre como el origen de un sistema que
sigue la convencion de la mano derecha de ejes ortogomgles, §/o,Zp) donde el
vectorogXp apunta hacia el norte, el vectogyp apunta hacia el estegpzg apunta
verticalmente hacia abajo a lo largo del vector gravedad di@s convencionales de

la tierra se ilustran en la Fig. 2.1.

Figura 2.1: Sistema de ejes de referencia fijos en tierrai(&itpmada de [2])

Es evidente que el planod, Xo, Yo) define el plano horizontal local, que es tangente
a la superficie de la tierra. Asi, la trayectoria de vuelo da avion volando en
la atmosfera en las cercanias del punto de referepcmuede ser completamente
descrito por sus coordenadas en este sistema de ejes. Rmitdp e asume una
tierra plana, donde la vertical esta “vinculada” al vecteta gravedad. Este modelo
es bastante adecuado para ubicaciones de vuelo, aunqugepana aplicaciones
de navegacion y aplicaciones de desempefio donde lastivags de vuelo son de
interés primordial.

1Se entiende por vuelo normal, al movimiento del avion bajoiluencia de perturbaciones atmosféricas como
cambio en la direccion del viento de tipo escalon y de ntagrfinita.
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La consideraciobn mas comin de vuelo en el avion es vesho 1y nivelado. Esta
condicibn asume que el vuelo se realiza en una altitud aotesten un plano y
cualquiera que sea el movimiento posterior de la aeronavectitud se puede
determinar con respecto a la horizontal. De cuerdo a la Flg.e?plano horizontal
esta definido pordg,xg,ye) y es paralelo al planoog,Xo,Yo) en la superficie
terrestre. La Unica diferencia es que el veOgXg apunta hacia el norte y el vector
OgZe apunta hacia abajo, ambos de manera arbitraria. Por lo baista con poner
el origenog en el punto mas conveniente en la atmosfera, que usuareinicide
con el origen del marco de referencia fijo en el avion. Eesigt O, Xg, ye) definido
como antes esta constituido por los llamados ejes de t@yede referencia a tierra,
asociados al vector de gravedad y proporciona el marco deerefia inercial para
el movimiento de aviones en distancias cortas.

2.1.1. Definicon de ejes de aerodiamicos

Ya que el movimiento del avibn esta asociado a un marcofdeereia fijo en tierra

es importante estudiar los sistemas de ejes asociadosra@stede referencia. Los
sistemas de ejes ortogonales fijos en el avion son habituéndefinidos usando
la regla de la mano derecha. Asi, cuando la aeronave sa akesu condicion
de vuelo inicial, los ejes se mueven con el marco de refexenal movimiento

se cuantificara en términos de variables de perturbaataridas a los ejes en
movimiento.

El sistema de ejes mas general es conocido cej@® de cuerpgbody axes) y se
denota por el subindice?. En la Fig.2.2 se puede ver que es un sistema de ejes
fijo en el avibn denotado pdxy, Yy, Z,). Por convencion se elige el efg paralelo

a la linea horizontal de referencia del fuselaje, elygjgueda dirigido a estribor
(derecha del avion viendo hacia el frente desde la colaladiariz) y el ejez, de
verticalmente hacia abajo. El plano de simetria del ae&ta formado por los ejes
(%, ). El origeno del los ejes esta fijo en un punto de referencia conveniénte e
cual es usualmente el centro de graveday ¢ el centro de masa (cm). El punto de
referencia no tiene que ser necesariamente el cm, puede! sergro aerodinamico

o cualquier punto de referencia significativo acorde a lagsidades de disefio o
analisis.

A menudo es conveniente definir un conjunto de ejes fijos evi@hae manera que

el eje0xg es paralelo al vector de velocidad tovgl como se muestra en la Fig.2.2.
Tales ejes son llamadages aerodiamicos de estabilidagstability axes) oejes
aerodiramicos de vient@wind axes) si el viento desplaza este vector de velocidad y
se denotan por los subindic®sy w* respectivamente.

2El subindiceb viene del inglédody.
3El subindices viene del ingléstability.
4El subindicew viene del inglésvind.
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En vuelo simétrico a velocidad constante, los ejes de éigtadbson s6lo una version
particular de los ejes de cuerdbstos se obtienen mediante una rotacion alrededor
del ejeoy, de los ejes de cuerpo en estado estacionario, a traves (Engulo

de atague en estado estacionario) hasta que d@xgjee alinea con el vector de
velocidad y se convierte @xs (ver Fig.2.2). Los ejes de viento se obtienen mediante
una rotacion alrededor del )& de los ejes de estabilidad en estado estacionario, a
través de3 (angulo de deslizamiento) hasta que el®@fgse alinea con el vector de
velocidad y se convierte ek, (ver Fig.2.2).

Yw '

(Eje viento)

yb!.ys

(Ejes cuerpo/estabilidad)

(Eje viento)

i
ZssZy Z

(Ejes estabilidad/viento)
(Eje cuerpo)

Figura 2.2: Definicion de ejes de cuerpo, ejes aerodin@yé@ngulos aerodinamicos

El objetivo de estas rotaciones es alinear el vector de iEld¢otaNVt con el vector

de viento relativo, tal qu¥y tendra la misma magnitud y direccion pero sentido
contrario al viento relativo. El flujo de aire se caractenzadiante el vector de
viento relativo. Debido a que las fuerzas y los momentosmtigrede las velocidades
angulares y éstas a su vez del movimiento del avion corectsjal flujo de viento
relativo, el uso de ejes aerodinamicos, introduce el usosfengulos aerodinamicos
Oe Y B como variables en la descripcion de las ecuaciones deigiathc

La eleccion de ejes de cuerpo, estabilidad o viento depandie uso que se le
dé a las ecuaciones de movimiento. Por ejemplo, cuando rse g principios
basicos, es preferible el uso de ejes del cuerpo ya que lexieaes resultantes
pueden adaptarse para nuevas aplicaciones. Es relatiteasseillo simplificar las
ecuaciones en ejes del cuerpo a la forma de ejes de vientaplitacion asi lo
requiere. Por otro lado, partir de las ecuaciones de viemta gxtender al caso mas
general no es tan facil.

Cuando es necesario realizar mediciones experimentales emion real o en un
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modelo, algunos autores piensan que es preferible utidizaistema de ejes de
cuerpo. Dado que el equipo de medicion instalado en ehalada ubicacion precisa
de ésta en términos de ejes de cuerpo, la opcion mas adike@s elegir ejes de
cuerpo. De manera similar, la mayoria de las medicionedgulos aerodinamicos
se hacen con referencia al vector de viento relativo. Pon@® al trabajar en el

tinel de viento la referencia obvia es hacer coincidir eldgl tunel con el vector
de velocidad. Por lo tanto, para las investigaciones aegaodicas que conciernen
ecuaciones de movimiento son preferibles los eje de vidnéalicionalmente todos
los datos aerodinamicos usados en las ecuaciones del iratinestan dados con
referencia a los ejes de viento.

Por lo anterior, es necesario disponer de herramientasequgtpn transformar los
datos entre diferentes ejes de referencia, como matricest@igon que arrojen el
cambio de coordenadas adecuado. La m&lig en (2.1a) muestra la rotacion de
ejes de cuerpo a ejes de estabilidad. La m&jjz en (2.1b) muestra la rotacion
de ejes de estabilidad a ejes de viento. La matriz (2.1c) treuek resultado de
multiplicar (2.1a) por (2.1b)if.C/,Cy/s ). Para ver mayor detalle sobre el origen
de las matrices y las operaciones entre éstas el lectoepeéatirse a [45] y [43],
el presente trabajo se limita a dar las herramientas Ishpara la comprension del
material presentado.

coste O sinoe

Cs/b: 01 0 (2.1a)
—sinde 0 coe
cosf sinB O

Cas= | —sinB cosp O (2.1b)
0 01

La matriz de rotacion de ejes de cuerpo a ejes de viento es:

COSUeCOS3 SinB sinoecosB

Cw/b =CsbCus= | —COsOesINB cosPB  sinaesinP (2.1¢)
—Sinde 0 COe

Por lo tanto la eleccion de ejes cobra importancia de aowetd funcionalidad que
tenga para la condicion de vuelo que se desee investiggueyal resultado final no
depende de la eleccion del sistema de ejes (como se veddelaste). Sin embargo,
al incluir los datos para su uso en las ecuaciones de mouiondkh avibn es muy
comin que algunos datos se den con referencia a los ejesrtte yialgunos otros
con referencia a los ejes del cuerpo [2].

2.1.2. Orientacbny posicibn del avion

Los angulos definidos por la rotacion de la mano derecheedob tres ejes de un
sistema coordenado se llaman angulos de Euler. El sendidasdrotaciones y del
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orden en que éstas son consideradas sobre los tres ejesygamportantes ya que
los angulos no obedecen a la ley conmutativa. La actituddeidn se define como
la orientacion angular de los ejes fijos en el fuselaje cepeaeto a los ejes de la
tierra. Los angulos de la actitud, por lo tanto, son unacapion particular de los
angulos de Euler.

Con referencia a la Fig. 2.3, suponga rotaciones sucesardigmio de §Xoyozo)
gue son los ejes de referenciagxdyszs) que son ejes fijos en el avion (cuerpo,
estabilidad o viento). Asi una rotacion de alrededor gelogs hasta 0xV»2»),
mediante el angulg (angulo de alabeo), genera un movimientoatec. Una
rotacion alrededor del ej@y hasta 6,x1,y1,21), mediante el angul® (angulo de
cabeceo), genera un movimiento cibeced. Una rotacion alrededor del efe;
hasta 6, Xo, Yo, Z0), mediante el angul@ (angulo de viraje), genera un movimiento
de viraje’. Cuando la actitud del avion se considera con respecto #efen t

(07X0,YO,ZO) coinciden con Q? XE7YE,ZE) :

Figura 2.3:Angulos de Euler

Si (0x3,0y3,023) representa los componentes de un punto en el sistema de
ejes 0xgy3z3) Y (Oxg,0ye,0Z) representa los componentes del mismo punto
transformados en el sistema de ej@®Yoz) entonces los puntos de interés serian,

SAlabeo: rotacion del avion alrededor del eje longitudlina
6Cabeceo: rotacion del avion alrededor del eje latgral
"Viraje o guifiada: rotacion del avion alrededor del ejeival z
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por ejemplo, valores de la aceleracion, velocidad, deapiéento, etc. Asuma
Pe = (OXg,0Ye,0Z ), donde el subindick se refiere a la tierra (del inglés Earth)
Y Pp = (0X3,0Y3,073), donde el subindick hace referencia al cuerpo (fuselaje) del
avion. Resolviendo a través de cada rotacion en el ordeecto, con referencia a
la Fig. 2.3, se puede mostrar que (ver [43] para mayor dgfalte

1 0 0 cos® 0 —sinB cosyy sing O
Ppp=| 0 cosp sing 01 0 —sing cosy O | pe
0 —sing cosyp sine 0 cod 0 01

(2.2)

SeanCy, Cy y Cy las matrices de rotacion mostradas en (2.2) respectivenaien
izquierda a derecha, entonces (2.2) se reescribe de l@sigunanera:

Pb = [Co[Co] [Cy]PE (2.3)

dondeCy, Cg y Cy, son matrices que rotan mediante los anggio8 y
respectivamente, tal como se muestran en (2.2).

La transformacion completa de: a p, se realiza mediante la matriz, g =
[Col[Co][Cyl, la cual es resultado de la multiplicacion de las matrice$2e?) y es
conocida como la matriz de direccion de cosenos [@gE esta dada como sigue:

cosfcosy cosfsiny —sind
Co/e = | (—cospsiny +singsinBcos)  (cospcosy + singsinBsiny)  singcosd
(sin@siny + cospsinBcosy)  (—singcosy + cospsinBsiny) cospcosd

(2.4)

2.1.3. Ecuaciones de Euler y cuaterniones

Una vez que se han establecido los marcos de referenciaeynsistcoordenados,
la trayectoria de vuelo de una aeronave puede ser completamescrita por sus
coordenadas en estos sistemas.

Para seguir la trayectoria de vuelo con respecto a un marecefeencia fijjo en
tierra, se necesitan componentes de velocidad en este taarcoales estan dadas
mediante la transformacion del vector de velocidad. Etorede velocidad puede
ser transformado usando las matrices de rotacion de gjes @éa (2.2) y (2.4).

Se define el marco de referencia fijo en tierra cdfaoy el marco de referencia
fijo en el avibn comd,. El subindiceb hace referencia al fuselaje del avion y el
subindiceE hace referencia a la tierra (del ingléarth). Dada una orientacion del
avion enk, con respecto &g, ésta se describe por las rotacion estandar de viraje
(g), cabeceof) y alabeo @).
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También se tienen las derivadas en tiempo de los angubissdzory, 0, @. Se
considera un marco de referencia fijo en tierra, usando dososae referencia
inerciales intermedios cuyas velocidades angularesivataestan dadas por el
cambio de los angulos de Euler y la propiedad aditiva de llecidad angular. El
vector wye expresa las componentes de la velocidad angular del nfgrcon
respecto al marco de referenéia [45]. Entoncesw, g se define como sigue:

¢ 0 0
Wye=|0|4+Cpq | 6 |+Co| O (2.5)
0 0 P

dondeCy y Cg son matrices de rotacion para cada angulo de Euler esaeitfen
el subindice, tal como estan definidas en (2.2). Las coentes de la velocidad
angular por convencion se denotan como sigue:

wye = [P.QR" (2.6)

dondeP,Q y R son las componentes de la velocidad angular en ejes de cl@rpo
adelante el subindid®/E sera omitido, ya que el marco de referencia siempre es el
inercial (tierra) y el marco fijo en el avion sera considel@el sistema de ejes del
cuerpo a menos que se indique lo contrario.

Aplicando operaciones basicas de algebra lineal en (2r5¢gy Co como en (2.2)
se tiene:

P 1 0 —sin® @
Q|=|0 cosp sinpcosH 0 (2.7)
R 0 —sing cospcosd ]

El simboloP es la razbn de cambio de alab&®,de cabeceo R de viraje. La
transformacion inversa esta dada por :

¢ 1 tarm@sing tanBcosp ] [ P
B |=1]0 cosp —sing Q (2.8)
) 0 sing/cosB cosyp/cosb R

En (2.7) la matriz de rotacion se vuelve singular en las didasrepresentaciones
singularesLa realizacion de cualquier tipo de proceso en que la @oedn cambie
los angulos de Euler es ambigua y/o incompleta debido aitagilaridades de
éstos. Bajo retroalimentacion la presencia de estasilsindgades pueden dar como
resultado cambios instantaneos de orientacion hast@@eiando se pasa por una
singularidad. Por ello se evita usar la descripcion cayuos de de Euler para las
rotaciones secuenciales. Los cuaterniones no sufren o @stblemas. Aunado a
lo anterior se tienen 12 posibles secuencias diferentadgeastacion de los angulos
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de Euler kyz yxz zxy, etc.), tal que no hay un conjunto “mas simple” o “correcto ”
de angulos de Euler. Para obtener un conjunto de angulds Heler, se debe saber
la secuencia de rotacion que se esta utilizando y atenezia (para mayor detalle
ver [45]).

Una forma alternativa para describir la orientacion dézati el cuaternion unitario.
Aunque la representacibn con cuaterniones presenta aedad cuanda es 1

o -1, ésta ofrece ventajas ante las singularidades denpsi@s de Euler ya que
presenta una alternativa mas compacta para describirdatacion. El cuaternion
esta constituida de dos partes: una dada por la componscdtaE) y otra dada
por los componentes de la parte imaginaria [€1, €2, €3] que pueden representarse
como vectores con una direccion en el espacio, dirigidodaxdo de los ejes X, Y, z
respectivamente.

A continuaciobn se muestra la relacion del cuaternidnlosr@ngulos de Euler:

n =coqy/2)cogB/2)cogp/2)+sin(Y/2)sin(8/2) sin(@p/2)

g1 =coqy/2)sin(8/2)cog®/2) +sin(P/2)sin(0/2) cog¢/2) (2.9)
g2 =sin(Y/2)cog0/2)coq®/2) +sin(P/2) cog0/2)sin(@/2) '
€3 =sin(Y/2)cog0/2)coq®/2) —coqW/2)sin(0/2)sin(@/2)

donde [n,¢&1,¢&2, E3]T es un vector unitario. Tomando la derivada de ambos lados de
(2.9), la descripcion con cuaterniones reduce (2.8) a atowvdado por (2.10) como
se puede ver a continuacion:

= 3[nls+ S(e)]o/e (2.10)

dondels es la matriz identidad, de dimensiorx3. La matrizS(e) es una matriz de
producto-cruznducida por el vectog = [g1, €, £3]". La matrizS() es antisimétrica
, definida como:

0 —& &
S(g) = &g 0 —¢g (2.11)
—& €1 0

El nombre deproducto-cruzviene del hecho de que el producto cruz entre dos
vectores § y wy /g €n este caso) se puede expresar como el producto de una matriz
antisimétrica por un vector, es de8iie)wy, e (ver apéndicé\ de [44]).

2.2. Ecuaciones de movimiento de un adn rigido y simeétrico

Las ecuaciones de movimiento de un avion son la base sobrtmlae desarrolla

el estudio de la dinamica de vuelo. La dinamica de vueka tsabre el estudio del

movimiento de un avion y su respuesta ante entradas deotonprerturbaciones
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externas tal como turbulencia atmosférica. Un avidnetiseis grados de libertad
descritos por tres movimientos traslacionales y tres angsilasociados a cada uno
de los ejesX,y, 2) del marco de referencia fijo en el cuerpo del avion.

Las ecuaciones generales que describen el movimiento deéamse basan en dos
premisas principales, la primera considera que el avibnnesuerpo rigido y la
segunda considera que el avion es simétrigo i el avion se parte por la mitad
verticalmente, el plano de simetria & ver Fig. 2.2). El objetivo es aplicar la
segunda ley de movimiento de Newton a los seis grados dedibeel avion, la
cual simplemente establece lo siguiente:

masax aceleracion= fuerza de perturbacion (2.12)

La masa y la aceleracion se vuelven momento de inercia eracébn angular

respectivamente para los grados de libertad rotaciormalesytras que la fuerza de
perturbacion se vuelve momento de perturbacion o par eledude perturbacion.
Por lo tanto la derivacion de las ecuaciones de movimiergoiere que la ecuacion
(2.12) sea expresada en terminos de las variables de nemtmadecuadas.

La primera tarea al adecuar (2.12) a un model completamesderigdtivo es
definir las componentes de la aceleracion inercial redolte la aplicacion de las
componentes de la fuerza de perturbacion al avion. Ceresel movimiento referido
a un conjunto de ejes ortogonalesy2 con el origero coincidente con etgde un
cuerpo rigido arbitrario como se muestra en la Fig.2.4 uekgo y por lo tanto los
ejes se mueven con respecto a un marco de referencia exdecooo los ejes de la
tierra (también conocidos comaercialeg. Las componentes de velocidad y fuerza
alo largo de los ejesx, oyy ozson denotadad)(V,W) y (X,Y, Z) respectivamente.
Las componentes de velocidad angular y momentos de fueradaagio de los
mismos ejes son denotadd@@,R) y (L,M,N) respectivamente. El punfoen la
Fig.2.4 es un punto elegido de manera arbitraria dentroudepo con coordenadas
(x,y,2). Las componentes de velocidad y aceleracion relativas ajes del cuerpo
del puntop, se denotanu,v,w) y (ax, ay, a;) respectivamente.

Las componentes de la velocidad en el pumtmn respecto al origemestan dadas
por:

c
|

X—Ry+Qz

= y—Pz+RX (2.13)
w = z—Qx+Py
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Figura 2.4: Movimiento relativo a ejes de cuerpo generales

YA

N e
b
0 >
X X
z R/
\/
(a) Rotacion alo largo del eje (b) Rotacion alo largo del eje

Figura 2.5: Componentes de la velocidad debidas al movimgiratorio

Se puede ver que cada una de las componentes de la velociaguiecale un
termino lineal eru, vy w mas dos términos adicionales que involucran la velocidad
traslacional y la velocidad angular. El origen de los t@wsidebidos al movimiento
de rotacion en la componentese ilustran en la Fig.2.5. TanteRy como Qz
representan componentes de velocidades tangencialemdotsobre una linea a
través dep(x,y, z) paralela al ej@x. Los términos faltantes debidos al movimiento
de rotacion en las componentes restantes de la velodiéady w) se determinan

de forma similar, ya que el cuerpo mostrado en la Fig. 2.4sgmta el avion el cual
se asume rigido.

De esta manera se puede concluir que las derivadas a lo kaige dies¢, y y zson:
25



X=y=2=0 (2.14)

y las ecuaciones (2.13) se reducen a

u = Qz—Ry
v = Rx—Pz (2.15)
w = Py—Qx

Las componentes de la aceleracion correspondientgg®y,z)) relativas ao son:

ax = U—Rv+Qw
ay = V—Pw+Ru (2.16)
a; = W—Qu+Pv

YA
X \%

. T
Y e 0w RV

2

:O H
Qw 0 - >
X

7 w
| R /&

(a) Rotacion alo largo del eje (b) Rotacion alo largo del eje

Figura 2.6: Componentes de la aceleracion debidas al niewiongiratorio

Nuevamente es posible observar que cada una de las compaleela velocidad
comprende un termino lineal env'y W mas dos términos adicionales que involucran
la velocidad traslacional y la velocidad angular. El origerlos términos debidos al
movimiento de rotacion en la componeiese ilustran en la Fig. 2.6. TanteRv
como Qw representan componentes de aceleraciones tangencitlasda sobre
una linea a través dp(x,y,z) paralela al ejeox. Las aceleraciones surgen de la
interaccion entre las componentes de la velocidad triaslalccon las componentes
de la velocidad angular. Los términos de la aceleracidndds al movimiento
rotatorio en las dos componentes restantes de la acelergc. a y a,) se
determinan de forma similar.
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Las componentes de la velocidad absoluta o inerdiaf' (w) del puntop(x,y, z) se
obtienen mediante la superposicion de las componentes\dddcidad asociada al
cg (U,V,W) en las componentes de la velocidad local(w). Entonces

U = U+u = U+Qz—Ry
v V+v = V+Rx—Pz (2.17)
w = W+w = W+Py—Qx

donde las expresiones para,\{w) se sustituyen de las ecuacion (2.15). Las
componentes de la aceleracion inerc), &,a;) en el puntop(x,y,z) se obtiene
de forma similar, simplemente sustituyendo las expresipaea (/,V,w) en (2.17)

en lugar de§,v,w) en lasa ecuaciones (2.16), mientras que

& = U—-RV+QW
a, = V-PwW-+RU (2.18)
a = W-Qu-+PV

Diferenciando (2.17) con respecto al tiempo, ya que en {&é&3sume un cuerpo
rigido, entonces

v = U+Qz—Ry
V = V+Rx-Pz (2.19)
W = W+Py—Ox

Las componentes de la aceleracion inercial del pyxoy, z) del cuerpo rigido se
obtienen sustituyendo (2.17) y (2.19) en (2.18), el modelpigede escribir como

sigue:
& = U—RV+QW-—x{Q*+R?} +y{PQ—R}+z{PR+Q}
&, = V—PW+RU+x{PQ+R}—y{P?+R?} +2{QR-P} (2.20)
a, = W—QU+PV+x{PR—Q}+y{QR+P} —z{P2+Q?}

La ecuacion (2.20) se puede utilizar para determinar |esm@bn que se mediria
por acelerometros convenientemente alineada situadasuaquier punto de la
estructura del avion y definido por las coordenacag %).

2.2.1. Ecuaciones generales de fuerza

Consideredm un incremental de masa en el purp(x,y,z) del cuerpo rigido.

Las componentes incrementales de la fuerza que actla lsobrasa se obtienen

aplicando la segunda ley de Newton con el diferencial de raagal?) y estan

dadas pordmd,,dmd,,dmd,). Entonces las componentes de la fuerza tota¥(2)
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gue actlan en el cuerpo se obtienen con la sumatoria declesrientales de fuerza
en todo el cuerpo rigido, donde

dma, =
2dm &
2dma, =

(2.21)

|
N < X

Ya que el origen de los ejes coinciden con el centro de graveslstituyendo las
expresiones para las componentes de la aceleraciénah(ﬂ’)gia;, a,) de (2.20) en
(2.21) se tiene:

dmx=Zdmy=3dmz=0 (2.22)

Por lo tanto, las componentes de la fuerza total resultargeagtian en el cuerpo
rigido estan dadas por:

m{U —RV+QW} =
m{V — PW+RU}
m{W-QU +PV} =

(2.23)

I
N < X

donde m es la masa total del cuerpo rigido.

