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It is possible to fly without motors,
but not without knowledge and skill.

— Wilbur Wright
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Resumen

El presente Trabajo Fin de Grado constituye una aproximacién a los sistemas de
guiado para aviones no tripulados. Concretamente, se tratan el desarrollo y simulacion
de estrategias de guiado basadas en control predictivo.

Suponiendo que existe un plan de vuelo con una trayectoria de referencia previamen-
te calculada, se pretenden desarrollar algoritmos que permitan calcular las consignas
de alto nivel (tipicamente velocidad, angulo de trayectoria y dngulo de balance) que
debera seguir la aeronave, para que ésta pueda ejecutar eficientemente la misién desea-
da. El célculo de estas consignas de guiado se realizara empleando técnicas de control
predictivo. Para probar los algoritmos, primero se usan modelos de simulacién simples
para ponerlos a prueba, y mas tarde son ensayados en un modelo realista del avién,
incluyendo un controlador de bajo nivel.

El objetivo primordial de este trabajo es mejorar los algoritmos existentes, para
lo cual se abordan dos estrategias: en primer lugar, un control predictivo que use un
horizonte de prediccion con periodos de muestreo variables para la prediccion del estado;
y luego un control predictivo en el que se sustituyan las consignas en velocidad por
consignas en aceleraciones.
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Capitulo 1

Introduccion

La proliferacién de UAVs (del inglés Unmanned Aerial Vehicle, en espanol: vehiculo
aéreo no tripulado) estd siendo més que notable en los tltimos anos. Histéricamente,
no han sido mas que aeronaves pilotadas de manera remota desde tierra (drones),
controladas en todo momento por un humano. Pero actualmente ya son una realidad
aquéllos que vuelan de forma auténoma siguiendo un plan de vuelo preprogramado o
incluso mediante sistemas més complejos de automatizacion dinamica del pilotaje.

De hecho, el campo de la autonomia de vehiculos aéreos es un campo recientemente
emergente, especialmente impulsado por la industria militar. Comparada con la pro-
duccion del hardware de vuelo de drones, la tecnologia para la autonomia de los mismos
estd bastante menos desarrollada. Por este motivo, la autonomia ha sido y seguira sien-
do el cuello de botella para los futuros desarrollos de UAVs, y el valor y la expansién
del mercado futuro de UAVs estard fuertemente ligado a los avances alcanzados en el
campo de la autonomia.

La autonomia puede ser definida como la capacidad para tomar decisiones sin la in-
tervencion humana, lo cual podria ser asociado con el campo de la inteligencia artificial.
Sin embargo, los avances en materia de autonomia no han estado relacionados con las
ciencias computacionales sino mas bien con la ingenieria de control. Previsiblemente,
en el futuro ambos campos evolucionaran de manera conjunta y ayudaran a generar un
gran desarrollo tecnolégico en el drea.

Entre las diferentes categorias para el desarrollo de la tecnologia de UAVs auténo-
mos, pueden identificarse la fusiéon de datos procedentes de diferentes sensores, la gene-
racién de trayectorias, la planificacién del movimiento para cumplir ciertos objetivos,
las comunicaciones y coordinacion entre diferentes unidades, o la tactica cooperativa y
asignacion de tareas entre diferentes unidades.

Este trabajo se centra en el problema de seguimiento de trayectorias previamente
calculadas (puntos y tiempos de paso). Concretando un poco més, se trata de determinar
la maniobra de control 6ptima para seguir un camino de referencia preestablecido.
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1.1. El control predictivo

El control predictivo (MPC o Model Predictive Control, en inglés) es una técnica
avanzada de control de procesos tradicionalmente empleada en procesos industriales
de plantas quimicas y refinerias de petroleo. Los controladores predictivos se basan en
un modelo dinamico del proceso, normalmente modelos lineales empiricos. La principal
ventaja del MPC es el hecho de que permite optimizar el control en el periodo actual
teniendo en cuenta los periodos futuros, que son los tiempos de muestreo en los que se
discretiza el proceso. Esto se consigue optimizando el control en un horizonte temporal
finito (y deslizante), pero implementando tnicamente la solucién para el periodo de
muestreo actual.

La eficacia del MPC se fundamenta en la capacidad para anticipar eventos futuros y
tomar acciones de control de acuerdo a dicha predicciéon. Esto contrasta con otro tipo de
controladores, como por ejemplo los habituales PID (proporcional-integral-derivativo)
o LQR (lineal-cuadrético), que carecen de esta capacidad predictiva. E1 MPC es imple-
mentado como un control digital de manera casi universal, aunque se esta investigando
para lograr tiempos de respuesta més rapidos con circuitos analdgicos especialmente
diseniados para implementar el modelo de control predictivo [13].

El MPC predice el cambio en el estado del avién (variables dependientes) que serdn
provocados por cambios en las senales de control (variables independientes). Para cal-
cular la secuencia de control en todo el horizonte, usa la medida del estado actual del
sistema (y del control), el modelo MPC, los objetivos del proceso y las restricciones del
problema (tanto del control como del estado), optimizando una funcién de coste. Una
vez calculada la secuencia de control, sélo envia la primera componente de cada variable
independiente para que sea implementada, y repite el cdlculo (deslizando el horizonte
hacia delante) cuando se le requiere de nuevo.

Asi, el control predictivo es un método de control multivariable que se basa en tres
principios:

= modelo dindmico interno del proceso que permita predecir el estado futuro,
= historia de senales de control pasadas, y

= optimizacion de una funcion de coste sobre un horizonte de prediccion deslizante,

para calcular una secuencia de control éptima que consiga hacer al sistema seguir una
trayectoria de referencia. En la figura 1.1 se puede ver un esquema del proceso de
control predictivo. En ella se muestran los principales elementos presentes en el MPC: la
trayectoria de referencia, la posicién predicha y la pasada (medida), el control predicho
y el pasado, el horizonte de prediccion y los tiempos de muestreo.

En este trabajo se va a aplicar el MPC al problema de guiado de aeronaves, en
el que el modelo de prediccion del sistema se basard en un modelo de tres grados de
libertad del movimiento del avion. Posteriormente, este modelo se linealizara para poder
realizar una optimizacion lineal que haga implementable el control en tiempo real (una
optimizacién no lineal requeriria demasiada carga computacional).



1.2. Antecedentes y punto de partida 3

PAST FUTURE
«— “\ —

Reference Trajectory
Predicted Output
Measured Output
Predicted Control Input
—— Past Control Input

tt

AN Prediction Horizon
< >

| | | | | | | | |

1 1 1 1 1 1 1 1 1 ’
+“—>

Sample Time

k  k+1 k+2 k+p

Figura 1.1: Esquema basico de la estrategia de control predictivo.

1.2. Antecedentes y punto de partida

El punto de partida de este trabajo es el diseno de sistemas de guiado desarrollado
en su tesis doctoral [1] por el profesor Francisco Gavildn Jiménez, tutor de este TFG.
Dicha tesis aborda el problema de diseno de sistemas de control de vuelo para aviones no
tripulados, teniendo siempre como base el diseno del Céfiro UAV, aeronave no tripulada
desarrollada por el departamento de Ingenieria Aeroespacial y Mecénica de Fluidos de
la Universidad de Sevilla. A continuacion se comentan algunos de los aspectos tratados
en la tesis, los cuales constituyen los antecedentes de este trabajo.

El problema de control de vuelo se divide en dos niveles. En el nivel inferior se tiene
el sistema de control de actitud, que debera encargarse de controlar la velocidad de vuelo
y la actitud del avién para cumplir las consignas proporcionadas por el sistema guiado
de nivel superior. De este modo, el sistema de guiado debera proporcionar consignas al
sistema de control de actitud para hacer que la aecronave se mantenga en la trayectoria
de referencia deseada.

Esta separacion permite abordar ambos problemas con estrategias de control distin-
tas, asociadas a los condicionantes de cada uno. Asi, considerando el problema de control
de actitud, se proponen nuevas leyes de control mediante técnicas de control adaptativo
no lineal, de forma que se consiguen leyes validas para toda la envolvente de vuelo del
avion, a la vez que las leyes de adaptacién permiten lidiar con las incertidumbres del
modelo aerodindmico y propulsivo.

Por otra parte, considerando el sistema de guiado, se plantean dos estrategias de
guiado complementarias. En primer lugar se avanza en la aplicacion de sistemas de
guiado proporcional a aviones no tripulados, obteniendo una ley simple y robusta que
permite seguir el camino establecido, aunque no ofrece mecanismos adecuados de sin-
cronizacion temporal con la referencia. Partiendo de esta ley de guiado proporcional,
se desarrolla una estrategia avanzada de guiado predictivo, consiguiendo mejoras en el
seguimiento de la referencia, al mismo tiempo que se incorporan mecanismos de sincro-
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nizacién temporal con la trayectoria de referencia. En lugar de resolver directamente el
problema de optimizacion no lineal, se realiza una linealizacion explicita del movimiento
del avién en torno a una solucién de guiado factible (proporcionada por la ley de guiado
proporcional previamente disenada), resolviendo un problema de optimizacién lineali-
zado en torno a esta solucion de referencia. Mediante un proceso iterativo, se consiguen
optimizar las senales de control proporcionadas por el guiado sin necesidad de acudir a
métodos no lineales, y manteniendo en todo momento una solucion factible disponible.

En el diagrama de bloques de la figura 1.2 se muestran las entradas y salidas del
sistema de guiado desarrollado. Se hace uso de una referencia generada externamente
(dato de entrada), la cual proporciona la evolucién temporal de la posicién de la aero-
nave Z(t). El sistema de guiado usa esa referencia, junto con las medidas de la posicion,

velocidad y actitud del avién (vectores f, 1% y q;, respectivamente) que proporciona el
sistema de navegacion, para calcular los valores deseados de velocidad aerodinamina
Vyef, dangulo de trayectoria 7,.; y angulo de balance ¢,.¢. Serd el sistema de control de
actitud de bajo nivel (fuera del alcance de este trabajo) el encargado de seguir estos
comandos para seguir adecuadamente la trayectoria.

f(t) ; Ifre s Yrefs Qﬁ-rg Sistema
Referencia > ds‘séef“f‘j ! i {; de Control > F:‘e'f‘;t“.eﬁta
e Guiado de Actitud el Avidn
A
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— Sistema de < AR
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Figura 1.2: Entradas y salidas del sistema de guiado.

1.2.1. Algunos datos sobre Céfiro

Céfiro UAV es la aeronave no tripulada que se usa como referencia para los estudios
desarrollados en este TFG. Céfiro es un proyecto que surgié en el anio 2008 en el seno
del Grupo de Ingenieria Aeroespacial de la Escuela Técnica Superior de Ingenieria de
la Universidad de Sevilla como una herramienta educacional y de investigacion, y que
no ha dejado de avanzar.

Algunos datos que han sido de utilidad en este trabajo son:

= Peso maximo: 25 kg.

» Peso en vacio: 15 kg.

Potencia: 8,5 HP.

Velocidad de crucero: 25 m/s.

Velocidad de entrada en pérdida: 13 m/s.
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» Superficie alar: 1,1 m?.

» Envergadura: 3 m.

1.3. Objetivos

Este trabajo se centrara en el perfeccionamiento del sistema de guiado basado en
control predictivo desarrollado en [1].

Con el fin de mejorar los algoritmos existentes, se van a desarrollar dos aspec-
tos, complementario el primero e independiente el segundo, a los métodos precedentes,
acompanados de sus correspondientes batidas de simulaciones.

