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SUMARIO

El presente trabajo se basa en las tecnologias de control de trayectoria del vuelo de
una aeronave, que han cambiado la forma en que se disefian y que cada dia se consigue que
vuelen de manera mas eficiente y estable para ello se puede aplicar la técnica de control
optimo.

Aplicando el control 6ptimo se consigue minimizar el indice de desempefio que se
relaciona para controlar la estabilidad dinamica de la acronave Beaver.

Se inicia convirtiendo el modelamiento del sistema no lineal de la aeronave
“Beaver” elaborado en simulink por el conjunto de herramientas FDC (Flight Dynamics
and Control) a un sistema lineal para determinar y convertir €l modelo longitudinal y
lateral en tiempo continuo a tiempo discreto. En este sistema se incluyen las ecuaciones de
estado de los actuadores de los elevadores, alerones y el timon. Sobre este modelo
linealizado se aplica el disefio del “control optimo cuadratico en estado estacionario de
seguimiento” que incluye un integrador que corrige el error de la respuesta del sistema.

Se describe también las ecuaciones de estado al agregar los actuadores para el
sistema longitudinal y lateral/direccional linealizado.

Mediante Matlab/Simulink, se realizan pruebas de los algoritmos, mostrando el

comportamiento de la acronave como respuesta al disefio del control optimo.
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INTRODUCCION

Las tecnologias de control de vuelo han conseguido cambiar de manera sustancial la
forma en que se disefian las acronaves.

Con las aeronaves actuales se consigue que estas vuelen en condiciones climaticas no
favorables, de una manera mas eficiente.

En este sentido, se puede brindar ciertas cualidades de vuelo a una aeronave con la
ayuda de un conjunto de leyes de control que se programan en un computador. Esto ha
causado un gran cambio al sustituir conexiones mecanicas por la tecnologia fly-by-wire, es
decir una interfaz electronica que interpreta el movimiento de los controles de los pilotos
para enviar sefiales de control a los actuadores para manipular el movimiento de las
superficies de control, la primera prueba de esta tecnologia en una aeronave se hizo en
1972 en un F-8 modificado. Estos sistemas de control automatico de vuelo se pueden
disefiar haciendo uso de modelos matematicos y uso de técnicas de disefios de control
consiguiendo un mejor analisis para dicho objeto.

Se han utilizado programas para disefio asistido por computadora como
Matlab/Simulink, entre otros, con los cuales se consiguen realizar pruebas de los
algoritmos y comportamientos al disefio del control.

El presente trabajo abarca el desarrollo de un control de la estabilidad de una
aeronave. Para este caso se estudia la aeronave DHC-2 Beaver, iniciando una vision de esta
aeronave britdnica, luego se plantea un sistema control digital para condiciones de vuelo en
estado estable. Se introducen conceptos aerodinamicos, el desarrollo de las ecuaciones
dinamicas de movimiento, la estabilidad dindmica con sus respectivos comportamientos
modales que ayudan a comprender y desarrollar un buen disefio en el control de la
estabilidad de vuelo. Finalmente en la etapa de disefio se sintetizan las diferentes
configuraciones de control y donde se consideran restricciones para el desarrollo de las
mismas, luego se ve la respuesta al control de las variables estado y se analiza el
comportamiento para colectar informacioén que permita desarrollar el algoritmo de control

optimo en lazo realimentado.



CAPITULO 1
CONTROL DE LA ESTABILIDAD DE LA AERONAVE DHC-2 BEAVER

1.1 La aeronave DHC-2 Beaver

La aeronave DHC-2 Beaver, que se muestra en la figura 1.1, es una creacion de 7H/-
DE HAVILLAND AIRCRAFT Ol CANADA LIMITED. Esta aeronave es del tipo
monoplano de grandes alas y toda elaborada de metal, donde entra un piloto y siete
pasajeros. Esta aeronave se usa para el transporte de carga, ambulancia, operaciones de

rescate, entre otros. Su tren de aterrizaje puede ser reemplazado por flotadores.

Figura 1.1 Fotografia de una aeronave DHC-2 Beaver [9].
1.1.1 Dimensiones

Esta aeronave tiene un ancho de 14.3 m (cobertura de ala), una longitud de cuerda
aerodinamica media del ala de 1.6m, un largo de fuselaje de 9.22 m, un ancho de cola de
4.826 m, una altura de 2.74 m, un diametro de las hélices de 2.59m que se encuentra a un
nivel de 30 cm de la superficie. La figura 1.2 muestra un mejor detalle de las dimensiones

de la aeronave DHC-2 Beaver.



1.1.2 Motor

Esta aeronave cuenta con un motor “Wasp Junior” se muestra en la figura 1.3, cuyo

modelo es el R-985SB3 construido por Pratt and Whitney.

——

|
9.22m
Figura 1.2 Dimensiones basicas del DHC-2 Beaver [1].

Figura 1.3 Motor Wasp Junior R-985 [12].



1.1.3 Especificaciones de la acronave DHC-2 Beaver

La informacién sobre las especificaciones se obtiene de la referencia [10] y se

detallan a continuacion:

a) Caracteristicas generales

e Tripulacién: Un piloto.

e Capacidad: 7 pasajeros.

e Largo: 9.22 m (30 ft 3 in).

e Ancho: 14.63 m (48 ft O in).

e Alto: 2.74 m (9 ft 0 in).

e Area del ala: 23.2 m? (250 ft?).

e Peso: 1,360 kg (3,000 1b).

e Peso con carga: 2,310 kg (5,100 Ib).

e Carga util: 950 kg (2,100 Ib).

e Motor: 1 Pratt & Whitney R-985 Wasp Jr. radial engine, 450 hp (335 kW).

b) Rendimiento

e Velocidad maxima: 255 km/h (158 mph).

e Rango: 732 ki (455 miles).

e Altura maxima: 18,000 ft (5,500 m).

e Velocidad de ascenso: 5.2 m/s (1,020 ft/min).

1.1.4 Superficies de control de vuelo

Las superficies de control de vuelo, son las encargadas de las maniobras que realiza
una aeronave, debido que a través de estas se logra controlar el viraje, balanceo y cabeceo
de la aeronave. Su operacion es de manera manual a través de una columna de control y

mediante pedales.

a) Elevadores

Los elevadores, se encargan de controlar el cabeceo de la aeronave. Es decir,
controla la inclinacion de la nariz respecto a una superficie horizontal. Estos son

controlados por la columna de mando, con movimientos hacia arriba y hacia abajo. La



figura 1.4 muestra los elevadores.

Figura 1.4 Elevadores [2].
b) Timén
El timon es el encargado principalmente del movimiento lateral de la aeronave, es
decir del angulo de viraje. La figura 1.5 nos muestra el timon. Este es controlado de

manera diferencial por la presion de los pedales.

Figura 1.5 Timon [2].
¢) Alerones

El angulo de balanceo de la aeronave, medido entre el eje lateral Y, de la aeronave y
un plano horizontal, es controlado mediante éstas superficies de control. Uno de los
alerones se muestra en la figura 1.6. Ambos alerones se controlan con la columna de

mando con movimientos hacia la izquierda y hacia la derecha.



Figura 1.6 Alerdn [2].

d) Flaps

Los flaps, se utilizan principalmente para aumentar la sustentacion y la resistencia
durante la aproximacion final y el aterrizaje. Estas superficies de control inician en el
extremo interno del aleron hasta el fuselaje como se muestra en la figura 1.7. Estos son
operados por un cilindro de accionamiento mediante una bomba de mano, debajo del

asiento del piloto.

En el presente informe sélo se considera las superficies de control primarias por lo que los flaps
no son considerados en las sefiales de control.



1.2 Descripcion del problema

La posibilidad que una aeronave, bajo ciertas condiciones de estabilidad, siga una
ruta de vuelo establecida por los puntos de paso (waypoints) que marcan la ruta a seguir
para completar el plan de vuelo, origina la necesidad de desarrollar un sistema que permita
controlar la estabilidad del desplazamiento, vertical y horizontal, sobre todo para viajes
largos, motiva la realizacion del sistema que mantenga un vuelo seguro sin perturbaciones

que causen mucho efecto en su estabilidad.

1.3 Objetivos del trabajo

El objetivo es realizar un sistema de control de vuelo para controlar los angulos de
cabeceo, giro y rotacion que consiguen manejar la trayectoria de la aeronave para alcanzar
ciertas condiciones de estabilidad dinamica.

Este sistema debe ser capaz de controlar las superficies de control vuelo para un
desplazamiento en estado estable.

Dicho control se basa en datos ingresados por el piloto, los equipos encargados de

adquirir datos sobre la posicion y orientacion la aeronave.



CAPITULO I
DINAMICA DE VUELO DE UNA AERONAVE

2.1 Conceptos basicos
2.1.1 Sistemas de referencia

Los sistemas de coordenadas son muy ttiles en el analisis de movimiento de una
aeronave. En esta seccion se consideran tres sistemas de coordenadas, como son: el sistema
de referencia de tierra-fija, el sistema de referencia llevado al vehiculo, el sistema de

referencia de la aeronave y el sistema de referencia de estabilidad.

a) Sistema de referencia de tierra-fija

El marco de referencia de tierra-fija, es un sistema ortogonal y se considera fijo en el
espacio. Su origen puede ser colocado en una posicion arbitraria "fija". En la figura 2.1

podemos apreciar este sistema de referencia.

+ X(Norte)

Y(Este)

Z(Hacia abajo)
Figura 2.1 Sistema de ejes de referencia tierra-fija [3].

b) Sistema de referencia llevado al vehiculo

Este sistema de referencia tiene su origen en el centro de gravedad de la aeronave y

sus ejes son paralelos a los ejes del sistema de referencia de coordenadas de tierra-fija. Este



sistema de referencia se muestra en la figura 2.2.

Z.(Abajo)

<
X«(Norte)

Z(Abajo) o
Figura 2.2 Sistema de coordenadas de referencia llevado al vehiculo [3].

¢) Sistema de referencia de la aeronave

Este sistema de referencia tiene su origen en el centro de gravedad de la aeronave, o
cuerpo (del inglés body), con sus ejes coordenados se orientan hacia la nariz de la aecronave
(Eje X»+), hacia el ala derecha (Eje Y,+) y hacia abajo (Eje Z,+) y perpendicular al plano

X»Yp como se muestra en la figura 2.3.

¥

/

Z:

Figura 2.3 Sistema de referencia de la acronave [3].
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d) Sistema de referencia de estabilidad

El sistema de referencia de estabilidad también presenta su origen en el centro de
gravedad de la aeronave y los ejes se orientan en la direccion de la velocidad relativa del
viento (Eje X;+), hacia el ala derecha (Eje Y;+) y perpendicular al plano XY

conservandose sobre el plano XY del sistema de referencia del cuerpo como se muestra en

la figura 2.4.
Yon
)
X,
-
<4
X
N
Z,

Figura 2.4 Sistema de referencia de estabilidad de la aeronave [3].