Las ecuaciones en (2.23)representan la ecuaciones da fieetn cuerpo rigido en
general y describen el movimiento de &y ya que el origen del sistema de ejes
esta alineado con efydel cuerpo. En algunas aplicaciones a menudo es conveniente
ubicar el origen del sistema de ejes en algln otro punto qusea el centro

de gravedad del avion. En estos casos, la condicion eR)(B@ se aplica y las
ecuaciones (2.23) incluyen mas términos.

2.2.2. Ecuaciones generales de momentos

Ahora considere las ecuaciones de pares de fuerza actuarglareremental de
masadm en el puntop(x,y,z) del cuerpo rigido. Las componentes del incremental
de fuerza generan componentes del incremental de par dmafakededor de cada
uno de los tres ejes del cuerpo rigido y mediante la sumatde én todo el cuerpo
se obtiene las ecuaciones de los pares de fuerza.

Las ecuaciones de momento viene de la realizacion de laafderrotacion de la
segunda ley de Newton del movimiento.

Por ejemplo, el par de fuerza totalarreglador del ej@x se obtiene mediante la
sumatoria de los momentos incrementales en todo el cuerpo.

dm{ya, —zg,} =lp (2.24)
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Sustituyenda, y ag, obtenidos en (2.20) en (2.24), tomando en cuenta que (2.22)
se aplica, entonces después de algunas operacionesaatgebf2.24) se puede
reescribir como sigue:

lb=Pyam{y>+22} + QREdM{y? — 22} + {R? — Q*} Zdmyz

—{PQ+R} 3 dmxz+ {PR—Q} 5 dmxy (2.25)

Los términos dentro se la sumatoria en (2.25) tiene unglddenomento de inercia,
por lo que es conveniente definir conjuntos de productos y embonde inercia
agrupados como se muestra en la tabla (2.1). Entonces) (@28e ser reescrita
como sigue:

IxP —{ly = 1}QR+ I {PR— Q} — x{PQ+R} + Iy (R~ Q?} =1,  (2.26)

Los momento totale®! y N alrededor de los ejasyy ozrespectivamente se obtiene
mediante la sumatoria de los momentos incrementales eret@ierpo.

om{za —xa,} = my

smixa,—yd} = (2.27)
lx =S dm{y? + %} Momento de inercia alrededor del e
ly =3 dm{x?+ 2%} Momento de inercia alrededor del ejg
=5 dm{y? +y?} Momento de inercia alrededor del gje
lxy =Y dmXy Producto de inercia alrededor del ejey oy
lxz= 5 dmxz Producto de inercia alrededor del ejey 0z
lyz =Y dmyz Producto de inercia alrededor del ejgy 0z

Tabla 2.1: Momentos y productos de inercia

Sustituyenda, , & y &, obtenidos en (2.20) en (2.27), sefialando nuevamente que
(2.22) se aplica y haciendo uso de las definiciones de inéaclas en la Tabla (2.1),
entonces el momentd a lo largo del ejey esta dado por

yQ+ {Ix— I2}PR+ Iy ,{PQ— R} + I4,{P? —= R’} — 14 {QR+P} =m,  (2.28)
y el momentaN a lo largo del ejezesta dado por

IR~ {lx— ly}PQ—Iy{PR+ Q} + 1 {QR+P} + Iy {Q*~P?} =n,  (2.29)

Las ecuaciones (2.26), (2.28) y (2.29) representan lascenes generales de
momentos de un cuerpo rigido y describen el movimiento teei@n alrededor de
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los ejes ortogonales a través decglya que el origen de los ejes del sistema se alinea
con el centro de gravedad en el cuerpo.

Las ecuaciones de momentos se pueden simplificar cuandoempoctigido en
general representa el cuerpo del avion, ya que se supone guin es simétrico
respecto al planoxzy que la masa se distribuye uniformemente. Como resultado
los productos de inercilxy = lyz = 0. Entonces la ecuaciones de momentos se
simplifican de la siguiente manera:

IxP —{ly—1}QR—1,{PQ+R{} = Ip
,Q+ {lx— I}PR+ 1 {P?~ R’} = m, (2.30)
IR— {Ix— Iy }PQ+ 11 {QR+P} = ny

Las ecuaciones (2.30) describen el movimiento de alabbecea y virajel(, M, N)
respectivamente. Otra simplificacion se puede hacer siEme que los ejes cuerpo
del avibn estan alineados a los ejes principales de meEti este caso especial el
producto de inercia restantgz también es cero. Esta simplificacion no es de uso
frecuente debido a la dificultad para determinar con pi@tifis ejes de inercia
principales. Sin embargo, la simetria de la aeronavelaejielz es generalmente
mucho menor qug;, ly el; y a menudo puede ser despreciado.

2.3. Componentes de Fuerzas y momentos

En conjunto, las ecuaciones (2.23) y (2.30) constituyen etleto general de
ecuaciones de seis grados de libertad del movimiento de selafe rigido que
tiene una distribucibn simétrica y masa uniforme. Un mmagesarrollo de las
ecuaciones de movimiento requiere que los términos endel deerecho de las
ecuaciones describan adecuadamente las fuerzas y mondenpesturbacion. El
enfoque tradicional es suponer que las fuerzas y los mometggoerturbacion
se deben a los efectos aerodinamicos, los efectos de ladg@yvel movimiento
de los controles de aerodinamicos, los efectos de prd@puisilos efectos de las
perturbaciones atmosféricas. Agrupando las ecuaci@i23)(y (2.30) de tal manera
gue incluyan las contribuciones anteriores, estas eauegipueden ser escritas de
la siguiente manera:

mM{U —RV+QW} = Xa+Xg+Xc+Xp+Xg
‘ m{W —QU +PV} Zo+Zy+Ze+2Zp+ Ly
|XP—{|y—|Z}QR_|xz{PQ+R} la+lg+lc+1p+lg
lyQ+ {Ix— I2}PR+ Lio{ PP —R?} = mg+mg+me+mp+my
ILR—{lx—Iy}PQ+15{QR+P} = na+ng+nc+np+ng

(2.31)

donde el subindica denota efectos aerodinamicos, el subindjakenota efectos
de la gravedad, el subindice denota efectos de los controles, el subindice
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denota efectos de la propulsion y el subindiceenota efectos de perturbaciones
atmosfeéricas. El subindick para las componentes de los momentos se omite
ya que de acuerdo al contexto se entiende que éstas estaesede cuerpo.
Es conveniente agrupar las componentes de fuerzas y moraeradinamicos,
asi como las componentes debidas a la propulsion come:sigu

Fr 2 [Xp,Yp,Zp)

2.32
FA é [Xa,Ya, 23] ( )
Mt £ [lp,mp,np)

2.33
MA é [|a7 maa na] ( )

Las ecuaciones (2.31) describen el movimiento generalizdadl avion sujeta a la

aplicacion propuesta. Las ecuaciones son no linealesyal®s terminos en el lado
derecho de las ecuaciones debe ser reemplazados con empseatdecuadas que
pueden ser dificiles de determinar en lo general.

2.3.1. Ecuaciones adimensionales de movimiento

Tradicionalmente, el desarrollo de las ecuaciones de merbmy la investigacion

de la estabilidad y el control que implica su uso han sido finee fijadas
en el ambito de la aerodinamica. Muchos fenbmenos agodcos son mejor
explicados en términos dmeficientes aerodamicos adimensionalgpgor ejemplo,

el coeficiente de sustentacfymumero Match, nimero de Reynolds, etc. y muchas
veces este método ofrece el Unico medio practico pamaidaogsultados debido a
la complejidad de los disefios. La ventaja de este enfoqugiesas propiedades
aerodinamicas del avion pueden ser completamente thssem términos de los
parametros adimensionales, los cuales son indepenslieletda geometria del
fuselaje y las condiciones de vuelo.

Un coeficiente de sustentacion de 0.5, por ejemplo, tiemaetamente el mismo
significado si se aplica a un Boeing 747 o a un Cessna 150. Estger conduce al
concepto de lalerivada adimensionajue es solo otro coeficiente aerodinamico
y puede ser interpretado de la misma manera. Sin embarg@&cisiones de
movimiento adimensionales son de poca utilidad para lardioa de vuelo moderna
gue no sea como un medio para explicar el origen de las desatimensionales.

Las ecuaciones de movimiento se vuelven adimensionaliebatido cada ecuacion
entre un parametro generalizado de fuerza o momentonsagiceda. A veces
las ecuaciones adimensionales de movimiento se conocen €mmaciones aero-
normalizadasy los coeficientes de las derivadas correspondientes sarcicos

8La sustentacion es la fuerza generada sobre un cuerpo clesgkaza a través de un fluido con direccion
perpendicular a la de la velocidad de la corriente incidente
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comoderivadas aero-normalizadaési las fuerzas y momentos adimensionales en
general tienen la siguiente forma

Far = Fr+aSCx,Cr,Cz]"
Mat = Mt +q9bG,cCn,bGCyT

dondeCx,Cy,Cz,C,Cny, C,, son los coeficientes adimensionales en cada uno de los
ejes del marco de referenciey@) y por consiguiente las derivadas que los contengan
sera derivadas adimensionales . La presion aerodiaéseicenota comg, Sb y

c son parametros del ala como se puede ver en la Tabla 2.2 g.;AFi

(2.34)

Parametro  Descripcion

Envergadura del ala ( es decir de punta a punta)

cuerda del ala (varia a lo largo de la envergadura)

cuerda media del ala

Area del ala (total)

Estrechamiento (cuerda del perfil en el encastre/cuerdaed en la punta)
Angulo de flecha

AR=Db?/S Alargamiento

>>wmo oo

Tabla 2.2: Parametros importantes de la planta del ala

Figura 2.7: Forma de la planta del ala

Las derivadas adimensionales o aero-normalizadas seateXaXy, Xw, Xg, Xs,,
etc. Para mayor comodidad, las definiciones de todas lagadas aerodinamicas
adimensionales de estabilidad y derivadas de controlasasial modelo general en
ejes de cuerpo, pueden ser consultadas en el Apéndice 2 de [2

Las ecuaciones en ejes de viento ayudaran a derivar un onaidelpequenas
perturbaciones simple que puede ser usado para analisseffod[45]. Entonces
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Xp, XL, Xy, X, Xm, Xn SON los coeficientes adimensionales en cada uno de los éjes de
marco de referencia en ejes de vientgy(yzy) Y por consiguiente las derivadas que
los contengan sera derivadas adimensionales para el omededjes de viento. En

la siguiente seccion se presenta el modelo no lineal gepetanodelo en ejes de
viento.

2.4. Modelo no lineal en ejes de cuerpo y ejes de viento

Las secciones previas establecen el marco tebdrico adequea@ interpretar y
comprender de manera concisa las ecuaciones que desdrinerimiento de seis
grados de libertad de un avion. Sin embargo es necesagsemar las ecuaciones en
forma adecuada para su tratamiento y analisis con el esgderoontrol propuesto.
El modelo no lineal general tomado de [44] se muestra a aaation:

Ecuaciones de fuerza

U = RV—QW-—gsin(®)+ {Xa+Xp+Xc}/m
V. = RV-QW-—gsin(8)sin(@) + {Ya+Yp+Yc}/m (2.35)
W = QU -PV—gcog@)cosB) +{Za+2Zp+Zc}/m

donde U,V,W) son componentes de la velocidad traslacio®aQ(R) componentes
de la velocidad angularg(6, ) angulos de Euler,X,, Xp, X;) componentes de
fuerza asociadas a la aerodinamica, a la propulsion y rara@oen el ejex (ver
Seccion 2.3 y Fig.2.2) y respectivamente para los gjgsz, m es la masa del
avion. La dinamica del avion se complementa con las éonas que relacionan
los momentos angulares que estan dados por

-
.-
|

Iz Ix — ly + 1}PQ—{Ix(1— |y> + I)%z}QR‘l‘ IAp+ Ixznp
L,Q = {lz—I}PR—1{P>?—R2} +m,
5 (2.36)

- {{Ix - Iy}lx+ IXZ} PQ— Ixz{lx - |y+ Iz} QR+ Ileb+ |xnb
2 -1
dondely, ly,1; y Ix, momentos y productos de inercia (ver Tabla 2.1). La dinamic
del avion esta sujeta a la siguiente expresion que mrladas velocidades angulares
con los angulos de Euler. Estas son las ecuaciones de &iicam

¢ = P+tanB{Qsing+ Rcosp}
6 = Qcosp— Rsing (2.37)
¢ = {Qsing+Rcosp}/cosd
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Las ecuaciones (2.35)-(2.37) constituyen el modelo géimado de
ecuaciones de movimiento (de seis grados de libertad) paasanion
en ejes de cuerpo. Note que el subice b se suprime de todas las
expresiones dado que es la nofaticonun a menos que se indique
lo contrario.

J

En el presente trabajo por conveniencia para el analesigiizan las ecuaciones de
movimiento dadas en ejes de viento, debido a que dan infedmaobre los angulos
aerodinamicos. Como se mencion6 antes, reescribir eelnambn respecto a los
ejes de viento nos da ventajas frente al modelo de ejes deacpara simulacion y
analisis, caracteristicas que seran Utiles para lehjwadesarrollado. El modelo no
lineal en ejes de viento se obtiene partiendo de las eclexidadas para los ejes
fijos en el cuerpo (para mayor detalle ver [45] y [43]). El mlod®o lineal en ejes
de viento tomado de [45] se denota con el subindicen los términos que asi lo
requieran.

Las ecuaciones de fuerza en ejes de viento estan dadas igarep s

mVy = Frcoga+ar)cosp—D+mg;
mBVr = —Frcoqa+at)sinB—C+mg,—mViTRy (2.38)
maVrcosp = —Frsin(a+at)— L+ mxgs+ mVr{Qcof — Rysinf}

donde la velocidad total del avidsy = [V1| con Vt = [U,V,W]. La fuerza total
que actla en el aviorr = |Fr| con Fr como en (2.32). Los termino,, D}

se agrupan el; los términos{C,,C.} se agrupan e y los términos{L,,L¢}

se agrupan eh , dondeD,C y L son variables en ejes de viento. Finalmente las
componentes de la graved¥gl Yy, y Zg en ejes de cuerpo estan dadasgaog; y gs

en ejes de viento, estos téerminos se discuten en al sigiseation., respectivamente
como sigue:

Observacbn 1 Es importante dejar claro de que de (2.38) y (2.39)
(ecuaciones de movimiento en ejes de viento) si la velodlad O
implicaria que el no hay viento. Lo anterior viene del hecho de que las
rotaciones de los ejes de cuerpo tiene como objetivo alieaector

de viento con el vector de velocidad; entonces esta roteo tendra
sentido.
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Las ecuaciones de momentos en ejes de viento estan dadasicum

F_.)W _RW 1
Qu | =—0| 0| +=du{Macp—wwxJy o} (2.39)
Ry Pu

dondew,, es una matriz antisimétrica ds,. Las componentes de los momentos
aerodinamicos en ejes de viento se denotanVbge p = (I3 + I + 17, mf +mf +

my; ng +n¢ + n]. Los subindices, c y p denotan componentes en ejes de viento
para términos aerodinamicos, términos de control ydieba la propulsion. Ademas
Jp es la matriz de inercia en ejes de viento

lx 0 —ly
I £ Oly O (2.40)
—lxz 0 Iz

La matriz de inercia en ejes de viento, la cual se obtiene @ondtriz de rotacion
(2.1c) es la siguiente:

ly 0 —ly,
Ju=CuppdCow=| O 1, 0O (2.41)
_|>/<z 0 |£
I, = IxcoFa+ I sirfa — ly,sin
I/ =1
y y
I, = Iy SirP o + I,cofa + ly,sin 20 (2.42)

iy = 3{lx—I}sin2n+ Iy, cos2x

Las ecuaciones de cinematica utilizando la descripcgaudterniones estan dadas
como en (2.10) y (2.11) y aqui se transcriben por conveider8e definen las
siguientes variable$ £ [n,g]T y

T(S)éll 2 } (2.43)

De aqui en adelante es bien sabido que las componenteseledalad angular son
tomadas con respecto a un marco de referencia inercial fifjeeen, la velocidad
angularw,, g sera denotada comay. Las ecuaciones de la orientacion se reescriben
como sigue:

9 =T®)wy (2.44)

En la siguiente seccion se desarrolla una breve exptinaswbre cada uno de los
términos que describen las ecuaciones (2.38) y (2.39)ateds y momentos en ejes
de viento.
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2.4.1. Coeficientes de fuerzas y momentos en ejes de viento

Para estudiar el comportamiento dinamico del avion, tas€iones de movimiento
se escriben en funcién de las variables en ejes de vientimcidlad del vientoVr) y
angulos aerodinamicos (). Una manera conveniente de introducir estas variables
es tratar los ejes de viento como un marco de referencia qaeon respecto al
marco de referencia fijo en el cuerpo (ver Seccion 2.1.1)vélacidad angular
entonces involucrafy a. Aunado a lo anterior, la fuerza de resistencia, sustentaci
y viento cruzado cada una de ellas aparece en ecuacioneside gsparadas. Antes
de discutir cada componente de las fuerzas y momentos, $ealal@o de notacion
de los ejes de cuerpo a los ejes de viento. Desafortunadatasntomponentes de
momentos en ejes de viento son denotados de manera unpersaintsculas y los
simbolos para los coeficientes adimensionales son losasismejes de viento o de
cuerpo [45].

Fuerzas:
-D X
F'=| —C | =Cyp | Y | =CypF° (2.45)
—L z

Coeficientes adimensionales de fuerza:

Ejes de viento Co G C
Ejes de estabilidadCp, Cy C_ (2.46)
Ejesdecuerpo Cx Cy Cz

usualmente para hacer referenci@,ae usa—Cy

Momentos:
I IS W
MP=|m| MS=|m| M%"=|m" (2.47)
n ns nW

En (2.47) debido a la rotaciart = n".
Coeficientes de momentos adimensionales:

Cl ,Cm,Cn (248)

Por convencion se usa la misma notacion para todos lasmsast [45]. Por otro
lado las derivadas de momentos en ejes de estabilidad denisina forma que las
derivadas en ejes de viento.

En conjunto, las ecuaciones (2.38) y (2.39) constituyen etleto general de

ecuaciones de seis grados de libertad del movimiento de selafe rigido que

tiene una distribucion simétrica y masa uniforme en egwidnto. El desarrollo

de las ecuaciones de movimiento requiere que los téernin@sL,ly, My y Ny

requieren ser descritos adecuadamente. El enfoque tradiaés suponer que las
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fuerzas y los momentos de perturbacion se deben a los gfaetodinamicos, los
efectos de la gravedad, el movimiento de los controles delagmicos, los efectos
de propulsion y los efectos de las perturbaciones atmioafe Agrupando las
ecuaciones (2.38) y (2.39) de tal manera que incluyan lasiboaiones anteriores,
estas ecuaciones pueden ser escritas de la siguiente manera

. mVr = Da+01+D¢+Dp+Dyg
mMBVT — MVt Ry Ca+ 02 +Cc+Cp+Cy
~ maVy cosB — mVr {QcosB — Ry sinB} La+03+Lc+Lp+Lg
Jw{Pw— GRy} — PuQuli,— QwRwly + RaQul; = LY +L§+Lc+Ly+LY
‘JW{QV_V}‘l'PW{RWIé‘l‘PWIXZ}+RW{PWI)/(Z+PW|£} Mg+ Mg + Mg’ + My + M/
Jw{Rw— 0Py} — PuQulw + QuPwly — RyQuly, = N+ Ny +N& + N+ Ny’
(2.49)

Las fuerzas y los momentos que actlan en el avion se defmaarminos de
coeficientes aerodinamicos adimensionales. En el casosdejés de viento los
coeficientes son funciones de los angulos aerodinamagds;omo del nUmero de
Match y el nUmero de Reynolds. Aln mas si se considera haei@ no es un
cuerpo rigido esto tiene directa repercusion sobre leficentes (este no es el caso
del presente trabajo). En la practica los coeficientesdagmicos dependen de la
altitud (en vuelos atmosféricos), de la deflexion de lgmesdiicies de control y de la
propulsion. Lo anterior debido a que la deflexion de lagsdiupes de control cambia
la curvatura de las alas por ejemplo y esto a su vez afectaladule sustentacion ,
el momento y la fuerza de resistencia.

En términos generales, los coeficientes adimensionalésedzas y momentos en
ejes de viento tienen la siguiente forma:

resistenciaD = QqSG
sustentacionL. = qSG
fuerza de viento cruzad®@ = qSG& (2.50)
momento de alabed = qSbg '
momento de cabecem’ = qSGy
momento de virajen’ = qSbG

Los coeficientes longitudinaleRelacionados con la fuerza de sustentadidon
fuerza de resistencia y momento de cabecdq) dependen principalmente dey
loscoeficientes laterales-direccional@Relacionados con el movimiento de alabeo
my, movimiento de virajen, y fuerza de deslizamiento o de viento cruzatjo
dependen principalmente ieA continuacion se describen brevemente los terminos
gue componen (2.49)
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2.5. Consideraciones sobre las ecuaciones de movimiento

Se considera una atmosfera sin perturbacion tal que:
Dg=Lg=Cy=L{=M§=N}=0 (2.51)

2.5.1. Terminos gravitacionales

La fuerza denominada “peso” (mg) que actla en un avibn debeanalizada
mediante los componentes que actlan en cada uno de losj@sedet mismo.
Cuando el avibn es perturbado, estas componentes puedanerafuncion de las
variaciones de altitud haciendo asi una contribucibn@limiento. La contribucion

de la gravedad en (2.49) se obtiene resolviendo el peso agilaro en los ejes de
viento. Por analisis usualmente se considera que el odgédas ejes de viento del
avion coincide con etg, por lo que no existe ningln momento generado por el peso
alrededor de los ejes y por lo tanto

LY =My =N¥=0 (2.52)

En ejes de viento los terminos de gravedad estan dados por

C\N/bP(ngg?Zg]T = [91792793]T (253)
dondeXg, Yy, Zg] son las componentes de la gravedad en ejes de cuerpo, poidp ta

01 = ¢{—cosacospsind+ sinfsingcosd + sina cospcoso}
g2 = g{cosusinBsing+cosBsingcosd — sinasinBcospcosd}  (2.54)
g3 = g{sinasind+ cosucospcosd}

dondeg es el valor standard de la gravedad(®65n/<).

2.5.2. Terminos aerodinramicos

Describir de forma explicita los cambios aerodinamicoe qcurren durante una
perturbacion supone un reto importante en vista de lasict®nes presentes en el
movimiento del avion.

El procedimiento usual es asumir que la fuerza aerodird@mitos términos de
momento en las ecuaciones (2.49) son dependientes de lgari@dd movimiento
y sus derivadas solamente. Matematicamente, es conwemiente expresado como
una funcibn que comprende la suma de un nimero de serieayttar,Tcada serie
involucra una variable de movimiento o derivada de una kgide movimiento.

Los componentes de las variables de la velocidades y lasi@ngerodinamicos
lineales son\{r,qa,B) y los componentes de las variables para las velocidades
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angulares sonRQ,R) con respecto a los ejes del avioox(ywzy). El término
aerodinamicd,, por ejemplo, de la ecuacion de fuerza axial puede ser sxgoe
en téerminos deMr, a,B) y (P, Q,R) como sigue :

Da = Da+{RVr+ 2B+ 20+ 248}
+{Ro+ TR+ SRS IR
{38+ SRE + GRS+ S
U RPH R R
+{ B+ B+ B +BF+ ) (2.55)
+ SBR+"’R2§?+63DE§%?+3§§T+---}

: 21 V. 3n V.
+{ 32 +3V'22T.+§V—2?T.+...}

2 3 3
+{6aa+ga2a2'+ga2%'+ }
+términos de las serigsP,Q yR

donde Dy, €s un término constante y usualmente los términos asuxiad
Vr,B,P,Q,R Yy los terminos de las series de derivadas de orden supenoceso.
Para algunas tareas y condiciones de movimiento las vesia® movimiento
son pequefas para practicamente todos los aviones, pamtésior usualmente
Unicamente los primeros términos en cada una de las fueside series son
significativos. Adicionalmente se ha encontrado que lositeds que involucran
a son significativos. De acuerdo a lo anterior la ecuacio®s2se puede ver como
sigue:

9D PDVE | P VP otvp
Da = Da+{22Vr T+ I+ S S

aaa+ga2a2' +?322%'3 g:aoﬂ-i'

_B+%%+giggf+gw¥af.‘+... 2.56)
Dp 4 LD L IDE L TDR . '
DQ+3BS + 33QD3(§?+32337+...}

B P25 I 490 ..

+ o+ + o+ o+

Por comodidad la ecuacion (2.56) se expresara de una enam&s simplificada
como sigue:

Da = Dae—l—ZDa(VT,B,G,P,Q, R) (257)
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dondey D(V,B,a,P,Q,R) representa las series de derivada$ddeon respecto a
(V7,B,a,P,Q,R). El mismo procedimiento se sigue para desarrollar lositérs
asociados a cada una de las componentes de fuerza y pamdis @aeioos.