1. Tiempos de muestreo adaptativos.

El control predictivo se basa en la prediccion del estado en funcion de las senales de
control. El sistema de guiado basado en control predictivo propuesto en [1] maneja
un horizonte de predicciéon deslizante dividido en N, tiempos de muestreo, todos
ellos constantes de la misma duracion.

El objetivo es reducir el coste de la secuencia de control calculada mediante el uso de
tiempos de muestreo variables, mas o menos largos segiin se avance en el horizonte
de prediccion.

Se emplearan varias técnicas de variacién de estos tiempos a fin de encontrar alguna
distribucién de periodos de muestreo que mejore aquélla de valores constantes y
eventualmente optimice el problema, dentro de las técnicas consideradas.

2. Control en aceleraciones.

El sistema de guiado basado en control predictivo propuesto en [1] genera las consig-
nas en velocidad, angulo de trayectoria y dngulo de balance que han de ser seguidas
por el sistema de control de actitud de bajo nivel.

El control final sobre la velocidad de la aeronave se hace controlando las revoluciones
del motor y asi la traccion proporcionada por la hélice. Es decir, en realidad se
estd actuando sobre una fuerza (la traccién), la cual produce una aceleracién y no
una velocidad.

Por ello, con el objetivo de mejorar la eficacia del sistema de control de bajo nivel,
se va a sustituir el control en velocidades por un control en aceleraciones, de modo
que el sistema de guiado proporcione consignas en aceleracién, angulo de trayectoria
y angulo de balance.

Cabe mencionar que, inicialmente, se programé un sistema de guiado béasico basado
en el esquema de control predictivo. Posteriormente se paso a trabajar con las funciones
ya programadas, modificandolas segun el interés perseguido y anadiendo otras muchas
funciones nuevas.
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Capitulo 2

Modelo dinamico del sistema

En este capitulo se presenta el modelo de avidén que se va a utilizar en el trabajo,
con las ecuaciones generales empleadas para describir su movimiento, junto con las
hipétesis adecuadas en cada caso. Se hard uso de los sistemas de referencia expuestos
en el apéndice A.

El modelo dindmico constituye el conjunto de ecuaciones diferenciales que permiten
describir la evolucién de las variables de estado del avién en funcién de las fuerzas y
momentos exteriores. Resultan de la aplicacién de las leyes de la mecanica racional al
vuelo del avion, y constituyen el nicleo basico de modelado.

En la seccién 2.1 se presenta el modelo general de 6 grados de libertad, el cual
permite describir tanto la dinamica de posiciéon como de actitud de la aeronave. Por
tanto, al ser un modelo muy preciso y realista, serd el usado para la simulacién del
sistema real.

La prediccién del guiado predictivo se basard en un modelo més sencillo de tres
grados de libertad, el cual es tratado en la seccion 2.2. A partir de este modelo, se
podra obtener la trayectoria del centro de gravedad del avion, sin considerar el problema
de actitud.

Finalmente, en la seccion 2.3 se presentara el modelo de simulacion implementado
en software.

2.1. Modelo de 6 grados del libertad

Para simular la dindmica de la aeronave con el maximo nivel de detalle, se usara un
modelo no lineal de seis grados de libertad. Para conseguir un modelo realista y pre-
ciso, se acudira a las ecuaciones mas generales del movimiento, junto con el modelo
aerodinamico y propulsivo mas preciso del que se disponga.

En esta seccién se presentan las ecuaciones mas importantes, ademas de las hipotesis
empleadas en su deduccion. El estudio méas exhaustivo del modelo no lineal de 6 grados
de libertad puede consultarse en [1].
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2.1.1. Hipétesis basicas
= El avidén es un sélido rigido de 6 grados de libertad.
= Avién simétrico segin un plano de simetria rgzg.
= Modelo de Tierra plana:

e El sistema topocéntrico es inercial.

e Modelo de gravedad constate.

» Atmoésfera en calma (no hay viento), por lo que la velocidad respecto a tierra VQ
coincide con la velocidad aerodindamica V.

= Se desprecia el movimiento de las partes méviles internas del avién (motor, hélice,
etc.) en el momento cinético del mismo.

= Se consideran masa y momentos de inercia contantes. Se estd suponiendo pro-
pulsion eléctrica, con lo que no hay pérdida de masa de combustible durante el
vuelo.

2.1.2. Ecuaciones dinamicas

Partiendo de las ecuaciones mas generales de del movimiento de la aeronave, como
son las ecuaciones de cantidad de movimiento y de momento cinético,

v, 4
md_tg = Far+mg, (2.1)
I
dIw -
= M 2.2
dr ; AT, ( )

siendo ‘_/;] la velocidad del centro de gravedad del avién respecto a tierra, w la velocidad
angular del avion respecto a tierra, F AT Y M a,7 las fuerzas y momentos aerodinamicos
y propulsivos, m la masa de la aeronave, g la aceleracion de la gravedad e I el tensor de
inercia en el centro de gravedad, y empleando las hipotesis anteriormente presentadas,
se deducen las ecuaciones de fuerzas y momentos (ecuaciones dindmicas)

X —mgsing = m(i—rv+ qw), (2.3)

Y +mgcosfsing = m(v—ru—pw), (2.4)
Z +mgcosfcos¢p = m(w— qu—+ pv), (2.5)
L = ILp— L+ (I. = I)qr — Le:pg, (2.6)

M = ILg+ (I, — L)pr+ L.(p* — %), (2.7)

L = Lr—1IL.p+ (I, — I.)pqg + Lo.qr, (2.8)

donde u,v,w son las componentes de V en ejes cuerpo, p,q,r las de &, X,Y, Z las de
Fary L,M,N las de M4 r.
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2.1.3. Ecuaciones cinematicas

Las ecuaciones cinematicas lineales vienen dadas por la ecuacion diferencial que
permite conocer la posicién del vehiculo en funcién de la velocidad, esto es

dr
dt

donde el vector de posicion se ha expresado como [T]I = [x Y Z]T

7= 29)

. w T . . .
Transformando el vector velocidad [V]" = [u v w] de ejes viento al sistema
topocéntrico e igualando se obtienen las ecuaciones cinematicas lineales

& = wucosf costp + v(sin @ sin ¢ cos ) — sin ) cos ¢) + w(sin @ cos ¢ cos 1 + sin sin @),

(2.10)

Y = ucos @ sin 1y + v(sin 0 sin ¢ sin 1) + cos ¥ cos ¢) + w(sin 6 cos ¢ sinh — cos 1 sin @),
(2.11)
Z = —usinf + v cos f sin ¢ + w cos 6 cos ¢. (2.12)

Transformando adecuadamente el vector velocidad angular se llega a las ecuaciones
cineméticas angulares

¢ = p+q(sing+ rcos)tanb, (2.13)
0 = gcos¢—rsing, (2.14)
Y = (gsing+rcos ¢)sech. (2.15)

)

El conjunto de ecuaciones dinamicas (2.3)-(2.8), cineméticas lineales (2.10)—(2.12
y cinemadticas angulares (2.13)—(2.15) constituye un sistema de doce ecuaciones diferen-
ciales que permite calcular las doce variables de estado

r=lx y z ¢ 0 v uw v w p q r]. (2.16)

Para cerrar el problema, es necesario conocer las expresiones de las fuerzas y mo-
mentos aerodinamicos y propulsivos.

2.1.4. Modelo propulsivo

Suponiendo que el sistema de propulsién es eléctrico con una hélice de paso fijo, y
que la fuerza propulsiva esta alineada con el eje 5 del avidn, se modelan las expresiones
de la fuerza y el momento propulsivo.

= Empuje proporcionado por la hélice:
— 4 —
FT = —2pR4QQCTiB, (217)
s

siendo R el radio de la hélice, () la velocidad angular de giro y Cr el coeficiente
de tracciéon de la hélice.
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» Momento propulsivo (generado por el par de reaccién debido al giro de la hélice):

4

MT = ——3,0R5QQCP;B, (218)
T
donde Cp = 4;1;—5135?’ es el coeficiente de potencia de la hélice.

Los coeficientes Cp y Cr dependen tinicamente del pardmetro de avance J = J% y son
caracteristicos de cada hélice.

Es importante decir que el controlador electrénico de velocidad del motor eléctrico
del avion posee un regulador interno de revoluciones, de manera que puede establecerse
una relacion lineal entre la posicién de la palanca y las revoluciones conseguidas. De
esta manera, se puede decir que, a todos los efectos, €2 sera la senal de control asociada
al motor.

2.1.5. Modelo aerodinamico

Hay que tener en cuenta que la obtencion de un modelo aerodindamico preciso es
una tarea de gran dificultad. En general, puede decirse que estas fuerzas y momentos
dependen de forma no lineal de las variables de estado y de control, lo cual puede
expresarse de la siguiente forma

Fa, My = f(Z, ). (2.19)

Como es de esperar, no se dispone de ninguna expresiéon analitica que modele esta
dependencia funcional de forma global.

El modelo propuesto en [1] para los coeficientes de fuerzas y momentos aerodindmi-
cos en ejes estabilidad estd basado en el modelo aerodindmico empleado en el DATCOM!
(que es la herramienta usada para estimar los pardmetros aerodindmicos).

2.2. Modelo de 3 grados de libertad

Para analizar la trayectoria de un avién resulta conveniente utilizar un modelo de
masa puntual con 3 grados de libertad. Este modelo permite obtener las ecuaciones
que describen el movimiento del centro de masas del UAV| sin incluir la dindmica de la
actitud.

Este modelo de tres grados de libertad sera el empleado en el modelo de prediccion
del estado necesario para el MPC, dado que reproduce en movimiento de traslacion del
avion sin ser un modelo tan complejo como el de 6 grados de libertad, que es muy preciso
pero inviable para realizar los procesos de optimizacién propios del guiado predictivo.

El presente Trabajo Fin de Grado se centra, como ya se ha mencionado, en el estudio
y mejora del sistema de guiado predictivo. Por ello, al ser la base del MPC la prediccién

'El modelado aerodindmico de la aeronave en [1] se basa en los métodos contenidos en el Data
Compendium (més conocido como DATCOM) de la Fuerza Aérea Estadounidense (USAF)
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de los estados futuros, y al hacerse esta predicciéon mediante un modelo simple de 3
grados de libertad, éste se desarrolla con mayor detalle que el de 6 grados de libertad
en el apéndice B. A continuacién se presentan las ecuaciones mas importantes, ademas
de las hipétesis empleadas en su deduccion.

2.2.1. Hipotesis generales

En la formulacién de las ecuaciones del movimiento se consideran las siguientes
hipétesis:

= avién rigido y simétrico,

= motor fijo respecto del avién (la direccién del empuje es fija),

= tierra plana,

» gravedad constante y de valor g = 9,81 m/s?,

» atmosfera en calma (sin viento),

= masa constante (ya que la aeronave dispone de un motor eléctrico alimentado por

baterfas).

2.2.2. Ecuaciones del movimiento

El movimiento del centro de masas del avion bajo la accion de diversas fuerzas viene
definido por su posiciéon 7y su velocidad Vi (recordemos que se esta considerando un
modelo de masa constante). En cada instante, el avién estd sujeto a una fuerza total
compuesta por

» fuerza gravitatoria, mg;
s fuerza aerodinamica, Fla;
» fuerza propulsiva, Fr.