2.1.2 Controles aerodinamicos

Una aeronave tiene tres controles aerodinamicos que son el elevador, timoén y
alerones capaces de producir momentos sobre uno de sus ejes [4]. Estos momentos son
definidos sobre el sistema de referencia de la aeronave cuyos ejes son Xp, Y, y Z5. Los
momentos aerodinamicos Lcg, Mcg y Ncg son las componentes, sobre los ejes X, iy Zp
respectivamente, del momento aerodinamico total sobre la aeronave como se muestra en la

figura 2.5.

a) Elevador

El elevador esta ubicado de manera horizontal en la cola de la aeronave cuya
deflexion es caracterizada por el angulo &, y define positivo cuando la superficie gira hacia
abajo. El momento M., producido sobre el eje Y es sensible a los cambios en la deflexion

del elevador que causan un cambio en el sistema longitudinal de la aeronave. La derivada

de control se define conforme a la referencia [4], de la siguiente manera:

am
aAM=—29<0 (2.1)
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b) Timoén

El timoén se ubicada de manera vertical en la cola de la aeronave y su deflexion es el
angulo &, y se considera positivo cuando rota a la izquierda. El momento sobre el eje Z, se
debe al cambio en la deflexidn de esta superficie de control que ayuda a controla el sistema
lateral de la aeronave. La derivada de control, segin la referencia [4], para esta variacion se

define como:

<0 (2.2)

c) Alerones

Los alerones son superficies de control de vuelo, ubicados de manera horizontal en
los extremos de las alas de la aecronave, y que estdn disefiados para una deflexion
diferencial que se caracteriza por el angulo 6, que es positivo cuando el alerén derecho

rota hacia arriba. Estos cambios debidos a los alerones producen un momento L., sobre el

eje X, por lo que se define su derivada de control, de acuerdo a la referencia [4], como:

dL,,
AL =58>0 2.3)

+M_, = Momento de cabeceo

+L.g= Momento de balanceo

1

+or
AN<O

Z u
o1
+Ncg = Momento de viraje

¥z,
Figura 2.5 Controles aerodinamicos y momentos [5].
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2.1.3 Coeficientes aerodinamicos de fuerza y momento

La aerodinamica es el estudio de las fuerzas y el movimiento resultante de los
objetos a través del aire,

Los coeficientes aerodinamicos son magnitudes adimensionales utilizados en el
estudio aerodinamico y que caracterizan la fuerza y momento aerodindmico que actuan
sobre una aeronave al desplazarse a traves del aire.

Las fuerzas y momentos aerodindmicos dependen de la forma y dimensiones de un
cuerpo, la velocidad de su movimiento de traslacion, su orientacion a la direccion de la
velocidad, las propiedades y el estado del medio en el que el movimiento tiene lugar, y en
algunos casos en las velocidades de rotacion angular y la aceleracion del movimiento del
cuerpo. La determinacion de las fuerzas y momentos aerodinamicos para cuerpos de
diferentes formas en todos los posibles modos de vuelo es uno de los principales problemas
de la aerodinamica y de experimentos aerodinamicos y para ello se hacen uso de los

coeficientes aecrodinamicos.

a) Coeficientes aerodinamicos de fuerza

La fuerza aerodinamica que ejerce €l aire sobre un cuerpo que viaja a través de este,
es causada debido al movimiento relativo entre ambos. Esta fuerza aerodinamica surge
debido a la presidn y friccidn actuando sobre las superficies de la aeronave.

La fuerza aerodinamica se resuelve en componentes en un sistema rectangular de
coordenadas que se asocia con el vector de velocidad V7 del cuerpo (sistema de referencia
de estabilidad) o con el propio cuerpo (sistema de referencia de la acronave).

Al descomponer la fuerza aerodinamica que actia sobre la aeronave, en sus
componentes axiales sobre el sistema de referencia de la aeronave, como se muestra en la

figura 2.5, se obtienen los siguientes coeficientes acrodinamicos de fuerza que se definen,
conforme a la referencia [5], como:

e Coeficiente acrodinamico de fuerza en la direccidon +.X3:

Cx = 2.4)

e Coeficiente aecrodinamico de fuerza en la direccion +Yp:
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Cy = v (2.5)
Y QS .
e Coeficiente aerodinamico de fuerza en la direccion -Z;
C, = i (2.6)
Z QS -

Por otro lado al descomponer la fuerza aerodinamica que actta sobre la acronave, en
sus componentes axiales sobre el sistema de referencia de la estabilidad, como se muestra
en la figura 2.6 son la sustentacion que es la fuerza actuante sobre un perfil aerodinamico,
como las alas, que permite volar a la acronave y el arrastre que es la resistencia del aire
creada por el movimiento de la acronave a través del aire.

Luego se obtienen los siguientes coeficientes aerodinamicos de fuerza que se
definen, conforme a la referencia [S], en dos coeficientes acrodinamicos comunmente

usados que son fuerzas de sustentacion y arrastre:

e Coeficiente aerodinamico de fuerza de sustentacion en la direccion -Z;:

L
C, = —== —Czcosa + Cysina 2.7)

QS

e Coeficiente acrodinamico de fuerza de arrastre en la direccion -Xj:
Cp = — = —Czsina — Cxcosa (2.8)
QS

L=C,08

T Vector de fuerza resultante

14

=

No confundir L con el
momento acrodindmico en ¥,

r
o

_Zb
Figura 2.6 Sustentacion y arrastre [5].
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b) Coeficientes aerodindmicos de momento

El momento aerodindmico es muy importante en el disefio aerodinamico de
aeronaves y en la determinacion de su estabilidad y controlabilidad, y por lo general se da
en la forma de tres componentes, en el sistema de referencia de la aeronave: el momento de
balanceo L, el momento de viraje Ny el momento de cabeceo M.

Al descomponer el momento aerodindmico sobre los ejes axiales del sistema de
referencia de la aeronave, como se muestra en la figura 2.5, se obtienen los siguientes
coeficientes aerodinamicos de momento que se definen, conforme con la referencia [5],

como.

e Coeficiente acrodinamico de momento en el X}:

C = é (2.9)

° Coeﬁciente aerodinamico de momento en el Y:
(2.10)

e Coeficiente aecrodinamico de momento en el Z;:
(2.11)

donde:

X,Y,Z: Fuerzas en la direccion del eje longitudinal, lateral y vertical de la aeronave.
L, D: Fuerza de sustentacion (Lif?) y arrastre (Drag).

L, M, N: Momento de balanceo, cabeceo y viraje de la acronave.

Q: Presion dinamica.

S: Area del ala.

b: Envergadura del ala (Wing span).

c: Cuerda aerodinamica media del ala.

La expresion de las fuerzas y momentos acrodinamicos en forma de coeficientes

aerodinamicos son muy importante en los estudios aerodindmicos y calculos,
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simplificandolos considerablemente. Asi, por ejemplo, es claro que la fuerza aerodinamica
que actua sobre un avion puede alcanzar valores muy grandes en comparacion con un
modelo a escala probado en un tinel de viento, pero los coeficientes acrodinamicos de la

aeronave y €l modelo seran iguales.

2.1.4 Propiedades del ala

Al considerar las superficies geométricas que se describen como sustentadoras se
' tienen a las alas. La proyeccion de la forma geométrica en el plano XY y se denomina area
del ala S. El esquema del ala se aprecia en la figura 2.7.

El 4rea se puede calcular de la siguiente manera:

b/2 b/2
s=[ coydy=2] conay 2.12)
-b/2 0

2 b/2
=5/ €onray @13)

f | |

y=-b/2 y=0 y=b/2
Figura 2.7 Dibujo de la plataforma del ala [5].

2.2 Derivadas de estabilidad

Las derivadas de estabilidad miden el cambio que ocurre en la fuerza 0 momento que
actia sobre la aeronave cuando hay un pequefio cambio en un parametro de condicion de

vuelo, denominados estados, tales como el angulo de ataque, velocidad, altitud, etc. Estas
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derivadas se definen de acuerdo a la referencia [5] para la estabilidad longitudinal y lateral

CcOomo veremos a continuacion.

2.2.1 Derivadas de estabilidad longitudinal

Las derivadas de estabilidad longitudinales se deben a cambios por ejemplo en la
velocidad, al angulo de ataque y de la velocidad angular de cabeceo (pitch-rate).
Las derivadas de estabilidad debido a las perturbaciones en la velocidad longitudinal

/u, se definen como:

e Derivada de estabilidad de fuerza en X; debido a una perturbacion en u:

1dX _ S d(QCy)

e Derivada de estabilidad de fuerza en Z; debido a una perturbacion en u:
1dZ S d(QCy)
e T (2.15)
“* mdu mV d(*/y)
e Derivada de estabilidad de momento en Y; debido a una perturbacion en u:
(2.16)

Similarmente las derivadas de estabilidad debido a perturbaciones en el angulo de

ataque a, se definen:

e Derivada de estabilidad de fuerza en X; debido a una perturbacion en a:

y _0SdGy

-x 2.17
“ mda 217
e Derivada de estabilidad de fuerza en Z; debido a una perturbacion en a:
QS dcC,
Z ===_"° 2.18
* m da 2.18)
e Derivada de estabilidad de momento en Y; debido a una perturbacion en a:
ScdC,
M, =——" (2.19)

I, da
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La velocidad angular de cabeceo q produce fuerzas y momentos sobre la acronave,

siendo este ultimo el mas dominante. Las derivadas de estabilidad se definen como:

e Derivada de estabilidad de fuerza en X, debido a la velocidad angular gq:

X, = —%S-(ECI;) Cp, =0 (2.20)

e Derivada de estabilidad de fuerza en X debido a a la velocidad angular q:

QS/c
Zy=—— ﬁ) G, (2.21)

¢ Derivada de estabilidad de momento en ¥; debido a la velocidad angular q:
(2.22)

2.2.2 Derivadas de estabilidad lateral/direccional

En esta seccion consideran, de manera similar, las derivadas de estabilidad lateral
debido a cambios en el deslizamiento lateral (sides/ip), la velocidad angular de viraje sobre
el eje vertical (yaw-rate) y la velocidad angular de balanceo sobre el eje longitudinal (roli-
rate).