Observacbn 2 Es muy importante recalcar en este punto que las
términos aerodiamicos que se muestran en (2.55peskepresentados
por terminos diferenciables, esto implica necesariamente gteseon
continuos y localmente Lipschitz.

Como los parametros de la ecuacion (2.56) dependen deldip avion (ala,
geometria, configuracion, etc.) es que se utilizan t@siadimensionales. A
continuacion se muestra como pasar de derivadas dimetssoa derivadas
adimensionales considerando el caso particular del terrbjp = (?TDT . Estas
derivadas tienen la misma estructura ya sea en ejes de co@pejes de viento
con el respectivo cambio de variables; por lo que por con@aren la literatura es

nombrada como [45](ver pp. 120) :

oD

Xy = —
VT avr

(2.58)

De acuerdo a (2.34) el coeficiente adimensional se obtiermmaudtiplicar por
aS ConsidereCp, = VTegTE' el coeficiente adimensional. Entonces la derivada
adimensional de (2.58) es

Xy = —qSG, (2.59)

Una descripcion breve de todas las derivadas y todos IdEiemtes aerodinamicos
con notacion en ejes de viento se pueden encontrar en eldiggA del presente
trabajo de tesis.

En modelo en ejes de viento para el movimiento y orientag@mavion descrito por

(2.38), (2.39) y (2.44), sera el modelo utilizado parairaalel analisis de estabilidad
y para las simulaciones que ilustraran los resultadosteeaeslisis. En el siguiente
capitulo se formulara el problema a resolver en esta tesis
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2.5.3. Terminos aerodiramicos de control

Los controles aerodinamicos principales son el eleadderone¥’ y el timontt,
para referirse a ellas se les denomswperficies de control

Observacbn 3 Es habitual cuantificar el efecto de las superficies de
control en €rminos de laslerivadas del control aerodinamicga que
las fuerzas y momentos generados por deflexiones de ladisigsede
control se derivan de los cambios de las condiciones aeavdicas. Lo
anterior puede ser verificado en las siguientes referenlag [43],
[44].

La consideracion de que para algunas tareas y condiciomaaa¥imiento las
variables de movimiento son pequefias para practicamtexi@s los aviones,
también se aplican a los términos de control. En genematansiderar ninguna
condicion de vuelo en particulﬁ?rc,CC y L¢ tendrian la siguiente estructura:

DC - 6e+ 6|f D 6a
I—C = 66+aé_6r+al_6a

Ademas es importante hacer notar que no todas las comgsneet fuerzas
y momentos tendran dependencias con todas las superfieie®rdrol ya que
estas dependeran de la condiciobn de vuelo. Por ejemplanatesra particular
las componentes de fuerza en la condicion de vuelo rechertidas siguientes

componentes:
DC - 65e68
Cc = £8+%d (2.61)
L. = aéeese

La estructura general de las componentes de momentos detictantrol son:

S ) 1o 1%
S S VAL
1 anﬁé 1Xan""r5 1)(6nWe
Ne = i a5:%F i o5 O T i a5, %

9Superficie movil ubicada en la cola horizontal del avion.
10superficies moviles ubicadas en la ala del avion.
Hsuperficie movil ubicada en la cola vertical del avion.
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donded,, de Y O representan la deflexiomnd. el angulo) de los alerones, elevador
y timon, respectivamente. Las ecuaciones mostradasibesdos efectos de los
controles aerodinamicos con respecto a la condicion degpeasado vigente, por
ello es importante notar que los angulos de codspde y & se miden con respecto
a la configuracion de equilibrid, e, dee Y Or.e.

Los términos de control aerodinamico en el resto de laa@ones de movimiento
estan reunidos de forma similar. Si es necesario estugligspuesta de un avion
ante otros controles aerodinamicos, por ejemplo, flapsilesp, dispositivos en
el borde de ataque, etc. entonces los téerminos adiciopakeden ser afadidas a
las ecuaciones (2.61) y (2.62) segun sea necesario. |geahwtes, las derivadas
dimensionales se pueden hacer adimensionales multigbcaor los términos
adecuados (ver Apéndice A de esta tesis).

Observacbn 4 Observe que en (2.60) y (2.62) las entradas de control
operan de forma lineal lo que garantiza que la expbeside las
ecuaciones de movimiento esmaf

2.5.4. Terminos de potencia

La propulsion del motor se denota coriio(del inglésThrus) y es usualmente
controlada por la posicidA del del aceleradodr. El desplazamiento positivo de
la palanca del acelerador en general en es el sentido de wisiripacia adelante,
asi se tiene un incremento en la propulsion.

Para obtener las ecuaciones en ejes de viento es necesdtiplican por las
matrices de rotacion como sigue:

cosB sinB O Frcoga+ar) D
Facp= | —SinB cosB 0 0 -1 C (2.63)
0O 0 1 Frsin(a+oaT) L

Fr = |Fr| conFr = [Vr,a,B]". En este caso los términos de fuerza asociados a la
propulsion estan dados por el primer término de (2.68)c&anto a los controles
aerodinamicos, los cambios de energia se miden con tespda configuracion

de compensado vigente. Por lo taRjocuantifica la perturbacion de propulsion en
relacion con el ajuste de compens&gg entonces los términos que involucran estas

12| a posicion del acelerador controla la entrada de contidestintre 0-100%, donde 100% corresponde a la
inyeccibn maxima de combustible.
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variables en las ecuaciones (2.38) también son parte dérlognos de propulsion
generados por la rotacion de ejes de cuerpo a ejes de viento.

El movimiento de la palanca del acelerador provoca un cambita propulsion
gue a su vez da lugar a un cambio en las componentes de fuerpangnto que
acta sobre el avion. Es conveniente describir matearagnte estos efectos en
terminos de derivadas de la potencia del motor. Las comyeséle fuerza debidas
a la propulsion de forma general pueden ser expresadassigo®

— oD
Xp = %GT

Por ejemplo en el caso particular de vuelo recto y niveladtotpara fuerza como
para momentos:

0

Las componentes de momentos debidas a la propulsion deangereral pueden
ser expresadas como sigue:

o
Lp = ﬁ
M. — 9T St (2.66)
p - W )
M _ony
b= 95

Igual que antes, las derivadas dimensionales de (2.64)6%)(2e pueden hacer
adimensionales multiplicando por los términos adecuédersApéndice A de esta
tesis).

Entonces la primera ecuacion de (2.49) con cada uno dedwsrtds previamente
desarrollados se puede escribir como

mVr = Da + 3 Da(Vr,B,a,P,Q,R) — gcosa cosBsin®
+gsinBsingcost + gsina cospcosd (2.67)
+g—5D65e+ g—gér + g—aéa-l‘ ng?réT

La segunda ecuacion de (2.49) queda:
mpVr — MRy = Cae + 5 Ca(Vr,B,0,P,Q,R) +gcosu sinsind

-+gcosfsingcost — gsina sinf3 cospcosd (2.68)
+g—§eée+ g—gar + g—giaa‘f‘ %&
43



La tercer ecuacion de (2.49) es:

maVr cosB —mVr{Qcosp—PRysinB} = LZ + 3Ly (Vr.B,a,PQR)
+gsina sinB -+ gcosa cospcos
oL aL aL oL
+55.9 + 550 + 550+ 5501

(2.69)
La cuarta ecuacion de (2.49) queda:
Iw{Ry— ARy} — RuQuli,— QuRwly + RaQuly = 13 + 3 1"(Vr,B,0,PQ,R)
%1 of 19
T 175,00 T Lo Or
+|]; SI5W66+ 05T6T
(2.70)

La quinta ecuacion de (2.49) queda:

JwQu + Pu{Rul+ Pulxz} + Ru{Puljp+ Puly} = mi +3mY(Vr,B,a,P.Q,R)
lamW6 + 16mW6
1}, 004 a 1 66 r
10 W
+i7 ang aaTéT
(2.71)

La ultima ecuacion de (2.49) queda:

3[Ry — Ry — PuQulw-+ QuPul) —RaQully = & +3n"(Vr,B,0,P.Q,R)
+16nW6 +16nW6
I}, 003 a |’65 r
1onV
“‘Vag Oe + aaTéT
(2.72)

De acuerdo a lo desarrollado previamente, el vector de @stadta dado por

las variables de estado de fuerzas y momentos es posiblecestoeescribir las
ecuaciones de fuerza y momentos como:

X= [VT7[37G7PW7QW7 RN]T (273)

y el vector de entradas de control como:

u =[5, e, 8a, O] (2.74)
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La matriz de estadagx) se obtiene de las ecuaciones (2.67)-(2.72).

1/m{Dae + z Da(VT, Ba a, P7 Q7 R)
—gcosa cosPsind + gsinBsingcosd + gsina cospcosd }

{1/mVT}{mVTR+ Cae + ZCa(VT, B7 a, P7 Q7 R)
+gcosa sinfsind + gcosB singpcosd — gsina sinf cospcost}

{1/mVr cosB}{mVr{QcosB — Psinf} +La+ 3 La(VT B,a,PQ,R)
+gsina sinB + gcosa cospcost + 3=de+ 550 }

InH{PQl,+ QR +RQL+I¥ + 3 (Vr,B, o, P.Q,R)} + &R

I H{—P{RL+Pl;} —R{Pli,+Pl;} + m + 5 m"(Vr,B,0,P,Q,R)}

3 H{PQl— QP +RQL,+nf + 3 n*(Vr,B,a,PQR} +aP |
(2.75)

Por comodidad los subindic@sse suprimen ya que se entiende que se habla del

modelo en ejes de viento

La matrizB esta dada como sigue:

1 9D 10D 10D 10 ]
ma T maée ma a maér
1 o 1 aC 1 oCc 1 9c
MVt 007 MVt 00e T 004 MVt 00,
1oL 1oL 1oL 1oL
MVrcosBdor MVycosBdde MVrcosBods MVycosB ooy
B— (2.76)
—191p e N e X L
a5t I}, 036 1} 034 17 05,
—10my ~110m" ~110m¥ ~110m¥
@ Wia Wi, Wi
—19miy ~11 om" —11 onm" —11 om"
00T JW 1/ 00 ‘]W 1/ 004 ‘]W 1/ 00 i

adicionalmente (2.76) considera due+# 0y B # 11/2, tal que el sistema se puede
escribir como :

X=¢g(x)+Bu (2.77)
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Las ecuaciones (2.38), (2.39) representan el modelo nallide
ecuaciones de movimiento para un @vide seis grados de libertad
en ejes de viento y (2.44) la orientaoi del mismo. Este modelo se
usam’a para estudiar la estabilidad, adérs observe que es lineal en el
control de acuerdo a la Observamni 4.

En el siguiente capitulo se formulara el problema a resan esta tesis.
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Capitulo 3

Formulacion del problema de control y
estructura del controlador

En este capitulo se realiza el planteamiento formal deblproa de control de
movimiento del avion. Primero se formula el problema dalgizacion de cuerpo,
el cual implica la regulacion de las velocidades rotadesma cero y luego se formula
el problema de orientacion bajo la descripcion propuestal capitulo anterior.

El presente capitulo esta constituido de dos partesipdlmoente. En la primera
parte se discuten brevemente las dificultades asociadastablde la aeronave y en
la segunda, se plantean las consideraciones mas impmstzaria la derivacion de la
estructura de control.

3.1. Objetivo de Control

Con el fin de plantear convenientemente el problema de datgrmovimiento, se
utilizara la descripcion dinamica del avion descritat las ecuaciones (2.38), (2.39),
del capitulo anterior. Como se discutid en el Capitules2e modelo se le conoce
como de seis grados de libertad porque relaciona la dirgatraslacional con la
rotacional, las cuales por separado admiten una desmnipailineal de orden tres.

Bajo la consideracion de diferenciabilidad de los esfoerz pares actuando sobre
aviont se reescriben las ecuaciones (2.38), (2.39), considerdosi®erminos. El
primer término representara la aproximacion lineal dgwohica de movimiento
alrededor de un punto de operacion definido en el domédjp este punto es
arbitrario y en general diferente de.s (vea [45]). El segundo aglomerara los
terminos de orden dos y mayores. Estas Ultimas estanipaimente constituidas
por algunas derivadas aerodinamicas y no linealidadesaass al movimiento del
avion como cuerpo rigido.

Esta consideracion es coman en aeronautica. De hecho lsemos visto, la descripcion de esfuerzos y pares
aerodinamicos se describe precisamente por derivadagdleaciones (2.56) (2.55).
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Como paso previo en la derivacion de las ecuaciones de estelonconsidere la
aproximacion lineal del modelo del avibn dada por :

X = AX(t) + Bu(t) (3.1)

donde las matrice& y B estan dadas como sigue:

[ X xq, CO0e+0T) 0 Xa 0 0 0
0 Y 0 Yp 0 Y — Vi,
Aem 2y — X3, (0e+0T) 0 Za 0 V1, + 44 0
0 MLg +01Ng 0 HLp +01Np 0 MLy + 01N,
My + MT\/ 0 Mg + MTq 0 Mq 0
i 0 UNg + 02l 0 MUNp + 0oL 0 UN + 0oL |
(3.2)
[ X5 coqoe+aT) X, 0 0 i
0 0 Ys, Ys,
B X5 sin(@e+art)  Zs, 0 0
B=m 0 0 uls,+01Ns, MLy + 01N, (33)
Ms, Ms, 0 0
i 0 0  MNv,, +02Ls, HNs +02L5 |

donde los elementos de la matAzy B son derivadas adimensionales dadas por
coeficientes adimensionales. Por claridad, la descripdétallada de las derivadas
adimensionales se muestra en las tablas del Apéndice Atdeesis. El lector
interesado en los detalles de calculo y derivacion desgsttametros se referencia al
Capitulo 3 de [45]. Aqui solamente se hara notar que ebaesponden a un punto
de operacibn en particular, no necesariamente igual ddeerecia.

La eleccion de salida se hace con base en la instrumentgtica disponible en el
avion y en esta tesis se elige:

y = CX (3.4)
donde
100000
000100
C=loo00010 (3-5)
000001

Porlotantoy= [Vt Ry Qw RW]T.
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Ya que el vector de estados esta dado por:

x=[Vr B a Ry Qu Ry (3.6)

donde Vr = |V1| es un escalar que representa la magnitud de la velocidad
traslacional del avion y o angulos aerodinamicos Yy,/e 2 [Py, Qu, W]
componentes de la velocidad angular. El vector de entraglautrol esta dado
por:

u' =[3r B 3a &] (3.7)

dondedt es la posicion del aceleradobe es la posicion del elevadas, posicion
de alerones ¥, posicion del ruddet.

Dado el comportamiento diramico del avbn descrito en el Cajtulo 2; si el
efecto de las no linealidades admite la descrip@n siguiente:

X = AX(t) +Bu(t) + d(x) (3.8)

Entonces la ecuacion (3.8) puede usarse para analizamigaciones o cualidades
del uso de controladores lineales tipo Pl en la estabilidddcadon. En este caso
la funcion ®(x) agrupa las no linealidades del modelo debidas a la desmnipci
del avibn como cuerpo rigido, a los pares y fuerzas aeaotictps y puede
incluso ser parcialmente compuesta por incertidumbrespétricas o estructurales
provenientes exclusivamente de funciones de los estadsscdnsideraciones mas
importantes sobré(x) se dan mas adelante.

La descripcion de la dinamica no lineal del avion como &8)(considerando que
la entrada de control es lineal es usada en la literaturarpaodver problemas de
control de movimiento usando por ejemplo controladoresmealesH., [18], [17]

y otros [51], [13], [52], [53].

La descripcion en (3.8) no pierde generalidad porque signéeniendo las mismas
no linealidades que las ecuaciones (2.38)- (2.44); etarggdemente una forma de
reescribir el sistema que es comin en muchos ambitosoreggmplo [47]. En esta
tesis se opta por esta descripcion (3.8) para facilitan@isis de estabilidad, lo cual
constituye una eleccion de gran valia pues como se vasaaaélante, simplifica el
analisis y la interpretacion de las acciones del contiaia

Los problemas que se abordan en esta tesis son los de esizbii de cuerpo
y regulacion de orientacion en aviones de ala fija. Estagilon de cuerpo es

2valores mas grandes implican uso mayor de combustible.
3parte movil del ala vertical del avibn ubicada en la cola.
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un término acufiado en aeronautica que se refiere a laagualde velocidad
rotacional a cero (usualmente bajo condiciones de reguiat2 la magnitud de la
velocidad traslacional). Observe que una condicion ra@egpero no suficiente)
para regular la orientacion del avion es la estabil@acié cuerpo. Esta observacion
la utilizaremos mas adelante para derivar la estructurecshérol.

Objetivos principales El objetivo de esta tesis es doble. Por un lado
se desea probar que un control lineal Pl puede regular |la cielad del
avion descrita como+wy [P, Q, R]. Es decir:

VT VTref

| Rv| | O

o =] o 39)
Ry 0

para todo xc D, donde D= UQ;. Por otro lado, es posible regular la
orientacon, es decir:

lim [ " ] - [ Mret ] (3.10)

t—o0 € Eref

dondenwes Y Eef SON componentes deseadas de referencia para el
cuaterndn.

Los anteriores son los objetivos que se persiguen con lategia de control
propuesta. Con el fin de tener una mejor comprension delgr@babordado en el
presente trabajo de tesis se abordan las dificultades adaseduace frente cuando
se plantean objetivos de control de actitud en aviones.

3.1.1. Dificultades que presenta el control de actitud de urvédn de ala fija

Ademas de las perturbaciones inherentes a los sistenias ceano incertidumbres
de los parametros o de la dinamica del modelo, para logjabjetivo de control se
debe tener en cuenta otros factores importantes como son:

(i) Mapa entrada-salida subactuado
(i) Ambig Gledad o singularidad en la descripdn de la orientacbn
(iif) Orden del sistema

(iv) No linealidades inherentes al sistema
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Mapa entrada-salida subactuado Cuando los objetivos de control se reducen
Unicamente al limite en (3.9), es decir estabilizaciéncderpo, se tiene un mapa
entrada-salida completamente actuado. Ya que se tiensrlomumero de variables
de control y el mismo niumero de estados para contralarld dimension dai es
igual a la dimension dg). Si el limite en (3.10) se incluye entonces el mapa entrada
salida se vuelve subactuado, ya que se tiene menor numenatrdelas de control
que variables a controlaicg. uc R*,y ¢ R*y 8 € R*). Una opcidn para solucionar
este problema es usar un esquema de control multi-lazo.

Singularidad o redundancia en la descripabn de la orientacbn. La orientacion
del avion se describe mendicante angulos de Euler o cuetes, los cuales
presentan singularidades o redundancias en su descrigspectivamente. Pese a
gue los cuaterniones presentan algunas ventajas cont@sdes angulos de Euler,
aln asi es necesario tener en cuenta que su redundareiserga limitaciones para
resolver el problema de control. En aquellos puntos donsigida es redundante, no
es posible garantizar el objetivo de control por muy sofslecque la ley de control
pueda ser. Esta limitacion se presenta en todas las desos de orientacion.

Orden del sistema Como se vi6 con anterioridad, las ecuaciones que desdabe
dinamica del avion son de orden seis. Se tienen tres emexde movimiento para
los componentes traslacionales y otras tres para los ootaleis, las cuales cuentan
con un minimo de 60 parametros. Se ha elegido un controladal PI, debido
a su simplicidad y facilidad de uso, ademas de no que noriremta de manera
significativa el orden del sistetha

No linealidades inherentes al sistemala descripcion de las ecuaciones de
movimiento es una descripcion no lineal inherente por wo,lal movimiento
del avion como cuerpo rigido y por el otro, a la naturalegdas fuerzas y pares
aerodinamicos.

Una vez establecidos los objetivos de control y compremsdida limitaciones
gue imponen las dificultades anteriores en este punto emqrgd preguntarse
¢, Qué estructura de control nos permite alcanzar los wbgetlanteados y al
mismo tiempo, lidiar con los inconvenientes previamente@ddos? En la siguiente
seccion se pretende dar una respuesta a esta pregunta.

3.2. Propuesta de control

Como se vido en la revision bibliografica los controladomas usados en la
actualidad son los llamados de ganancias programables $gheduling). Estos
enfoques hacen uso de una descripcion lineal del aviomlmsmte bajo la
simplificacion del no acoplamiento entre dinamicas &eisihales y rotacionales.

4Es importante mencionar que conforme aumenta el orden stehsa, también aumenta el tiempo muerto
aparente, lo cual es una consideracion importante paesatllo del control de un sistema [54].
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El resultado es un disefo lineal local el cual es relativéméueno alrededor de
una zona de operacion. El dominio entonces se divide en njuro de regiones

de operacion para el cual la descripcion lineal es vidbsos controladores son
muy usados debido a su simplicidad y facilidad de disefim #as, se ha reportado
en la literatura que acciones integrales son usadas parmatiel sesgo originado

por imprecisiones en el modelo y otras perturbaciones. ®ibaego, no ha sido

estudiado el efecto de las no linealidades en la estabilidagiste sistema y en la
efectividad del proceso de regulacion de velocidad.

Observacbn 5 La aportacbn principal de esta tesis es mostrar que un
simple controlador lineal tipo Pl en lazo cerrado con unaatgscion
no lineal por pedazos del vadulo es capaz de garantizar estabilidad
de la velocidad y que aderm la orientacbn puede regularse en
todo el dominio excepto de urumero finito de puntos dados por la
redundancia del mapa de cuaterniones. La novedad del tcabaj
centra en tres aspectos principalmente. Primero, en queakza un
analisis de estabilidad del sistema no lineal por pedazosual basta
ahora no ha sido abordado en la literatura. Segundo, se éstad
sistema en lazo cerrado bajo la supoéitide la existencia de errores
de modelado. Tercero, se estudia la refatientre las ganancias del
control y su capacidad de estabilizar al sistema ante treinsies
rapidas entre diamicas continuas.

Para lograr los objetivos de control y dado el mapa entralidas subactuado
observado en la seccidn anterior, se propone el uso de yidie leontrol lineal F
multi-lazo. El primer lazo resuelve el problema de estaadion de cuerpo (Objetivo
3.9), mientras que el segundo lazo cumple con la tarea déacégu de orientacion
(Objetivo 3.10).

Los dos lazos de control se disefian sobre un sistema congjne en lazo cerrado
constituye cada uno de los diferentes modos del sistema @adio representa
al avibn bajo una tarea determinada y un criterio de conoitutase encarga de
activar otro modo. Anteriormente se dijo que se usaria wsargpcion no lineal
gue consta de una parte lineal y otra no lineal, la converdede ello ahora
se ve claramente. Puesto que la parte lineal puede corempanun punto de
operacion arbitrario dentro de un dominio. Este punto egrario debido a que
se usa una descripcion no lineal y no existen restriccideedominios pequefios
o condiciones de conmutacion lenta o lineal (vea [4]). Eedo de conmutacion
ajusta el controlador acorde a las exigencias de la candid€ vuelo (modo de

SProporcional e integral en el error de regulacion.
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vuelo). Un esquema de control hibrido se propone con ladimeide abarcar todas
las condiciones (modos) de vuelo. El sistema hibrido ies¢grado de varios sub-
sistemas continuos (avion + control) y una ley de conmatague permite cambiar
el controlador acorde a la condicion de vuelo.

3.2.1. Ley de control

Se propone una ley de control lineal tipo Pl

U=us+u (3.11)

dondeu es el vector de entradas de conftal dc 8a o] en un punto de operacion.
u; representa el lazo de control para regulacion de velocydastabilizacion de
cuerpo (primer lazo de control,y el lazo de control de orientacion (segundo lazo
de control)u; y up estan dadas como sigue:

u = —iKpiey—lelKi1fey con  j=1.s (3.12)

Uy = —IKpoes—le)Kiofey con  j=1.s (3.13)
donde

] es el nimero de modos tal que se tieaéiferentes modos.

IKp1 € R**4 ganancia proporcional para el primer lazo de control (eegon de
velocidad) del modgq.

IK| 1 € R¥4, ganancia integral para el primer lazo de control (regaladie
velocidad) del modgq.

ij72 e R*4 ganancia proporcional para el segundo lazo de contrall@ei®n de
orientacion) del modg.

IK, 2 € R™4 ganancia integral para el segundo lazo de control (reiguiade
orientacion) del modg.

Ig1, parametro de perturbacion asociadida(gl del modoj.
Ie,, parametro de perturbacion asociadida(gg del modoj.