Asi, las ecuaciones del movimiento respecto del sistema inercial topocéntrico son

dr’ -
oo (220
I
VI Fy+ Fr+mg, (2.21)
dt |,

siendo 7 el vector de posicién, t el tiempo, V; la velocidad absoluta (respecto al sistema
inercial, e igual a la aerodindmica V' al no haber viento) y m la masa del avién (m =
const.). Los vectores 7y V se derivan en el sistema de referencia inercial.
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2.2.3. Ecuaciones escalares

Mediante la proyeccion adecuada de las ecuaciones vectoriales del movimiento, se
obtendran las escalares cineméticas y dinamicas.

Ecuaciones cinematicas

Proyectando la ecuacién cinemética vectorial (2.20) sobre los ejes del sistema de
referencia topocéntrico se llega a las ecuaciones cinematicas escalares:

dx

il V cosy cos x, (2.22)
d

d—i — Vecosqsiny, (2.23)
fi_itl = Vsiny, (2.24)

donde « es el dngulo de trayectoria y x el de rumbo, y donde se ha definido la altura
como h = —z.

Ecuaciones dinamicas

Las ecuaciones dinamicas escalares se obtienen al proyectar la ecuacién dinamica
vectorial (2.21) sobre los ejes viento.

dv 1 ,
o = (FA,T)M — gsinvy, (2.25)
d 1 I

V cos fyd—>t< = cosp (Far),, — osinp (Far),, (2.26)
d 1 . 1
d_z = —sinp(Far), — —cosu(Far),, —gcosy, (2.27)

donde p es el angulo de alabeo.

2.2.4. Ecuaciones generales

Introduciendo la expresién de las fuerzas aerodinamicas y propulsivas en ejes viento

T cosecosv — D
[Far)” = |Tcosesiny —Q |, (2.28)
—(L + T'sine)
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se obtiene el conjunto de ecuaciones generales para el vuelo del avién

dx

i V cos~ycosx, (2.29)
d
d_ZtJ = Vcosvysiny, (2.30)
dh
i Vsiny, (2.31)
dV
my = T cosecosv — D —mgsin-y, (2.32)
d
mV cos 'yd—f = (Tcosesinv —Q)cosp+ (L + Tsine)sin p, (2.33)
d
d_z = —(T'cosesinv — Q)sinp + (L + T'sine) cos p — mgcosy (2.34)

En estas ecuaciones V', 7 y x son el médulo de la velocidad aerodinamica, el &ngulo
de trayectoria y el angulo de rumbo, respectivamente, que definen el vector velocidad
aerodinamica ‘7; m la masa del UAV (constante); z, y, h son las coordenadas del centro
de masas del avién (hacia el norte, hacia el este y altitud); ¢ el tiempo; T" es el empuje
suministrado por la hélice, L la sustentacién y D la resistencia aerodindmica; u es el
dngulo de balance de la velocidad aerodindmica (también conocido como angulo de
alabeo), ¢ el angulo de ataque del empuje y v el dangulo de resbalamiento del empuje.

Se podria introducir un modelo de viento horizontal y estacionario sumando w, y
w, a las ecuaciones (2.29) y (2.30), respectivamente, siendo w, y w, las componentes
de la velocidad del viento segun los ejes x e y del sistema topocéntrico.

2.2.5. Vuelo simétrico

Finalmente, resulta conveniente particularizar las ecuaciones anteriores para una
condicién de vuelo simétrico. Asi, considerando que la aeronave vuela sin angulo de
resbalamiento (esto es, la velocidad aerodindmica esté contenida en el plano de simetria
del avién) y que la fuerza aerodindmica lateral @) es nula, el sistema de ecuaciones
(2.29)—(2.34) se transforma en

i—f = V cosycosy, (2.35)
d
o V cos ysin x, (2.36)
dt
dh
i Vsiny, (2.37)
dV
my = T —D —mgsinv, (2.38)
d
chos*yd—zf = Lsing, (2.39)
dy
mV — = Lcos¢ — mgcos?y, (2.40)
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donde se ha introducido la hipdtesis adicional de vuelo a angulo de ataque muy pequeno,
a < 1.

Una consecuencia del vuelo simétrico es que el angulo de alabeo p y el de balance
¢ son iguales.

Es 1til considerar, como veremos posteriormente, el caso en que el angulo de tra-
yectoria 7 es constante, es decir, i—;’ = 0. Asi, de las ecuaciones (2.39) y (2.40) podemos

obtener la evolucién del dngulo de rumbo como

d_X _ gtang
dt Vv

. (2.41)

Las ecuaciones del modelo de 3 grados de libertad con vuelo simétrico seran la
base de la predicciéon que realiza el guiado predictivo, el cual supondra V', v y ¢ como
consignas de control de alto nivel que el controlador de bajo nivel estara encargado de
seguir.

2.3. Modelo de simulacion

Como ya se ha comentado anteriormente, resulta necesario disponer de un modelo
con la mayor precisién posible para simular los controladores diseniados y tener ciertas
garantias de estabilidad de los mismos. Para estos usos, habra que modelar el avién con
todos los grados de libertad. Por ello, es el modelo no lineal de 6 grados de libertad
(presentado en la seccién 2.1), junto con un modelo propulsivo y aerodindmico no lineal,
el que se implementa en el software de simulacion para ensayar, con el maximo nivel de
realismo, los sistemas de control y guiado que se detallaran en los capitulos posteriores.

El modelo de simulacién esta desarrollado en el entorno MATLAB-Simulink®. En
la figura 2.1 se muestra el modelo implementado.

il =
Pulse —b [
Generator L /

Earth Model no Wind

Registro pesicion

h 4

4 Commandsfy

State{lo> Cost

Tima_Comp

T e Attitude Control

ime<Lo>
Tiempo1 Vel k

Guidance System

-
r

Relational i
Stop Simulation
Constant Operator P

Figura 2.1: Ejes cuerpo y ejes viento en vuelo simétrico.
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En este modelo destacan tres bloques:

= Guidance System: Es basicamente el sistema de guiado de alto nivel del que
se ocupa este trabajo, teniendo implementadas todas las funciones que permiten
el célculo de las senales de control de alto nivel segiin el esquema de control
predictivo y cuya formulacion se desarrollara en el siguiente capitulo.

= Attitude Control: Es el sistema de control de bajo nivel, encargado de cumplir
las consignas que le llegan desde el sistema de guiado de un nivel superior. En su
interior alberga el controlador de velocidad, el controlador de angulo de trayectoria
y el controlador de dngulo de balance (autopiloto lateral-direccional).

s Céfiro UAV 6DoF Nonlinear Aircraft Model: es el modelo de avion de
6 grados de libertad (6DoF 6 6 Degrees of Freedom, en inglés). En este bloque
es donde se encuentran implementadas las ecuaciones generales de 6 grados de
libertad (no lineales), junto con un modelo propulsivo y aerodindmico no lineal.

También cabe mencionar que el bloque Registro posicion es el que permite llevar los
resultados del guiado al espacio de trabajo.






Diseno y Simulacién de Algoritmos de Guiado de Aeronaves basados en Control Predictivo

Capitulo 3

Formulacion del sistema de guiado
basado en control predictivo

Una de las ideas fundamentales de la estrategia de control predictivo es ser capaz de
predecir las variables de estado en instantes futuros en funcién de la secuencia de senales
de control empleadas. A partir de aqui, se puede establecer un problema de optimizacion

)
que permita encontrar la secuencia de senales de control que minimice una determinada
funcién de coste, a la vez que se satisfacen las restricciones del problema.

Para ello, en primer lugar se van a establecer las hipdtesis necesarias para dar lugar
a un modelo del movimiento del avién que sirva de base para el diseno del sistema
de guiado (esto se hard en la seccién 3.1). Una vez establecido el modelo del sistema,
en la seccién 3.2 se va a plantear el problema de prediccién del estado en funcion de
las senales de control. Este problema no resulta trivial, ya que como se vera en las
ecuaciones del movimiento del avién (3.11)—(3.14), el modelo del sistema es altamente
no lineal y no se puede calcular de forma simple una secuencia de controles éptima. Se
resolverd el problema partiendo de una solucién factible (aunque subéptima), calculada
segun el esquema de guiado proporcional (el cual no es objeto de este trabajo y cuya
formulacién puede consultarse en [1]), y luego se mejorard dicha solucién resolviendo
iterativamente el problema de optimizacién linealizado en torno a la solucién inicial.

Por otra parte, en la seccion 3.3 se analizaran las restricciones presentes en el proble-
ma, para que puedan ser incluidas en la seccién 3.4, donde se formalizara el problema
de optimizacion, estableciendo asimismo la funcién objetivo que marcara el criterio de
eficiencia del problema

Finalmente, en la seccién 3.5 se usaran todos los pasos anteriores para establecer un
algoritmo que permita calcular la senal de control en cada instante de muestreo.

Esta formulacién general serd igualmente vélida para el estudio llevado a cabo en

el capitulo 4, en el que se introducird un vector de tiempos de muestreo variables en la
prediccién del estado en lugar de un periodo de muestreo constante.

17
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3.1. Modelo de avion

Como ya se ha mencionado, para el desarrollo de una estrategia de control predictivo,
es necesario disponer de un modelo del sistema sobre el que calcular predicciones de
las variables de estado futuras en funcion de las senales de control empleadas. Este
modelo causa-efecto debe representar lo mas fielmente posible el comportamiento del
sistema, a la vez que debe resultar simple, ya que de lo contrario complicaria el proceso
de optimizacién implicito en la estrategia de control predictivo, pudiendo llegar a que
no fuera implementable en tiempo real debido a una excesiva demanda computacional.

Puesto que lo que aqui se estd desarrollando es un controlador de trayectorias,
resulta bastante adecuado usar un modelo de vuelo simétrico de tres grados de libertad
(ver seccién 2.2.5), por lo que este sistema tnicamente se va a ocupar de la posicién
(dejando la actitud para el sistema de control de actitud de bajo nivel). Ademds, para
hacer abordable el problema, se va a realizar una simplificacién de las ecuaciones (2.35)—
(2.40), de manera que inicamente se va a trabajar con las ecuaciones cineméticas. Con
ello, el modelo de avion a considerar es el siguiente

(ji—f = Vcosvycosy, (3.1)
% = V cosysiny, (3.2)
i—j = —Vsinvy, (3.3)

donde z, y, z representan las coordenadas del centro de gravedad del avion respecto
al sistema de referencia topocéntrico (expresadas en el sistema topocéntrico), V' es la
velocidad aerodinamica del avion, v es el angulo de trayectoria y x es el angulo de
rumbo. Nétese que se esta considerando un modelo sin viento, aunque podrian anadirse
las componentes del viento en el sistema topocéntrico (w,, wy,, w, en cada una de las
direcciones).

En la figura 3.1 se puede ver un esquema con la definiciéon de estas variables.

xp (Norte)

yy (Este)

ZH

Figura 3.1: Modelo de aviéon en el guiado predictivo.
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Teniendo en cuenta que el control predictivo es por naturaleza discreto, se va a
obtener un modelo discreto del sistema a partir de las ecuaciones (3.1)—(3.3). Existen
numerosas formas de discretizar el problema. En muchos trabajos existentes, como en
[4], se desacopla el movimiento vertical del horizontal haciendo la aproximacién cosy ~
1, siny = ~. Otra caracteristica comun de la mayoria de los trabajos existentes es que
discretizan la trayectoria del avién mediante segmentos rectilineos, como se muestra en
la figura 3.2. Es decir, consideran el angulo de rumbo y como una variable de control
que se mantiene constante durante todo el tiempo de muestreo (suponen la existencia
de un controlador de rumbo de bajo nivel), y que puede cambiar instantdneamente de
un segmento de vuelo a otro.