Las perturbaciones de deslizamiento lateral  hace posible la definicion de las
derivadas de estabilidad:

e Derivada de estabilidad de fuerza en Y; debido a un cambio en f:

_Qsdéy
Yg = m dB (2.23)
e Derivada de estabilidad de momento en X; debido a un cambio en £:
(2.24)
e Derivada de estabilidad de momento en Z; debido a un cambio en :
QSbdcC,
Ng = — (2.25)
7L 4B
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Las derivadas de estabilidad a causa de la velocidad angular de viraje r se definen:

e Derivada de estabilidad de fuerza en Y debido a un cambio en 7:

(2.26)
e Derivada de estabilidad de momento en .X; debido a un cambio en r:
L = QSb ( b )C
.= v I 2.27)
e Derivada de estabilidad de momento en Z; debido a un cambio en 7:
N, = QSb( b )C 2.28
T \2y) (2.28)

También se define, la derivada de estabilidad debido a la velocidad angular de

balanceo, como:

e Derivada de estabilidad de fuerza en Y; debido a un cambio en r:

(2.29)
e Derivada de estabilidad de momento en X; debido a un cambio en 7:

(2.30)
e Derivada de estabilidad de momento en Z; debido a un cambio en 7:

2.3 Derivadas de control

Las derivadas de control que originan cambios en los momentos de la aeronave en
los sus ejes se deben a las superficies de control como el elevador, alerén y timon.
2.3.1 Derivada de control debido al elevador

El elevador produce un momento de cabeceo (pirch), que es el giro de la acronave

sobre el eje lateral Y;, y esta dado por:



1 dM
I, ds,

Mae =

2.3.2 Derivada de control debido a los alerones

19

(2.32)

Los alerones producen un momento de balanceo (rolling), que es el giro de la

aeronave sobre el eje longitudinal X}, y esta dado por:

2.3.3 Derivada de control debido al timon

(2.33)

El timén produce un momento de viraje, que es €l giro de la aeronave sobre el eje

vertical Z;, y esta dado por:

2.4 Fuerzas y momentos aerodinamicos

(2.34)

Las perturbaciones en las fuerzas y momentos aerodinamicos son funciones de las

perturbaciones en las variables de estado y entradas de control. Las mas importantes

dependencias se representan en el sistema longitudinal y lateral.

Las perturbaciones de fuerzas y momentos longitudinales se deben a las variables de

estado u, w, W, q y 8, como se muestra a continuacion;

e Perturbaciones de fuerza en el eje X,:

e Perturbaciones de fuerza en el eje Z;:

e Perturbaciones de momento en el eje ;.

oy _dM o aM  dM  dM - dM
=it mvtm dqq

donde:

(2.35)

(2.36)

(2.37)
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u: Componente de la velocidad de la acronave en el eje X;.
w: Componente de la velocidad de la acronave en el eje Z;.
Ww: Variacion de la velocidad w.

q : Velocidad angular de cabeceo.

6.: Deflexion del elevador.

Mientras tanto las perturbaciones de fuerzas y momentos laterales se deben a las

variables de estado v, p , 7, 6, y 6, como se muestra a continuacion:

e Perturbaciones de fuerza en el eje Y3:

dY dY dY dY
AY = —v+— r+———6 (2.38)
d-P ds, "

e Perturbaciones de momento en el eje Xz:

(2.39)

e Perturbaciones de momento en el eje Z;:

AN = + i) + N + e o, + (2.40)
=—v PR .
du’ " ap? ds, " daa

donde:

v: Componente de la velocidad de la acronave en el Y,.
p: Velocidad angular de balancceo.

r: Velocidad angular de viraje.

6,: Deflexion del timoén.

64: Deflexion del alaeron.

De las ecuaciones (2.35), (2.36), (2.37), (2.38), (2.39) y (2.40) se definen las
derivadas de estabilidad [4] de fuerzas y momentos, segiin las tablas 2.1 y 2.2:

2.5 Ecuaciones de movimiento para vehiculos aéreos

Una aeronave es capaz de moverse libremente bajo 6 grados de libertad. Se puede

mover hacia adelante, hacia los lados y de manera vertical. Los otros 3 movimientos son de
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giro alrededor de sus ejes con viraje, cabeceo y balanceo.

La figura 2.8 nos muestra la velocidad de la aeronave respecto de los dos sistemas de

referencia de tierra-fija (inercial) y de la aeronave.

<
XJNorte)

Z (Abajo) J,
Figura 2.8 Velocidad de la aeronave respecto al sistema de referencia de tierra-fija y de la
aeronave [3].

Tabla 2.1 Derivadas de estabilidad longitudinal [4].

{ u w w q Oe
1dX 1dX 1 dX
Xi mdu mdw ) ] mds,
1dz 1dz 1dz 1dZ 1dz
Zi mdu mdw mdw mdq mdé,
1dM 1dM 1dM 1dM 1dM
M Iy du Iy dw Iy dw Iy dq Iy dé,




Tabla 2.2 Derivadas de estabilidad lateral [4].
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L v P T or Oq
v 1dy i Z0Ch 14y ]
i i mdp mdr mdé,
1dL 1dL 1dL 1 dL 1 dL
L Ldv Ldp Ldr L. ds, I,d8,
1dN 1dN 1dN 1 dN 1 dN
. e | Ld | K | L, | La

La ecuacién general que describe la traslacion de un cuerpo rigido de acuerdo a la

segunda ley de Newton es:

F=

d(mVr)
dt

IXYZ

De la figura 2.7 se deduce la siguiente ecuacion:

(2.41)

(2.42)

Se asume que la masa no varia en el tiempo por lo tanto la ecuacion (2.41) se despeja

la masa y se reemplaza la ecuacion (2.42) para obtener:

(2.43)
donde:
(2.44)
TR A
w X VT = p q9 7 (245)
u v w

Luego reemplazando las ecuaciones (2.44) y (2.45) en la ecuacion (2.43) se obtiene:

(2.46)

donde:
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=G ran =)
" =m a3 qw — 1V
b= (i)
y=m dr U — pw
dw
Fz=m(E-+pv—qu)

De la segunda ley de Newton también deducimos la ecuacion general para el cambio

de momento angular H de acuerdo a:

G =

|xvz (2.47)

De la figura 2.9 se deduce el momento angular para un elemento de masa m, como:

Pero al analizar la velocidad respecto al sistema de referencia inercial tenemos que:

(2.49)

La aeronave es asumido un cuerpo rigido, entonces la ecuacion (2.49) se reduce a:

(2.50)
Reemplazando la ecuacion (2.50) en la ecuacion (2.48) se obtiene:
H, =m[r X (@ x 7)] (2.51)
Luego el momento angular H total de la aeronave queda definido como:
H= fv palF % (@ x 7)]dV (2.52)

donde:

pa: Densidad de masa de la aeronave.
V : Volumen de la aeronave.

7 : Vector desde el origen del sistema inercial al sistema de la aeronave.
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Z,

Figura 2.9 Momento angular de un cuerpo rigido [3].

Los términos de la ecuacidn (2.52), son:

F=xi+yj+zk (2.53)
i j k

oXfTf=|p q T (2.54)
x y z

Luego reemplazando las ecuaciones (2.53) y (2.54) en la ecuacion (2.52) obtenemos:

"

_ i j k
H =j Pa X y z dv (2.55)
v qz—ry TX—pZ py—qx

Desarrollando la ecuacion (2.55) obtenemos sus componentes de H:

H, = P[ pa ¥ +29)dV — g f paxydV — rf paxzdV (2.56)
_V - Jv = |4

Ix Ixy=0 Ixz

Hy:qf pA(x2+zz)dV—rf pAyde—pf pa xydV
v |4 Jv p

Iy Iyz=0 Ixy =0

(2.57)

H, = r[ pA(x2+y2)dV—pf prde—qf payzdV
Jy B Jv = ol 4 =

Iz Izx lyz=0

(2.58)
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En las ecuaciones (2.56), (2.57) y (2.58) los términos I, I, I,, I, L,; ¥ I,,, son los
momentos de inercia. Debido a la simetria respecto al plano XpZp, los términos Iy, y Iy,

son iguales a cero.

De la ecuacion (2.47) y la figura 2.8 obtenemos lo siguiente:

(2.59)

Luego de las reemplazando las ecuaciones (2.56), (2.57) y (2.58) en la ecuacion

(2.59), se obtiene:

(2.60)

donde:

Por lo tanto las ecuaciones que describen el movimiento de una aeronave son dadas

por la relacion entre las fuerzas y momentos segin se muestran a continuacion:

.-du-.

gf’ qw — rv

72 Ik ["u - PW] (2.61)
pv —qu

dw

L dt -

(2.62)

Reescribiendo las ecuaciones para representar aquellas que definen las fuerzas y

momentos aerodindmicos longitudinales y lateral/direccional respectivamente:
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2.5.1 Ecuaciones dinamicas longitudinales

Puede existir un estado de equilibrio longitudinal sélo cuando el vector de gravedad
esta en el plano XZ, por lo que tales estados corresponden a un vuelo las alas niveladas
(que puede estar subiendo, bajando o a nivel).

La condicion para el estado de equilibrio longitudinal es que las variables
lateral/direccional v, p, 7 son todos cero. Como resultado, la fuerza lateral Y y el momento

de balanceo L y momento de viraje N también son cero.

2.5.2 Ecuaciones dinamicas lateral/direccional

Para el estado de equilibrio lateral tiene como condicion que las variables
longitudinales u, w, g son todos cero. Como resultado, las fuerzas X y Z, y el momento de

cabeceo M también son cero.

2.6 Ecuaciones linealizadas de movimiento

Una aeronave puede cambiar su configuracion de vuelo muy rapido, como en la
transicion de la fase ascenso a la fase crucero, desacelerar para entrar en fase
aproximacion, etc.

Para realizar la linealizacion de las ecuaciones de movimiento se considera una
condicion de vuelo fijo para nuestro proceso.

Entonces se toman importantes consideraciones para un analisis de perturbacion que
incluye lo siguiente:

Condicion de vuelo en equilibrio estatico. Es decir, movimiento dinamicos pequefios.
Uso de los ejes de referencia de estabilidad.

Las fuerzas que actiian sobre la aeronave se expresan segun la referencia [5] como:

E, = X, + AX(t) — mg(sin®) (2.63)
E, = Yy + AY(t) + mg(cosO)(sind) (2.64)
E, = Zy + AZ(t) + mg(cos®)(cosPd) (2.65)

Los momentos que actiian sobre la acronave se definen con respecto a su centro de
gravedad (c.g.) y sobre los ejes de estabilidad, de acuerdo a la referencia [5], de la

siguiente manera:
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Gy =L = Lo+ AL(t) (2.66)
Gy = M = My + AM(t) (2.67)
G, =N = Ny + AN(t) (2.68)

Los términos como X, y L, representan los valores de equilibrio de su
correspondiente componente de fuerza y momento respectivamente, mientras que los
términos como AX y AL son los términos-de fuerzas y momentos aerodinamicos.