Es importante observar de las expresiones (3.12) y (3.18)]ajganancia integral
ha sido parametrizada por conveniencia cdeji 1 y 'eJK; , respectivamente.Ya
queleq y I, son escalares siempre es posible hacer la parametriz&idmo se
vera mas adelante, precisamente la pregunta a respandeamélisis de estabilidad
en lazo cerrado, es sobre los valores de estas gananciaarqné@en la estabilidad
asintotica de la referencia.
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x = [Vf7a= ﬂ,P, Q7R]
Dinamica Modelo

u=15.5,6 5]' No-Lineal a pedazos y =[V,..P,0.R] )

el r

(E 9 ;‘?Cuaternic'm«l

Toet > Evet J ref

Figura 3.1: Estructura del controlador considerando unawsivueloj

La estructura del controlador propuesto se muestra en |&8Hig

En la Fig. 3.1 se muestra un diagrama esquematico donderseiaplos dos
lazos de control que integran el controlador multi-lazoapan modo de vuelo
j. La regulacion de velocidad con estabilizacion del coese realiza por la
retroalimentacion de salida simple (lazo externo de la Bit)). La regulacion de
la orientacion (lazo interno de la la Fig. 3.1) se realizaagendo de la salida las
componentes de la velocidad angulBrQ,R] y utilizando el mapa que relaciona
éstas con las componentes de los cuaterniones.

Cadacontrol de modaconsta de un controlador multi-lazo y, ya que la dinamica
del avion tiene varios modos de vuelp € 1...s) requiere de un criterio de
conmutacion. Este criterio puede depender de la tare@vuelo recto y nivelado,
vuelta a nivel, ascenso a nivel, descenso, etc.; asi condarddles como la altura,

el angulo de ataque, el angulo de deslizamiento, el ndiMetch entre otras.

Como se puede ver en la Fig.3.3 el controlador hibrido eodstvarios controles
de modo, los cuales abarcan ksondiciones de vuelo, asi como de un criterio
de conmutacion que se puede ajustar a restricciones damnientb y seguridad
de la aeronave. Mediante este criterio de conmutacion siblpogarantizar la
adaptabilidad del controlador ante perturbaciones. Bspate aclarar que los sub-
sistemas continuos estan definidos por la accion totatatgtolador sobre el avion
como se puede ver en la Figura 3.3y el estado discreto poeetede conmutacion
(instantaneo) sobre el cual no se tiene control aunqueakelese por disefo.

Para abarcar todo el espacio de estados se consideralltarasgia en la literatura,

filosofia de “divide y venceras”, mediante una particoel espacio de estados en

dominios. La particion del dominio se hace considerandwralmente la dinamica

no lineal del sistema. El criterio para disefiar la pastige realiza bajo la suposicion
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I
I
I
I
I orientacién
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Figura 3.2: Estructura de control para cada modo de vuelo

de que el dominio puede ser subdividido en un nUmero finitsmixezonjuntoéQj
conj=1,2,...spor medio de una familia de superficies de conmutacion. Bkva
de la sefal de conmutaci@n determina el modo activo para cada valorjdéas
caracteristicas de la particion, asi como su motas€ hara evidente en el siguiente
capitulo, ya que ésta es necesaria para el tipo de andésestabilidad establecido
en el trabajo.

En resumen con base en las exigencias de los objetivos d®Ic($0) y (3.9) y
considerando las dificultades asociadas al disefio de deyesntrol de movimiento
del avion, se propone una estructura de control hibridoeaado. El control hibrido
conmutado consta de un criterio de conmutacion g cntroles correspondientes a
cada modo. Cada control de modo esta constituido de dos deezoontrol asignados
para resolver los objetivos de control. Cada lazo de cortyokta de una ley de
control lineal PI.

En la siguiente seccion se dan las consideraciones mastanpes a tener en cuenta
en el disefio del criterio de conmutacion usado en el toat@ajesis aqui presentado.

3.2.2. Criterio de conmutacdn

La construccion del mecanismo de conmutacion se obtienend particion del
espacio continuo de estados en un numero finito de regianeperacion, la cual
puede provenir de una familia o conjunto de superficies denatercion. En cada
una de estas regiones se tiene una descripcion continaalagmica del sistema (la
dinamica en un modo de vuelo), descrita por ecuacioneedideles con un control
(control de modo). Cuando la trayectorig(comportamiento del avion) del sistema
cambia de condicion, la dinamica continua del sistema sastantaneamente a un
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Figura 3.3: Esquema de control hibrido-conmutado

nuevo dominio. El evento de conmutacion es un evento dscletonado por el
estado del avion la cual define el siguiente modo activo.

La ley de conmutacion en el caso del presente trabajo sé@allsgo condiciones
de variaciones en la velocidad total del avin considerando una velocidad de
referencia como limite entre diferentes regiones de ap@ral.o anterior con el fin
de obtener un ejemplo sencillo de conmutacion Util enrieetale simulacion. La ley
de conmutacion se muestra en la Fig.3.4, la cual muestiagiaina a bloques de

la I6gica de conmutacion.

Modo 1
S vuelo a nivel
VT
No Modo 2
vuelta a nivel

Figura 3.4: Logica de conmutacion

En el caso mas simple, el dominio de operacion completa@wer construido

mediante la union de los conjuntos definidos por las supesfae conmutacion. De

esta manera, con una descripcion continua por partessieis y con un criterio
56



de conmutacion. . Lo anterior motiva la eleccion de un doonadecuado tal que
se garantice sobre todo la estabilidad del sistema en miaseéa incertidumbres
paramétricas o de modelado. La siguiente seccion se odepdescribir las no
linealidades que a su vez determinan las caracteristecksprticion.

3.3. Requerimientos de la propuesta de control

El analisis del sistema en lazo cerrado se hace mediannkideracion de una
particion del espacio de estados. La parte no lineal deletoagescrito motiva la
particion del espacio de estados. La particion surge cefiecto de considerar que
las no linealidades estan representadas mediante uriariup(x).

En este apartado se describen consideraciones importoties la particion del
espacio de estados que garantizan la solucion del prolgamteado. La particibn
del espacio esta en funcion de las no linealidades del lImode

3.3.1. Funcdn no lineal ®(x)

La funcion @ se define como una funcibn que agrupa las no linealidades del
modelo debidas a la descripcion del avibn como cuerpmlajga los pares y
fuerzas aerodinamicos, asi como incertidumbres paraag o estructurales , es
decir incertidumbres de modelado dependientes Unicamkitios estados tal que

® = d(x). El valor de esta funcion varia de acuerdo a los estados

En esta tesis se parte del hecho de @@e cumple con lo siguiente:

Tabla 3.1: Caracteristicas de la funcion no lindal

1.La funcion® Es continuamente diferenciable con respecto a
2.La funcion® Es localmente Lipschitz ex

Observacbn 6 De acuerdo a las caractesticas de® listadas en la
Tabla 3.1, se puede pensar que esta fanguede ser cualquiera; lo
gue puede provocar gusta crezca siriinite en el dominio.

En vista de lo anterior, una partion del domino es motivada por la
necesidad de garantizar qu@ sea acotada. La pregunta obvia que
surge es entonces ¢ Que caragddcas debex tener esta partién en
orden de preservar las caracteticas deseadas pad?
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3.3.2. Particidbn del dominio

La particion del dominio surge para satisfacer las neeégs de acotamiento de
®. La particion del dominio se hace por lo tanto debido a lauxtiica no lineal
del sistema. La particibn se realiza bajo la suposiciorque el dominio puede
ser dividido en subconjunto®;j con j = 1,2,...s por medio de un criterio de
conmutacion, donde el subindigeepresenta el sub-sistema activo. El criterio de
conmutacion puede ser dependiente del estado o del tiesimpernbargo, como se
muestra en [59] cualquier criterio dependiente del estaah® tuna representacion
equivalente en tiempo. Usando esta observacion, la seieud® conmutacioo. se
define en la literatura como una coleccion de pares quedrglie sub-sistemia
esta activo en el intervaloy =ty —tx_1.

O'C:{(|1,wl),(|2,W2),-~-} (3.14)

En esta tesis se estudiaran las restricciones s@prgue hacen el origen del
sistema conmutado asintoticamente estable, asi con@deidn que existe entre
esta variable y las ganancias de control. De acuerdo a lo@mta particion debe
tener la siguientes caracteristicas:

Tabla 3.2: Caracteristicas de la particion

1. En el dominioQj, la funcion® es acotada para todo
2.Qj C D dondeD es el espacio de estados
3.D=UjQj

Es importante observar que la division del dominio de apéraestablecida en la
Tabla 3.2 motiva establecer la existencia de un punto ddilequiinico para todas
las particiones si el objetivo de control (3.9) quiere akzase.

Observacbn 7 Observe que la existencia de un punto de equilibrio
Unico es una condibn necesaria para la estabilidad asitica.

Por disefo entonces, se desea garantizar la existenamgumto de equilibrio Gnico
atractivo, de tal manera que sin importar en que particérddminio se inicie, la
trayectoria siempre converja asintoticamente a ésta. gRaantizar la existencia de
un punto de equilibrio Gnico se usara el principio de cation de mapas. Este
principio tomado de [61] se cita a continuacion con el fin deftecedentes para el
analisis de estabilidad abordado en el siguiente capitul
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Principio de contraccion de mapasSea B = {x € R | ||x|| < a} denota la bola
abierta de radio a centrada en el origen &9. Si la funcbn

g:Bar—s RY
satisface

H1. Existe una constante« 1 tal que

1909 =gl < rlx=Vll

paratodas Xy € By
H2. [lg(0)[ < (1—r)a

Entonces la ecuabn
X=g(x)
Tiene exactamente una solani

Sobre la hipbtesis 1 (H1). Esta hipbtesis es la responsable de la palabra
“contraccion” en la proposicion. Ya que< 1 (es crucial que < 1), la distancia
entre las imageneg(x) y g(y) dexy y es méas pequefa que la distancia original
entrex y y. Asi, la funciong contrae distancias. Cuando la dimensitrdes 1 se

tiene una matrip(x) = [g—%] i i de primeras derivadas de la funci@rHay una
<i,j<

medida del tamafio de esta matriz llamada la norma de lanyate denotdp(x)||
tal que

l9) =gyl < IIX—YIItSélépllp(XHI

La hipotesidH1 se reduce 8p(X)|| <r < 1 para todd € B,. En términos generales,
H1 fuerza que la derivada dpsea suficientemente pequeiia, lo cual obliga a la
derivada dex— g(x) a estar acotada fuera de cero.

Sobre la hipbtesis 2(H2). Sig sb6lo toma valores que estén fueraBjeentonces no

es posible qua = g(x) tenga una solucion. Asi que es requisito g(® este erB,

al menos para algunos valoresxde B,. Esta hipbtesis es en realidad un poco mas
fuerte que esto:

19911 = llg() —9(0) +a(0)[| < [l9(x) —a(O)[[ + l9(0)[| < rlIx—0[| + (1 —r)a

por H1 y H2. Por lo tanto, para toda en B,, es decir todas lag con ||x|| <
a,/lg(x)|| <ra+ (1—r)a=a. Con la hipotesig : By — Bs. De manera general,
H2 requiere queg(x) sea suficientemente pequefia para al menos un

Observe que del Principio de contraccion de mapas, puede interpretar como la
constante de Lipschitz, lo que implica que ésta sea mermilqua existencia de
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un punto de equilibrio puede ser demostrada utilizandmeétea de contraccion de
mapas [61] bajo la siguiente condicibn

I0e9(e)|| <1 (3.15)

dondellg g(ex) representa la derivada dée;) con respecto ay.

La informacion aqui presentada sera de utilidad makatiepara el los resultados
del analisis de estabilidad.
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Capitulo 4

Aportaciones principales

En este capitulo se muestra la aportacion principal délajo de tesis, la cual es
mostrar que un simple controlador lineal tipo Pl en lazoadwrcon la descripcion
no lineal por pedazos del vehiculo (3.8) es capaz de gasa@stabilidad asintotica
de la referencia de velocidad y que ademas la orientaciéderegularse en todo el
dominio excepto de un namero finito de puntos dados por langahcia del mapa
de cuaterniones.

Para llevar a cabo el analisis del sistema en lazo cerradsaena particion del
dominio dentro de la cual es admisible una descripcionigima continua no lineal
(descrita por ecuaciones diferenciales con o sin conB@mpre que la trayectoria
del sistema detone un cambio en el dominio de operacionpmlportamiento
continuo cambia. Con el fin de tener un sistema hibrido béfinidio, se escoge tener
un so6lo un comportamiento dinamico continuo por caddqp&cion del dominio y
la unidn de los dominios forman el espacio de estados. labiigtd del sistema en
cada dominio de operacion se establece formalmente emw lLe

El criterio de conmutacion puede ser dependiente del tegip el estado sin
embargo tiene que cumplir un requerimiento de estadiamaigue se muestra en el
Lema 2, como aportacion importante, que depende de lasigasalel controlador.
Con el fin de ilustrar las ventajas del control propuesto fizar simulaciones
numeéricas con el modelo de un avion F-16; principalmeakédb a la disponibilidad
de informacion con la que se cuenta para este modelo.
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4.1. Estabilidad de modo y del esquema de controlibrido

La dinamica no lineal por partes del sistema se estabilsgmdo dos lazos de
control, cada lazo usa una ley de control lineal tipo PI. U leumple el objetivo
de regulacion de velocidad y el otro de la orientacion.

Primero se establece la prueba formal de estabilidad dehsisno lineal en cada
pedazo y luego se estudia la estabilidad del sistema codmaoteno dependiente de
una secuencia y se establecen condiciones suficientesathdidatl. La naturaleza
del controlador (hibrido) permite que el dominio de op&nacambie, siempre que
la trayectoria del sistema lo requiera y por tanto el congmignto continuo cambia.
Esto motiva el analisis de las condiciones para garanéigtbilidad del sistema
continuo por partes con la accion del control hibrido,dtacabida al tiempo de
residencia promedio en cada modo o dominio de operacion.

Las ecuaciones que describen el movimiento del avion seniben como una parte
lineal dada por (3.8) y (3.1) méas una parte no lineal repitesia poP d(x), mas la
descripcion de la orientacion (2.44). El modelo rees@4:

X = AX(t)+Bu(t) +P(x)
y = Cx (4.2)
9 = TO)ww
Recordando qUE: [VT7B7G7 PW7 QW7 RW]T! y: [VT7 PW7 QW7 RW]T ’ 19 = [n781782783]
y wyw/e = [Py, Qw,Ru]. Ya que la accion de control utiliza el error de regulacsn

importante definir el sistema (4.1) en términos de esta.dfr@onces considere el
error de regulacion esta dado como:

& =Y — VYref 4.2)

conCe = gy. El sistema (4.1) no lineal en variables de error esta akfioomo:

& = JAg+1Bu+idy(e)
& = Ce (4.3)
€& = T(es)we
con
Jq)l(eX) = D(ex+ Xref) + AXef (4.4)
donde:

ex = X— Xef € RY | vector de estados.
JA € R5%6 matriz de estados, evaluada en el punto de operaciontérie)s

IB € R%*4, matriz de control, evaluada en el punto de operacion (aote).
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IC € R**6, matriz de salida.

g = Ce € R*, vector de salida.

i¢1(a<), vector que contiene no linealidades.

U= ug + Uy, ley de control continua.

ui, lazo de control de velocidad (estabilizacion de cuerpo).

up, lazo de control de orientacion.

ey = [9 — ret], error de la orientacion usando cuaterniones.

j, superindice que denota modo (condicion) de vuelo.

We = Wy — Wyref, €rror de regulacion de la velocidad angular.
La ley de control se denota comg ésta considera el control de velocidad y
estabilizacion de cuerpo denotado con el subindice infriazo de control) y el

control de orientacion denotado con el subindice 2 (séguewzo de control). Esta
expresion puede reescribise como:

u= —ij,ley—jsleLl/ey—j Kpg%—"ez'Kl,z/&o (4.5)

paraj =1,2...sy donde

u e R4, ley de control considerando el primer y segundo lazos deaon

ij71 € R**4, ganancia proporcional para control de velocidad y estaiibn de
cuerpo (primer lazo de control) c.

IK, 1€ R¥4 ganancia integral para control de velocidad y estabilirede cuerpo
(primer lazo de control) para el mogo

ij72 € R¥4, ganancia proporcional para control de orientacion (séguazo de
control) para el modg.

IK| 2 € R#4 ganancia integral para control de orientacion (segurdo ide
control) para el modg.

Ig1, parametro de perturbacion asociaddgy

Ig,, parametro de perturbacion asociaday

Observe que:
Up = _]:KPJQ/_J..SJlK'ylf@ (4.6)
U = —IKpoes —IeKi 2 [ e
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4.1.1. Preliminares

Primero se dan algunas proposiciones que seran utiliragasarde en la prueba del
Lema 1. Como primer paso, el problema de control se resohv&po las siguientes
suposiciones

Suposiciones

Sl. La tripleta (AJB,/C) es controlable y observable para todo
j=1,2,...,s.

S2. El dominio de operaéin cumple con lo estipulado en la Tabla 3.2.
S3. d;(ex) cumple con lo estipulado en la Tabla 3.1.

Partiendo de las suposiciones anteriores las condiciomesstbilidad para cada
modo de vuelo se establecen en el Lema 1 y las condicionedalgliead para el
sistema conmutado se establecen en el Lema 2.

El analisis sobre la estabilidad del sistema se realizaspartes. Primero se analiza
el sistema bajo la accion del primer lazo de control (cdmteovelocidad); luego se
incorpora el segundo lazo de control (control de orieot@cy’ se analiza nuevamente
el sistema.

Considere el modelo con las ecuaciones de movimiento sinetamciones
de orientacion, ya que el primer lazo controla GUnicamdatevelocidad con
estabilizacion de cuerpo. De (4.3), las ecuaciones demiemnto son:

VI ] j
g = Ce

El primer lazo de control, es decir el lazo de control de vidiad es:

up = —Kp 16y~ siKhl/e), (4.8)

El sistema (4.7) en lazo cerrado con (4.8) esta dado core:sig

& = IAg—IBIKp1Co+ s+ D1(ey)
& = —Ig}BIK| 1Ce (4.9)
& = Cu
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Observacbn 8 Note que la segunda ecuaaide (4.9) es un integrador
gue proviene de la acon integral del primer lazo de control.

El sistema (4.9) reescrito en espacio de estados es:

e— A ! }e+ [ Sy } (4.10)

_ig)IBYK 1C Opye 0
donde
e= [g,ed € RY? (4.11)
y _ S
Ia; 2 1A IBIK, 1C € R®*® (4.12)

El punto de equilibrio de (4.10) esta dado por:

IAe+es+ Di(e) = O (4.13)
—jslejKLlC& =0 (4.14)

En estado estacionario la accion integral es constantdeais

é5:0:> es:b|,1 (4.15)

dondeb, ; es una constante.

Sustituyendo (4.15) en (4.13) para obtener el punto deibgjaike tiene la siguiente
ecuacion implicita

S.eq= _inl[bhl +j (Dl(exeq)] £ g(exeq> (4-16)

Los valores propios de (4.12), de acuerdo al Teorema 3 de [@&jden ser
asignados arbitrariamente'. Por lo tanto se escogen reales negativos, haciendo la
matriz) A1 Hurwitz y por lo tanto invertible (ver detalles en PropoSitR).

De (4.16) se puede ver québ, 1 = Ae +] ®;(ex). Entonces por cadg eq existe
un Unicob, 1, ya queb ; es lineal enby ;. Sin embargo para lo inverso no es
necesariamente cierto. Para probar que por bagaxiste un Gnic@y ¢q Se formula
la siguiente proposicion que mostrara las condicionessaias para cumplir con lo
anterior.

1Con valores propios complejos conjugados para asegurqugesea real.
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Proposicion 1 La ecuacbn (4.16) es una funéh uno a uno si se

satisface que
1

jA_l < —
IPAL7] T
dondelA; 2 JA—IBIK,1C y 1Ly la constante de Lipschitz asociada

alo(e).

Demostraddbn. Por el Principio de contraccion de mapas [61], el punto déiego
(4.16) es Unico si la siguiente condicion se satisface

| Oeeqd(Bxeq) || <1 (4.17)

Ya que ®1(eceq) €s diferenciable, la derivada de (4.16) puede ser acotada de
siguiente manera:

| — 1A ' De ey Pr(Eced) | < ||]:AI1||“Dex.eqjcbl(@geq))H
< PAMLa (4.18)

Entonces para que (4.18) satisfaga (4.17) se requiere que :

PA ML < 1 (4.19)
]

La expresion (4.19) puede simplificarse alun mas, pavacetsidere que una matriz

invertibleM satisface: 1
——— < |[M|| (4.20)
M~

Con lo anterior (4.19) se puede acotar de la siguiente manera

. 1 .
JLd]_ < T 1. S ||JA]_|| (421)
A
Sea
Kp1='yKp1 (4.22)
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dondely > 0 es una constante. Entonces

Al = ||!A="BKp1Cl| = ‘y(%— JBleJC) H (4.23)

Lo que implica que:

iAo - A _jRi

Pv(5—Bkeac) | < 1] (5 - 18kauc)| (4.24)
iLy < ’vH%—‘B'KpJCH

De (4.24) se puede ver que 5 — = entonces ly H i‘A\/\ _ijKp’ch oo

(4.24) se puede concluir que cépsuficientemente grande, la condicion en (4.19)
se satisface.

Proposicion 2 Existen valores propios reales negativos ée, tal que
(e &5 es positiva definida.

Demostraddbn. De las Ecuacion (4.13) y (4.14) se tiene:

es=—IAe— D (gy) (4.25)

(4.25) representa la variedad de los puntos de equiléyrgen funcion del estado
relacionado con la variable de integracé&nDerivando (4.25), con respecto de
se tiene:

Dees= [~((A-1BIKp1/C) — Og /D1 (ey)] (4.26)

Bajo las suposicioneSl aS3, 04 ®1(e) es siempre acotada en el domiil.
Por otro lado si la la matriZA —) BIK1/C es Hurwitz,i.e 1A; tiene valores
propios negativos, la matrizl A; sea positiva definida (valores propios positivos).
De acuerdo al Teorema 3 de [62], es posible asignar los wwopios déA; si las
siguientes condiciones se satisfacen:

i Latripletal (A, B,C) es controlable y observable (S1).

i Satisfacep=n—r—m+1<0, dedondex € R", ucR"yg € R™
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Por otro lado, ya quey € R?, ue R“ ye e R“,. la condicion {i) se satisface con
p = —1. Entonces la matrizA; =! A—1 B!Kp1/C es de polos asignables ya que
siempre es posible hallar una matriz ré€} ; tal que!A; es Hurwitz.

Aun mas, silKp1 =) y/K,1 para unly suficientemente grande el termingg
“predominara” sobre valor délges el cual es acotado €. De lo anterior, se
concluye que existe un valor suficientemente grandeg dae hace a la matrize es
positiva definida y por lo tanto existe su inversa y tambigpasitiva definidai(e.

[Oe,es] ).
O

Una vez establecido lo anterior, las contribuciones detestajo se resumen en dos
Lemas. El Lema 1 establece las condiciones para garansitedoikdad del punto de
equilibrio en un dominio de operaci@®; bajo una accion continua multi-lazo. El
Lema 2 establece las condiciones para garantizar la edtabdel sistema continuo
por pedazos bajo un criterio de conmutacion dado. A coatiitun se establecen
éstos lemas con sus respectivas demostraciones formales.

4.1.2. Estabilidad para cada particon del dominio: Lema de estabilidad
de modo

El analisis sobre la estabilidad del sistema se realizaspartes. Primero se analiza
el sistema bajo la accion del primer lazo de control (cdmteovelocidad); luego se
incorpora el segundo lazo de control (control de orieot@cy’ se analiza nuevamente
el sistema.

Lema 1. Estabilidad del esquema de control de mod&onsidere el
sistema no lineal (4.3) bajo la adm del controlador (4.5) definido en
una particon del dominicQ;. Sean las matrice&| ; = Ig'K; ; € R**4

y 'Kpi = ly'Kpi € R4 tal que IK; satisface la Proposiéin 1y la
Proposicbn 2. Si 8 a S3 se cumplen; entonces exifte ‘€1 < €max Y

0 < J&5 < gmay tal que el origen de (4.3) es exponencialmente estable.

Demostraddn. Asuma queSl a S3 se satisfacen, aln méKpJ cumple con lo
establecido en la Proposicion 1. Defina

z

(& — &xeq
" (4.27)
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para trasladar el equilibrio al origen. Adicionalmenteteipreteie; > 0 como
parametro de perturbaciirel sistema se reescribe de la siguiente manera:

[vﬂ = { _ijjglKth OJXJ {VZV]+ { jq’é(z) } (4.28)

Observacibn 9 Debido al cambio de variables (4.27) el sistema (4.28)
tiene un punto de equilibrio en el origen, lo que implica gug0) = 0.

Observacbn 10 Con el fin de escribir el sistema (4.28) en la forma
de un sistema singularmente perturbado convencional (¥&t)[es
necesario establecer una nueva escala de tiempo. Las Vesia)

y W(t) pasan de ser funciones del tiempo t a ser funciones de una
nueva escala de tiempb= le1t y por consiguiente la expresi de la
derivada tiene que cambiar (i.e. (%é a % y de igual manera para w).