Tramos V', v, x
constantes

Trayectoria
de referencia

Y

Figura 3.2: Estrategia de control predictivo basada en tramos rectilineos.

Estas simplificaciones permiten obtener un modelo de prediccion muy simple que
facilita considerablemente el proceso de optimizacién. Sin embargo, la asunciéon de cam-
bios instantaneos de rumbo introduce imprecisiones en el modelo, ya que son fisicamente
irrealizables por el avién. Asi, en realidad es el controlador de rumbo de bajo nivel el
que se encarga de comandar el angulo de balance necesario para iniciar un viraje que
lleve al avion al nuevo rumbo deseado, sin que el esquema de guiado predictivo tenga
ninguin control sobre este viraje.

Para solucionar este problema, en este trabajo se emplea el método de guiado pre-
dictivo propuesto en [1], basado en una discretizaciéon mads realista de las trayectorias
de la aeronave. Asi, en lugar de discretizar el movimiento del avién mediante segmentos
rectos (considerando V', v y x como senales de control), se va a definir la trayectoria
como una concatenaciéon de tramos de curvatura constante, usando como senales de
control la velocidad aerodindmica V', el angulo de trayectoria v y angulo de balance ¢,
como se muestran en el esquema de la figura 3.3. Con esto se consigue modelar de una
forma mas precisa el comportamiento del avién, a la vez que se integra el controlador
de rumbo en el esquema predictivo.

Aparte de la ventaja que supone desde el punto de vista de la optimizacién (se
estd mejorando el modelo de prediccién), no hay que olvidar que esta estructura de
control permite hacer aparecer de forma explicita las restricciones operativas del avién
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Tramos V', v, ¢ constantes

Trayectoria
de referencia

Y

Figura 3.3: Estrategia de control predictivo basada en tramos de curvatura constante.

en el esquema predictivo, ya que se pueden relacionar directamente las senales de control
con el factor de carga de cada segmento de vuelo (n = L/W). Como se sabe de los
tratados cldsicos de ingenieria aerondutica [5] o especificos de actuaciones de aeronaves
[6,7], se trata de un pardmetro de vital importancia, ya que a través de él se pueden
determinar las limitaciones estructurales y aerodindmicas de un avién (por ejemplo,
mediante el diagrama V-n).

3.2. Predicciéon del estado

Entrando en la prediccion del estado, el primer punto que hay que abordar es la
discretizacién del sistema de ecuaciones (3.1)—(3.3). Como ya se ha dicho, esta discre-
tizacion se va a basar en una discretizacién de la trayectoria del avién en tramos en
tramos de velocidad, angulo de trayectoria y angulo de balance constantes.

En primer lugar es necesario obtener la ley de cambio de rumbo en cada segmento
de vuelo. Teniendo en cuenta que el angulo de trayectoria permanece constante durante
todo el periodo de muestreo (?TZ = 0), en (2.41) se obtuvo la velocidad de cambio de
rumbo a partir del modelo de avién de 3 grados de libertad con vuelo simétrico

d_X_gtangb
v

(3.4)

Considerando xj como el &ngulo de rumbo en el instante de muestreo ¢, e integrando
la expresién (3.4) entre t; y t, la evolucién de dicho dngulo durante el periodo que
transcurre entre t y t + T (siendo T el tiempo de muestreo del problema) serd

X(t) = gt?/w

t+ Xk (3.5)
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Sustituyendo (3.5) en (3.1)—(3.3) e integrando entre los tiempos t v ¢ + T se tiene

V2 t T,
Thy1 = % (sin (% + Xk) — sin Xk:) + T, (3.6)
V2 cos v gtan ¢ T
_ ~ cos [ 9t oty 3.7
Yk+1 g tan éy COS X — COS V. + Xk + Yk, ( )
Zpp1 = —Visiny Ty + 2 (3.8)
tan
Xk+1 = gtan g Ts + Xk (3.9)
Vi

Finalmente, para simplificar el modelo de prediccién (3.6)—(3.9), se va a hacer un
cambio de variables para sustituir la senal de control ¢ por

. gtan ¢
Y

T., (3.10)

de manera que el modelo de prediccién se puede reescribir de la forma

Vi cos T

Tpy1 = — (sin (kg + xx) — sin xx) + @, (3.11)
k
Vi, cos v, T,
Ypy1 = % (cos xx — cos (kr + xx)) + Yk, (3.12)
k
Zpr1 = —Visiny Ty + 2 (3.13)
Xk+1 = Kkt Xk (3.14)

Con esto se ha conseguido discretizar el modelo del avién, permitiendo conocer los
valores futuros del vector de variables de estado x = [z y z x|” en funcién del vector
de senales de control u = [V ~ /i]T, lo cual es la base del control predictivo. Conocer
la prediccion del estado en funcion de las senales de control permitira obtener una
secuencia de control 6ptima segiin una cierta funciéon de coste.

En las ecuaciones (3.11)—(3.14) se puede advertir que todas las variables de estado
en el instante £ 4+ 1 dependen del rumbo en el instante k, i, cuyo valor habrda que
expresar en funcion de las senales de control para llegar a un modelo de prediccién en
la que el estado futuro pueda expresarse como la suma del estado actual y una cierta
funcién de la secuencia de control y el estado inicial (3.20).

Asi, a partir de la ecuacién (3.14) se puede escribir la variable de estado x en el
instante k en funcion de la secuencia de controles y del angulo x en el instante inicial,
esto es

k-1
Xk = Z Ki + Xo- (3.15)
i=0

Introduciendo esto en las ecuaciones (3.11) y (3.12) se llega al siguiente modelo del
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sistema:
Vi cos .. T. Ke e K
k kel s k . Kk
Thy1 = QT cos <7 + ;:0 ki + Xo) sin — + T, (3.16)
Vi, cos v, T. R K
k kls . k . Kk
Yby1 = QT sin (7 + ;:O Ki + Xo) sin ==+ Y. (3.17)
Zpr1 = —Visiny Ty + 2 (3.18)
Xk+1 = Kk + Xk, (3.19)

donde se ha usado

) : a+b\ . [fa—0b
sina —sinb = 2cos [ —— | sin ,
2 2
cosa — cosb = —2sin (aTer> sin (a;b) .

El sistema de ecuaciones (3.16)—(3.19) se puede escribir de forma compacta de la
siguiente manera

X1 = B (Vi, Yos K> K1, - - -5 Ko, X0) + X, (3.20)
donde se ha definido el vector fj, de la forma
9 Vi cos i Ts C‘fk eTs o (% + Zf;l K + Xo) sin %%
f, = |22t in ('Z—’“ + 3 kit Xo) sin 5 | (3.21)
—Vk sin ’YkTs
Kk

Se puede ver que los estados futuros dependen no linealmente de la secuencia de
senales de control, pero si dependen linealmente de los estados anteriores, de forma que
se puede escribir facilmente una ley recursiva de prediccién del estado como sigue

k
Xpt1 = Zfi(Vi,%, Kiy Ki—1, - - Ko, Xo) + Xo (3.22)
i=0
habiéndose definido f; en (3.21).

3.2.1. Linealizacion del problema

Lo mas importante que hay que tener en cuenta en la prediccién del estado es
la alta no-linealidad del modelo de avién empleado. Asi, a diferencia de los sistemas
lineales en los que se puede escribir de forma explicita cualquier estado futuro como una
combinacion lineal del estado actual y de la secuencia de controles empleada, en este
caso se va a tener una dependencia no lineal entre estados futuros y senales de control.
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En otros trabajos de optimizacién de trayectorias como [8], se sigue adelante con
esta descripcién no lineal del sistema, estableciendo un problema de optimizaciéon no
lineal para encontrar las senales de control deseadas (concretamente, en dicho trabajo
se hace uso de algoritmos genéticos para resolver el problema de optimizacién). Sin
embargo, el inconveniente de la mayoria de estas técnicas es que pueden requerir eleva-
dos tiempos de calculo que hagan inviable su implementacién en tiempo real. Ademas,
otra problemética adicional es que no hay garantias de encontrar al menos una solucién
factible (aunque no sea éptima) que se pudiera emplear en caso de llegar al tiempo
limite de célculo.

En cambio, en este trabajo se va a linealizar el modelo de avién en torno a una
secuencia de controles de referencia inicial (tal como se propone en [1]), de manera que
se pasard a tener un problema linealizado mucho mas facil de abordar. El problema
de control predictivo se debera encargar de encontrar los incrementos de las senales de
control respecto de sus valores iniciales, y al final del proceso se actualizaran las senales,
obteniéndose un nuevo control de referencia. Entonces se reiniciard la optimizacion, en-
trando en un proceso iterativo (descrito con mayor detalle en la seccién 3.5) que permita
sustituir una optimizacién no lineal por una secuencia de optimizaciones lineales, hasta
que se agote el tiempo de cdlculo permitido. Obsérvese que si dicho tiempo se agota sin
llegar a alcanzar ninguna solucion factible, se podria aplicar la inicial.

Lo que se va a hacer a continuacion es linealizar el problema en torno a una secuencia
de referencia de senales de control. Asi, se definen

Vi = Vi+ AV, (3.23)
Vi = %+ Ay (3.24)
R; = Ri+AI{i, (325)

donde Vj, %;, R; denotan las sefiales de control de referencia de V, v y & en el instante i,
respectivamente; mientras que AV;, A~v;, Ak; denotan el incremento de estas seniales de
referencia en dicho instante. Por otra parte, la secuencia completa de senales de control
se puede expresar de manera unificada apilando los vectores de senales de control a lo
largo del horizonte de prediccién deslizante (IN,) en los siguientes “vectores pila”

us = Ug + Ausg, (3.26)
siendo
ug = [ul ol .. uﬁp_ﬂT, (3.27)
as = [a5 af - ah ], (3.28)
Aug = [Aul Au] - Ak ], (3.29)

donde u; = [V; v; k;] es el vector de senales de control en el instante i, @; es el vector
de control de referencia en ese instante, mientras que Au; es el vector de incrementos
de senales de control respecto a sus referencias. Con estas definiciones y con la relacién
(3.21), puede decirse de forma genérica que fj, = fi.(us, xo)-
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De esta forma, linealizando los vectores f; de (3.22) en torno a ug,

_ of; _
fi(us, xo) = fi(ts, xo0) + 8_118(1187)(0)AUS, (3.30)
se tiene
: of,
X+l = Z (fi(ﬁs, Xo) + aTZ(ﬁs,Xo)Aus> + Xo, (3.31)
=0 S
donde la matriz aalfis (Ts, xo) viene dada por
afi(— - 1O @’@ of; ...‘%%33 ® . (3.32)
8115 U—S,XO) = 4x2 dro 4x2 Or1 oV, Ov; Org Ax3(Np—1—1i) | » .

donde ©,,+, es una matriz n X m de ceros, y se entiende que todas las derivadas de
f; estan evaluadas en Uig y xo. Nétese ademas que a partir de la i-ésima submatriz de
(3.32) todos sus elementos son nulos, ya que las senales de control futuras no pueden
influir en las variables de estado pasadas.