Reemplazando las ecuaciones (2.63), (2.64), (2.65), (2.66), (2.67) y (2.68) en las

ecuaciones (2.61) y (2.62) se obtienen las siguiente expresiones:

Xo + AX(t) — mgo(sin®@) = m(a + qw — rv) (2.69)

Yo + AY(£) + mgo(cos@)(sind) = m(v + ru — pw) 2.70)
Zo + DZ(t) + mgo(cos@)(cos®) = m(w + pv — qu) @.71)
Lo+ AL(t) = Lip — L, (pq + ) + qr(l; — 1) 2.72)
2.73)

No + AN(t) = L + L, (qr — ) + pa(ly — Ix) (2.74)

Para la linealizacion de las variables dependientes del tiempo consideremos que

tienen un valor inicial de equilibrio ademas de una pequefia perturbacion.

u = uy +u(t) (2.75)

v =g+ v(t) = v(t) (2.76)
w = wy +w(t) = w(t) (2.77)
p=po+pE)=p() (2.78)

q=qo+q(t)=q() (2.79)
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r=ry+r(t) =r(t) (2.80)
© =0+ 86(t) (2.81)
D = Dy + ¢p(t) = ¢(t) (2.82)

Se considera que el movimiento de la acronave inicia con un nivel de alas niveladas
con sus correspondientes ejes de estabilidad por 1o que es posible eliminar los términos vy,
Wo, Po» 90,70 V ©o. Ademas se asume que la velocidad uy = V.

Las relaciones de fuerza en las ecuaciones (2.69), (2.70) y (2.71) involucran
funciones trigonométricas que pueden linealizadas debido a que se considera un estado de
equilibrio que es afectado por pequefias de perturbacion generando con ello pequefias
variaciones de los angulos, por lo tanto 8(t) y ¢(t) se asumen mucho menores que 1° y al

reemplazar ecuaciones (2.81) y (2.82) en sus respectivas funciones trigonométricas

obtenemos:
sin® = sin®, + (cos0,)0(t) para 6(t) K 1° (2.83)
cosO = cosOy — (sin©q)0(t) (2.84)
sind = ¢(t) para Po=0 y ¢(t) <1° (2.85)
coshb =1 (2.86)

Un instante antes que inicien las perturbaciones de fuerzas y momentos
aerodinamicos y considerando las ecuaciones (2.83), (2.84), (2.85) y (2.86) obtenemos la

condicion de equilibrio como se muestra en las siguientes ecuaciones:

Xo —mgo(sin®g) = 0 (2.87)
Yo = 0 (sin®, = 0) (2.88)
Zy +mgo(cos®y) =0 (2.89)

Por otro lado antes de que la aeronave salga de su condicién de equilibrio las
velocidades angulares y aceleraciones resultan cero, por lo tanto no existen momentos

aerodinamicos respecto al sistema de ejes de estabilidad de la aeronave y se obtiene lo
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siguiente:
Lo=0 (2.90)
Mo =0 (2.91)
No=10 (2.92)

Finalmente, las ecuaciones linealizadas de perturbaciones de fuerzas y momentos

aerodinamicos se expresan como:

AX(t) — mgo(cos0,)0(t) = mu (2.93)

AY () + mgo(cos@o)P(t) = m(v + uor) (2.94)
AZ(t) + mgo(sin©,)6(t) = m(Ww — ueq) (2.95)
AL(t) = Ip — L7 (2.96)

AM(@) = 1,9 (2.97)

AN(t) = L7 — Iy,P (2.98)

2.6.1 Formulacion matricial de las ecuaciones de movimiento

Reemplazando las ecuaciones (2.35), (2.36), (2.37), (2.38), (2.39) y (2.40) en las
ecuaciones (2.93), (2.94), (2.95), (2.96), (2.97) y (2.98) se obtienen las siguientes

expresiones:

d X d X d 4§ .
zl___-,ill+-«_—Vyg+-— e — mgo(cos0y)8(t) = mu (2.99)
dY dY dY d X .
%v + %p + Er + ——06, — mgy(cosOy)Pp(t) = m(¥ + uer) (2.100)
dZ+dZ dZ+d Z+d% (sin®,)0(t) = mQi )
T d_‘&’;“deW dqq aa, % mgo(sin®g = m(w — upq (2.101)

(2.102)
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(2.103)

(2.104)

a) Matrices de la dinimica longitudinal

Reemplazando las expresiones dela tabla 2.1 en las ecuaciones (2.99), (2.101) y

(2.103) se obtienen las siguientes expresiones:

(2.105)
(2.106)
(2.107)
Por otro lado se obtiene:
6=q (2.108)
El vector de variables de estado se define:
x=[u w q 0]" | (2.109)
El vector de control se precisa como:
(2.110)
La ecuacion matricial presenta la siguiente forma:
(2.111)
donde:
Xw 0 —goC050,
Zw Uy + Zq —gosineo
M, M, 0
0 1 0
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or oo
= O OO

Despejando el vector x de la ecuacion (2.111) se obtiene:

(2.112)
% = Ax + B6 (2.113)

b) Matrices de la dindmica lateral/direccional

Correspondientemente se reemplazan las expresiones de la tabla 2.2 en las

ecuaciones (2.100), (2.102) y (2.104) y se obtienen las siguientes expresiones:

(2.114)
(2.115)
(2.116)
Vector de variables de estado:
x=v p ¢ I (2.117)
Vector de control:
(2.118)
La ecuaciéon matricial presenta la siguiente forma:
(2.119)
donde:
go(cosOy)
0
0
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1 0 0 o0 s, 0
0 1 0 x2
I = Lx B Lsr L‘sa
n 0 0 1 0 L ) 0
0 —2= o 1 Ns_ N;s

Despejando el vector x la ecuacion (2.119) se obtiene:

(2.120)

x = Ax + BS§ (2.121)

2.7 Estabilidad dindmica

El analisis de estabilidad dinamica de un sistema fisico se refiere al movimiento
_resultante en el tiempo del sistema cuando es sacado de su condicion de equilibrio. Es decir
que los periodos y amortiguamientos de las oscilaciones varian con la configuracion y
condiciones de vuelo.

Es posible describir el tipo de respuesta que tendra un sistema conociendo las raices
de su ecuacion caracteristica en el plano complejo. Una respuesta de primer orden sera
asociado con cada raiz real, y un par conjugado complejo tendra una respuesta de segundo
orden ya sea estable, neutralmente estable o inestable como se muestra en las figuras 2.10,
2.11y2.12.

Un sistema complejo tal como un avion podria tener una ecuacion caracteristica con
varias raices, y la respuesta total de un sistema de este tipo sera la suma de las respuestas
asociadas a cada raiz. Esta seccion explica brevemente los comportamientos modales de un

sistema dinamicamente estable ante pequefias perturbaciones.

S S0

Decremento exponencial
Oscilacién sinusoidal amortiguada
' — >

tiempo(t) tiempo(t)
Figura 2.10 Sistemas dinamicamente estables [3].
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A
S o
Oscilacion sinusoidal divergente
Incremento r
exponencial
r
— ] ]
tiempo(t) tiempo(t)

Figura 2.11 Sistemas dinamicamente inestables [3].

m-

I
tiempo, t

Figura 2.12 Sistema dinamico neutral [3].

2.7.1 Comportamiento modal longitudinal

La respuesta natural de la aeronave a perturbaciones longitudinales consiste
principalmente de dos modos amortiguados: modo de periodo corto (skort period) y modo

de periodo largo (Phugoid).

a) Modo de periodo corto

Este modo es fuertemente amortiguado que implica que la velocidad no cambia sino
que aqui se origina un movimiento de cabeceo rapido donde se presenta una variacion en el
angulo de ataque.

El modo de periodo corto se puede apreciar mejor con su diagrama fasorial segin la
figura 2.13, aqui se observa que la magnitud de la velocidad angular de cabeceo es mucho

mayor que el angulo de ataque y el angulo de cabeceo, que son muy cercanos en magnitud.

b) Modo de periodo largo

En este comportamiento modal se produce una gran variacién en la velocidad, 4ngulo

de cabeceo y altitud pero casi sin variar el angulo de ataque. La aproximacion se puede dar
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ya que «a es casi constante y entonces €l movimiento provoca que g sea muy pequefio. Su

diagrama fasorial se aprecia en la figura 2.14.

T Imag

a Real
—>—>
7

Figura 2.13 Representacion fasorial de modo de periodo corto [5].

Imag
&, 0.068 Lf;’ = 0.251 rad/s

V;‘ Real

NOTA: El vector 9
demasiado pequeiio

(7
Figura 2.14 Representacion fasorial de modo de periodo largo [5].

2.7.2 Comportamiento modal lateral

La respuesta natural de la aeronave a perturbaciones longitudinales consiste principalmente
de dos modos amortiguados: modo de periodo corto (skort period) y modo.

La respuesta natural de la aeronave a perturbaciones lateral/direccional presentan dos
modos exponenciales (modo balanceo y espiral), donde el modo de balanceo (rolling) es

muy amortiguado, y un modo oscilatorio amortiguado (ducth-roll).
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a) Modo de balanceo

Este modo consiste de un movimiento de balanceo casi puro, segun la figura 2.15, de
no ser por un pequefio movimiento lateral (sides!ip).

El modo de balanceo, tipicamente, se ve como un balance puro por lo que se pueden
aproximar solo con las ecuaciones del momento de balanceo y la perturbacion p. La

representacion fasorial se muestra en la figura 2.16.

Ve
4
-

Figura 2.15 Movimiento de balanceo puro [5].

P

Bl
L |

Figura 2.16 Representacion fasorial del modo de balanceo [6].

b) Modo espiral

Aqui se puede apreciar un movimiento generalmente coordinado de balanceo y
guifiada. Este movimiento es lento por lo que el movimiento lateral es relativamente

pequeiio. La representacion fasorial se muestra en la figura 2.17.

—r ]

»l
Figura 2.17 Representacion fasorial del modo espiral [6].

¢) Modo dutch roll

Este comportamiento modal es un movimiento coordinado de balanceo, movimiento
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lateral y guifiad. Es asi como se ve que todas las variables de estado participan. La

representacion fasorial se muestra en la figura 2.18.

.lImag

ﬂ Real

d

Figura 2.18 Representacion fasorial del modo dutch roll [5].



CAPITULO 111
CONTROL OPTIMO APLICADO A LA ESTABILIDAD DEL BEAVER

3.1 Vuelo en estado estacionario

El vuelo de una aeronave en estado estacionario se puede definir como una condicién
en la cual todos componentes de fuerza y momento aerodindmicos en el sistema de
referencia de la aeronave son constantes o cero. Con ello los angulos y velocidades angular
deben ser constantes y sus derivadas iguales a cero [8].

De lo anterior nuestras condiciones de vuelo estacionario son p,q,7 y @,v,w (0
V,B,d&) son idénticamente cero con las siguientes restricciones adicionales para la

condicion de vuelo:

e Vuelo de alas niveladas estables: En un nivel de vuelo estacionario donde un avidn se
mueve con velocidad constante a una altitud constante. Aqui la velocidad es paralela al

plano horizontal es decir el eje Xg del sistema de referencia de estabilidad.