Sin embargo, para evitar confusiones e identificasni@cilmente que
variables son funciones de t y dege introducia la siguiente notaéin

para establecer lo siguiente:

Z(t)2z dzdt£72
L

z
z dzdt' 27

Lo mismo para el estado w.

Sea_t’ = Jggt una nueva escala de tiempo, redefiniendo las variatflgs=
z(t'/1e1) y w(t) = w(t’'/!€1), la derivadas sote;Z =! g1dz/dt’' y Jeqw =! ggdw/dt/
respectivamente. Entonces la ecuacion (4.28) se puesleitiecomo sigue:

jSZ’ . jA | 7 j(D (Z)
{ V‘l/ }_{—ijKluﬁ 04x4] {w}*‘[ 8 } (4.29)

Como se dijo (4.29) tiene un punto de equilibrio énw) = (0,0). Note que
(z,w) — (0,0) cuandd’ — « implica que(z,w) — (0,0) cuandd — . Para valores

2En [47] se muestra que siempre es posible hacer esta insioreusando una accion de control apropiada.
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suficientemente pequefios e > 0 el sistema (4.29) es singularmente perturbado
en su forma estandar.

Si en (4.28) se hack; = 0, la dinamica dev ya esta en su punto de equilibrio el
cual esw = 0 (ver Observacion 9). Por lo tanto :

7= A1z+) ®,(2) (4.30)
De (4.12)IA; = IA—IBIK,,1C. Entonces (4.30) se puede escribir como :
7= (IA—IBIK1C)z+) ®y(2) (4.31)

El sistema (4.31) es llamado dapa imite Observe que (4.31) puede verse como
el esquema de control bajo accion puramente proporcional.

Por otro lado si en (4.29) se fija el parameigp= 0, se tiene lo siguiente:

0 = IAz+w+ dy(2) (4.32)
w = -—IBlK Cz (4.33)

(4.32) tiene una estructura semejante a (4.13), enton@A) @@uede ser interpretada
como la funciébn que relaciona el equilibrio deonw y entonces se cumple que

z=—IAT W+ ©y(2)] (4.34)

(4.34) es una funcion implicita de& y se observa que por cada valor zlbay un
s6lo valor dew 3. Lo opuesto no necesariamente es ciert (por cada valor de

w hay un solo valor de) debido a que aparece de manera no lineal. Sin embargo
(4.34) es una funcion uno a uno si se satisface el principicomtraccion de mapas.
Las condiciones para que esto suceda se encuentran en tesieiop 1. Si éstas se
cumplen €.g.usando'y suficientemente grande) entonces existe una furtcitan
que:

z2 h(w) (4.35)

De esta manera, sustituyendo (4.35) en (4.33) se tiene:

w = —IBIK; 1Ch(w) (4.36)

El sistema (4.36) es conocido corsigtema reducidg tiene un punto de equilibrio
en el origefi. Observe que (4.36) puede verse como el esquema de conjwol ba

3Debido a quav aparece de manera lineal.
4Recuerde que se ha realizado un cambio de coordenadas pguasaprecisamente este hecho.
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accion puramente integral. Finalmente observe que @msaide capa limite y el
sistema reducido estan en diferentes escalas de tiempo.

Las propiedades de estabilidad del sistema que representaraodelo del avion
en lazo cerrado conu; se pueden derivar analizando la estabilidad de los
sistemas de capaiimite (4.31)y sistema reducid@4.36)asociados &ste

Primero se estudian las propiedades de estabilidad detsisiecapa imite(4.31).
De acuerdo a las condiciones del Ler?s, es Hurwitz entonces existe una funcion
de Lyapunov dada por:

iv; = 7Pz (4.37)

donde IP; € R6%6 definida positiva tal que su derivada en tiempo es negativa
definida, esto es

jvl(Z) = — Tlez

dondelQ; € R8%® > 0. Por otro lado, calculando la derivada en tiempo de (4.37)
pero ahora alo largo de las trayectorias de (4.31) se tiene:

j\../]_.(Z) =7 Piz+ il Pz

Y/ —ZTlez—i— ZZijleDz(Z) (4.38)
De la Observacion 9 se tiene la siguiente propiedad de hifzsgarad(z):
Pe2(2)] < Ll (4.39)

dondelL; es la constante Lipschitz asociadédag(z). Entonces la derivada de la
funcion de Lyapunov en (4.38) puede ser acotada como :
vy < —Z"Quz+2||7|?||IPy||Ly (4.40)
Observe quez' /Q;z es positiva definida, por lo que :
Vi < —[|IZ?1PQull + 2|2 Py|Ls
Vi < (= 10Qull +2La] PPl (1217

Recuerde quéQ; y I P, son matrices positivas definidas.

(4.41)
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Para que (4.41) se cumpla, el termifie| I Qu || +2L1[|'Py||) tiene que ser negativo.
Entonces:

—PQul[+2Ly|iP| < O
- - 4.42
2L1IP < [IQu (4.42)

Por otro ladd|1Qy || = || IAT iP1+ IP1iAY|| y IKp1 =1 YIKp 1 conly > 0. Entonces:
PQull = |PATPL+IPIA

iv[A _igiK,.cl' ip,+ivip, ['A _iBIK,
= |v[5% T BKpiC| TPty B, C| (4.43)

ivil||[’2 _igiK, ,c] " ip, +ip, [/A _iBIK,
< [I'vl [,—y— B Kp,lc} PL+ Py [Ty— B Kp,lc}
De (4.43) se puede ver que  lim,, ||!Q1|| = . De lo anterior se puede concluir

que para'y suficientemente grande el origen del sistema de capa I(thi34) es
exponencialmente estable.

Para estudiar la estabilidad daktema reducid¢4.36) observe que el mapa del
equilibrioz= h(w) esta dado implicitamente por (4.34) y explicitamente(d®5).
Las propiedades de estabilidad del sistema reducido (de3&halizan definiendo la
siguiente funcion escalar:

Vo1
Vo= Sw'w (4.44)

ConsidereE £ BIK| 1C. La derivada déV; a lo largo de (4.31)esta dada por

Ny = IwTw+Iw'w

> [—j B K| 71Ch(W)]TW+ Iwt [—j B! K| 7;|_Ch(W)]

—2[BIK 1Ch(w)]Tw— SwT [IBIK; 1Ch(w)] (4.45)
—WT[JBJKL]_Ch(W)]

= —w'Eh(w)

La estructura déh(w) ya se ha estudiado en la Proposicion 2 y se ha mostrado que
la matriz g €5, asi como su inversa son positivas definidas. Ya que se hiaados
quedywh(w) = [Je.es]* es positiva definida (con el respectivo cambio de variables
(4.27)); entoncel(w) sera positiva definida también.

Por otro lado la matriz/BIK 1C) € R® no es de rango completo debido a la

construccion de la matri€; es decir que la matriththlC) e R% a lo sumo

sera positiva semidefinida (ver Apéndice C). Lo anteriemgite concluir queVs

es positiva semidefinida. En este caso no se puede mosthbilidsid asintotica del
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origen mediante el método directo de Lyapunov, por ellostidiga el principio de
invariancia.

Por en principio de invariancia de LaSalle [47], se sabe @setrayectorias del
sistema (4.36) se iran al conjunto invariante mas graadeue !V, = 0. Se puede
usar la Proposicion 1 para mostrar que el origen es el (mioto en donde esto se
cumple. Primero porque existe un mapa uno a lfvo) = z'y segundo porque el
cambio de coordenadas introducido en (4.27) asegurazpar@ entoncesw = 0.
Por lo tanto mediante el principio de invarianza [47] se uszhcluir que el origen
es un punto de equilibrio asintdticamente estable.

Hasta aqui, la estabilidad asintotica del origen de¢sist(4.10) puede ser concluida
usando el Teorema 3 en [58]. Las propiedades de estabilelkd distemas de capa
limite y reducido, junto con la naturaleza de la funci@m(z) (Lipschitz) implican,
segln [58], la existencia de un paramegdgy > O tal que para todo @) &1 < Emax

el origen del sistema (4.10) es asintoticamente estatieyiga funcion escalar:

iy, (V1+1Vo)

— 4.4
3 i, (4.46)

Observacbn 11 Note que el resultado anterior, implica que para
valores deg; tal que0 <! &1 < emax (ganancias integrales bajas) es
posible regular la velocidad del awn en todo el dominid;. Ello
implica que si[Pef,Qref,Ref] = [0,0,0], la orientacbn ya esk fija,
pero determinada por la trayectoria que haya seguido ebaviasta la
referencia.

Para mostrar que el sistema es capaz de alcanzar una dbentleseada es
necesario estudiar el sistema (4.7) bajo ambos lazos deotowelocidad y
orientacion. El sistema con la accion de los dos contwkslse puede reescribir
también en forma de singularmente perturbado al inteapratla ganancias del
segundo lazo como un nuevo parametro de perturbaciora €stablecer las
ecuaciones que describen a tal sistema, primero recueedia gutrada de control
para el segundo control de orientacion es

Up = —Kp o€y — jSzjKl,z/ea (4.47)

5En [58] se muestra porque ésta es la forma de la funcion dpuryov, aqui simplemente nos limitaremos a usar
este resultado.
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dondees =39 — et €S el error de la orientacion. Considere el sistema (4j8)dla
accion de control (4.5). La ecuacibn a lazo cerrado estia gor:

= f(0)—A(ey; Kp2) +B(p)
T(es)P,QR" (4.48)

i
—ler K| 269

o
€
p
dondec™ = [y, &, f(0) es el lado derecho de (4.28p) 2 [!Bp,0]" y

iRi
B'Kp.2€y ] (4.49)

Al Kp2) £ { 0

Para probar que (4.48) tiene un punto de equilibrio Gnioasiere ésta en estado
estacionario como sigue:

0 = f(oeq)—/\(%,eqijKp72)+§(Peq> (4.50)
0 = T(eseqPQRT (4.51)
0 = jSZJKLZe&eq (4.52)

De (4.52) se puede ver q@g eq= 0 ya quelK; 2 es de rango completo. Observe
queT(0) =0y A(0;!Kp2) = 0. B(peg) €S una constante, asi el punto de equilibrio
se reduce lo siguiente

0= f(Oeq) +B(Peg) (4.53)

Observe que la variedad de puntos de equilibrio encontrada €3) es exactamente
igual al del caso anterior (avion con el primer lazo de aihfrero ahora trasladado
una constant®(peq). Puede usarse entonces la Proposicion 1, para estakdecer |
unicidad del punto de equilibrio. En vista de lo anterioisgxun mapa uno a uno
sobre todas las formas de la accion integral proveniergesrdor de orientacion

en estado estacionario en el punto de equilibrio siempreanam no ocurran
singularidades en el mapa de orientacion. Es decir poraadan integral en estado
estacionario existe unoy solo un punto de equilibrio ywéeea. Finalmente observe
gue el punto de equilibrio es compartido por todos los modos.

Una vez establecida la unicidad del punto de equilibrio mraistema de lazo
cerrado bajo ambos lazos de control (control de velocidadigntacion), y de
la misma manera que antes, es posible hacer el siguienteicaabvariables
0= 0—0cq, P=P—Peqy & = € — €9 ¢q Entonces el sistema a lazo cerrado
puede reescribirse como
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G = f(6)—A(E; Kp2)+B(p)
& T(&)[PQRT (4.54)

p = &K%

Asumar’ = Jest como una nueva escala de tiempo, nuevamente redefina lasleari
en (4.54) com@(t) = 6(t'/ley), p(t) = p(1'/1eo) y & (t) = & (1'/)¢,). Considere

0 2da/dt, p' £ dp/dr’ y & £ dé&/dr'. Las derivadas sotexd’ =/ £,dd/d,
Jeop' =1 exdp/dt y g8, =) €,d& /dT’. Entonces la ecuacion (4.28) se puede
reescribir como sigue:

Jgo0' = (') —A(&; Kp2) +B(P)
leo8y = T(&)PQRT (4.55)
P = —IKi 28

El sistema (4.55) tiene entonces, su punto de equilibrigceBy,p) = (0,0,0).
Observe quéa,&y,p) — (0,0,0) cuandot’ — o« implica que(o,&y,p) — (0,0,0)
cuandot — c. Para valores suficientemente pequefiodsde> 0 y e, >0 el
sistema (4.55) esta en la forma de un sistema singularrpertigrbado, dondée’ y
P’ son la variable lenta y la variable rapida respectivamente

El sistema reducido y de capa limite estan dados como sigpectivamente:

P =K K 3P (4.56)
6= f(0) (4.57)

La estabilidad del sistema de capa limite (4.57) se puedeadele la estabilidad
del sistema (4.28) ya que se trata del mismo sistema. Comanyasv(4.28)
es exponencialmente estable para0g; < emax Ademas tiene una funcion de
LyapunoviVs = —G' IP3G asociada a éste, (que es en realitdad= (Vi +/\,) /1g))
tal quelV3 = —6'1Q30 conlQz  definida positiva.

La estabilidad exponencial del sistema reducido (4.56)lpestablecerse escogien-
do adecuadamente el producto de ganarict{é§Kp72 tal que este sea Hurwitz. De-
bido a lo anterior, existe una funcion de Lyapurddy = pTIP4p asociada a (4.56),
tal queiVa = —pTIQup .

Las propiedades de estabilidad de los sistemas de cape §mmeducido, junto
con la naturaleza de la funciob(Z T.) (Lipschitz) mediante la aplicacion del
Teorema 3 en [58] implica la existencia de un paramegsg > O tal que para
todo 0<J &5 < €maxel origen del sistema (4.48) es asintoticamente estataeica
funcion de escalar

WMot = (Vs +1Va) lea = (Vi +1 Vo) /(elen) +1 Vi /e, (4.58)
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Hasta aqui se ha probado la estabilidad del origen dehsist® lineal para cada
modo de vuelo con retroalimentacion dinamica linealelbgicho permite establecer
gue es posible regular la velocidad lin&glasi como la orientacion con ganancias
integrales y proporcionales adecuadas.

4.1.3. Estabilidad del equilibrio en la unbn de las particiones: Lema de
estabilidad del sistema conmutado

Las condiciones del Lema 1 garantizan la estabilidad de vamtio de vuelo; sin
embargo éstas no constituyen condiciones suficientesgpaaatizar la estabilidad
del sistema bajo conmutacion. Para ello, es necesariaiastla dinamica del
sistema continuo por pedazos bajo la accion de eventagthisale conmutacion.

Como se explico anteriormente, el criterio de conmutag@aede depender del
tiempo, del espacio o de ambos. En [59] se muestra como w@miariependiente
del estado puede trasformase en uno dependiente del tiepbgs admiten una
descripcion en términos de secuencias de conmutacio &as discutidas al inicio
de este capitulo. El criterio de conmutacion lo define séidador del controlador
y una vez en operacion el piloto no tiene acceso o contraksel es por lo tanto
una funcion a la cual no es posible manipular y se define etaj@aale disefio.
Debido a lo anterior, es necesario encontrar las condisisnbre el mecanismo
de conmutacion para que el sistema hibrido sea establantarior motiva el

planteamiento del Lema 2, el cual tiene como objetivo caraar un tiempo

minimo promedio de permanencia en cada sub-sistema quetpeyarantizar la

estabilidad asint6tica del origen.

Observacbn 12. Para derivar el resultado del Lema 2 se utilizl
Teorema 3.2 en [59], el cual establece un tiempo promedimmo
de residencia para garantizar estabilidad agitita de un punto
de equilibrio conan. En sistemas ibhridos conmutados es cam
encontrar condiciones de conmuténi bajo las cuales aunque los
sub-sistemas sean estables, el sistembaido es inestable. Es claro
que si los sub-sistemas son estables (como lo establecemal L
permanecer suficiente tiempo en cada uno de ellos garaatilaar
estabilidad. El resultado del Lema 2, establece una rélaantre el
tiempo de permanencia promedidmmo en cada sub-sistema con
las ganancias de retroalimentas. Esto es, usando gananciagsn
grandes, el sistema conmutado puede rechazar perturbesigue
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impliquen tiempos de permanenciasmpequios. Ello representa una
contribucbn importante de esta tesis.

La estructura del control hibrido se muestra nuevamenkga4.1 a manera de
recordatorio.

] Control de
= | velocidad y
orientacién 1

| > Contrel de
I velocidad y
orientacién 2

—>

Hibrido
conmutado

Controlador

Referencia :
! Control de

de | locidad
orientacién I ‘"_5 ocl f", Y
orientacién n

Dinamica no lineal
por partes del avién

Figura 4.1: Esquema de control hibrido conmutado

Lema 2. Estabilidad del esquema de control kbrido EI esquema
de control hbrido mostrado en la Fig.4.1, garantiza estabilidad
asintica del origen de la familia de sistemas descritos por las
ecuaciones en lazo cerrado (4.54), si las condiciones deid & se
satisfacen para cada # 1...s (donde s es elumero total de modos)

y si el tiempo de residencia promedio en el modo active BStmin

CoN Tmin £ (log(W)Apmax) /Aqmin donde = max; {m})\Pmax,

i NPT ipp i ip
JPtOt:dlag |:_j1_> F 4:|1

lefey’ lejey’ J&2

)\max(j Pl) }\max(j F) )\max(j P4)

ASRESAL ,—ma
j lgi&o lg1€2 %)
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Amin((Q1) Amin(FD~1)iLy, Amm<iQ4>}
o] j '

A Ve
AQmin = Min ) , ) T
j lej€2 lei&2 2

Demostracdbn. Aplicando el Teorema 3.2 en [59] para establecer condisiaiee
estabilidad del sistema hibrido, es necesario probar gregaddV;o: existen dos
funciones clas&, a1y a2, independientes dg tal que

ax (1) <) Vit (1) < 0i2(T) (4.59)

dondert’ = [Z W, p].

Ademas es necesario establecer la existencia de las otestay |, tal que las
siguientes condiciones se satisfacen

j\./t_ot < —KJ:Vtot (4.60)
Mot < H'Viot Vi,jed (4.61)

Para mayor detalle sobre porque las condiciones del erdmaigerior deben satis-
facerse ver Teorema 3.2 de [59]. Tenga en cuenta que en lagoaggli presentada
se considera que es equivalente aAy del Teorema 3.2 de [59].

Para continuar es necesario partir del hecho de que lasciones del Lema 1 se
satisfacen. Observe que, en este caso, para cada modo deexisté una funcion
de Lyapunov de la form&io = (V3 +1Vy) /e = (V1 4+ Vo) /(Jele) +1 Vg /len.
Observe que ésta tiene forma cuadratica por lo que laeexist de las funciones
claseX (4.59) se satisface de manera trivial. En otras palabras

M 'Pa) 5T 7 | Amao0F) T iy | Aman(Pa) 5T
iele, + iele, MG p'p (4.62)
< Apmax TUTT

thot(T[)

IA

Amax(1P1) Amax('F) Amax('Pa)
dondeApmax= 3max iele, 7 Jele, | e }-

El mismo procedimiento se puede seguir para una cota infégita funcion de Lya-

i i i
pUNOV Apmin T TT<) Vit (T)  donde Apmin = 3min; {)‘”"” Pl),)‘m'“( F),)‘”"”( P“)}
lejen lejen ley

Por lo tanto es posible establecer qu@t < —)\Qminn 1T, aln mas haciendo uso de
(4.62), la derivada de la funcion de Lyapunov puede seadeotomo sigue:

. Aami
Not(T) < — 2Ny (1) (4.63)
Pmax
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Por lo tanto es posible establecer dt\i/g,t < —klV4ot CONK = AgQmin/Apmax . Para
establecer la existencia geprimero observe que en virtud de la desigualdad (4.62)
es posible asegurar lo siguiente

thot(T[) < }\PmaxT[TT[ .

< ApmadT [fptot/HIPfotH]T[
, < (Apmay/ [|'Rot||) (1" Rty (4.64)
Mot(T) < max[Apmay/ ||'Peotl| 'Viot (T)

parai,j € J={1,2...}, tenga en cuenta qlﬁié;:%u es una matriz unitaria. De (4.64),

1= maX [Apmay/||'Pet||] Y usando el Teorema 3.2 en [59] se puede establecer un
tiempo de residencia promedio en términos de las constdeie €, como:

T & log()Apmax

min }\Qmin

(4.65)

Entonces siempre que> Tin €l origen del sistema es asintbticamente estable.

O
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4.2.

Resultados nurngricos

Esta seccion tiene como objetivo mostrar los resultadodadesimulaciones
numeéricas que ilustran las cualidades del control estiodea esta tesis.

Las simulaciones numéricas se realizan con un sistemaaorgor pedazos. Cada
modo jesta descrito por un sistema de ecuaciones de la formabdj&)a ley de
control (4.5). El sistema por pedazos puede estar integraddos o0 mas modos, de
tal manera que éstos cubran el total de las condiciones ele para el avion. En
el caso de las simulaciones aqui presentadas, GUnicasectnsideran dos modos
de vuelo por cada sistema por pedazos. Las simulacionesrgamentadas en
Simulink de Matlab. Las condiciones y parametros emplsamolas simulaciones
asi como modelo del avibn programado en Simulink y su mat@gn con la
propuesta de control son incluidos en el Apéndice B.

Para una mejor interpretacion de los resultados tebseosvalla el desempefio
de la propuesta de control en estado transitorio y estattounglizando datos del
avion F16. En el modelo se toma en cuenta la actualiza@dosdparametros como
funciones dex, 3, gy el coeficiente de empuje para una particion determinabla de
dominio (es decir un modo de vuelo). Esta particion se poatbellar fuera de linea
teniendo en cuenta las restricciones de seguridad y reapide rendimiento para
una tarea determinada.

La discusion de los resultados numéricos se da con baseinen pruebas
representativas que ayudaran a explicar los resultadasds.

(i) Efecto deKp
(i) Efecto deK;
(iif) Efecto del tiempo de residencig) (
(iv) Variaciones de la referencig
(v) Respuesta ante perturbaciones

Para desarrollar las simulaciones numéricas se tomaneartecauatro modos de
vuelo que son

(a) Modo 1: vuelo crucero a baja velocidad

(b) Modo 2: vuelo crucero a alta velocidad

(c) Modo 3: vuelta a nivel a baja velocidad

(d) Modo 4: vuelta a nivel a alta velocidad
Las simulaciones se realizan en dos partes: (i)la primerte pmprende la
conmutacionModo 1 y el Modo 2, y (ii) la segunda parte la conmutacion entre
el Modo 3y elModo 4. El criterio de conmutacion se basa en las variacionea de |

velocidadvy. El limite de conmutacion entre modos esta daddgge 325ft /seg
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En la tarea de vuelo crucero, para valores/ganenores al limiteife. Vr < Lgw)
se activa eModo 1 (vuelo crucero a baja velocidad). Para valore¥deayores o
iguales al limitei(e. \r > Lsy) Se activa eModo 2 (vuelo crucero a alta velocidad).
La evaluacion de los resultados en la condiciones de vuetem bajo la propuesta
de control se asienta en el analisis de las siguientedlesiavelocidad traslacional
(), las componentes de la velocidad anguRX R), que corresponden al primer
lazo de control, la orientacion que se da mediante las capmges del cuaternion
[N, €1,€2,€3] Yy las entradas de contr{d@y, de, 8a, O |.

En la tarea de vuelta a nivel, para valores\iemenores al limite\Mr < Lsy) S€
activa elModo 3 (vuelta a nivel a baja velocidad). Para valores/ganayores o
iguales al limiteV}r > Lsy) Se activa eModo 4 (vuelo crucero a alta velocidad). La
evaluacion de los resultados en la condiciones de vueitaebse basa en el analisis
son la velocidad traslacionaly) y las componentes de la velocidad anguRa€X R)
gue corresponden al primer lazo de control. En estas camgisino se tiene control
sobre la orientacion , ya que eso implicaria la ejecudémareas para seguimiento
de trayectorias lo cual sale de los alcances de los objafigbpresente proyecto.
La interpretacion fisica de la actuacion del avion endiciones de vuelta a nivel
corresponde a un movimiento del avion sore su eje axiala®albs a nivel.

El comportamiento de la orientaciobn se analiza mediargectanponentes del
cuaternion. El cuaternion contiene dos partes distintaa dada por la componente
escalan y otra dada por los componentes de la parte imagisare, €3 que pueden
representarse como vectores con una direccion en el esghggidos a lo largo
de los ejes X, y, z respectivamente. La interpretacidodide la parte real y la
parte imaginaria de un cuaternion adquieren sentido #sednsidera de manera
separada, pero no la yuxtaposicion de los dos en un misraer@atematico [60]. En
este sentido el componente escajatenotara el sentido de la rotacion, siendb

si gira de acuerdo a rotacion convencional para cada unosdejés del avion (ver
Seccidn 2.2). Debido a lo anterior y de acuerdo a los modesele aqui abordados,
la parte imaginaria adquiere mayor relevancia para eisisale resultados por lo
gue la componente escalar no se muestra en los resultados.
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4.2.1. Efecto de ganancia proporcional

En esta seccibn se muestra el desempefo del controlat®rvariaciones de
las ganancias proporcionales mediante su impacto sobreatables de control,
primero bajo conmutacion entre Blodo 1 y Modo 2 y luego bajo conmutacion
entre eModo 3y Modo 4.