A continuacién se detalla el célculo de cada uno de estos términos de (3.32), que
puede ser realizado explicitamente

i cos Y Ts Rl k=1 s Rk
29055 cos ( b+ > Ri + Xo ) sin &

3% _ |2t iy (%k + 3y Ri+Xo)sin B | (3.33)
k — sin 4, T
] 0
_2sz Si;l:/kTs CcoS (% + Zf:_()l R’L —|— XO SiIl %
gj _ | ol gy (% + 3 R+ o ) sin % : (3.34)
Yk — Vi cos Y, T
0
_‘71@%;1@7} (Rk COS(Rk + Xk) — Sin(Rk + Xk) + sin Xk)
o V“‘;%’J (R sin(Fr + Xi) + cos(Fg + Xa) = cos Xe) | (3.35)
8fik 0
I 1
_2_—Vk C‘;S:kTS sin (5 + i) sin %
of Vi, cos . Ts Ek Y, in Rk
bl | 28R cos (Y ) sin gy | (3.36)
8/@ 0
0

Noétese que en (3.35) y (3.36) se ha introducido el término y; = Z;:ol Ri + Xo. Por
otra parte, hay que tener en cuenta que para un segmento de vuelo rectilineo, se tiene
que £ = 0, por lo que las expresiones (3.33)—(3.36) no pueden ser implementadas en un
ordenador debido a la divisién por cero. Sin embargo, esto no supone ningtin problema,
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yva que en realidad todos estos vectores son continuos y derivables, pudiéndose ver
que tienen un limite finito cuando £ — 0. Por tanto, de cara a la implementacién
software, cuando se detecta que algin valor de kK se acerca a cero, se sustituyen las
expresiones (3.33)—(3.36) por aproximaciones de primer orden en el entorno de x = 0.
En el apéndice C se detalla el calculo de estas aproximaciones.

Introduciendo el vector de estados “apilado” en el horizonte de prediccién (al igual
que se hizo en (3.27)—(3.29))

Xg = [xlT xl .. X%p]T, (3.37)
la ecuacién de propagacion del estado (3.31) se puede escribir de la siguiente manera
xs = F + G,Aug, (3.38)
donde F, G, se deducen de las ecuaciones (3.31) y (3.32), quedando de la forma

fo(Ts, xo0) + o

folfis: o) + ilfis o) +30 | (3.39)

| fo(Ts, o) + -+ + £, —1(Ts, Xo) + X0

[ %<ﬁ57 XO)

%<ﬁ57 XO) + ﬂ(ﬁ37 XO)

Gy = s s . (3.40)

Ofn, 1~
évlfsl(usJ(o)

_%;(ﬁs;)(o) +oe

3.3. Restricciones del problema

A continuacién se van a exponer las restricciones sobre las seniales de control consi-
deradas en este sistema de guiado. Se van a considerar fundamentalmente dos tipos de
restricciones: limites operativos y de linealizacion.

1. Debido a las limitaciones operativas del avion, existen valores méaximos y minimos
T . .
de u = [V ~ k|, por lo que se deberd garantizar en todo momento que se cumple

Upnin S Uz S Umaz- (341)

Estas restricciones se pueden traducir a las variables de control con las que trabaja
el guiado (Au) de la siguiente manera

Wnin — U < Auy, < Uppge — Uy (3.42)
En este trabajo se han considerado las siguientes limitaciones en las senales de
control
Vinin = 15 m/s Vinae = 30 m/s
Yimin = —15° Ymaz = 15° (3.43)

Kmin = —0,66407T rad KEmaz = 0,60407 rad
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2. Teniendo en cuenta que se esta trabajando con una aproximacién del sistema en
torno a una secuencia de control de referencia, se va a limitar el valor absoluto de
Auy, para evitar que la secuencia de control calculada ug se aleje excesivamente
de la secuencia nominal Ug, garantizando asi que la linealizacién siga teniendo
validez. De este modo, se considera

—du < Auy, < du, (3.44)
siendo du = [§V 07y 0k]" el vector de los méximos cambios admisibles de las
senales de control en cada iteracion. En este trabajo se han considerado loss
valores

T T
oV = 1,5T. 0y =3—T, [rad], dr=6—T [rad]. A4
V=151, [m/s], 9y =375 [rad), ok = 65T, [rad] (3.45)

Notese que en la expresién anterior lo que se estd fijando es el maximo cambio de
las seniales de control por unidad de tiempo. Asi, es necesario multiplicar por el
tiempo de muestreo para calcular los incrementos maximos durante un intervalo
de muestreo.

Hechas estas consideraciones se pueden formalizar las cotas superior e inferior del
vector de senales de control en cada instante de la siguiente manera

MEX (Wi — U, —0u) < Aug < min(wy,, — 0, ou). (3.46)

3.4. Funcién objetivo

Para cerrar la formulacién del controlador predictivo, es necesario definir una funcién
objetivo, de forma que su optimizacion dara lugar a la secuencia de senales de control
que permitan a la aeronave ejecutar la mision designada de manera eficiente. Para ello,
se debe construir una funcién que pondere tanto el error de ejecucion de misién como
el esfuerzo de control empleado.

En la formulacién clasica de un controlador predictivo para el seguimiento de una
consigna [9], se suele usar una funcién de coste en la que se pondera tanto el error
cuadratico de posicion en cada instante de tiempo como el esfuerzo de control empleado,
de manera que la funcion objetivo es

Np
J(k) = Z [(f‘kﬂ'lk - Xrefk+i>T R(k + i) (R — Xrekarz')}
=1
Np
+ Z [0y QK 44— Dugyy ] (3.47)

=1

donde Xy = E[xiy;] es la esperanza matemadtica del vector de estados, esto es, el
valor esperado de x;; conocido el estado x;,. Esta funcién objetivo penaliza el error de
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cada estado futuro respecto a su referencia (buscando asi el seguimiento de la consigna),
a la vez que incluye penalizaciones en las seniales de control para evitar maniobras
demasiado agresivas.

En base a esto, la forma natural de definir la funcién de coste para este problema
es usar (3.47), donde Xyef;,; seria el vector de estados de la trayectoria de referencia en
cada instante de prediccién. De esta forma, se estaria priorizando una sincronizacién
temporal con la referencia.

Sin embargo, esta forma de proceder puede dar lugar a efectos no deseables que
penalicen la respuesta de avién. Por ejemplo, en la figura 3.4 se representa un caso
en el que debido a alguna perturbaciéon (como puede ser el viento), en el instante k,
la aeronave se ha adelantado respecto de su referencia X,er;. La respuesta ideal del
sistema de guiado seria disminuir la velocidad paulatinamente hasta sincronizarse con
la trayectoria de referencia (de esta forma el avién no se saldria en ningin momento
del segmento de vuelo que debe seguir), sin embargo si se usa la funcién objetivo
(3.47), puede ocurrir que se llegue a una solucién con la forma que se muestra en la
figura 3.4, donde se introducen virajes indeseables para alcanzar la sincronizacién mas
rapidamente.

Xl ,e="" " e, <
SRk42 Xfots
n Pl (o] Xpa =700 O. iiJri Xkt5
—0 —O O e 100% O = O
Xrofk @\\Toxk Xrefk 11 Xrefkid ~euan T Xrefk+3  Xrefktd Xref k5 \
Trayectoria
Avién en el instante & de referencia

Figura 3.4: Oscilaciones en el sistema de guiado considerando unicamente la sincroni-
zacion temporal.

Teniendo presente estos efectos, se va a emplear la formulacion de la funciéon objetivo
presentada en [1], la cual permitird priorizar los objetivos del sistema de guiado: en
primer lugar se buscara que el avion siga el camino de referencia, y cuando sea posible,
que se sincronice temporalmente con la trayectoria de referencia.

Para determinar el error de seguimiento del camino, se va a calcular, para todo el
horizonte de prediccion, la distancia entre la aeronave y el segmento de vuelo que debe
seguir. Asi, como se puede ver en la figura 3.5, se va a considerar que T = (z, Yk, 2)
es el vector de posicion del avidén en el instante k, y que en ese instante la trayectoria
de referencia es un segmento rectilineo que comienza en el punto con vector de posicién
Tk = (Tw ks Ty ks T2k), siendo su vector director ¥, x = (Vg k, Uyk, Uz k). De esta forma, la
distancia §; entre la aeronave y el segmento de referencia en el instante k viene dada
por

— — — O —Vzk Vy ke
A (T — 1 ok Yy,
6k = v ({k ’I"k) = — Uz,k 0 —’U%k (fk — Fk) (348)
|vr,k| |Ur,k| _Uy & Vg k 0

Ademas, hay que tener en cuenta que el vector director del segmento de referencia
se puede determinar de manera inmediata mediante el rumbo y el dngulo de trayectoria
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Pto. inicial del segmento

<H

Figura 3.5: Distancia entre el avién y el segmento de vuelo de referencia.

de referencia
COS X1k COS Yy
Up = | SIN Xk COSYrg | (3.49)
—Sin e

siendo 7,1 v Xrx los dngulos de trayectoria y de rumbo de la trayectoria de referencia
en el instante k.

Introduciendo ahora el vector de estados en la ecuacion (3.48), se puede construir una
funcion objetivo que penalice el cuadrado de la distancia a los segmentos de referencia
a lo largo del horizonte de prediccion, esto es

Np
Ji(k) = Z [VkJri (fikmk — rk+i)]T Ryt [VkJri (ik+i|k — rk+i)] ; (3.50)
i=1
donde
0 —Vy;  Vy; O Tok
| v 0 —vUgi O Ty
Vi= —Uyi Vg o of ™7 Tak | (3.51)
0 0 0 0 0

y Ri i es una matriz diagonal con la ponderacién de cada componente del error en
el instante k + i. Notese que no es necesario dividir por |t x|, ya que tal como se ha
formulado en (3.49), este vector tiene médulo unidad.

La funcién objetivo (3.50) resulta muy adecuada para el seguimiento de segmentos
rectos, consiguiendo al mismo tiempo evitar los problemas que se muestran en la figura
3.4. Sin embargo, resulta insuficiente para el problema que se esta tratando aqui, ya
que no introduce ningun tipo de control sobre la velocidad de vuelo, con lo que no se
cumplirian los tiempos de paso por cada punto de la trayectoria. Ademas, en el caso de
virajes, queda indeterminado qué segmento de vuelo escoger (esto es, se podria virar
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tanto a izquierdas como a derechas), ya que en lo que en realidad penaliza la funcién
(3.50) es la distancia a una recta, no al segmento en cuestién.

Teniendo en cuenta estos problemas, se van a incluir términos adicionales para
garantizar los tiempos de paso por cada punto de la trayectoria. Para aislar el error
asociado al tiempo de paso del error de seguimiento del camino de referencia, se va
a proyectar el vector de posicién del avion en cada instante k sobre el segmento de
referencia en ese instante (ver figura 3.6). Con ello, se puede calcular en cada instante
el error de seguimiento d proyectado sobre la referencia de la siguiente manera

dk - Ur,k : (fk - Fk) - /(71”,]{? : (frefk - Fk) - Ur,k : (fk - fT@fk)? (352)

donde @, es el vector director del segmento de referencia en el instante k, como se
muestra en (3.49).

Pto inicial segmento
de referencia

Figura 3.6: Proyeccién de la posicion del avidn sobre el segmento de referencia.

De este modo, se puede penalizar el cuadrado de la distancia entre la aeronave y
el punto de seguimiento, proyectada sobre el segmento de referencia, de la siguiente
manera

NP
N T .
J2(/€) = E [VkJri (ch+i|k - Xrefk+i):| RQ,kJri [VkJri (Xk+z'|k - Xrefk+i)} ) (3-53)
i=1
donde Ry 4 es un escalar con la ponderaciéon de cada componente del error de sincro-
nizacién en el instante k + ¢, mientras que vy se define de la forma

Vi = [ COS Xrk COSYpk SN XppCOSYrp —sSinY 0O ] . (3.54)

Por ultimo, una vez considerados los errores de seguimiento de trayectoria, se va a
incluir en la funciéon objetivo una penalizacién del control para evitar usos abusivos que
impliquen un mayor coste de mision.