$,$,0,p=0cp,qr=0 3.1

e Vuelo con viraje estable: Esta condicion de vuelo se ve que la aecronave cambia su
direccidon con una velocidad constante de viraje, con un angulo de cabeceo constante y

con balanceo nulo.
¢, 0 = 0,3 = velocidad de viraje (3.2)

e Ascenso estable: En un ascenso constante una aeronave sube a velocidad constante

debido a la variacion del angulo de cabeceo sin virar y/o balancearse.
¢, d, P = 0,6 = velocidad de ascenso (3.3)

e Balanceo estable: Bajo esta condicion de vuelo la aeronave realiza sus maniobras de

vuelo con un angulo de cabeceo y viraje constante.
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0,4 = 0, ¢ = velocidad de rotacion (3.4)

3.2 Control de la aeronave DHC-2 Beaver

Las funciones del control basicamente son: direccion y control. Entonces cuando se
habla de direccion (guidance) se refiere a la determinacion del curso y velocidad que toma
la aeronave y se describe el control, al desarrollo y aplicacion de fuerzas y momentos

determinados al avion.

3.2.1 Diseiio del controlador de realimentacion de estados

Un sistema de control se puede disefiar utilizando la realimentacion de estados con la
finalidad de proporcionar una nueva estructura en los valores propios para el sistema en
lazo cerrado.

Haciendo uso de esta técnica se realiza las configuraciones para el control de

estabilidad del sistema longitudinal y lateral de una aeronave.

a) Control retroalimentado longitudinal

En esta seccion se describe la realizacion del control de la orientacion del angulo de
cabeceo, es decir se debe el angulo 6. Esto permite controlar el angulo de inclinacion de la
aeronave, sobre el eje lateral de la aeronave y el plano horizontal, segin la figura 3.1, al

aplicar una deflexion adecuada de los elevadores para conseguir un angulo 8 adecuado.

TP X
4 , I
¥ [ ] - L
——
LA plano
v ! horizontal
. L)
Y| ’v L]
Yy '
L]
L]
L ]
"
:
v
z Yz

Figura 3.1 Referencia de rotacion del cabeceo [1].
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b) Control retroalimentado lateral/direccional

En esta parte se describe el control de la orientacion del angulo de balance, es decir
se controla el angulo ¢ que muestra en la figura 3.2. Esto permite controlar el angulo de
inclinacion de la aeronave, con respecto al eje longitudinal, al aplicar una detlexion

adecuada de los alerones y el timon.

Y,

v,
Figura 3.2 Referencia de rotacion del giro [1].

3.2.2 Control 6ptimo cuadratico

Un indice de desempefio determina la configuracion de un sistema y en control
optimo se busca minimizar (o0 maximizar) este indice.
Algo que se debe tener en cuenta es que un sistema no sera Optimo siempre para

diferentes indices de desempefio.

a) Regulador cuadratico lineal (LQR)

El caso en el que la dinamica del sistema se describe por un conjunto de ecuaciones
diferenciales lineales y la funcion de costo se describe por una funcion cuadratica se
denomina un problema .{). Uno de los principales resultados de la teoria es que la solucion
la proporciona el regulador cuadratico lineal (7.(JR), un controlador de retroalimentacion

cuyas ecuaciones se dan a continuacion de acuerdo al esquema de la figura 3.3,

Las ecuaciones de estado se escriben como:
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x(k + 1) = Gx(k) + Hu(k) (3.5)
y(k) = Cx(k) (3.6)
ademas:
u(k) = —Kx(k) 3.7
I l_
y(k)
uk)
xk )

-
Figura 3.3 LQR con realimentacion de estados elaborado en simulink [13].

El control 6ptimo de un sistema lineal, en el espacio de estado discreto y dado por la

ecuacion de estado (3.5), la ecuacion (3.7) define el vector de control (k) que conduce los

estados de una condicion inicial a una final deseada, de manera que para un indice de

rendimiento especifico segln la ecuacion (3.8), es minimizado.

1 oo
J= EZ[XTQX + uTRu] (3.8)
=0

donde las matrices de ponderacion Q y R son simétricas definidas positivas.

b) Control 6ptimo cuadratico en estado estacionario de seguimiento (proporcional-
integral)

En la figura 3.4 se muestra el diagrama para un control éptimo cuadratico en estado

estacionario de seguimiento cuyas ecuaciones del sistema presentan similitud con las

ecuaciones (3.5) y (3.6).

De la figura 3.4 se deducen las siguientes ecuaciones:

v(k) = v(k — 1) +r(k) — y(k) (3.9)
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u(k) = —Kx(k) + K;v(k)

x(k)
v(k) (3.10)

u(k) =[K -K;]
De las ecuaciones (3.5), (3.6), (3.9) y (3.10) se.obtiene:
vik+1)=vlk)+rk+1)—ylk+1)
v(k +1) = v(k) + r(k + 1) — C[Gx(k) + Hu(k)]

v(k + 1) = —CGx(k) + v(k) — CHu(k) + r(k + 1) (3.11)

Finalmente se obtienen las siguientes expresiones matriciales:

(3.12)

x(k)

y(k) =[Cc 0] (k) (3.13)

controlador
integral

Figura 3.4 Control 6ptimo con seguimiento elaborado en simulink [13].

3.2.3 Analisis en tiempo continuo

Las matrices del sistema longitudinal y lateral/direccional se consiguen a partir del
modelo no lineal del DHC-2 Beaver segin [7]. Esto se aprecia en la figura 3.5.

Del modelo no lineal se puede extraer los sistemas asimétricos y simétricos, es decir
los sistemas longitudinal y lateral, respectivamente.

Este modelo se ha elaborado utilizando simulink y haciendo uso del archivo

dmodlineal.m es posible obtener el modelo lineal de los sistemas longitudinal y lateral.
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a) Sistema longitudinal

El sistema esta conformado de la siguiente manera:
e Matrices del sistema de estado longitudinal:
Along, Blong, Clong, Dlong.

e Vectores del sistema de estado:

(3.14)
y==6 (3.15)
X = [V a q 9]' (3.16)

Se puede deducir que el sistema es completamente controlable y observable, debido
que las matrices de controlabilidad y observabilidad tienen un rango igual al orden de la

matriz del sistema de estado.
b) Sistema lateral

El sistema se describe de la siguiente manera:

e Matrices del sistema de estado lateral:
Alat, Blat, Clat, Dlat

e Vectores del sistema de estado:

(3.17)
y=¢ (3.18)
=[B p r ¢f (3.19)

De manera similar a la seccion anterior se deduce que el sistema es completamente
controlable y observable, debido que las matrices de controlabilidad y observabilidad

tienen un rango igual al orden de la matriz del sistema de estado.
3.2.4 Elaboracion de diseiio y aplicacion del control 6ptimo

Las caracteristicas longitudinales y laterales linealizadas estan dadas para el punto de

operacion:
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H =3048m V=50m/s a=0rad B =0rad
6, = —0.039 rad 6, = 0.098 rad 6, = —0.0589 rad 6 =0rad
p=0rad/s q=0rad/s r=0rad/s Y=0rad 6=0rad ¢ =0rad

n = 1800 rpm pz =244 'Hg

a) Control 6ptimo del sistema longitudinal

Los valores numéricos de las matrices del sistema de estado longitudinal continuo

(Alony Blon) y discreto (Glon y Hlon) son:

—0.0281 8.9227 -—-0.2460 -—-9.7973 0
—0.0033 —1.2903 0.9782 0 —0.0914
Alon = Blon =
0.0477 -—3.6292 —-2.9743 0 —11.5655
0 0 1 0 0
0.9995 0.0608 —-0.0039 -—-0.0978 —0.0054
—0.0001 0.9871 0.0096 —0.0001 —0.0015
Glon = Hlon =
0.0002 -—-0.0664 0.9704 0 —0.1139
0 -0.0003 0.0099 1 —0.0006

De la matriz del sistema se deduce la ecuacion del polinomio caracteristico:
s* +4.2927s3 + 7.5481s% + 0.3601s + 0.6824 = 0
Las raices del polinomio caracteristico son:

s, = —2.1485 + 1.6909i
s; = —2.1485 — 1.6909i
s3= 0.0022 + 0.3021i
s = 0.0022 — 0.3021i

Por lo tanto:
Wn, = 2.734 rad/s
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Wy, = 0.302 rad/s

En la figura 3.4 se muestra el bloque “Sistema A/C” el cual para el sistema

longitudinal esta estructurado como se muestra en la figura 3.6

g——dmL de‘ ?Iue1 | | y H\ i }
U _ y
=
[ S S——— W]
Actuador del Dinamica
elevador del Beaver
1
m
QN

Figura 3.6 Sistema A/C - longitudinal elaborado en simulink [13].

Las ecuaciones del sistema de estado del actuador del elevador se expresan como:

(3.20)

(3.21)

De manera similar se obtiene las ecuaciones del sistema de estado de la dinamica

longitudinal del Beaver:
X1on (K + 1) = GionXion (k) + Hiontion (k) (3.22)
Yion (k) = CionXion (k) (3.23)
En la figura 3.6 se observa que:
Ujon (k) = ye (k) (3.24)
Entonces reemplazando la ecuacion (3.21) en la ecuacion (3.24) se obtiene:

(3.25)

Reemplazando la ecuacion (3.25) en la ecuacion (3.22) se obtiene:

(3.26)
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Se define:

(3.27)

(3.28)

donde:

cly,: columna 1 de la matriz H,

c2y,: columna 2 de la matriz H,,

Al reemplazar las ecuaciones (3.27) y (3.28) en la ecuacion (3.20) se obtiene la

siguiente expresion:

(3.29)
pero de las ecuaciones (3.28) y (3.16) se aprecia que:
e, (k) = 7 q(k)
V(k)
_¢c ak)
= V[O 1 0 0] q(k)
0(k)
(3.30)

Luego de las ecuaciones (2.20), (2.23), (2.26) y (2.27) se obtiene la ecuacion final

del sistema de estado de la dinamica longitudinal del Beaver:
x(k +1) = Gx(k) + Hu(k) (3.31)
y(k) = Cx(k) (3.32)

donde:
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C= [Clon O]

_ 1% on (k)
< =)

u(k) = Ue, (k)

Luego se reemplazan los valores numéricos en las matrices de la ecuacion (3.31) y se

obtiene:

1 0.061 -0.004 -—0.098 0 -0.366 0 O
0 0.987 0.01 0 0 -—0.099 0 0
0 -0.066 0.97 0 0 =765 00
. 0 0 0.01 1 0 -0.038 00
0 0 0 0 0904 -0.833 0.214 O
0 0 0 0 0 0.962 0.009 0
0 0 0 0 0.062 -7.253 079 0
L0 0 -0.01 -1 0 0.038 0o 1

H=[0 0 0 0 0246 0 0.061 0]

Si se eligen las matrices de ponderacion Q y R como:

1 0 0 0 O O 0 O
010 O O0OOTPOO
0o 01 0 O0OOTPDO
0 0 0 100 0 0 0 O
Q= 0 00 0 1 0000 k=0l
0O 00 0 O1 00
0O 00 O O0OT1TDO0
0 0 0O 0 O 0O O 1

Si bien las matrices de ponderacion pueden tomar diferentes valores, se considera el
término de la matriz de ponderacion Q(4,4) sea igual a 100 debido a que corresponde a la

variable de estado @ al que se le da mayor énfasis en el disefio.
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Haciendo uso de la funcién dlgr de MatLab se obtienen los valores de las matrices K

y Ki:
K =10.034 1.406 -—2.659 -—24.450 0.808 67.456 5.9220]
K; = [-0.817]
Realizando el andlisis del sistema completo en lazo cerrado se obtiene:
i 1 0.061 -0.004 -0.098 0 -0.366 0 0
0 0.987 0.01 0 0 -0.099 0 0
0 -0.066 0.97 0 0 —7.65 0 0
G 0 0 0.01 1 0 —0.038 0 0
o=
—0.008 -—0.345 0.653 6.005 0.706 —17.401 -0.411 -0.201
_ 0 0 0.001 0.007 0 0.942 0.008 0
—0.002 -0.086 0.162 1489 0.013 -—11.36 0.635 —0.05
L 0 0 -0.01 -1 0 0.038 0 1-

Ho=[0 o0 0 0 0 0 0 1]
Co=[0 0 01 0 0 0 O]
Do = (0]
b) Diseifio de control lateral

Los valores numéricos de las matrices del sistema de estado longitudinal son:

Alat =

Glat =

'—0.1846
—4.4216

0.1849
3 0

r 0.9982
—0.0430
0.0021

L—0.0002

0.0041
—5.3043
—0.8548

1

0.0012
0.9482
—0.0083
0.0097

—0.9824
1.764
—0.5419
0

—0.0097
0.0173
0.9945
0.0018

0.19491
0
0
0

0.0019

Blat =

Hlat =

'—0.0068
—7.1064
—0.2083

0

r—0.0001
—0.0763
—0.0018

-—0.0004

0.02657
0.4343
—2.8429
0-

0.00067
0.004
—0.0284




De la matriz del sistema se deduce la ecuacion del polinomio caracteristico:

s* + 6.0308s3 + 5.62552 + 6.3388s + 0.4034 = 0
Las raices del polinomio caracteristico son:

s; = —0.3927 + 1.0i
s, = —0.3927 — 1.0i
sz = —5.1780
sy = —0.0674

Por lo tanto:
wpr = 1.080 rad/s
Wron = 5.180 rad/s
Wspiral = 0.0674 rad/s
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En la figura 3.4 se muestra el bloque “Sistema A/C” el cual para el sistema

longitudinal esta estructurado como se muestra en la figura 3.7.
Las ecuaciones del sistema de estado de los actuadores se expresan como:

e Sistema de estado del actuador de los alerones:

e Sistema de estado del actuador del timén:

(3.33)

(3.34)

(3.35)

(3.36)

De manera similar se obtienen las ecuaciones del sistema de estado de la dinamica

del Beaver:

Xiat(k + 1) = Gaex (k) + Higrttyqe (k)

(3.37)
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Figura 3.7 Sistema A/C - lateral elaborado en simulink [13].

pero de la figura 3.7 de deduce que:

Utae (k) = ;:83 (3.39)

Entonces de las ecuaciones (3.34) y (3.36) se obtiene:

(k) = g;gg
C, 07[xq(k

Reemplazando la ecuacion (3.40) en la ecuacion (3.37) se obtiene:

(3.41)

Se define:

(3.42)

donde:



cly,,,: columna 1 de la matriz Hq,

c2y,,,: columna 2 de la matriz Hyq,

Entonces reemplazando la ecuacion (3.42) en la ecuacion (3.37) se obtiene:

Se define:

g, ()]

k) = 1
ua( ) huaz(k)‘
[, (k)]

=] "
ur( ) :quz(k)‘

donde:

cly,: columna 1 de la matriz H,
c2y,: columna 2 de la matriz H,
cly : columnaldela matriz H,

c2y, : columna 2 de la matriz H,

EAGR
_Z—I;P(k)_
[ 57(k) |
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(3.43)

(3.44)

(3.45)

(3.46)

(3.47)

Reemplazando las ecuaciones (3.44) y (3.46) en la ecuacion (3.33) y las ecuaciones
(3.44) y (3.46) en la ecuacion (3.35) se obtiene:

(3.48)
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(3.49)

pero de las ecuaciones (3.46), (3.46) y (3.19) se observa que:

B (k)
p(k)
r(k)
(k)

b
—W[O 1 0 0]

(3.50)

B (k)

_b p(k)
=—[0 0 1 0] (0

2V
(k)
(3.51)

Luego de las ecuaciones (3.38), (3.43), (3.48), (3.49), (3.50) y (3.51) se tiene la

ecuacion final del sistema de estado de la dinamica lateral del Beaver:
x(k + 1) = Gx(k) + Hu(k) (3.52)
y(k) = Cx(k) (3.53)

donde:

H =

0 Cly,
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Luego se reemplazan los valores numéricos en las matrices de la ecuacion (3.52) y se

aplica la técnica del control optimo en el sistema dinamico lateral se obtiene:

- 0.998
—0.043
0.002

0
0
0
0
0
0
0
0

0.001
0.948
—0.008
0.01
0.604
—0.076
—14.634
0

0

—0.01 0.002

0.017
0.995
0.002

o © © © o

0 —0.001
—0.010 —0.002

0 0
0 0O

0
0
1
0
0
0
0
0
0

-1

0.259

0

0 —0.017
0 —12.796
0 -0.306
0 —0.065
0.899 0.255
0 0.968
0.009 —6.147
0 0
0 0
0 0
0 0.0650
0 0.028
0 0

o © o o©

-0.079
0.009
0.792

0

0.239

Se eligen las matrices de ponderacion Q y R como:

Q
1
E © ©c ©c ©c o o o © © R,

O O O O O O © O O m O
O O © O © O © © »m O ©

100

o O © © ©o o o

O ©O © O o © »mr O O o o©

S O ©O ©O O m O O O o o

o O ©O ©O B O O O O ©o o

0 0
0 0
0 0
00
0 0
0 0
0 0
1 0
0 1
0 0
0 0

o m O O O O O ©o o o o

DI—\OOOOOOOOOOI

(=}

o © ©

0 0.032 0 07
0 0228 00
0 —1.625 00
0 0 00
0 0 00
0 0 00
0 0 00

0912 —0.421 00
0 0.966 0.104 0

0.005 —6.274 0.008 0
0 0 0.576 1

0 0 01"

0 0.059 o]

=[1 0

0 1

Si bien las matrices de ponderacion pueden tomar diferentes valores, se considera el

término de la matriz de ponderacion Q(4,4) sea igual a 100 debido a que corresponde a la

variable de estado ¢ al que le se da mayor énfasis en el disefio.
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Haciendo uso de la funcion digr de MatLab se obtienen los valores de las matrices K

L

Se realiza el andlisis del sistema completo en lazo cerrado segun:

Co=[0 0 01 0 0 0O O O O]

r - 23.201

—740.896
—0.813
—4.823

0.266
6605.685
37.6
0.012

—~103.631
—0.404

—1.1027
19.267
—5.34
—83.847
0.010
—167.651
—0.998
0.452
59.209

1.134-

[— 0.056]
Ki =
—0.890

Do

X
I
© O O O O 0 O O O O

L]
e

= [0]
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r0.998

—-0.043
0.002

—6.016
—0.003
—0.660

0.264

0.065

0.001
0.948
—0.008
0.01
192.704
0.032
6.435
—4.607
—0.006
-1.140
-0.010

-0.01
0.017
0.995
0.002
2.544
0.001
0.279
1.277
0.002
0.315
—0.002

0.002

1.251
0.001
0.137
19.964
0.027
4939

o O o o

0.830

0.002
—0.002

—0.001

-0.017
-12.796
-0.306
-0.065
—-1712.469
0.008
—-193.995
40.089
0.054
9918
0.065

o © o o

—9.828
0.004
-0.278
0.239

0.059
0

o © o o

—0.003
0

0
0.804
0
-0.022
0

0.032
0.228
-1.625
0
26.896
0.015
2.947
—14.580
0.947
-9.777
0

o o o o

0.105

0.012
-01.167
0.007
0.509

0

o o o o

—-0.015

—-0.002
—0.213

—-0.053
1-




CAPITULO IV
ANALISIS Y PRESENTACION DE RESULTADOS

4.1 Sistema longitudinal

En la figura 4.1 se muestra el comportamiento del 4ngulo de cabeceo 6 en el tiempo
considerando solo el sistema dinamico del Beaver sin incluir el modelo del actuador del
elevador. En la parte superior se aprecia el comportamiento para una deflexion del
elevador en forma escalon de 1°, mientras que en la parte inferior se puede apreciar para un
pulso de la misma magnitud con una duracion de 2 segundos.

En la figura 4.2, la figura 4.3 y la figura 4.4 se muestra, similarmente a la figura 4.1,
se observa el comportamiento de la velocidad de la aeronave (airspeed), el angulo de
ataque y la velocidad angular de cabeceo para la misma sefial de entrada escalon y pulso de
1°,

En la figura 4.2 se aprecia que la velocidad se estabiliza después de 4 minutos, pero
queda claro que esto es debido solo a la variacion del angulo de deflexion del elevador y
que realmente implica un cambio en la velocidad es la potencia del motor por lo tanto esto
sOlo indica que hay una ligera variacion en la velocidad producto de la superficie de
control.

En la figura 4.3 se muestra que para una entrada escalon del elevador en 1° el angulo
de ataque se establece en -0.018 rad mientras que para un pulso llega a -0.02 rad
aproximadamente para luego aproximarse en el tiempo a 0 rad.

La velocidad angular se aproxima a 0 rad a medida que el angulo de cabeceo se
mantiene estable y se aprecia en la figura 4.4.

Esta vez se agrego el modelo del actuador a la dinamica del Beaver, por lo que ahora
no se ingresa una variacion angular sino un voltaje y este en respuesta brinda una deflexion
del elevador. Es asi que en la figura 4.5 se muestra el comportamiento del sistema en lazo
abierto con una sefial de entrada de 1V.

También se aprecia el comportamiento de la velocidad de la acronave (airspeed), el
angulo de ataque y la velocidad angular de cabeceo para la sefial de entrada escalén y pulso

de 1V, segin la figura 4.6, figura 4.7, figura 4.8 y figura 4.9.
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En la figura 4.9 se observa la variacion angular del elevador llegando a estabilizarse
en aproximadamente 0.0332 rad a los 0.75 segundos.