Cada modo esta dotado con dos controladdRis recordando qud denota el
modo ei denota el lazo de control. EPI; controla el seguimiento de velocidad
y estabilizacion de cuerpo y &Pl, controla la orientacion. Cad#®|; esta dotado
de una ganancia proporcionja{m y una ganancia integréKU , resultado de la
sintonizacion para cada modo. Para efectos de esta praagfmmnsidera el sistema
bajo accibn puramente proporcional es dechKU =0.

Primero se considera la conmutacion entre dos condicideeglocidad crucero.
La primera condicion es vuelo crucero a baja velocidad @19¢ la segunda vuelo
crucero a alta velocidad(Modo2). Para la vuelta a nivel sesidera conmutacion
entre dos condiciones, la primera es una condicion de \aueieel a baja velocidad
(Modo3) y la segunda vuelo a nivel a alta velocidad(Modo4).

Para realizar variaciones sobl; , estas seran parametrizadas mediante una
constante'y que ayudara a incrementar o decrementar su valor. A dégale
corresponde una constante tal que

ly. Constante partp 1 (control de velocidad en el Modo 1).
ly. Constante par%Kp,Z (control de orientacion en el Modo 1).
2y. Constante par%KpJ (control de velocidad en el Modo  2).
2y. Constante par%Kp,Z (control de orientacion en el Modo 2).
3y. Constante partp; (control de velocidad en el Modo  3).
4y. Constante par& 1 (control de velocidad en el Modo 4).

Todas las constantdy crecen en la misma medida, es decirlysi= 1 entonces
{ly=1,%2y=1}. Sily= 3, entoncegy = 3,%y=3}.

Las graficas referentes a la velocidad angular muestrantreascomponentes

(P, Q,R) dadas emad/seg Las graficas relativas al comportamiento de la velocidad
traslacional \(y) se dan erft/seg Las graficas que muestran las componentes de la
orientacion del avion son adimensionales. Las graficesguestran las entradas de
control , muestran la deflexion @&, 82, | en grados Wt en(%,).

En la tarea de velocidad crucero se desea que la velocidadaaraicance una
referencia deseada dada p& &€ Q = R = 0), una velocidad traslacional de
referenciaVrer , la cual varia en tiempo, debido a que es también la sefial d
conmutacion y finalmente se desea que las componentes dieetdacion €1 =
€2 = €3 = 0) y por tanto la componente constante permanecera sieanpre- —1,
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como se explico previamente. En la tarea de vuelta a nividdsea que la velocidad
angular alcance una referencia deseada dadaPoe:t Q = 0) y R= Rrer, Una
velocidad traslacional de referendiger , la cual varia en tiempo ya que también es
la sefial de conmutacion. Finalmente ya que no se tieneat@obre la orientacion,
no se presentaran datos relativos a las componentes detlal aPara las pruebas
agui presentadas se consideraraRue- = 6.

A continuacion se discutiran los efectos de la variaciéla ganancia proporcional
con base en las graficas que muestran el desempefio de tidadl@ngular, la
velocidad traslacional, las variables de control y los congmtes de la orientacion
en el caso correspondiente.

Efecto de ganancia proporcional para conmutadn en vuelo crucero

La Fig.4.2 y la Fig.4.3 muestran el desempefio de la veldcihgular, velocidad
traslacional, orientacion y entradas de control para wareagcias proporcionales.
Estas simulaciones son realizadas bajo ganancia puraprepi@cional dada como
IkpilKpi y 1K i = 0. La interpretacion fisica de la tarea que realiza ebmds
vuelo recto y nivelado con cambios de velocidad en su retmtal que se aceleray
desacelera mientras avanza en linea recta.

La Figuras 4.2 y 4.3 muestran el efecto de una ganancia dada%o! Kii, que

es considera en un rango de ganancias proporcionales Bajda. figura 4.2(a)
se pueden ver las componentes de la velocidad angular, #eassgparten de una
condicion inicial de Bad/segy llegan a su referencia sin ningn problema. Mientras
gue la velocidad traslacion®f mostrada en la figura 4.2(b) la cual parte de una
condicion inicial de 310t /seg no logra alcanzar la velocidad de referendta=(

Q =R=0) debido al error en estado estacionario. En la Figura ¥le3(posible ver
que la orientacion del avion permanece constante y llesgaraferencia sin ningn
problema para las componentes y €5, sin embargo la componengs oscila
alrededor de la referencia. El efecto sobgees consecuencia de singularidades en
el mapa entre las componentes de la aceleracion angularcpiaponentes de las
derivadas del cuaternion, efecto que no se puede elimimaamente bajo accion
proporcional. En la Fig.4.3(b) se puede ver que las entrddasontrol no tiene
saturacion, asi que su respuesta va acorde a los regeetimide la dinamica del
sistema.

Los valores de las ganancias proporcionéllq§ son resultado de la sintonizacion y
tienen un valor fijo en cada partici@; (ver valores numéricos en el Apéndice B de
esta tesis). El rango de baja ganancia proporcionaiKgm =yl Kp,i Se considera
cuandoly oscila entre G- 1, lo cual se puede interpretar como rangos menores al
valor fijo de la ganancia proporcional. El rango de ganan@pgrcional intermedia

se considera cuandiy oscila entre - 2, es decir del valor fijo de la ganancia
proporcional hasta el doble de ésta (Rango de ganancima@ptFinalmente el
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rango de ganancia proporcional alta comprende valorégmayores al doble de la
ganancia base; fija.

Los efectos de incrementar las ganancias proporcionakdugimente no son
mostrados, sin embargo como se espera, conforme la ganprap@rcional
incrementa el sesgo de error disminuye hasta un limite eoaual se pierde
estabilidad. Por otro lado es posible encontrar un rang@dargcias proporcionales
gue proveen un buen desempefio y permiten alcanzar lagmeif@rpropuestas.
Del analisis de resultados se pudo observar que el margegar@eion entre una
ganancia que asegure la estabilidad del sistema y una quehagé es pequeiio.
Lo anterior motiva la incorporacion de ganancias integgeh los controladores que
permitan ampliar el margen de estabilidad bajo acciongm@pnal, disminuyendo
el valor de las ganancias proporcionales sin inducir un séohpefio en el sistema.
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SOLO GANANCIA PROPORCIONAL EN VELOCIDAD CRUCERO
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Figura 4.2: Dinamica de (e)y (b)Vr, en condiciones de vuelo crucero a baja y alta velocidad.
ConlK, j = 0 se evallian efectos de variacionediép; parametrizada coly = 0,5}. Se aprecian
dos eventos de conmutacion entre modos, el primero ens2@@ el segundo en 39@eg
Criterio de conmutacion basado en cambios en la velodigadr parte de una condicion inicial
de 310 ft/segy cada componente departe de una condicion inicial ded/seg
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SOLO GANANCIA PROPORCIONAL EN VELOCIDAD CRUCERO
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Figura 4.3: Dinamica de (a)la actitud y (b)las entradas al#rol, en condiciones de vuelo
crucero a baja y alta velocidad. CdKU = 0 se evaluan efectos de variacionesjmJ
parametrizada coty = 0,5}. Se aprecian dos eventos de conmutacion entre modosrerpri

en 210segy el segundo en 398eg Criterio de conmutacion basado en cambios en la velocidad
V1. Cada componente de la actitud tiene una condicion iniledl.5.
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Efecto de ganancia proporcional para conmutadn en vuelta a nivel

La Fig.4.4 y la Fig.4.5 muestran el desempefio de la veldcihgular, velocidad
traslacional y las entradas de control para una ganancipopmonal. Estas
simulaciones son realizadas bajo ganancia puramente rpiopal dada como
Ikp1lKp1y 1K) j = 0. Como se dijo antes, en este modo de vuelo no se tiene control
sobre la orientacion. La interpretacion fisica de l@aagque realiza el avidn es una
movimiento sobre su eje axial con las alas a nivel con camtiéoselocidad al
efectuar la tarea tal que se acelera y desacelera mientaasofire su eje axial.

La Fig.4.4 y la Fig.4.5 muestran el efecto de una ganancia gad Q5 x jK|71,
considerada en el rango de ganancias proporcionales lajda. figura 4.4(a) se
pueden ver que las componentes de la velocidad angular aozalc la referencia
propuestaP =Q=0 y Q= 6rad/seg. Cada componente de la velocidad angular
parte de una condicion inicial dedsl /seg La velocidad traslacion&r mostrada en

la figura 4.4(b), no logra alcanzar la velocidad de refeeedebido al error en estado
estacionario. La Fig.4.5 muestra que la respuesta va aado$erequerimientos de
la dinamica del sistema. Es importante destacar que lesdastde control no estan
limitadas.

Los efectos de incrementar las ganancias proporcionadugimente no son
mostrados, sin embargo como se espera, conforme la ganprap@rcional
incrementa el sesgo de error disminuye hasta un limite eoual se pierde
estabilidad. Por otro lado es posible encontrar un rang@dargias proporcionales
gue proveen un buen desempefio y permiten alcanzar lasneii@propuestas. Igual
gue en el mode de vuelta a nivel se pudo observar que el maggearidcion entre
una ganancia que asegure la estabilidad del sistema y umadpibaga es pequeiio.
Lo anterior motiva la incorporacion de ganancias integgah los controladores que
permitan ampliar el margen de estabilidad bajo acciongm@pnal, disminuyendo
el valor de las ganancias proporcionales sin inducir un séohpefio en el sistema.

Los valores de las ganancias proporcionéllq§ son resultado de la sintonizacion y
tienen un valor fijo en cada particié; (ver valores numéricos en el Apéndice B de
esta tesis). El rango de baja ganancia proporcionaiKgm =yl Kp,i Se considera
cuandoly oscila entre G- 1, lo cual se puede interpretar como rangos menores al
valor fijo de la ganancia proporcional. El rango de ganan@pgrcional intermedia

se considera cuandiy oscila entre - 2, es decir del valor fijo de la ganancia
proporcional hasta el doble de ésta (Rango de ganancimd@ptFinalmente el
rango de ganancia proporcional alta comprende valorégmeyores al doble de la
ganancia bas&; fija.
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SOLO GANANCIA PROPORCIONAL EN VUELTA A NIVEL
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Figura 4.4: Dinamica de (e)y (b)Vr, en condiciones de vuelo crucero a baja y alta velocidad.
ConlK, j = 0 se evallian efectos de variacionediép; parametrizada coly = 0,5}. Se aprecian
dos eventos de conmutacion entre modos, el primero ens2@@ el segundo en 39@eg
Criterio de conmutacion basado en cambios en la velodigadr parte de una condicion inicial
de 310 ft/segy cada componente departe de una condicion inicial ded/seg
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SOLO GANANCIA PROPORCIONAL EN VUELTA A NIVEL

Variables de Control

— e O,
S T
9}_ 0 I
el T,nom
-1 | | | |
0 100 200 300 400 500
1 T T T T
— O
T e
® 0 e 6e,nom
-1 | | | |
0 100 200 300 400 500
1 T T T T
— O
T a
® 0 e aa,nom
-1 | | | |
0 100 200 300 400 500
1 T T T T
— O
= r
o 0 e 6r nom
_1 1 1 1 1
0 100 ZOQ 300 400 500
Tiempo(seq)

Figura 4.5: Dinamica las entradas de control, en condésame vuelo crucero a baja y alta
velocidad. CorlK, i =0 se evaltan efectos de variacioned Iép; parametrizada coh/: 0,5}.
Se aprecian dos eventos de conmutacion entre modos, erprien 210segy el segundo en
390 seg Criterio de conmutacion basado en cambios en la velodifga€ada componente de
la actitud tiene una condicion inicial de 0.5.

4.2.2. Efecto de ganancia integral con ganancia proporciahfija

En esta seccion se muestran los efectos de la ganancieletegediante su impacto
sobre las variables de control, primero bajo conmutaaireeelModo 1y Modo 2
y luego bajo conmutacion entreMlodo 3 y Modo 4 .

Cada modo esta dotado con dos controladdRds recordando queg denota el
modo ei denota el lazo de control. EPI; controla el seguimiento de velocidad
y estabilizacion de cuerpo y &Pl, controla la orientacion. Cad#®|; esta dotado
de una ganancia proporcionja{m y una ganancia integréKU , resultado de la
sintonizacion para cada modo. Para efectos de esta pragfmmnsidera el sistema
bajo accion proporcional e integral, con una gananciagrmpnal fija ¢ Kpi = fija)
gue garantice la estabilidad en todos los casos.

Primero se considera la conmutacion entre dos condicideeslocidad crucero.

La primera condicion es vuelo crucero a baja velocidad @19¢ la segunda vuelo

crucero a alta velocidad(Modo2). Para la vuelta a nivel sesidera conmutacion

entre dos condiciones, la primera es una condicion de \aieieel a baja velocidad
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(Modo3) y la segunda vuelo a nivel a alta velocidad(Modo4).

Para realizar variaciones sobeU , estas seran parametrizadas mediante una
constante's; que ayudara a incrementar o decrementar su valor. A bédale
corresponde una constante tal que

1¢,. Constante par%KLl (control de velocidad en el Modo 1).
le,. Constante par,  (control de orientacion en el Modo 1).
€1. Constante par%KLl (control de velocidad en el Modo 2).
€. Constante par%KLg (control de orientacion en el Modo 2).
€1. Constante par%KLl (control de velocidad en el Modo  3).

4¢1. Constante par¥ ; (control de velocidad en el Modo 4).

Todas las constantésp,i crecen en la misma medida, es decir quéesi j = 1,
entoncese; 1 = 1,1, = 1,% 1 = 1,% . = 1}. Silep,1 = 3, entonce{3¢ 1 =
3, 48|71 = 3}.

Las graficas referentes a la velocidad angular muestrantreascomponentes

(P, Q,R) dadas emad/seg Las graficas relativas al comportamiento de la velocidad
traslacional \(y) se dan erft/seg Las graficas que muestran las componentes de la
orientacion del avion son adimensionales. Las graficeasguestran las entradas de
control , muestran la deflexion di&, d,, 8| en grados Wt en(%).

En la tarea de velocidad crucero se desea que la velocidadaarajcance una
referencia deseada dada p& & Q = R = 0), una velocidad traslacional de
referenciaVrer , la cual varia en tiempo, debido a que es también la sefial d
conmutacion y finalmente se desea que las componentes dii@aocion €1 =

€, = €3 = 0) y por tanto la componente constante permanecera sienpre- —1,
como se explico previamente.

En la tarea de vuelta a nivel se desea que la velocidad arajcéenrce una referencia
deseada dada pd? (= Q = 0) y R= RreF, una velocidad traslacional de referencia
VREF, la cual varia en tiempo ya que también es la sefal de cmmida. Finalmente
ya gue para este caso no se tiene control sobre la orienfaubdse presentaran
datos relativos a las componentes de la actitud. Para labgswaqui presentadas se
considera QUEReF = 6.

A continuacion se discutiran los efectos de la variacléria ganancia integral con
base en las graficas que muestran el desemperio de la eglacidular, la velocidad
traslacional, las variables de control y los componentda deentacion para el caso
correspondiente.
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Efecto de ganancia integral para conmutadn en vuelo crucero con ganancia proporcional

fija

La Fig.4.6 y la Fig.4.7 muestran el desempefio de la veldcihgular, velocidad

traslacional, orientacion y entradas de control para dor\de ganancias integral.
Estas simulaciones son realizadas bajo accion propaio@imtegral. La ganancia
proporciona dada com'th,i = fija y una ganancia integré\tiJ Kii. En este caso

la interpretacion fisica de la tarea que realiza el aei&nuelo recto y nivelado con
cambios de velocidad en su recorrido tal que se acelera gelesa mientras avanza
en linea recta.

Las Figuras 4.6 y 4.7 muestran el efecto de una ganancia dadslp J'KU. Enla
Fig.4.6(a) se pueden ver las componentes de la velocidadaanias cuales llegan

a su referenciaR = Q = R = 0) con un pequefo sesgo. Cada componente de la
velocidad angular parte de una condicion inicial dedyseg

La velocidad traslacional/r mostrada en la Fig.4.6(b), no presenta ninguna
dificultad para alcanzar la velocidad de referencia. Mantue en la Fig. 4.7(a) es
posible ver que la orientacion del avion alcanza la poside referencia lentamente
para las tres componentes de la orientacion. En la FipAsH puede ver que la
respuesta de las variables de control va acorde a los ratjaetos de la dinamica
del sistema, ya que estas variables no tiene saturacion.

Los efectos de incrementar la ganancia integral graduaémam son mostrados.
Sin embargo, es posible intuir que si la ganancia integgalescreciendo se pierde
estabilidad pese a que no se muestran simulaciones en esftanse

Los valores de las ganancias integrélé@ son resultado de la sintonizacion y tienen
un valor fijo en cada particiofj (ver valores numeéricos en el Apéndice B de esta
tesis). El rango de baja ganancia integral se consideralolgroscila entre 0-1, lo
cual se puede interpretar como rangos menores al valor fij gienancia integral.

El rango de ganancia integral intermedia se considera aiandscila entre -4, es
decir del valor fijo de la ganancia proporcional hasta etlouale de ésta (Rango de
ganancia 6ptima). Finalmente el rango de ganancia iftatjgacomprende valores
de ganancias mayores al cuadruple de la ganancia Kastja.
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GANANCIA PROPORCIONAL + GANANCIA INTEGRAL EN VELOCIDAD
CRUCERO
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Figura 4.6: Dinamica de (a)y (b)Vr, en condiciones de vuelo crucero a baja y alta velocidad.
Con J'pri = fija se evalUan efectos de variacionesjt'ini parametrizada coim,i = {1s|71 =
0,1,'¢ » =0,12¢ 1 = 0,1,%¢ » = 0,1}. Se aprecian dos eventos de conmutacion entre modos,
el primero en 210segy el segundo en 398eg Criterio de conmutacion basado en cambios en
la velocidadvr. iy parte de una condicion inicial de 312 /segy cada componente departe
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GANANCIA PROPORCIONAL + GANANCIA INTEGRAL EN VELOCIDAD
CRUCERO
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Figura 4.7: Dinamica de (a)la actitud y (b)las entradas al&rol, en condiciones de vuelo
crucero a baja y alta velocidad. Cd)Kp,i = fija se evalGan efectos de variacionestmJ
parametrizada come; j = {11 = 0,1,%¢,, = 0,1,%¢;; = 0,1,%¢; , = 0,1}. Se aprecian dos
eventos de conmutacion entre modos, el primero ens¥y el segundo en 398eg Criterio

de conmutacion basado en cambios en la velodia€Cada componente de la actitud tiene una
condicion inicial de 0.5. 93



Efecto de ganancia integral para conmutad@n en vuelta a nivel con ganancia proporcional

fija

La Fig.4.8 y laFig.4.9 muestran el desempefio de la veldcdgular, velocidad
traslacional y variables de control para una ganancianakdgstas simulaciones son
realizadas bajo la accion de una ganancia integral dada tifK; 1Y unaganancia
proporcional Kpi = fija. En este caso la interpretacion fisica de la tarea quizaeal
el avibn es una movimiento sobre su eje axial con las alaged cwn cambios de
velocidad al efectuar la tarea tal que se acelera y desadeientras gira sobre su
eje axial.

Las Figuras 4.8 y 4.9 muestran los efectos de una ganancéapadL« iKU. En

la figura 4.8(a) se pueden ver las componentes de la veloangular, las cuales
llegan a su referencia. La velocidad traslacioiamostrada en la figura 4.8(b), no
presenta ninguna dificultad para alcanzar la velocidad féeerecia. En la Fig.4.9
se puede ver que las entradas de control no tiene saturasitgque su respuesta va
acorde a los requerimientos de la dinamica del sistema.

Al igual que antes, los efectos de incrementar la ganantégrial gradualmente
no son mostrados. Sin embargo, es posible intuir que si langaa integral sigue
creciendo se pierde estabilidad pese a que no se muestratagones en esta
seccion.

Los valores de las ganancias integrélaa son resultado de la sintonizacion y tienen
un valor fijo en cada particiofj (ver valores numeéricos en el Apéndice B de esta
tesis). El rango de baja ganancia integral se consideralolanoscila entre 6-1, lo
cual se puede interpretar como rangos menores al valor figopgggancia integral. El
rango de ganancia integral intermedia se considera cuandscila entre 1- 4, es
decir del valor fijo de la ganancia proporcional hasta etlouale de ésta (Rango de
ganancia o6ptima). Finalmente el rango de ganancia irftatfeacomprende valores
de ganancias mayores al cuadruple de la ganancia Kasdija.
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Figura 4.8: Dinamica de (a)y (b)Vr, en condiciones de vuelta a nivel en baja y alta velocidad.
Con J'pri = fija se evalUan efectos de variacionesjt'ini parametrizada coim,i = {1s|71 =

11l¢ 2= 1,2¢ 1= 1,2¢ 2=1}. Se aprecian dos eventos de conmutacion entre modosyerpri

en 210segy el segundo en 398eg Criterio de conmutacion basado en cambios en la velocidad
Vr. Vr parte de una condicion inicial de 311 /segy cada componente de parte de una
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Figura 4.9: Dinamica las entradas de control, en condésode vuelta a nivel en baja y
alta velocidad. COﬁKpJ = fija se evallan efectos de variacionestni parametrizada con
Jg1i={'1="1"%2=172%¢1=1°2¢ = 1}. Se aprecian dos eventos de conmutacion entre
modos, el primero en 2168egy el segundo en 398eg Criterio de conmutacion basado en
cambios en la velocidadr. Cada componente de la actitud tiene una condicion iniedl.5.
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4.2.3. Efecto de variaciones del tiempo de residencia en laranutacion

En esta seccion se muestra el desempefio del controlatovamaciones en el
tiempo de residencia en cada modo, mediante su impacto kEsbrariables de
control, bajo conmutacion entre lglodo 1 y Modo 2 y bajo conmutacion entre el
Modo 3 y Modo 4. Para efectos de esta prueba se considera el sistema biéjo ac
proporcional e integral, con ganancias proporcionaletegiales fijasja<p7i = fija

y jKU = fija) que garantizan la estabilidad en todos los casos.

Como se explico antes, el tiempo de residencia depende dedmptrizacion de las
ganancias integrales de cada lazo en cada modo. De acueadmaeametrizacion
para la sintonizacion el tiempo de residencia minimo es=dd.0.

Las graficas referentes a la velocidad angular muestrantreascomponentes

(P, Q,R) dadas emad/seg Las graficas relativas al comportamiento de la velocidad
traslacional \(t) se dan erft/seg Las graficas que muestran las componentes de la
orientacion del avion son adimensionales. Las graficesguestran las entradas de
control , muestran la deflexion di&, d,, 8| en grados Wt en(%).

En la tarea de velocidad crucero se desea que la velocidadaaraicance una
referencia deseada dada p& &€ Q = R = 0), una velocidad traslacional de
referenciaVrer , la cual varia en tiempo, debido a que es también la sefial d
conmutacion y finalmente se desea que las componentes dieetdacion €1 =

€2 = €3 = 0) y por tanto la componente constante permanecera sieanpre- —1,
como se explico previamente.

En la tarea de vuelta a nivel se desea que la velocidad arajcdance una referencia
deseada dada pd? (= Q = 0) y R= RreF, una velocidad traslacional de referencia
VREF, la cual varia en tiempo ya que también es la sefial de cammn. Finalmente
ya gue para este caso no se tiene control sobre la orienfaubdse presentaran
datos relativos a las componentes de la actitud. Para labgswaqui presentadas se
considera qQURreF = 6.

A continuacion se discutiran los efectos de variacionesd gempo de residencia con
base en las graficas que muestran el desempefio de la eelaidular, variables
de control, velocidad traslacional y los componentes deitntacion en el caso
correspondiente.

Efecto de variaciones del tiempo de residencia para conmutgn en vuelo crucero

Las Figuras 4.10-4.13, muestran el desempefio de la vabbeidgular, velocidad

traslacional, orientacion y variables de control para dderentes tiempos de

residencia. En estas simulaciones se considera la aceigarhncia integral como
IKpi = fija y la ganancia proporciondk, j = fija. En este caso la interpretacion
fisica de la tarea que realiza el avion es vuelo recto yladge con cambios de

velocidad en su recorrido tal que se acelera y desacelergraseavanza en linea
recta.
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La Fig. 4.10 muestra la actuacion para un tiempos de res@eue no cumplen
con el tiempo de residencia minimo establecido previamelBh este caso el
tiempo de residencia es menor al minimo establecido. EnFigst.10(a) se
puede ver que la velocidad angular presenta un buen demempg0d estas
condiciones de conmutacion al igual que la velocidad acishal mostrada en la
Fig.4.10(b). Por otro lado las componentes de la orientaléjo éstas condiciones
de conmutacion muestran una respuesta oscilatoria patempo de residencia
menor al establecido, como se puede ver en la Fig.4.11(ahid-4.11(b) muestra
la respuesta de las variables de control, la cual va acome r@duerimientos de la
dinamica del sistema, considerando que las variablesmieotao tienen saturacion.