Asi, para que el sistema de guiado no genere cambios bruscos en las senales de
control, se va a incluir una funcién de coste de la forma

Np—1

Ta(k) = > (Weri = Weri1)” Quei (Weeys — in) + (e — )" Qi (wy — ), (3.55)

=1
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donde se define G, como la senal de control medida en el instante k, antes de ejecutar
el sistema de guiado. Téngase en cuenta que aunque el vector u contiene las senales
de control del sistema de guiado, en realidad estas senales son variables de estado del
avién que pueden ser medidas (ya que es el sistema de control de actitud el encargado
de seguir las referencias fijadas por el guiado). Estas medidas se introducen para evitar
un salto brusco entre la senal de control calculada para el instante k& y la que se ha
medido en ese momento.

Adicionalmente, para mejorar la estabilidad, se va a considerar un cuarto término
de la funcién objetivo que incluye la penalizacién de la posicién al final del horizonte
de prediccion,

Ju(k) = ()A(k+Np\k — I‘k+N,,)T R; (ik+Np|k — rk+Np) , (3.56)

siendo R3 una matriz diagonal con la ponderacion de cada componente del error en el
instante k + N,.

Hechas estas consideraciones, se va a definir la funcién objetivo del problema de
optimizacién como la suma de las cuatro funciones de coste definidas en (3.50), (3.53),
(3.55) v (3.56). Ademds, teniendo en cuenta la ecuacién de prediccién del estado (3.38),
se puede escribir la funcién objetivo de forma compacta

J(k) = Juk)+ Jo(k) + J5(k) + Ja(k) (3.57)
[Vs (F + GuAug — 15)]" Rys [Vs (F + GuAug —rg)]

[vs (F 4+ GuAug — Xpers)]” Ras [Vs (F + GuAug — Xpers)]

+ [Ay(Aug +iig) — ugs]” Qs [Ay (Aug + fig) — ugg)

+ (F+ GyAus — rS)T R;s (F+ GyAug —rg),

donde se ha definido

Vk+1 Vi+1
VS = s Vs = s (358)
Viin, VELN,
R1 k1 R2 k+1
Ris = ) Ras = , (3.59)
Rikin, Ro ki,
Os545 Qit1
Rsgs = ,  Qs= : (3.60)
R3 Qrin,

Ademéds, la matriz A, y el vector ugg permiten computar las diferencias de las
senales de control entre dos tiempos de muestreo consecutivos, estando definidos de la
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forma

Isys Uy

| 1 0
A = | 7% . uos = | . , (3.61)

—1I 1
3x3 - B3X3] 3N, %3N, 3N, x1

siendo Isy3 la matriz identidad 3 x 3.
En cuanto a los valores de las matrices de sintonizacién, en este trabajo se han
considerado adecuados los siguientes valores

1 0 00
01 00
Rl,i:le)\ 00 1 0l R2,i:fR2>‘ﬂ (362)
00 0O
1000 N
01 00 V2
R3:fR3 00 1 0ol Ql:fQ # ) y (363)
0 0 0O K2

donde 6V, 0 y 0k se definieron en (3.45), fr,, fry, frs ¥ fo son los factores de sinto-
nizaciéon de Ry ;, Ro;, R3 y Q;, respectivamente, y cuyos valores se han fijado como

le = 107 fRz = 0717 fRS = 17 fQ = 307 (364)

y A es un factor introducido para no penalizar los errores del vector de estados en los
primeros instantes de la prediccién (ya que en esos momentos es donde se pueden tener
diferencias mas significativas con la trayectoria de referencia), evitando asi la aparicién
de maniobras bruscas. Este factor se define de la siguiente manera

0 sii<3
A=¢o '= (3.65)
1 siie[4,Ny)

donde ¢ denota el instante de prediccion.

Por tultimo, hay que tener en cuenta que el cédlculo de todos los elementos que
aparecen en este problema de optimizacion es explicito. Esto supone una ventaja de
cara a la implementacion practica, ya que se evita el calculo numérico de las derivadas
presentes en la linealizacién, disminuyendo la carga computacional.

3.5. Calculo de la senal de control

Una vez realizada la formulacion del esquema de guiado predictivo, se va a exponer
el algoritmo final que permite el calculo de las senales de control que seran comandadas
al sistema de control de actitud.
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La clave de este algoritmo, a diferencia de otros que se pueden encontrar en la
literatura, es que permite resolver un problema control predictivo no lineal aplicado
al guiado de aviones, sin necesidad de acudir a métodos de optimizacién no lineales.
Asi, se usa un método iterativo para resolver problemas linealizados en torno a una
solucién de referencia, estando esta solucién inicial (“hotstart”) proporcionada por otro
algoritmo de guiado robusto y fiable como es el guiado proporcional basado en fuerzas
desarrollado en [1]. Ademas, la linealizacién realizada es explicita, lo que redunda en
eficiencia computacional.

Esto permite mejorar las prestaciones del sistema de guiado respecto al guiado
proporcional (ya que el guiado predictivo implica una optimizacién de una funcién de
coste), pero manteniendo en todo momento una solucién factible que pueda ser usada
en caso de fallo en el proceso de optimizacion.

El esquema basico del algoritmo puede resumirse en los siguientes pasos:

1. Obtencion de una solucién inicial.

Se tienen dos métodos para calcular esta solucion inicial, en funcién de si existe un
calculo anterior del sistema de guiado predictivo o no.

a) Guiado Proporcional: si no existe trayectoria inicial disponible, se ejecuta en
simulacion de forma iterativa el algoritmo de guiado proporcional.

1) A partir de la medida del estado, se calculan las senales Vi, v, v ¢ segun la
ley de guiado proporcional.

2) Usando las ecuaciones (3.6)—(3.9), se calculan las variables de estado estimadas
en el instante k + 1.

3) A partir de estas nuevas variables de estado, se vuelve a aplicar el algoritmo
de guiado proporcional para calcular las senales de control en el instante k+1.

4) Se sigue iterando de esta forma hasta llegar al horizonte de prediccién. El
resultado es una secuencia de senales de control uy, ..., upin, 1.

b) Guiado predictivo: si existe una solucién anterior del algoritmo de guiado predic-
tivo, se realiza un desplazamiento de la secuencia de controles anterior, de forma
que Ugi; = Ugsi+1 (donde G; denota el vector de control calculado en la ejecucion
anterior del controlador predictivo para el instante 7). Las senales de control en
el horizonte de prediccién, ug,y,, se calculan mediante el algoritmo de guiado
proporcional.

Hay que decir que en esta caso se podria tomar también la solucién del guiado
proporcional como solucién inicial, eligiéndose aquélla que proporcione un valor
menor de la funcion de coste

2. Linealizacion del problema a partir de la secuencia inicial de controles.

Usando los métodos de la seccién 3.2, se linealizan las ecuaciones del movimiento del
avion, llegando a la ecuacion de prediccion del estado apilado a lo largo de todo el
horizonte deslizante (3.38), xg = F + G,Aug.
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3. Resolucién del problema de optimizacién.

Considerando el modelo de prediccién (3.38), las restricciones (3.42) y (3.44) y la
funcién objetivo (3.57), se puede establecer el siguiente problema de optimizacién
para calcular el incremento de sefiales de control (respecto de la secuencia de refe-
rencia o solucién inicial, para todo el horizonte de prediccién) Aug que minimice la
funcion de coste

min J(xi, Aus) (3.66)
ug
S.a. méx(umm — Uy, —511) < Auk < min(umax — Uy, 6u)

Wmin — ﬁk; S Auk S Umaz — ﬁk

En caso de que el proceso de optimizacién resulte fallido, se interrumpe este algo-
ritmo, y se implementan las senales de control generadas por la ultima iteracion
factible, o en su defecto, por el guiado proporcional.

La secuencia de control final serda ug = tis + Aug, donde Aug es la solucion del
problema de optimizacién descrito en (3.66) y Ug es la secuencia de sefiales de control
de referencia (la solucién inicial) en torno a la cual se ha realizado la linealizacién.

4. Actualizacién de la condicion inicial e iteracidn.

Se toma la solucion del proceso de optimizacién anterior ug como secuencia inicial
de senales de control (o la del guiado proporcional si tuviera un coste menor). Se
vuelve al punto 2 para linealizar el problema en torno a esta nueva solucion inicial y
se vuelve a optimizar. Se sigue iterando hasta converger o hasta alcanzar un nimero
maximo de iteraciones.

Al final de este proceso de optimizacion iterativo se tendra una solucion éptima de la
secuencia de senales de control ug a lo largo de todo el horizonte de prediccion. De este
vector apilado, las inicas consignas enviadas al sistema de control de actitud seran las
tres primeras senales de control, es decir, la velocidad, angulo de trayectoria y angulo
de balance iniciales que comenzarian la secuencia éptima de control. Cuando se calcula
de nuevo el guiado, este proceso se repite: he ahi el concepto de horizonte deslizante.
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Capitulo 4

Sistema de guiado predictivo con
tiempos de muestreo adaptativos

Con el objetivo de mejorar el sistema de guiado, éste se va a acondicionar para
pasar de un horizonte de prediccion deslizante en el que todos los tiempos de muestreo
son constantes, de la misma duracion, a un horizonte en el que los tiempos de mues-
treo tengan diferente duracion segin estén mas o menos alejados del comienzo de la
prediccion.

La introduccion de tiempos de muestreo adaptativos para la mejora del algoritmo
de guiado se fundamenta en dos ideas:

= Por un lado, interesa hacer predicciones a tiempos més largos, lo que implicaria
mayor carga computacional.

= Al mismo tiempo, interesa hacer predicciones mas precisas en los puntos mas
cercanos a la posicion actual del avion.

Asi, se resuelve que una buena medida a tomar seria adaptar el horizonte deslizante
para tener el mismo numero de predicciones (N,) pero con mayor o menor frecuencia
segun interese.

Sin pérdida de generalidad, toda la formulacién del sistema de guiado desarrollada
en el capitulo 3 es aplicable al guiado con tiempos de muestreo adaptativos, simplemente
teniendo en cuenta que se tendran diferentes tiempos de muestreo segun el instante en
el que se encuentre la prediccién del estado.

Estos tiempos de muestreo adaptativos se almacenaran en un vector T, de tantas
componentes (N,) como intervalos tenga el horizonte de prediccién deslizante. Esto
contrasta con el sistema del que ya se disponia, en el cual el tiempo de muestreo T era
un parametro del guiado, escalar y constante.

Se han usado dos técnicas para generar un vector de periodos de muestreo variables.
Por un lado, en la seccién 4.1 se ha establecido un método adaptativo del muestreo
el cual hace que la suma de todos los tiempos de muestreo sea constante e igual a un
horizonte de prediccion preestablecido. Por otro lado, en la seccion 4.2 se ha establecido

35
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otro método adaptativo del muestreo que mantiene siempre igual el primer tiempo de
muestreo, lo cual hace que se hagan siempre el mismo nimero de llamadas al guiado,
permitiendo que la ulterior comparacién de costes sea coherente.

Finalmente, en la seccién 4.3 se define el modo en el que se van a comparar las
diferentes estrategias de adaptacién de tiempos de muestreo, mediante el célculo del
coste a posteriori; y en la seccion 4.4 se exponen los resultados tras la realizacion de
varias baterias de simulaciones.