En la figura 4.10 se muestran los resultados de la aplicacion del control 6ptimo sobre
el sistema longitudinal, asi mismo se observa la implicancia sobre las otras variables de
estado que este control conlleva segun la figura 4.10, figura 4.11, figura 4.12, figura 4.13,
figura 4.14 y figura 4.15.

Se observa que el angulo de cabeceo logra estabilizarse en 1 segundo
aproximadamente con una amplitud maxima de 1.013 rad siendo este valor de 13% de
maximo sobre pico, segun la figura 4.10

En la figura 4.11 se muestra una disminucién de la velocidad, esto indica que para
conseguir un cabeceo de 1 rad es necesario disminuir la velocidad a -123 m/s. Aqui no se
estd considerando la fuerza de los motores que es precisamente lo que corregira y
mantendra la velocidad deseada.

En la figura 4.12 muestra un angulo de ataque de 0.631 rad. El angulo de ataque se
mide entre el eje longitudinal de la aecronave y su eje de estabilidad correspondiente
mientras que el angulo de cabeceo se mide entre el eje longitudinal de la aeronave y el
plano horizontal de la tierra.

- El comportamiento de la variacion del angulo del elevador se muestra en la figura
4.14 y se estabiliza en aproximadamente -0.6 rad a los 120.7 segundos. Es decir el elevador
a girado hacia arriba 0.6rad (34.377°)

En la figura 4.16 se observa como actia el control de estabilidad de la aeronave para

un angulo de cabeceo positivo y en la figura 4.17 para un angulo negativo.

4.2 Sistema lateral

Si bien el balance de la aeronave ha cambiado debido a la variacion angular de las
superficies de control como son los alerones y el timdn, es el aleréon quien gobierna con
mayor accion el control sobre el dngulo de balanceo ¢. Entonces al aplicar una variacion

del angulo del alerén en 1° y 0° de deflexion del timon se ve el comportamiento del angulo
| de balanceo segun la figura 4.18. Asi mismo se observa el comportamiento de los demas
estados en la figura 4.19, figura 4.20 y figura 4.21.

Para un sefial de control de entrada escalon y un pulso de 1° para el alerén y 0°, el
deslizamiento lateral mostrado en la figura 4.19 se estabiliza en aproximadamente 8 =
—2.91° (=0.05077rad) y B = —0.01° (—0.0001691 rad), asi mismo la velocidad
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angular de cabeceo mostrada en la figura 4.20 resulta aproximadamente p = 0.006 rad/s y
p = 0.0003 rad/s, mientras la velocidad angular de viraje se muestra en la figura 4.21 y
nos muestra aproximadamente p = 0.03 rad/sy p = 0.0002 rad/s.

Ahora se muestra como actua el control optimo para estabilizar el balance que tiene
el Beaver sobre el eje longitudinal (Xz+), es decir conseguir sostener un angulo de
balanceo ¢, el cudl en esta ocasion es de 1°, segun la figura 4.22.

A partir de la figura 4.23, figura 4.24, figura 4.25, figura 4.26 y figura 4.27 se puede
apreciar el comportamiento de las variables de estado asi como el de las deflexiones del
alerén y timoén.

La aplicacion del control 6ptimo para un éangulo de balanceo ¢ = 1° genera un
deslizamiento lateral de la aeronave de aproximadamente 8 = 1.25° (0.02184 rad) como
se muestra en la figura 4.23. Para el mismo objetivo se llega a establecer una velocidad
angular de balanceo p =~ 0 rad/s y una velocidad angular de viraje r ~ 0 rad/s como se
observa en la figura 4.24 y figura 4.25, respectivamente.

El comportamiento de las superficies de control se muestran en la figura 4.26 para el
aleron y figura 4.27 para el timon.

El alerén presenta una pequefia desviacion de —0.012° para conseguir un angulo de
balanceo ¢ = 1° como se muestra en la figura 4.26. Ademas el timon se establece en un
angulo aproximadamente igual a 0° que se puede observar en la figura 4.27.

En la figura 4.28 y figura 4.29 se muestra cOmo actua el control de estabilidad de la
aeronave para un angulo de balanceo positivo y negativo, respectivamente.

En la figura 4.30 se observa una trayectoria de vuelo seguida por la aeronave DHC-2

Beaver.
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rad

1.4

1.2

0.8

0.6

04

0.2

Angulo de cabeceo 8

Orer = 17rad
escalon
| ] ] I I I ] —
—0
X 07 .
Y: 1013 ﬁg‘gg,s
A g
| | | I | I | |
1 2 3 4 5 6 7 8 10
t(segundos)

Figura 4.10 Aplicacion del control 6ptimo sobre el sistema longitudinal elaborado en Marlab [13].
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Figura 4.16 Acronave coﬁﬂz;mgunlo de cabeceo positivo elaborado con Aero.Animation [13].

Figura 4.17 Aeronave con angulo de cabeceo negativo elaborado” con Aero.Animation [13].
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Figura 4.18 Respuesta del sistema dindmico lateral del Beaver a lazo abierto elaborado en Marlab [13].

10



Deslizamiento lateral 8
A8, = A8, = 1° = 0.01745 rad

escalon
1 | i |

— B
0.02
33.19 -\

Y:-0.02796 _ S~ X:124.6 =1
\\ Y: -0.05077
B
-0.06 | | ' | |
0 50 100 180 200 250 300
t(segundos)
pulso
00t Y Soaoze . 1 f * [
a
Ok \/ ] B L
{ X:69.9
9 oull Y:-0.0001691 _
=
-0.02 Hf gi
B
X:2.44
Lgis 1 | | 1 |
-0.030 ¥:-0.02322 - 50 100 150 200 250 300
t(segundos)
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Figura 4.20 Comportamiento de la velocidad angular de balanceo elaborado en Matlab [13].
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Figura 4.21 Comportamiento de la velocidad angular de viraje elaborado en Matlab [13].
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Figura 4.22 Aplicacion del control 6ptimo sobre el sistema lateral elaborado en Matlab [13].
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Figura 4.26 Comportamiento del alerén bajo el control 6ptimo elaborado en Martlab [13].
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Figura 4.28 Aeronave con angulo de balanceo positivo elaborado con Aero.Animation [13].

Figura 4.29 Aeronave con angulo de balanceo negativo elaborado con Aero Animation [13].



Figura 4.30 Trayectoria de vuelo del DHC-2 Beaver elaborado en Matlab [13].
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CONCLUSIONES

1.

Para el cambio de un sistema continuo a discreto es necesario obtener un periodo de
muestro que permita conseguir una buena aproximacion al sistema continuo. Segin
los resultados obtenidos en las simulaciones se concluye que un tiempo de
muestreo de 0.01 segundos resulta Optimo para el analisis de este sistema.

Existen configuraciones que permiten mejorar la estabilidad dinamica de la
aeronave pero al aplicar un control Optimo se concluye que brinda una buena
altemativa debido a que reduce el tiempo de establecimiento asi como el sobre pico
de la sefial de manera efectiva para conseguir el control de estabilidad deseada.

La dinamica longitudinal en lazo abierto presenta un comportamiento
dinamicamente estable y tiende a un valor finito pero en un tiempo demasiado largo
y que para condiciones de vuelo seguro no es ideal, al aplicar la técnica de control
optimo para corregir la estabilidad del angulo de cabeceo se reduce ese tiempo
notablemente es asi que se concluye que ésta técnica de control es una muy buena
alternativa y nos permite condiciones de vuelo dinamicamente estable.

Del mismo modo la dindmica lateral, entre otras cosas, controla el balanceo de la
aeronave la cual sin un adecuado control podria girar bruscamente generando
inestabilidad y dafios en los tripulantes, es por ello que se encuentra en la técnica de
control Optimo una buena opcidon para el control del balanceo, permitiendo
establecerlo y concluyendo de esta manera que esta técnica permite en un tiempo

aceptable una inclinacion de balanceo establecida.
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ANEXO A
PROGRAMACION EN MATLAB

ctrloptimo.m

dmodlineal;

vectores_r;

close all
ControlOptimoLongitudinal;
FigurasLon;
ControlOptimoLateral;
FigurasLat;

¢bnodﬁneaLn1

clear all
datload('aircraft'); triload('cr50100');
load actmod45.dat -mat

uinco = [uaero0' uprop0' zeros(1l,6)];
Ts = 0.01;
[Gb,Hb,Cb,Db] = dlinmod('beaver',Ts,xinco,uinco):;

$ MATRICES DE ESTADO DISCRETO DEL BEAVER
$ Dinédmica longitudinal.

Glon = [Gb(1,1) Gb(1,2) Gb(1,5) Gb(1,8);

Gb(2,1) Gb(2,2) Gb(2,5) Gb(2,8);

Gb(5,1) Gb(5,2) Gb(5,5) Gb(5,8):;

Gb(8,1) Gb(8,2) Gb(8,5) Gb(8,8)];

Hlon = [Hb(1,1); Hb(2,1); Hb(5,1); Hb(8,1)];

% Dinadmica lateral.
Glat = [Gb(3,3) Gb(3,4) Gb(3,6) Gb(3,9);
Gb(4,3) Gb(4,4) Gb(4,6) Gb(4,9);
Gb(6,3) Gb(6,4) Gb(6,6) Gb(6,9);
Gb(9,3) Gb(9,4) Gb(9,6) Gb(9,9)];

Hlat = [Hb(3,2) Hb(3,3); Hb(4,2) Hb(4,3);
Hb(6,2) Hb(6,3); Hb(9,2) Hb(9,3)];

$ MATRICES DE ESTADO DISCRETO DEL BEAVER
$ Espacio de estados del elevador
[Ge,He,Ce,De] = c2dm(Aelv,Belv,Celv,Delv,Ts,'zoh');
¢ Espacio de estados del alerédn
[Ga,Ha,Ca,Da)l = c2dm(Aail,Bail,Cail,Dail,Ts, 'zoh'):;
¢ Espacio de estados del rudder
[Gr,Hr,Cr,Dr] = c2dm(Arud,Brud,Crud,Drud, Ts, 'zoh') ;



vectores_r.m

TILLLLILTLLILILBT3LIL338%%%
% vectores de referencia r %
TILILTLLILLLLLILILTLL383%%%
T = 300;

Tm = 0.01;

t = 0:Tm:T;

$ escaldédn unitario

tl = 0:Tm:1; t2 = 1:Tm:T;

% 11 = zeros(size(tl)); 12 = ones(size(t2));
11 = ones(size(tl)); 12 = ones(size(t2));
escalonl = [11 12]:;

te = [tl1l t2];

figure (50)

subplot(2,2,1); plot(te,escalonl);x1im ([0 2]);

$ doblete

tl = 0:Tm:1; t2 = 1:Tm:2; t3 = 2:Tm:3; t4
11 zeros (size(tl)); 12 ones (size(t2));
13 = -ones(size(t3)); 14 = zeros(size(t4d)):
doblete = [11 12 13 14];

td = [tl1l t2 t3 t4];

subplot(2,2,2); plot(td,doblete) ;x1im ([0 5]);