La Fig.4.12 muestran la actuacion para un tiempo de resiglegual al minimo
requerido. Las Fig.4.12(a) muestra la actuacion de laciddol angular con un
tiempo de residencia igual al minimo, presentando bueandesiio. Las velocidad
traslacional mostrada en la Fig.4.12(b) para un tiemposldercia igual al minimo
presenta un buen desempefo y alcanzan su referencia. hgsogentes de la
orientacion bajo éstas condiciones presentan mayolaogm en la respuesta que
disminuyen conforme se incrementa el tiempo de resideociap se puede ver en
la Fig.4.13(a). La Fig.4.13(b) muestra la respuesta de dashles de control, la
cual va acorde a los requerimientos de la dinamica dehs&teonsiderando que las
variables de control no tienen saturacion.

Los efectos de tiempos de residencia mayores al tiempo d#enesa promedio
minimo no son mostrados. Sin embargo, de los resultaddgaha@s se concluye
gue es posible garantizar la estabilidad, aun si el tienggesidencia no satisface el
criterio minimo establecido (Lema 2), no asi el deseropei
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TIEMPO DE RESIDENCIA CON GANANCIA PROPORCIONAL E INTEGRAL F  1JAS
EN VELOCIDAD CRUCERO
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Figura 4.10: Dinamica de @)y (b)Vr, en condiciones de vuelo crucero a baja y alta velocidad.
Se evallan efectos debidos a un tiempo de permanencia qatisface la exigencia del tiempo

de residencia minimor = 2,5seg. Se consider&p; =fijay /K| ; =fija. Criterio de conmutacion
basado en cambios en la velocidgd Se aprecian varios eventos de conmutacion entre modos.
Vr parte de una condicion inicial de 3lﬂ/segg cada componente departe de una condicion

inicial de 5 rad/seg



TIEMPO DE RESIDENCIA CON GANANCIA PROPORCIONAL E INTEGRAL F  1JAS
EN VELOCIDAD CRUCERO

Actitud

100 150 200

2ref

100 150 200

3ref

0 50 100 150 200

Tiempo(segq)
(a)
Variables de Control
200
S —°r
&r_ 0 ===0
o T,nom
_2 1 1 1
ooO 50 100 150 200
100 T T .
F —
6\ e
vom O === 5& nom
-100 ; !
6] 50 100 150 200
100 T T .
—_—
6—\ a
Vom OW - Ba’nom
_loo L L L
6] 50 100 150 200
100 T .
—
g\ r
o 0 Fi se= 6r nom
_100 L L L
0 50 ) 100 150 200
Tiempo(seq)
(b)

Figura 4.11: Dinamica de (a)la actitud y (b)las entradasa#rol, en condiciones de vuelo
crucero a baja y alta velocidad. Se evalUan efectos dehidostiempo de permanencia que no
satisface la exigencia del tiempo de residencia minime, 2,5seg. Se consideréKm =fijay
J'KU =fija. Criterio de conmutaciobn basado en cambios en la ddaldit. Se aprecian varios
eventos de conmutacion entre modos. Cadl%(c):omponente cldda diene una condicion inicial
de 0.5.
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Figura 4.12: Dinamica de @)y (b)Vr, en condiciones de vuelo crucero a baja y alta velocidad.
Se evallan efectos debidos a un tiempo de permanenciatipfacala exigencia del tiempo de
residencia minimo,;t = 10seg. Se consideréKm =fijay iKu =fija. Criterio de conmutacién
basado en cambios en la velocidgd Se aprecian varios eventos de conmutacion entre modos.
Vr parte de una condicion inicial de 31ﬂ/se%ylcada componente departe de una condicion

inicial de 5 rad/seg 1
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Figura 4.13: Dinamica de (a)la actitud y (b)las entradasa#rol, en condiciones de vuelo
crucero a baja y alta velocidad. Se evallan efectos delidostiempo de permanencia que
satisface la exigencia del tiempo de residencia minime, 10seg. Se consideréKm =fijay
J'KU =fija. Criterio de conmutaciobn basado en cambios en la ddaldit. Se aprecian varios
eventos de conmutacion entre modos. Cadl%gomponente cldda diene una condicion inicial
de 0.5.



Efecto de variaciones del tiempo de residencia para conmut&n en vuelta a nivel

En las Figuras 4.14-4.17 se muestra el desempeio de ladeglangular, velocidad
traslacional, orientacion y variables de control para dderentes tiempos de
residencia. Estas simulaciones son realizadas bajo laredeiuna ganancia integral
IKpi = fija y una ganancia proporciond; ; = fija. En este caso la interpretacion
fisica de latarea que realiza el avibn es una movimieriicessu eje axial con las alas
a nivel con cambios de velocidad al efectuar la tarea tal guecslera y desacelera
mientras gira sobre su eje axial.

La Fig.4.14 muestran la actuacion para un tiempo de resige&ue no cumplen
con el tiempo de residencia promedio minimo establecidvipmente. En otras
palabras el tiempo de residencia es menor al minimo estdbleEn la Fig.4.14(a)
se puede ver que la velocidad angular presenta un buen deSenbajo estas
condiciones de conmutacion. La velocidad traslacionadtrada en la Fig.4.14(b)
también muestra buen desempefio. En la Fig.4.15 se pueddasvvariables de
control, cuyo desempefio va acorde las exigencias de &miga del avion. Los
actuadores no se simulan con limitadores para la salidasifi de control.

La Fig.4.16 muestra la actuacion para un tiempos de resaégual al minimo
requerido. La Fig. 4.16(a) muestra la actuacion de la vwddacangular con un
tiempo de residencia igual al minimo, mostrando un bueardpsiio. La velocidad
traslacional mostrada en la Fig.4.16(b) para un tiemposidercia igual al minimo
presenta un buen desempefio y alcanzan su referencia. EnddlF se pueden ver
las variables de control, cuyo desempefio va acorde lagriggs de la dinamica
del avion. Los actuadores no se simulan con limitadores lpasalida de la sefial de
control.

Los efectos de tiempos de residencia mayores al tiempo d#enesa promedio
minimo no son mostrados. Sin embargo, de los resultaddzatha@s se concluye

gue es posible garantizar la estabilidad, atn si el tiengoresgidencia no satisface

el criterio minimo establecido (Lema 2), no asi el desdimpd&n este caso es
importante analizar el desempefo de las variables de atomistradas en las
Figuras 4.15y 4.17, las cuales son un indicador claro de gjne@sario establecer
una nueva particio; en donde las variables de control no se salgan de sus valores
maximos de operacion. Lo anterior implica establecerugva modo en donde las
condiciones simuladas satisfagan no sblo condicionestddiédad si no también

de operacion de los mandos del avion (alerones, elevadetie).
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Figura 4.14: Dinamica de @)y (b)VT, en condiciones de vuelta a nivel en baja y alta velocidad.
Se evallan efectos debidos a un tiempo de permanencia qatisface la exigencia del tiempo
de residencia minimor = 2,5seg. Se consider&p; =fijay /K| ; =fija. Criterio de conmutacion
basado en cambios en la velocidgd Se aprecian varios eventos de conmutacion entre modos.
Vr parte de una condicion inicial de 31ﬂ/se%y cada componente departe de una condicion
inicial de 5 rad/seg
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Figura 4.15: Dinamica de las entradas de control, en cais de vuelta a nivel en baja y alta
velocidad. Se evalUan efectos debidos a un tiempo de pemuengque no satisface la exigencia
del tiempo de residencia minima,= 2,5seg. Se consideréKm =fijay iKU =fija. Criterio de
conmutacion basado en cambios en la velocMadse aprecian varios eventos de conmutacion
entre modos.
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Figura 4.16: Dinamica de @)y (b)VT, en condiciones de vuelta a nivel en baja y alta velocidad.
Se evallan efectos debidos a un tiempo de permanenciatipfacala exigencia del tiempo de
residencia minimo,;t = 10seg. Se consideréKm =fijay iKu =fija. Criterio de conmutacién
basado en cambios en la velocidgd Se aprecian varios eventos de conmutacion entre modos.
Vr parte de una condicion inicial de 3lﬂ/se%y cada componente departe de una condicion
inicial de 5 rad/seg 106
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Figura 4.17: Dinamica de las entradas de control, en camis de vuelta a nivel en baja y alta
velocidad. Se evalGan efectos debidos a un tiempo de perm@nque satisface la exigencia
del tiempo de residencia minima,= 10seg. Se consideréK,; =fija y /K, ; =fija. Criterio de
conmutacion basado en cambios en la velocMadse aprecian varios eventos de conmutacion
entre modos.

4.2.4. Efectos de cambios en la referencia

En esta seccion se muestra el desempefio del controlattovartaciones en la
sefial de conmutacion, mediante su impacto sobre lasblesiale control, bajo
conmutacion entre eéModo 1 y Modo 2 y bajo conmutacion entre éllodo 2

y Modo 3. Para efectos de esta prueba se considera el sistema lwjm ac
proporcional e integral, con ganancia proporcional e nalefijas (ijJ = fijay
J'KU = fija ) que garantizan la estabilidad en todos los casos.

Las graficas referentes a la velocidad angular muestrantreascomponentes

(P, Q,R) dadas emad/seg Las graficas relativas al comportamiento de la velocidad
traslacional \(y) se dan erft/seg Las graficas que muestran las componentes de la
orientacion del avion son adimensionales. Las graficesguestran las entradas de
control , muestran la deflexion di&, d,, 8| en grados Wt en(%).

En la tarea de velocidad crucero se desea que la velocidadaarajcance una

referencia deseada dada p& & Q = R = 0), una velocidad traslacional de

referenciaVrer , la cual varia en tiempo, debido a que es también la sefial d
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conmutacion y finalmente se desea que las componentes dieetdacion €1 =
€, = €3 = 0) y por tanto la componente constante permanecera sienpre- —1,
como se explico previamente.

En la tarea de vuelta a nivel se desea que la velocidad arajcdance una referencia
deseada dada pd? (= Q = 0) y R= Rref, una velocidad traslacional de referencia
VREF, la cual varia en tiempo ya que también es la seial de camma. Finalmente
ya gque para este caso no se tiene control sobre la orienfatdse presentaran
datos relativos a las componentes de la actitud. Para labgswaqui presentadas se
considera qQU&RreF = 6.

A continuacion se discutiran los efectos de variaciomemeefal de conmutacion
con base en las graficas que muestran el desempefio de tidadl@ngular, la

velocidad traslacional, variables de control y los compée® de la orientacion en
el caso correspondiente.

Efectos de cambios de la $®@l de referencia en vuelo crucero

Las Figuras 4.18-4.21 muestran el desempefio de la vetbeidgular, velocidad

traslacional y orientacion para diferentes sefiales denatacion en velocidad
crucero. Estas simulaciones son realizadas bajo la ad#bganancia integral
dada comd Kp,i = fija y una ganancia proporcionHKu = fija. En este caso la
interpretacion fisica de la tarea que realiza el avionwedo recto y nivelado con

cambios de velocidad en su recorrido tal que se acelera gelesa mientras avanza
en linea recta.

Las Figuras 4.18 -4.21 muestran la actuacion de las vagabdra dos sehales
de conmutacibn con cambios rapidos en tiempo para veldcalucero. En las

Figuras 4.18(a) y 4.20(a) se puede ver que la velocidadeslaarg presenta un
buen desempeiio bajo estas condiciones al igual que lasidesdies traslacionales
mostradas en las Figuras 4.18(b) y 4.20(b). Mientras laspooentes de la

orientacion bajo éstas condiciones presentan el misraendgefio estable, como
se puede ver en las Figuras 4.19(a) y 4.21(a). En las Figut@gh} y 4.21(b) se

pueden ver las variables de control, cuyo desempefio vdatas exigencias de la
dinamica del avion. Los actuadores no se simulan condufoites para la salida de
la sefal de control.

Los efectos de sefales con variaciones lentas en tiempe muegstran entre estos
resultados ya que las simulaciones anteriores estarzadal bajo el criterio de
variacion lenta en tiempo de la sefial de conmutacion.oBedsultados analizados
se puede ver que el sistema preserva estabilidad pese mitiaes rapidas en la
seflal de conmutacion.
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CAMBIOS EN LA SE NAL DE CONMUTACI

ON EN VELOCIDAD CRUCERO

w
10 5
2 P
o ° 11" "RrerF
=]
S o
a
-5 1 1 1 1
0 100 200 300 400 500
5
= ——Q
& === Qper
3 0
g
o
_5 1 1 1 1
0 100 200 300 400 500
5
g T
2 """ REF
8 N
E’ 5 L L L L
0 100 200 300 400 500
Tiempo(seg)
(a)
VT
350 ‘ v
T
345f 117" Vrer
== Lim. de Switcheo.
340} |
335} E
o 330
D
°
G 325w m - =
320t E
315} E
310F h
305 L L L L L L L L
0 50 100 150 200 250 300 350 400 500
Tiempo(seg)
(b)

Figura 4.18: Dinamica de @)y (b)Vr, en condiciones de vuelo crucero a baja y alta velocidad.
Se consideréKm =fijay /K, i =fija. Se evallan efectos debidos a una sefial de conmoteio
con cambios rapidos en tiempo (sefal cuadrada). Se aprdos eventos de conmutacion entre
modos, en 68egy el segundo en 24@g \/; parte de una condicion inicial de 310 /segy cada
componente de parte de una condicion inicial de&ad/seg
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Figura 4.19: Dinamica de (a)la actitud y (b)las entradasatrol, en condiciones de vuelo
crucero a bajay alta velocidad. Se considdﬁ@i fijay /K| i =fija. Se evallan efectos debidos
a una sefal de conmutaci¥n con cambios rapidos en tiempo (seflal cuadrada). Se apreos

eventos de conmutacion entre modos, ese@f el segundo en 24@g Cada componente de la

actitud tiene una condicion inicial de 0.5.
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CAMBIOS EN LA SE NAL DE CONMUTACI ON EN VELOCIDAD CRUCERO
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Figura 4.20: Dinamica de @)y (b)Vr, en condiciones de vuelo crucero a baja y alta velocidad.
Se considerdK,; =fija y 'K, j =fija. Se evaltan efectos debidos a una sefial de conmatacio

V1 con cambios rapidos en tiempo (sefal triangular). Seceprdres eventos de conmutacion
entre modos, en 8@g 180segy 310seg Vr parte de una condicion inicial de 311 /segy cada
componente de parte de una condicion inicial de&ad/seg
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Figura 4.21: Dinamica de (a)la actitud y (b)las entradasatrol, en condiciones de vuelo
crucero a bajay alta velocidad. Se considdﬁ@i fijay /K| i =fija. Se evallan efectos debidos
a una sefal de conmutaci®a con cambios rapidos en tiempo (sefial triangular). Secagpre
tres eventos de conmutacion entre modos, ese®180segy 310seg Cada componente de la
actitud tiene una condicion inicial de 0.5.
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Efectos de cambios de la $®@l de referencia en vuelta a nivel

Las Figuras 4.22-4.25 muestran el desempefio de la vetbeidgular, velocidad
traslacional y variables de control para cuatro difereséggmles de conmutacion en
vuelta a nivel. Estas simulaciones son realizadas bajcciarmde ganancia integral
dada comd Kp,1 = fija y una ganancia proporcion&Khl = fija. En este caso la
interpretacion fisica de la tarea que realiza el avibnresmovimiento sobre su eje
axial con las alas a nivel con cambios de velocidad al efedtutarea tal que se
acelera y desacelera mientras gira sobre su eje axial.

Las Figuras 4.22-4.25 muestran la actuacion de las vasgidra dos sefales de
conmutacion con cambios rapidos en tiempo. En las Figl2®(a) y 4.24(a) se
puede ver que la velocidades angulares presenta un buempmkfs® bajo estas
condiciones al igual que las velocidades traslacionalestramias en las Figuras
4.22(b) y 4.24(a). En las Figuras 4.23 y 4.25 se pueden vealébles de control,
cuyo desempenio va acorde las exigencias de la dinamievidel. Los actuadores
no se simulan con limitadores para la salida de la sehal mkeato

Los efectos de sefales con variaciones lentas en tiempe muagstran entre estos
resultados ya que las simulaciones anteriores estarzadai bajo el criterio de
variacion lenta en tiempo de la sefial de conmutacionoBedsultados analizados se
puede ver que el sistema preserva estabilidad pese a iomesicapidas en la sefal
de conmutacion. Nuevamente es importante analizar ehgesf#o de las variables
de control mostradas en las Figuras 4.23 y 4.25, las cualestran que es necesario
establecer una nueva partici@) en donde las variables de control no se excedan
los valores maximos de operacion. Lo anterior implicalgsicer un nuevo modo en
donde las condiciones simuladas satisfagan no solo dondide estabilidad si no
también de operacion de los mandos del avion (alerof@sadores, etc.).
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CAMBIOS DE LA SE NAL DE CONMUTACI ON EN VUELTA A NIVEL
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Figura 4.22: Dinamica de @)y (b)Vr, en condiciones de vuelta a nivel a baja y alta velocidad
Se considerdK; =fijay 'K, j =fija. Se evallan efectos debidos a una sefial de conmndeio

con cambios rapidos en tiempo (sefal cuadrada). Se aprdos eventos de conmutacion entre
modos, en 68egy el segundo en 24@g \; parte de una condicion inicial de 310 /segy cada

componente de parte de una condicion inicial de&ad/seg
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CAMBIOS DE LA SE NAL DE CONMUTACI ON EN VUELTA A NIVEL
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Figura 4.23: Dinamica de (a)la actitud y (b)las entradasatdrol, en vuelta a nivel a baja y
alta velocidad. Se considejrb(pyi =fijay jKU —=fija. Se evallan efectos debidos a una sefal de
conmutaciorivr con cambios rapidos en tiempo (sefal cuadrada). Se aprdos eventos de
conmutacion entre modos, engg@y el segundo en 24@g
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Figura 4.24: Dinamica de @)y (b)Vy, en condiciones de vuelta a nivel a baja y alta velocidad.
Se consideréKm =fijay /K, i =fija. Se evalUan efectos debidos a una sefial de conmoteio
con cambios rapidos en tiempo (sefal triangular). Secaprelos eventos de conmutacion entre
modos, en 68egy el segundo en 24@g \; parte de una condicion inicial de 310 /segy cada

componente de parte de una condicion inicial de&ad/seg
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Figura 4.25: Dinamica de (a)la actitud y (b)las entradasasiérol, en condiciones de de vuelta a
nivel a baja y alta velocidad. Se considél@i =fijay jKU =fija. Se evalUan efectos debidos a
una sefal de conmutacidy con cambios rapidos en tiempo (sefial triangular). Secaprelos
eventos de conmutacion entre modos, eseG0L8Csegy 310seg

4.2.5. Efectos de diferentes perturbaciones no lineales

En esta seccibn se muestra el desempefio del controlad®rparnturbaciones
dependientes de los estados. Estas perturbaciones saidialen las componentes
de aceleracion del vector de estadas $obrex). los efectos de las perturbaciones se
analizan mediante las componentes de la velocidad antadarariables de control

y las componentes del cuaternion. Se considera conmouataeifre elModo 1 y
Modo 2 Gnicamente. Para efectos de esta prueba se considesgaiabajo accion
proporcional e integral, con ganancias proporcionaletegiales fijasja<p7i = fija

y jKU = fija ) que garantizan la estabilidad.

Las graficas referentes a la velocidad angular muestrantreascomponentes

(P, Q,R) dadas emad/seg Las graficas relativas al comportamiento de la velocidad

traslacional \(y) se dan erft/seg Las graficas que muestran las componentes de la

orientacion del avion son adimensionales y estan emelorde—1al. Las graficas

que muestran las entradas de control , muestran la deflégi@g, d5, 0] en grados

y ot en(%).

En la tarea de velocidad crucero se desea que la velocidadaarajcance una
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referencia deseada dada p& & Q = R = 0), una velocidad traslacional de
referenciaVrer , la cual varia en tiempo, debido a que es también la sefial d
conmutacion y finalmente se desea que las componentes dietdacion €, =

€, = €3 = 0) y por tanto la componente constante permanecera sieanpre- —1.

Las graficas correspondientes[\b;,P, Q, R] se muestran en comparacion con el
tipo de perturbaciones a las cuales son sometidas. Se eomsidos tipos de
perturbaciones, las primeras consideran funciones atieas dependientes de los
estados y las segundas consideran funciones exponendegpesdientes de los
estados. Debido a que Unicamente es posible rechazarljzamittnes acotadas en
un domino como se dijo antes, estas perturbaciones sordasala tal manera que
el sistema sea capaz de preservar estabilidad; sin embasgopuede garantizar el
desempeiio.

Las componentes dey \f son presentadas en comparacion con las perturbaciones
con la finalidad de observar la relacion entre la amplituhd@erturbaciones contra
la amplitud de las sefales a perturbar.

Efectos de perturbaciones de tipo cuadaticas

Las Figuras 4.26, 4.27 y 4.31 muestran el impacto de peximbas de tipo
cuadraticas, las cuales depende de los estados. La Bi@yAuestra las variables
de perturbaciébn que son inducidas sobre las componentasadeleracion angular
en comparacion con las componentes de la aceleracioriaanga Fig.4.26(b)
muestra el desempefio de las componentes de la velocidalhanas cuales pese a
mostrar un desemperfio poco deseable no se inestabilizan.

La velocidad traslacional mostrada en la Fig.4.27(b) aligue la velocidad angular
muestra un desempeiio poco deseable pero estable. La2F{@¥muestran el
impacto de las perturbaciones sobre el desempefio y éddabile las componentes
de la orientacion, en este caso se puede ver que la compar@itse inestabiliza,

lo cual se puede interpretar como que el avibn sube y baj& Subeje vertical, es
decir cambios de posicion enLo anterior deja ver que se activa un modo oscilatorio
del avion. Finalmente la Fig.4.28 muestra las variablesoarol, las cuales actian
de acuerdo a los requerimientos del sistema.

Ya que en la conmutacion en vuelta a nivel se tiene menoregbles de control, se
considera que es mas ilustrativo presentar resultadosrdelipacion en condiciones
de velocidad crucero. Por lo anterior no se muestran rekdtsobre el impacto de
perturbaciones en vuelta a nivel.
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EFECTOS DE PERTURBACIONES CUADRATICAS EN VELOCIDAD CRUCERO

Perturbaciones
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Figura 4.26: Dinamica de (a) La dinamica We y & y amplitud de las perturbaciones en
comparacion con la amplitud de cada componente de la ac#&arangular y traslacional en
condiciones de vuelo crucero (b) Dinamica de la velocidagu&ar. Se consideréKpJ =fija

y J'KU =fija y perturbaciones de tipo cuadraticas dependientesosieestados. Criterio de
conmutacion basado en cambios en la velocidad Cada componente de parte de una
condicion inicial de 5rad/seg 119



EFECTOS DE PERTURBACIONES CUADRATICAS EN VELOCIDAD CRUCERO

Actitud
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Figura 4.27: Dinamica de (a) La actitud (b) Dinamica dedboeidad traslacional. Se considera
J'KpJ =fija y J'KU =fija y perturbaciones de tipo exponenciales dependientdesdestados.
Criterio de conmutacion basado en cambios en la velodigadr parte de una condicion inicial
de 310 ft/segy la actitud de 0.5.
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EFECTOS DE PERTURBACIONES CUADRATICAS EN VELOCIDAD CRUCERO
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Figura 4.28: Dinamica de las entradas de control en caoniési de vuelo crucero. Se considera
IKp,i =fijay 1K) ; =fija y perturbaciones de tipo cuadraticas dependientessiestados. Criterio
de conmutacibn basado en cambios en la velodigad
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Efectos de perturbaciones de tipo exponenciales

Las Figuras 4.29, 4.30 y 4.31, muestran el impacto de petiohes de tipo

exponenciales, las cuales depende de los estados. Laz2bigy.muestra las

variables de perturbacion que son inducidas sobre las @oempes de la aceleracion
angular en comparacion con las componentes de la acéeratigular. La

Fig.4.29(b) muestra el desempefio de las componentes @oleidad angular, las
cuales pese a mostrar un desempeiio poco deseable no abilizest.