4.1. Tiempos de muestreo adaptativos con horizon-
te de prediccion fijo

La primera estrategia de variaciéon de los tiempos de muestreo se basa en mantener
fijo el horizonte de prediccion, N, y el tiempo total transcurrido a lo largo de éste, ¢, N
A partir de estos datos se genera una la distribucion de tiempos de muestreo variables
que dependera de un solo parametro: el primer tiempo de muestreo, T, .

Entonces se establecerd un vector de tiempos de muestreo 7y de N, componentes.
Estas componentes son los tiempos de muestreo Ty, i = 1,..., IV, entre el instante i — 1
y el instante .

La distribucion de intervalos de muestreo se va a generar como una variaciéon lineal
a partir del valor de la duracién del periodo del primer muestreo y segin una cierta
pendiente, tal como se detalla a continuacion.

El valor de cada tiempo de muestreo vendra dado por la expresién
Ts, = Ts, + mrp(i — 1), (4.1)

siendo my el parametro que controla la variacion de los tiempos de muestreo y que
dependerd de Ty, y t N Sabiendo que

Np
Y T, =t (4.2)
=1

es decir,
NP
S (T, +mr(i - 1)] =t , (4.3)
i=1
se obtiene 2 NT.)
SNp S 'pPTsi
mr = 2 (44)
Np(Np - 1)
Asi, la expresion de los tiempos de muestreo (4.1) queda
Z(tSNp - NpT81>

T,, =T +

N D, (4.5)
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En este trabajo se han usado N, = 20y tsy, = 208, ya que se partia de un modelo en
el cual se usaban tiempos de muestreo constantes de valor T, = 1 s. Por tanto, tenemos

que los valores caracteristicos del horizonte de prediccién son iguales, N, = ¢ ~,+ 0 cual
permite simplificar las expresiones anteriores:
21 -1Ty,)
= "S5 4.6
TTEIN ST (4.6)
21 -1Ty,),.
T, =T, + ——— (1 —1). 4.7
2 1 + Np _ 1 (Z ) ( )

El valor del primer tiempo de muestreo, 7%, , se deja como pardmetro para poder ir
variando la distribucion de tiempos de muestreo.

» T, < 1:los tiempos de muestreo son mayores cuanto méas se avance en el horizonte
de prediccion.

» T, = 1: los tiempos de muestreo son constantes (y de valor T, = 1 s) a lo largo
de todo el horizonte de prediccion. Esto equivale a hacer my = 0.

» T, > 1:los tiempos de muestreo son menores cuanto més se avance en el horizonte
de prediccion.

Las figuras 4.1 (junto con la tabla 4.1) y 4.2 constituyen dos imdgenes explicativas
de cémo se realiza la distribuciéon de periodos de muestreo a lo largo del horizonte de
prediccion, particularizadas para Ts, = 0,5. Este caso se corresponde con una evolucién
lineal entre Ty, = 0,5 segundos y T, = 1,5 segundos.

Ts Ts Ts TS Ts Ts Ts Ts TS Ts T T T T T T T T T T
.510.550.6110.66/ 0.7 0.76] 0.82] 0.87} 0.92] 0.97]| 1.03} 1.08| 1.13| 1.18 1.24 1.29 1.34 1.39 1.45 15

t=0 10.511.051.6612.3213.03 13.79 14.61 15.47 16.39 17.37 18.39 19.47 110.61 111.79 113.03 [14.32 115.66 17.05 18.5 20

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20

Figura 4.1: Estructura de tiempos de muestreo para N, = 20, by, = 20syTs, =0,5s.

Sustituyendo i = N, en la expresion de T}, (4.7), tenemos el valor del dltimo periodo
de muestreo,

T.

v, =2 =T, (4.8)

Una vez establecida la estrategia de adaptacion de los tiempos de muestreo, se ha
de hacer un estudio paramétrico para encontrar los valores de 75, , y por tanto las dis-
tribuciones de periodos de muestreo, mas convenientes. La bondad de cada distribucion
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TSl TSZ TSS T54 T55 TSG TS? TSS TSQ TSlO
0,50 [ 0,55 [ 0,61 0,66 [ 0,71 [ 0,76 | 0,82 0,87 [ 0,92 [ 0,97
T811 T512 T313 T514 T515 Tslﬁ T317 TSIS TSIQ TSQO

1,03 1,08 | 1,13 | 1,18 | 1,24 [ 1,29 | 1,34 | 1,39 | 1,45 | 1,50

Tabla 4.1: Distribucién de tiempos de muestreo (redondeados al segundo decimal) con
horizonte de prediccién fijo y T, = 0,5 s.

.0 [s]

L TR N L TR N L L TR N L I
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
|

Figura 4.2: Valores de la distribucién de tiempos de muestreo para N, = 20, t;, =20s

y Ty, = 0,5 s.

SNp

se medirda mediante el calculo del coste a posteriori, que es el coste acumulado durante
toda una simulacion.

Aqui surge un problema con el presente método de variacién de los tiempos de
muestreo, dado que el modelo hace una llamada al guiado cada Ty, segundos. Como
la estrategia no mantiene constante este valor, el nimero de llamadas al guiado no
sera siempre el mismo, y al ser el coste a posteriori el coste acumulado tras cada calculo
de las senales de control, no es posible realizar una comparacién sencilla de la bondad
de cada distribucion.

Por ello, se establece una nueva estrategia de variacién de tiempos de muestreo tal
como se expone en la seccion 4.2.

4.2. Tiempos de muestreo adaptativos con periodo
de muestreo inicial fijo

Con el objetivo de que el niimero de llamadas al guiado sea siempre el mismo, inde-
pendientemente de la distribucién de tiempos de muestreo, se establece otra estrategia
de variacion de los tiempos de muestreo, la cual mantiene fijo el valor del primer in-
tervalo de muestreo, T}, . Esto hace que, si se quiere mantener constante el nimero de
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particiones del horizonte de prediccion, N, el tiempo transcurrido en el horizonte, ¢
ya no sea constante.

SNp

Al igual que en la estrategia de la seccién 4.1, se va a generar un vector de tiempos
de muestreo T de N, componentes, siendo estas componentes los valores de los tiempos
de muestreo T;,, @ = 1, ..., N,, entre el instante ¢ — 1 y el instante 7.

De este modo, el tiempo transcurrido durante todo el horizonte de prediccién se
puede calcular como

Np
tay, = > T, (4.9)
i=1

En este caso se proponen diferentes tipos de variacion de los periodos ademéds de
una variacion lineal.

El valor de cada tiempo de muestreo vendra dado por la expresién
Tsi = T81 + mTAZ», (410)

siendo mr y A; los parametros que controlan la variacion de los tiempos de muestreo.
A; definird el tipo de distribucién (permaneciendo constante para cada tipo), mientras
que mr se ird variando dentro de cada tipo de distribucion.

= mp > 0: los tiempos de muestreo son mayores cuanto més se avance en el horizonte
de prediccion.

» mp = 0: los tiempos de muestreo son constantes (y de valor T, =T, = 1 s) alo
largo de todo el horizonte de prediccion.

= mp < 0: los tiempos de muestreo son menores cuanto mas se avance en el horizonte
de prediccion.

En este trabajo se va a fijar el valor del periodo inicial de muestreo en T, = 1 s,
quedando la expresion de los periodos de muestreo (4.10) de la siguiente forma

T, =1+ mpA,. (4.11)

Asimismo, se va a trabajar con un tamano de horizonte de valor N, = 20 periodos.

A continuacién se precisan las cuatro formas de variacion de los periodos contem-
pladas, las cuales dependeran de la expresién de A;.

4.2.1. Distribucion lineal

La distribucién lineal de periodos de muestreo se caracteriza por A; = i — 1, lo
que hace que sea similar al método de variacién de los periodos de la seccién 4.1, pero
en este caso con un primer tiempo de muestreo fijo y un tiempo total en el horizonte
variable. Asi, la distribucion se genera segun la siguiente expresion

T, =T, +mp(i —1). (4.12)
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Esto se puede interpretar como una distribucién en la que los tiempos de muestreo
siguen una progresion aritmética:

i=2,..,N,

T 1 (4.13)

Tsi = Tsi,1 + mr, {
Es decir, la diferencia de tiempo de muestreo entre dos periodos sucesivos es constante y
de valor mr, el cual constituye la pendiente de dicha evolucién lineal. Este my puede ser
positivo (los tiempos van aumentando conforme se avanza en el horizonte de prediccion),
negativo (los tiempos van disminuyendo) o nulo si se quiere que todos los tiempos sean
iguales (a Tj,).

Es sencillo observar que mr tendra un valor limite cuando haga que algtin tiempo
de muestreo tienda a cero. Esto puede suceder tnicamente si my < 0. El caso mas
limitante es aqueél en el que el ultimo periodo de muestreo, 7§, = sea cero (si fuéramos
disminuyendo my poco a poco, este periodo serfa el primero en tomar un valor nulo).
Entonces, igualando a cero la expresion

TSNP = T, + mT(Np - 1)

T =0 (4.14)
hace my, . = — Nj;sil y teniendo en cuenta que Ty, = 1 y N, = 20, se obtiene el valor
limite (minimo) de my,

1
L= 4.1

En la figura 4.3 se muestran dos ejemplos de la evoluciéon de los tiempos de muestreo,
uno para una pendiente positiva y de valor my = 0,01 y otro para my, , . En este tltimo
puede observarse que T n, =0

(a) mT=0.01

12
1.15f

@) [s]

1.1F
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Figura 4.3: Valores de la distribucién de tiempos de muestreo lineal para N, = 20,

T,, =1sy (a) my =0,016 (b) mp =myq,,, = —15.

min
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4.2.2. Distribucion cuadratica

La distribucién cuadrética de periodos de muestreo se caracteriza por A; = i(i — 1),
quedando la expresién del siguiente modo

T, =Ty, +mpi(i — 1). (4.16)

Entonces, la diferencia entre dos periodos consecutivos ya no es constante sino que
depende del indice, es decir, de lo lejos que se esté del primer periodo de muestreo:

i=2,..,N,

2 (4.17)
s1

Ts, =T, , +2mp(i — 1), {

El pardmetro my controlara la evolucién cuadratica. Cuanto mas positivo (o mas
negativo) sea su valor, més pronunciada sera dicha evolucién. Este mq puede ser posi-
tivo (los tiempos van aumentando conforme se avanza en el horizonte de prediccién),
negativo (los tiempos van disminuyendo) o nulo si se quiere que todos los tiempos sean
iguales (a Tj,).

El valor limite de my se calcula igualando a cero el ultimo periodo de muestreo,

Tsz:
Tsy, = Ts +mrNy(N, —1)
P
T = 0 (4.18)
Esto hace mrp,, = —ﬁ y teniendo en cuenta que Ty, = 1 y N, = 20, se obtiene

el valor limite (minimo) de my,

1
mp = ——. 4.19
En la figura 4.4 se muestran dos ejemplos de la evoluciéon de los tiempos de muestreo,
uno para un my positivo y de valor my = 0,005 y otro para my, , . En este ultimo puede
observarse que T, = 0.