3:Tm:T;

% Variacién sinusoidal
seno = sin(2*pi*t/(T/4));

% Variacidén angular
tl = 0:Tm:T/4; t2 = T/4:Tm:3*T/4; t3 = 3*T/4:Tm:T;

11 = (pi/T)*tl; 12 = -(pi/T)*(t2-T/4) + pi/4; 13

pi/4;

angular = [11 12 13];

ta = [tl t2 t3];

subplot (2,2, 3); plot(ta,angular);

% pulso unitario
tl = 0:Tm:1; t2 = 1:Tm:2; t3 = 2:Tm:T;

pi* (£t3-3*T/4)/T

% 11 = zeros(size(tl)); 12 = ones(size(t2)); 13 = zeros(size(t3)):
11 = ones(size(tl)); 12 = zeros(size(t2)); 13 = zeros(size(t3)):

pulsol = [11 12 13];

tp = [tl t2 t3];

subplot (2,2,4); plot(tp,pulsol); x1lim ([0 4]);
% ° a Volt

$Volt = 20/36* (theta_ref+8)-10;

ControlOptimoLongitudinal.m

-

3E&EEEEEEEEEEEEEE&EEE&EES

$- Sistema longitudinal &-------------

3666666666656566666666666&6&6&
Clon = [0 01 O; 0 0 0 1]; % g theta

[nl,rl] = size(Glon*Hlon); [ml,rl] = size(Clon*Hlon);

Dlon = zeros(ml,rl):;
dlon ss (Glon,Hlon,Clon,Dlon, Ts) ;



set (dlon, 'inputname’', ('de'}, ...

'outputname’', {'q' 'theta'}, ...

'statename', ('V' 'alpha' 'q' 'theta'}):
%- Pitch Attitude Hold System (dn=0; dpz=0) ——————————m———— e
e Sistema dindmico longitudinal en lazo
abierto
$ escaldn
de = 1; % grados®

del = (de*pi/180)*escalonl; % rad
% pulso
de2 = (de*pi/180) *pulsol; % rad

[ylnl,x1lnl] = dlsim(Glon,Hlon,Clon,Dlon,del);
[yln2,x1n2] = dlsim(Glon,Hlon,Clon,Dlon,de2);
g - e - e actuador del elevador
[ne,re] = size(Ge*He); [me,re] = size(Ce*He):;
selv = ss(Ge,He,Ce,De,Ts):;
set (selv, 'inputname', {('Vde' 'qcV'}, ...
'outputname', {'de'}, ...
'statename', {'xel' 'xe2' 'xe3'});

R i Hallando el sistema longitudinal
resultante
M = iconnect;

Vde = icsignal(1l):;
ysl = icsignal(2);
ys3 = icsignal(l);
Kxe2 = Ce(1l,2); Kg = 0.0317;
M.Equation{l} = equate(ysl,dlon*ys3);
M.Equation{(2} equate(ys3,selv* [Vde;Kg*ysl(1l)]);
M.Input = Vde;
M.Output = ysl(2);
slon = M.System;
Gln = slon.a; Hln = slon.b; Cln = slon.c; Dln = slon.d;
set (slon, 'inputname', {'Vde'},...
'outputname', {('theta'}):
gm—mm e e Sistema longitudinal en lazo abierto
$ escaldén
Vdel = escalonl; $ Volt
$ pulso
Vde2 = pulsol; % Volt
[yln3,x1n3] = dlsim(Gln,Hln,Cln,Dln,Vdel);
[yln4,x1n4] = dlsim(Gln,Hln,Cln,Dln,Vde2);
ydel = Ce(1,2)*x1n3(:,6);
yde2 = Ce(1,2)*x1nd(:,6);
e T Aplicando control 6ptimo
[n,r] = size(Gln*Hln); [m,r] = size(Cln*Hln);
Gl = [Gln zeros(n,m); -Cln*Gln eye(m)]; H1 = [Hln; -Cln*H1ln];
Q =diag([ 1 11100111 1]); R = eyel(r):;
[Ko,P,2] = dlqr(Gl,H1,Q,R); disp(Ko);

Kiln = -Ko(:,n+l:n+m); Kln = Ko(:,1:n); disp(Ki); disp(K)
Go = [ Gln-Hln*Kln Hln*Kiln; -Cln*Gln+Cln*H1n*Kln eye (m)-Cln*H1ln*Kiln];
Ho = [zeros(n,m); eye(m)]; Co = [Cln zeros(m)]; Do = zeros(m);

sopt = ss(Go,Ho,Co,Do, Ts);
set (sopt, 'inputname', { 'theta_ref'}, ...
'outputname', {('theta'},...
'statename’', ('V' 'aplha' 'q' 'theta' 'xel' 'xe2' 'xe3' 'xo0'}):;

to = t(1,1:300); uo = escalonl(1l,1:300);
theta ref = 0; % -8° < theta ref < +18°

% escaldn

$ r = ((theta_ref+8)*5/9-10) *escalonl; % Volt



$ r = (5*pi/180) *escalonl; %rad

r = (theta_ref*pi/180)*escalonl;
[ylno,x1lno] = dlsim(Go,Ho,Co,Do,r):;
yde = Ce(1,2)*x1lno(:,6);

ControlOptimoLateral.m

36886666886 66688666&8&866&
$—- Sistema lateral
&&&&EELEEEEEEEEEEESEEEEELEEEEEESEEEESEEEEESLEEEEEESEEEEESLEEEE
3686886666886 66688868666&&
%- Bank Angle Hold —————=————— == —-— - - — o — e — e ———
Clat = [01 0 0; % p
0010; %$r
0 00 1); % phi
[n3,r3]=size(Glat*Hlat); [m3,r3] = size(Clat*Hlat);
Dlat = zeros (m3,r3):;
dlat = ss(Glat,Hlat,Clat,Dlat, Ts);
set (dlat, 'inputname', ('da' 'dr'},...
'outputname', {'p' 'r' 'phi'}, ...
'statename’', {('beta' 'p' 'r' 'phi'}):;

F== e Sistema dindmico lateral en lazo
abierto

$ escaldn

anga = 1; % grados®

dal = (anga*pi/180) *escalonl; % rad
angr = 0; % grados®

drl = (angr*pi/180) *escalonl; % rad
% pulso

anga = 1; % grados’

da2 = (anga*pi/180) *pulsol; % rad

% dr2 = pulsol*pi/180; % rad

angr = 0; % grados®

dr2 = (angr*pi/180)*pulsol; % rad

[yltl,x1tl] = dlsim(Glat,Hlat,Clat,Dlat, [dal;drl])
[ylt2,x1t2] = dlsim(Glat,Hlat,Clat,Dlat, [da2;dr2]);

§ e o actuadores del alerdén y el timén
[na,ra) = size(Ga*Ha); ([ma,ra) = size(Ca*Ha):;
sale = ss(Ga,Ha,Ca,Da,Ts);

set (sale, 'inputname', ('vda' 'pb2V'}, ...
'outputname',{'da'}, ...
'statename', ('xal' 'xa2' 'xa3'}):;
[nr,rr] = size(Gr*Hr); [mr,rr] = size(Cr*Hr);
srud = ss(Gr,Hr,Cr,Dr,Ts);
set (srud, 'inputname', ('Vdr' 'rb2v'}, ...
'outputname', ('dr'}, ...
'statename’', ('xrl' 'xr2' 'xr3'});
Y e Hallando el sistema lateral
resultante
M = iconnect;
Vda = icsignal(l);
Vdr = icsignal(1l);
ysl = icsignal(3);
ys2 = icsignal(l);
ys3 icsignal(1l);
Kp = 01463; Kr = 0.1463;
M.Equation{(1l} = equate(ysl,dlat*([ys2;ys3]);



M.Equation{2} = equate(ys2,sale*[Vda;Kp*ysl(1l)1]):;
M.Equation{3} = equate(ys3,srud* [Vdr;Kr*ysl(2)]);
M.Input = [Vda;Vdr];

M.Output = ysl1l(3);

slat = M.System;

Glt = slat.a; Hlt = slat.b; Clt = slat.c; D1t = slat.d;

set (slat, 'inputname', {('Vda' 'vdr'},...

'outputname', {('phi'});
e Sistema lateral en lazo abierto
$ escaldn
Vdal = l*escalonl; % Volt
Vdrl = O*escalonl; % Volt
% pulso
Vda2 = 1*pulsol; % Volt
Vdr2 = O*pulsol; % Volt
[ylt3,x1t3] = dlsim(Glt,H1lt,Clt,D1lt, (Vdal;Vvdrl]):;

[ylt4,x1t4] = dlsim(Glt,Hlt,Clt,Dlt, (Vda2;Vvdr2]);

ydal Ca(l,2)*x1t3(:,6); yda2 = Ca(l,2)*x1t4d4(:,6);

ydrl = Cr(1,2)*x1t3(:,9); ydr2 = Cr(1,2)*x1t4(:,9);
I Aplicando control 6ptimo
[n,r] = size(Glt*H1lt); [m,r] = size(Clt*H1lt):;

Gl = [Glt zeros(n,m); -Clt*Glt eye(m)]; H1 = [(H1lt; -Clt*H1lt];

Q=diag([ 1 111001 111111]); R = eyel(r);

[Ko,P,2] = dlqgr(Gl,H1,Q,R); disp(Ko);

I

Kilt = -Ko(:,n+l:n+m); Klt = Ko(:,1:n);

Go = [ Glt-H1t*Klt H1t*Kilt; -Clt*Glt+Clt*H1lt*Klt eye (m)-Clt*H1lt*Kilt];
Ho = [zeros(n,m); eye(m)]; Co = [Clt zeros(m)]; Do = zeros (m);

sopt = ss(Go,Ho,Co, Do, Ts);

set (sopt, 'inputname', {'phi_ref'}, ...

'outputname', {'phi'},...

'statename', {'beta' 'p' 'r' 'phi' 'xal' 'xa2' 'xa3' 'xrl' 'xr2'
'xr3' 'xo'}):;

phi_ref = -30; % -30° < phi ref < +30°

% escaldn

% r = ((phi_ref)-30) *escalonl; % Volt

$ r = (phi_ref)*(pi/180)*escalonl; %$rad

r = (phi ref*pi/180) *escalonl;

[ylto,x1lto] = dlsim(Go,Ho,Co,Do,r):;

ydal = Ca(l,2)*xlto(:,6); ydrl = Cr(l,2)*x1lto(:,9);

$ r = u2;
% (ylto,xlto] = dlsim(Go,Ho,Co,Do,r):;
$ ydal = Ca(l,2)*xlto(:,6); ydrl = Cr(1,2)*x1lto(:,9):;