La velocidad traslacional mostrada en la Fig.4.30(b) aligue la velocidad angular
muestra un desempeiio poco deseable pero estable. La3B{@¥dmuestran el
impacto de las perturbaciones sobre el desempefio y éddabile las componentes
de la orientacion, al igual que antes se puede ver que la @moampe enc; se
inestabiliza, lo cual se puede interpretar como que elmasitbe y baja sobre su
eje vertical, es decir cambios de posicibnxeho anterior deja ver que se activa un
modo oscilatorio del avion. Finalmente la Fig.4.31 muwekdts variables de control,
las cuales actuan de acuerdo a los requerimientos dehsiste

Igual que antes Unicamente se presentan resultados dejaerbnes en condiciones
de velocidad crucero.
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EFECTOS DE PERTURBACIONES EXPONENCIALES EN VELOCIDAD CRUC ERO

Perturbaciones
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Figura 4.29: Dinamica de (a) La dinamica ¥e y & y amplitud de las perturbaciones en
comparacion con la amplitud de cada componente de la ac&arangular y traslacional en
condiciones de vuelo crucero (b) Dinamica de la velocidagutar. Se consider‘aKm =fija

y J'KU =fija y perturbaciones de tipo exponenciales dependientdesdestados. Criterio de
conmutacion basado en cambios en la velocidad Cada componente de parte de una

condicion inicial de 5rad/seg
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EFECTOS DE PERTURBACIONES EXPONENCIALES EN VELOCIDAD CRUC ERO
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Figura 4.30: Dinamica de (a) La actitud (b) Dinamica dedbeidad traslacional. Se considera
J'pri =fijay jKU =fija y perturbaciones exponenciales dependientes de ladastCriterio
de conmutacion basado en cambios en la velociad/r parte de una condicion inicial de
310 ft/segy la actitud de 0.5 .
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EFECTOS DE PERTURBACIONES EXPONENCIALES EN VELOCIDAD CRUC ERO

Variables de Control
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Figura 4.31: Dinamica de las entradas de control en caoniiési de vuelo crucero. Se considera
IKp,i =fija y 'K, =fija y perturbaciones de tipo exponenciales dependientdesdestados.
Criterio de conmutacion basado en cambios en la velodiglad

4.3. Discuson final

Los resultados principales de este capitulo son resunelda®s lemas principales.
Cada lema presenta su demostracion formal, ademas sdramuessultados de
simulaciones numéricas para ilustrar los resultadascie

Del Lema 1 se prueba la existencia de un punto de equililmicolen lazo cerrado
para todas las particiones del dominio, motivadas por ldimealidades del modelo.
Por otro lado se deriva un resultado de estabilidad parardtaiode velocidad
usando un control lineal y un modelo no lineal por pedazosn&tlelo incluye
errores de modelado y perturbaciones no lineales. Lo antgriel sistema puede
reescribirse como en (3.8). Las condiciones del Lema 1 gassna estabilidad en
cada modo de vuelo.

Del Lema 2 se establece una relacion entre el tiempo de pemui promedio
y las ganancias del controlador con el fin de garantizar Ebéstad del sistema
hibrido conmutado en lazo cerrado, se muestra que bajateri@de conmutacion
dependiente de los estados es posible operar de manerke dspbcondiciones
de tiempo de permanencia promedio mas pequefios. Lasccaomel en el Lema 2
garantizan la estabilidad del sistema conmutado.
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Por otro lado del analisis de los resultados de las sinmuiasi numéricas, se
muestra que es posible garantizar la estabilidad del sisb&jo accibn puramente
proporcional, pero conforme ésta crece llega a un limiteekcual su efecto
es perjudicial sobre la estabilidad y el desempeiio detraist induciendo un
comportamiento oscilatorio que desestabiliza el sistedtiemas el margen de
valores para las ganancias que estabilizan o desestabdizsistema conmutado
es muy pequeiio por lo cual se ve la necesidad de incluir gasaimtegrales que
permitan abrir este margen de valores.

En el sistema bajo una accion proporcional-integral, omlgananciévai fija que
garantice la estabilidad del sistema conmutado, se puedgueelos efectos de la
ganancia integral ayudan a reducir el sesgo de las varidblesstema para alcanzar
unareferencia deseada. Lo anterior mejora el desempésigtdena. Por otro lado si
la ganancia integral se incrementa demasiado llega a lite léonyo impacto provoca
efectos negativos sobre el desempeiio del sistema indiaciem comportamiento
oscilatorio.

El sistema es sometido a diversas referencias de la seitahdeutacion (dada por
Vr), las cuales se representan como funciones cuya dinaanieaoon el tiempo. En
algunos casos la sefial de referencia varia de forma lesmabjros de forma rapida.
De las simulaciones es posible observar que el sistemarpaesstabilidad pese a
transiciones rapidas en la sefial de conmutacion.

Cada modo del sistemad. cada condicion de vuelo) fue sometida a diferentes
tiempos de residencia, mostrando que la condicion impuyestel Lema 2 no es de
necesidad, sino de suficiencia. Pese a que el sistema fuladorhajo condiciones
gue no cumplian con el criterio minimo del tiempo de peremaia establecido, fue
posible preservar la estabilidad.

Finalmente para probar la robustez del sistema ante pedories, se inducen
funciones dependientes de los estados con dinamicasaticagdry exponenciales
gue son adicionadas sobre cada uno de los estados. Lo amtejaover que es
posible rechazar algin tipo de perturbaciones sin pemlarstabilidad, lo cual
afectaria el desempefo del sistema de manera negativapdiargo se inducen
algunos modos oscilatorios.

La discusion presentada en este capitulo da una pautdgsacmnclusiones del
trabajo de tesis aqui desarrollado, las cuales serama®ente establecidas en el
siguiente capitulo.
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Capitulo 5

Conclusiones

En este capitulo se resumen los resultados de este trabajesis, asi como
aspectos importantes que conciernen al uso del controkgidgr presentado. La
discusion sobre el trabajo a futuro sobre la implemeatadgl controlador hibrido
en aplicaciones aeronauticas y de otros tipos, se tratmarseccion al final del
capitulo.

5.1. Conclusionesy logros

La aportacion principal de esta tesis es mostrar que unasicoptrolador lineal tipo
Pl en lazo cerrado con una descripcion NO lineal por peddebavion es capaz
de garantizar estabilidad global de velocidad y que adeta&asrientacion puede
regularse en todo el dominio excepto de un numero finito aegsudados por la
redundancia del mapa de cuaterniones.

La novedad del trabajo se centra en tres aspectos prin@pgmPrimero, en que

se realiza un analisis de estabilidad del sistema no lim@apedazos, el cual hasta
ahora no ha sido abordado en la literatura. Segundo, sei@siusistema en lazo

cerrado bajo la suposicion de la existencia de errores déelado. Tercero, se

estudia la relacion entre las ganancias del control y saaidad de estabilizar al

sistema ante transiciones rapidas entre dinamicast@i En particular, debido a
la naturaleza del controlador (hibrido) este es altamaddptable a las condiciones
de vuelo.

Por otro lado se listan las siguientes aportaciones :

= Se prueba la existencia de un punto de equilibrio Gnico 2o ¢@rrado para
todas las particiones del dominio.

= Se deriva un resultado de estabilidad de velocidad usandwotdineal y
un modelo no lineal por pedazos. EI modelo incluye erroresnddelado y
perturbaciones no lineales.
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= Se establece una relacion entre el tiempo de permanenmiaedio y las
ganancias del controlador con el fin de garantizar la egdadildel sistema
hibrido en lazo cerrado. Se muestra que aumentar las gasalet controlador,
permite operar de manera estable bajo condiciones de tidmpermanencia
promedio mas pequeios.

= Se muestra que cuando el mapa de orientacion es no redandamosible
regular la orientacion usando controladores lineales.

Para llevar a cabo el anélisis de estabilidad del sistemazencerrado se usa una
particion del dominio dentro de la cual es admisible unaidesion del sistema
continua no lineal. Siempre que la trayectoria del sistegtarge un cambio en el
dominio de operacion, el comportamiento continuo cam®an el fin de tener un
sistema hibrido bien definido, se escoge tener un y solomportamiento dinamico
continuo por cada participacion del dominio, ademas lérume los dominios
forman el espacio de estados. El criterio de conmutaciedg@ser dependiente del
tiempo, del estado y/o de ambos. Con base en resultados]deggsbsible mostrar
gue en bajo cualquiera que sea el tipo del criterio de corsitutaéste admite una
descripcion equivalente en términos de secuencia. Satrauen esta tesis que Si
cada sub-sistema continuo esta activo en promedio unardoiena de tiempo, el
origen del sistema sera asintoticamente estable.

Se propone una estructura de control en cascada para resblpeoblema de
regulacion de velocidad y orientacibn en un sistema subdo. El problema
de control de actitud se formula usando la restriccion roimteca que relaciona
la velocidad angular del cuerpo con cuaterniones, mitigatel esta manera el
inconveniente de la redundancia. Se muestra que el contplupsto es capaz
de estabilizar la dinamica no lineal del avibn a pesar déupmciones debidas
a la incertidumbre paramétrica o estructural del modeempre y cuando estas
sean diferenciables en cada particion del dominio. Lasribmiciones se muestran
principalmente en los resultados del Lema 1, referentestdd#idad par cada modo
de vueloy el Lema 2, sobre la estabilidad del sistema cordouta

Para ilustrar las ventajas del control propuesto se utilgeulaciones numéricas
con el modelo de un avion F-16; debido a la disponibilidadndemacion con la
gue se cuenta para este modelo, para fines de comparaciotraenesultados en la
literatura.

Con base en los resultados obtenidos en los Lemas 1y 2 rashdas simulaciones
numeéricas, se plantean las siguientes conclusiones:

1. El modelo del avibn admite una descripcion no lineal pedazos dada por
la Ecuacion (4.3). Aun mas, este sistema bajo la ley déralo.5) puede
interpretarse como sistema singularmente perturbadadogzara este fin las
ganancias integrales del controlador.
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2. Se muestra que el esquema de control (4.5) garantizadlestdasintotica de
la referencia de orientacion y de velocidad de una desénpiel avibn como
no lienal por pedazos.

3. Los resultados de los Lemas 1y 2 dan garantia de estabdiate incertidum-
bre paramétrica o estructurales dependientes de lososstsidmpre que ésta
admita una descripcion de la forma (3.8).

4. De acuerdo a las simulaciones numéricas es posible cagrifjue bajas
ganancias proporcionales resultan en la inestabilidadistelma; esto es, bajo
condiciones en las cuales no se cumplen las condicionesedwh [1.

5. Las simulaciones numéricas permiten verificar que giéamncias integrales
resultan en la inestabilidad del sistema; esto es, bajoiconés en las cuales
no se cumplen las condiciones del Lema 1.

6. Las simulaciones dan evidencia numérica de que las cionés establecidas
por el Lema 2 son solo condiciones suficientes para aselgugatabilidad del
sistema conmutado. Lo anterior luego de someter al sistemmar@gimen de
conmutacion muy rapidosin observarse inestabilidades.

7. Es posible verificar numéricamente la robustez del otador ante perturba-
ciones provenientes de incertidumbre, asi como algunagrpaciones aleato-
rias variantes en tiempo, con dinamicas lentas o rapidas.

Finalmente de esta tesis se derivan los siguientes pragucto

(@) Un articulo aceptado en la revista "Mathematical Rroid in Engineering
Aerospace and Sciences” editada por Cambridge Scientibiishers (UK),
en espera de publicacion durante el 2011.

(b) El articulo que lleva por titulo "Hybrid Tracking Caot of Fixed Wing
Aerial Vehicles” y que formo parte de los trabajos presgoseen el congreso
"Problems in Engineering, Aerospace and Sciences” (ICNPah Sao Jose
Dos Campos, Brasil.

(¢) Un articulo sometido al AIAA Journal of Guidance Cohtitod Dynamics.

5.2. Trabajo Futuro

Como se describe anteriormente la aportacion principaktietrabajo esta sentada
sobre resultados de estabilidad asintbtica para cada deodaeelo y para el esquema
de control hibrido. Lo anterior con aplicaciones en aviode ala fija. AlUn es
necesario profundizar en las aplicaciones a modelos magplefs considerando
perturbaciones elasticas y combinaciones mas complej&ss mandos de control
(tabs, spoilers, diferentes tipos de alas, etc.).

L1Es decir bajo un régimen que no cumple las condiciones dabl2
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Debido a que el Lema 1 Gnicamente alude a la existencia dangas que
estabilizan el modo de vuelo en lazo cerrado, es necesalmjar en la
implementacion de una metodologia practica que perteitar un modo rapido
para calcular los margenes en los cuales las gananciagfesdinas en la tarea de
estabilizacion. Lo anterior adquiere importancia ya cgia tarea tiene que repetirse
para cada modo de vuelo haciéndola laboriosa.

Por otro lado, aln es necesario trabajar en el problema deinsento de
trayectorias, lo cual seria un paso natural despuésateljty aqui desarrollado y por
tanto trabajar en cuestiones de desempefo sobre el sistemmatado incluyendo
la dinamica de todos los modos de vuelo, incluso bajo camkés de entradas de
control acotadas.
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Apéendice A

Tablas derivadas aerodiramicas

Los coeficientes dimensionales para las derivadas de legtaby derivadas laterales se
incluyen en las siguientes dos tablas que nos ayudan a eamc@ntilmente el valor de los
coeficientes aerodinamicos adimensionales. Los nombrkes yerivadas longitudinales de
estabilidad relativamente méas importantes se muestrlasesiguientes dos tablas.

Las derivadas de estabilidad son estimadas de las propedadmeétricas, de las pendientes
de los coeficientes aerodinamicos, del movimiento peatlwtde un avion en pruebas de vuelo
o de modelos probados en tuneles de viento. Los coeficiaet@slinamicos son en general
funciones no lineales. Para una aeronave dada las deridadgssabilidad varian de acuerdo con
los angulos aerodinamicda, 3), nimero Mach (efectos de compresion), empuje (efectds de
propulsion) y presion dinamica (efectos aeroelasico

Se pueden encontrar en la literatura la descripcion de ésdos para determinar las derivas
aerodinamicas como en [43]. Las derivadas de estabilidéehmas de pruebas de vuelo son
usualmente presentadas en graficas aplicadas en cordicervuelo compensado, por ejemplo
a una altitud dada haciendo variaciones del nUimero Mache®bargo una serie de puntos a
lo largo de una curva en particular podria correspondefesiatites combinaciones de empuije,
angulo de ataque y posicion del elevador, puede ser ddeppara identificar cualidades de
vuelo , pero representa dificultades para las simulacidnesnatruir una tabla con el valor de
las derivadas. Estas tablas han sido tomadas de [45]. Paxa ohetalle de los coeficientes y
derivadas aerodinamicas el lector puede dirigirse a fasemgcias [45] y [43].
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Derivadas
Xy = rﬁ\f (2Cp, +Cb, ) Co, =V, 5P
Xrv = n>- (2Ct, +Cr,)) Cr =V %1
TV mV- Te Ty Ty = VTe N
Xa = f(CL.—Co,) Cp, = 52
TS _ dC
X5e = ﬁq DBe CD5e - 6_52
Zy = 2 (2CL, +Cuy) Ciy = V.5
Zo = 7(Co, +CLy) C,=%
_q 2V
Zy = ﬁqSCLd CL, ==" %C(;L
-0 V1, 0C
Zq - 2mVTeC|_q C'—q = Ce 6_(5
0 — 0G
Zée - m CLée CLée = Tle-
My = 792 (2Cm, 4G Crm, =Vr, %
V_JYvT( me T m/) my = VTegvr
—q% .\, 0C
Mz, = 53 (2Cmr +Ciny,, ) Crr, = V1o
¥ T
Mq — —_?Y Cn‘b Cn‘b = a(;:_am
—q< C .Y
Ma = 2= 5¢-Crn, Cr, = 258
g% ¢ _ V1 0Chy
Mg = =5, v, Cmy Cmy = T° 50
0, G
Mée — %Cmée Cm5& = 6—6:]

Tabla A.1: Derivadas adimensionales contra longitudmdimensionales
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Derivadas

Yp= %TSCYB Cy, = aa%

Ve Zme/fe%vp Gy, = Z\I/aTe e
Yr 2m(3/febcyr Cy, = Z\E)Te aa%
Yo = (I’]T?CY& CYar = %%
Y5, ?T?CYaa Cy,, = %%Z

LB = Cg—ibC% CI|3 = 6_%
o= 527G Gy =%
b= ARG G, =% %
Ls, = %ibcléa C|561 = g—g

L5r = %bqér Clér = %

Ng CTszCnB Crg = %
=P S
Ny = CTJ—zbz\/LTeCnr Ch = Z%Te%
N5, = q;_ztbnaa Cns, = STC”a
N3, = CTJ—sznér Cns, = %

Tabla A.2: Derivadas adimensionales contra derivadasalag#direccionales dimensionales
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Apeéendice B

Datos de las simulaciones nue@ricas

Este anexo se ocupa de mostrar los valores numéricosdtiégpara obtener las simulaciones
de los resultados del Capitulo 4. Las tablas de datos aémitios y algoritmos de interpolacion
asociados a estas tablas que proporcionan los valores deo#fientes aerodinamicos
adimensionales del avion F-16 fueron obtenidos usandadégo fuente del apéndice A de [45].

La condicion de conmutacion esta dada por cambios erdaidad total del aviolvr, debido
a que el avion pasa mayor tiempo en la condicion de vuelmecou(vuelo recto con alas a nivel).
La Fig.B.2 muestra el esquema implementado en simulaciooesayuda de SIMULINK de
MATLAB.

B.1. Avion F-16

Para poder obtener resultados sobre la estrategia de lgsstrdilizan los datos del avion F-
16. Asi que se hara una breve descripcion de éste tipaaie. &I F-16 fighting falcon de General
dynamics, es un jet de multi-propoésito de combate, delsadmpor “General dynamics” para la
Fuerza Aérea de Estados Unidos. Disefiado como un udralide combate, se convirtid en un
avion de de multiples aplicaciones.

El F-16 es un avion de un s6lo motor, supersénico, mplicaciones tactico. El F-16 fue
diseflado para ser un avion de combate rentable “cabalbai@ddia” que pudiera realizar varios
tipos de misiones. Es mucho mas pequefo y mas ligero qupredecesores, aunque utiliza la
aerodinamica y avionica de éstos. Utiliza tecnologidfl-wire (RSS/PF) del sistema de control
de vuelo, para lograr un rendimiento mejorado en maniobzasudlo. El F-16 es agil y puede
alcanzar una velocidad maxima superior a Mach 2.

El disefio del F-16 cuenta con una forma en la planta del ptadelta recortada con una
combinacion fuselaje-ala, cuenta con dispositivos dérobdel vortice. Esta dotado de entradas
de aire para suministrar el flujo de aire para el motor de liiarde propulsion. Es un avién
convencional de tres superficies moviles dadas por la cofizdntal o “estabilizador” , un
par de aletas ventrales al borde de salida del ala (alergnaisa superficie movil en la cola
vertical (estabilizador vertical o rudder). Ademas caetdn una burbuja sin marco para una
mejor visibilidad y un tren de aterrizaje de tipo tricicldréetil (rueda orientable en la nariz).
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Finalmente la palanca de control esta ubicada de manerallptea facilitar el control durante
maniobras de combate.

B.2. Valores nunericos y diagramas de simulaciones

Con base en las exigencias de los objetivos de control (3(3)9) y considerando las
dificultades asociadas al disefio de leyes de control de menio del avion, se propone
una estructura de control hibrido conmutado. El contnblriio conmutado consta de un
criterio de conmutacion y decontroles correspondientes a cada modo. Cada control de mod
esta constituido de dos lazos de control asignados pastveesos objetivos de control. Cada
lazo de control consta de una ley de control lineal PI.

A continuacion se muestran los valores numeéricos dedreigtusado para las simulaciones,
asi como los valores numeéricos de las ganancias propaie® e integrales de los PI's de cada
lazo de control.

Datos Vuelo recto y nivelado

A continuacion se muestran los valores numéricos utbsaen las simulaciones
para la conmutacion entre el Modo 1y Moda2(j=1,2).

[ 0,127 —-235 -0,0028 ®-5 -951 -4 0,314 |

—7e—4 —,969 15e—5 —4e-—5 908 —le—5 —2e—4

A le—8 2e—5 —,322 298 &-—7 —,948 —3e-—8

—-3e—7 —,00248 —-625 -3 3e-4 199 0

9e—-4 —456 92e—5 0 -158 —-,00287 0

| —3e—-6 —,00188 167 —,262 ,00254 —,629 0|
(B.1)

La dinamica de la propulsion se asume en estado estai@onar

(03413 @-6 —244 2-5]
00002 0 —,00209 0
00000 -4 2e-8 B8e—4

B= 0 —645 0 126 (8.2)
0 0 —199 0
_ 0 —,018 0 0657

Las ganancias proporcionaIéKp’i e integrales! Kii para el lazo de control de
velocidad { = 1) y lazo de control de orientaciom-£ 2) son matrices reales tal
quelKpi, K j € R,
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Datos Vuelta a nivel

5 0 0 0 0 0

~9e-3  -0,9693 33504 —de—05 09 —le—05

| —2e—08 205 03219 0298 & 07 0,048

A= | _3e_07 —248e—04 625 3 3e-04 199

0 455955 54%— 04 0 -158 —287—03

| —3e-06 —1,88¢—01 767 —0,262 254e—03 —6,29e—01 |
(B.3)

La dinamica de la propulsion se asume en estado estai@onar

0 0 0 0]
0,7609 0 0 0
—0.,0000 02-8 0

Ba=| 00003 0 0 o (B.4)
09783 06 0 0
00033 —,018 02 01 |

Recuerde que en este modo no se tiene lazo de control deasi@ntLas ganancias
proporcionales Kp 1 e integralesJ K1 para el lazo de control de velocidad son
matrices reales tal qu&p 1, K 1 € R%.

Para ambos casos las matrices siguientes son las mismas :

100000
000100
“=loo0oo0010 (B.5)
000O0O01
D=0eR¥™ (B.6)

El criterio de conmutacion esta dada programada como setrauen la figura
B.1. El valor de la referencia es 325 ft/seg, por lo que patacidades mayores
permanece en el Modo-1 o Modo-3 y para velocidades menoresstma
permanece en la Modo-2 o Modo-4, segun sea el caso de |esiongs. Finalmente
en la Fig.B.2 se muestra el modelo del avion programado EUESINK junto con
el criterio de conmutacion.
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REF

Pe{ut if(u >=325)
It ;l
[R9]
In1 Qut1
System 1
If Action
Subsydem
>
Meme
Bl ifful <325 —
Merge
11
if{}
Int Qutl
System2
If Action
Subsysem1

Figura B.1: Ley de conmutacion
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Figura B.2: Modelo del avion
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Apeéendice C

La matriz 'BK, 1C

Proposicion 3 Existen valores propios reales positivos de la matriz

IBIK| 1C, tal queésta es positiva semidefinida.

Demostradhn. Sean la matriZ, K, ; y 1B como sigue:

il =

b11
b1
P31
a1
bs1

| be1

OO oo

b12
793
bs2
Do
bso
be2

OO o
O OO

b13
o3
b33
D43
bs3
be3

o

14
o4
34
D44
b4
e

(C.1)

(C.2)

(C.3)

Observe que la matri2 tiene dos columnas llenas de ceros . Al aplicar operaciones
basicas de algebra lineal, la matiiz,C es
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kin 0 0 ki2 kiz kia
' ki 0 0 ko koz kog
K 1C = C.4
1 kit O O k32 ksz kas (€4
Ksr 0 O kao kaz kas
Entonces dada la estructurald la matriz!BIK 1C es
Sbijkjz 0 0 Ybijkjz Ybijkjz 3 bijkijs
o bojkiis O O Yhojk; by jKi bs jKi
IBiK; 1C = > o) 11: )5 > b2 12: > Do) 13; > b2 14: (C.5)

Ybsjkis 0 0 Ybgjkjz Ybgjkjz Y bgjkija

dondej =1,...,4. Note que las columnas 2 y 3 B'K| 1C son cero. Los valores de
la ganancia integral se pueden asignar arbitrariamentgglbées), lo que implica
gue es posible asignar la estructura de 16 entradas de la hBiKth. La matriz
iBl Ky 1C tiene 36 elementos, de los cuales 12 son ceros (de las cdl@ma) y
16 elementos asignables mediante las entradéng por lo que en total se tiene
8 elementos que no se pueden asignar. Ahora suponga qugese\allores déKLl
para que la matriB/ K| 1C tenga la siguiente forma:

A 00 0O O O]
aa 0 0 ap a3 a4
- a 0 0 a
Bk Cc=| % g 0;2 Sag (C.6)
0O OO0 0N O
| 000 0 0\ |

conAj > 0 . Entonces se escogen valoresjmﬁl tales que la estructura de la
matriz quede asignada en el primero, cuarto, quinto y sextgldon, es decir una
“matriz diagonal”. Los valorea; — ag son los valores que no se pueden asignary y
pueden tener cualquier valor. Ya que Agsson arbitrarios, entonces pueden elegirse
reales positivos. Dada la estructura de la matriz en (C.$)valores propios son
{0,0,A1,A2,A3,A4}, lo cual la hace positiva semidefinida y por lo tanto el rango
maximo que podra tener es 4.
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