4.2.3. Distribucion racional (I)

La distribucién racional (I) de periodos de muestreo se caracteriza por A; = %,
quedando la expresién del siguiente modo
1—1
T, =T, +myp — (4.20)

Al igual que en el caso anterior, la diferencia entre dos periodos consecutivos ya no
es constante sino que depende del indice, es decir, de lo lejos que se esté del primer
periodo de muestreo:

1 i=2,.,N
T, =T, — e 4.21
¢ T e AT { T, =1 (4.21)
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(a) mT=O.005
3 T T T T
. 2.5F b
9,
s 2r 7
o
1.5F B
1 e | I I I I I I I I I I I I I
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
i
(®) mT:mein
1 * * T T T T
=z
= 051 B
"
’_

I I I I I I I I I I I I I I I I I I I
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
i

Figura 4.4: Valores de la distribucién de tiempos de muestreo cuadratica para N, = 20,

T,, =158y (a) my =0,005 6 (b) mp =my,,, = —55-

El parametro myp controlard la evolucién racional. Cuanto més positivo (0 mas ne-
gativo) sea su valor, mas pronunciada sera dicha evolucién. Este mr puede ser positivo
(los tiempos van aumentando conforme se avanza en el horizonte de prediccion), ne-
gativo (los tiempos van disminuyendo) o nulo si se quiere que todos los tiempos sean
iguales (a Ty, ).

El valor limite de my se calcula igualando a cero el ultimo periodo de muestreo,

TSNP:
_ Np—1

Tsz - T‘Sl +mr ]Iifp (422)

Ty, = 0
Esto hace mrp,, = —% y teniendo en cuenta que Ts, = 1y N, = 20, se obtiene el
valor limite (minimo) de mr,

20
L= ——. 4.23

En la figura 4.5 se muestran dos ejemplos de la evolucién de los tiempos de muestreo,
uno para un my positivo y de valor mp = 0,5 y otro para mr, . . En este ultimo puede
observarse que T, = 0.

4.2.4. Distribucion racional (II)

Esta distribucién racional (IT) es una pequena variante de la (I), estando caracteri-
zada por A; = ;:—é, lo cual favorece una evoluciéon menos pronunciada. La expresién de
los tiempos de muestreo queda del siguiente modo

i—1
i+5

T, =T, +my (4.24)
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Figura 4.5: Valores de la distribucién de tiempos de muestreo racional (I) para NV, = 20,
T, =1sy(a) mpr =056 (b) mp=mg,, =—2

min _E

El valor limite de mr se calcula igualando a cero el tltimo periodo de muestreo,

Np—1
Ty, = Totmrys (4.25)
Tsy, = 0
Esto hace mp,, = =T, ]]:Zfi’ y teniendo en cuenta que 75, = 1y N, = 20, se obtiene

el valor limite (minimo) de my,

25
mp = ——. 4.26
En la figura 4.6 se muestran dos ejemplos de la evoluciéon de los tiempos de muestreo,
uno para un myp positivo y de valor my = 0,5 y otro para myp, , . En este ultimo puede

observarse que T, = 0.

La configuracion de la distribucién racional (IT) hace que la evolucién de los periodos
sea mucho menos pronunciada que en el caso (I). En la figura 4.7 vemos una comparacién
entre las distribuciones racionales (I) y (II). En la imagen superior se comparan para
un mismo valor de my (mr = 2) mientras que en la inferior se hace para un mismo
valor del tiempo de muestreo final, T Ny (T N, = 2,9 s), lo cual se consigue con my = 2
para (I) y my = 2,5 para (II). En la figura 4.8 se muestra la comparacién cuando ambas
distribuciones toman sendos valores de mp

4.2.5. Comparacion de las distribuciones de tiempos de mues-
treo
En la figura 4.9 se muestra la comparacion de todas las distribuciones de tiempos

de muestreo de la seccién 4.2, todas ellas para el caso en que el tiempo de muestreo del
periodo final vale T} N, = 2,9 8.
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Figura 4.6: Valores de la distribucién de tiempos de muestreo racional (II) para N, = 20,

T,, =1sy (a) my =056 (b) my =my,,, = —32.
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Figura 4.7: Comparacion de las distribuciones de tiempos de muestreo racionales (I) y
(I) para N, =20, T, = 1sy (a) m U) = mgl) =256 (b) mg) = 2, m(TH) =2,5.

En la figura 4.10 se muestra la comparacion de todas las distribuciones de tiempos
de muestreo, cada una de ellas para su correspondiente my, . , es decir, el tiempo de
muestreo del periodo final T es nulo.

Los valores de m necesarios en ambos casos se encuentran indicados en la tabla 4.2.
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Figura 4.8: Comparacion de las distribuciones de tiempos de muestreo racionales (I) y
(IT) para N, =20, T,, = 1sy (a) mi =mi" =26 )y mi) =2, m{" =255.

’ Tsz =29s H Tsz =0 ‘
Tipo de distribucién | mg || Tipo de distribucién | my = mg,,,
Lineal 0,1 Lineal -1/19
Cuadratica 0,005 Cuadratica —1/380
Racional (I) 2 Racional (I) —20/19
Racional (II) 2,5 Racional (IT) —25/19

Tabla 4.2: Valores de my para las comparaciones de las figuras 4.9 y 4.10.
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Figura 4.9: Comparacién de las diferentes distribuciones de tiempos de muestreo para
Ny =20,T,, =1sy T, =29s.
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Figura 4.10: Comparacion de las diferentes distribuciones de tiempos de muestreo para
NPIQO, T31 =1 SY mr =mMt,... (T :0)
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4.3. Coste a posteriori

La comparacién entre los diferentes métodos se va a realizar a través del coste
asociado al cdlculo de la secuencia de senales de control a lo largo de toda la misién.

Este coste es la suma del coste de cada una de las soluciones del guiado ejecutadas. El
coste de una secuencia de control ejecutada (la obtenida tras el proceso de optimizacién
del control predictivo) se ha venido a llamar coste a posteriori y estd intimamente
relacionado con la funcién objetivo empleada en la optimizacién.

Esta funcién objetivo se componia de la suma de tres funciones, evaluadas en cada
instante ¢ = 1, ..., NV, del horizonte de prediccién desde el instante actual k:

= una primera funcién, J;, que penalizaba el cuadrado de la distancia del avién a
los segmentos de referencia a lo largo del horizonte, para determinar el error de
seguimiento del camino,

Np

Ji(k) = Z [Vieri (Riepie — rk—l—i)]T Roijvi [Viri Rietitr — Tt ] ; (4.27)

i=1

= una segunda, Jo, que penalizaba el cuadrado de la distancia entre la aeronave y el
punto de seguimiento proyectada sobre el segmento de referencia, a fin de ajustar
los tiempos de paso,

Np

Jo(k) = Z (Vi (R — Xrefk+z’)]T Rojvi [Viri (Rivifke — Xretrgi) |3 (4.28)

=1

= y una tercera, Jsz, que penalizaba el control buscando evitar cambios bruscos en
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las senales de control,
Np—1
T L \T N
Ja(k) = > (s = Weri 1) Qs (Weri — Wi 1) + (g — )" Qp (g — ),
i=1
(4.29)
En cambio, a la hora de calcular el coste a posteriori, no hay que evaluar la funciéon en
todo el horizonte, sino Unicamente en el instante actual. Ademads, no hay que recurrir

a la prediccién del estado puesto que el vector de posicién es conocido en el tiempo
actual.

Asi, las funciones que calculan el coste a posteriori de una soluciéon de guiado son

JCl (k) = [Vk (Xk — I‘k)]T Rl,k [Vk (Xk — I'k>] s (430)
‘]02 (k) = [Vk (Xk - Xrefk)]T R2J€ [Vk (Xk - Xrefk)] ) (431)
Joy(k) = (W —wpr)’ Qi (g —ugy), (4.32)

donde todas las matrices y vectores que intervienen ya han sido definidos en la sec-
cién 3.4, x; es la posicion del avién medida en el instante k (instante en el que se
ejecuta el guiado) y uy es la secuencia de control calculada en el instante k.

Nétese que en Je, se ha omitido la diferencia con la senal de control medida antes
de ejecutar el guiado (uy — 1) para evitar sumar dos veces lo mismo.

Asi, la funcién de coste a posteriori para la secuencia de control calculada por el
sistema de guiado en el instante k£ queda

JC(k) = JC1(k) + JCQ<k) + JC3(]€)’ (433)

estando Jo,, Jo, v Jo, definidas en las ecuaciones (4.30)—(4.32).

El coste a posteriori global correspondiente a la misién completa se calcula sin mas
que sumar el coste a posteriori generado por cada ejecucion del sistema de guiado entre

toytf7

ky
Coste = Z Jo(k). (4.34)
k=0

4.4. Resultados de simulacion

En esta seccidn se van a realizar distintas simulaciones para evaluar las prestaciones
del sistema de guiado con tiempos de muestreo adaptativos. Se va a proponer una
bateria de simulaciones para cada estrategia de variacién de los periodos de muestreo,
dentro de las cuales se iran variando los parametros caracteristicos de cada estrategia.

La misiéon nominal que se va a considerar es un perfil horizontal en el que la aero-
nave realiza un pequeno recorrido alrededor de su base de operaciones, con numerosos
cambios de rumbo, a altitud constante. La misiéon completa dura unos tres minutos de
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Figura 4.11: Vista en planta de la misién de referencia.

vuelo. En la figura 4.11 se muestra la vista en planta de la trayectoria de referencia (es
decir, la misién).

En la figura 4.12 se puede observar el seguimiento de la trayectoria de referencia
por parte del avion usando el sistema de guiado predictivo para tiempos de muestreo
constantes y de valor 1 segundo.

800 .
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600 \ : : * Inicio I

= b)

(U N

_2007 : : W -

_4 1 1 1 1 1 1 1
0 00 -300 -200 -100 0 100 200 300 400
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x [m]

Figura 4.12: Vista en planta del camino seguido por el avién con tiempo de muestreo
constante T, = 1 s.

Una vez descrita la mision de referencia en la que se basa la comparacion, se pasa
a detallar los resultados de las estrategias expuestas en las secciones 4.1 y 4.2. Se van
a analizar tanto el coste global como el tiempo de computacién del guiado (tiempo
acumulado tras todos los calculos del guiado).

Otro resultado interesante es el tiempo medio de cada calculo del guiado, ¢4, el cual
se obtiene al dividir el tiempo total de calculo entre el niimero de llamadas al sistema de
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guiado para que calcule las senales de control. A partir de este tiempo medio se puede
obtener el porcentaje que supone respecto del tiempo de muestreo (el primero), que es
el tiempo maximo del que se dispone para calcular el guiado. Esta fraccion de tiempo
media, que vamos a llamar g, nos dara una idea de la implementabilidad del sistema

en tiempo real.

; tiempo total de calculo
G p—t

(4.35)

ne llamadas al guiado’

t
O = TG (4.36)

Recordemos que la distribucién de tiempos de muestreo constantes y de valor T, =
1 s se corresponde con 7T, = 1 s en el caso de horizonte de prediccion fijo y con mgy =0
en el caso de primer tiempo de muestreo fijo. Asi, si 7§, es constante e igual a un
segundo, siempre se obtendra el mismo valor del coste global, sin importar el tipo de
distribucion de tiempos de muestreo que se esté usando, y su valor es

Coste|,, __, = 13300. (4.37)

En cambio, el calculo del tiempo de computaciéon del guiado oscila cada vez que se
ejecuta, dado que depende de otros factores externos (como la potencia del procesador
o su nivel de dedicacién). Aun asi, puede verse que, salvo casos en que este tiempo
aumenta por algiin motivo, suele establecerse en torno a los 64 segundos.

4.4.1. Tiempos de muestreo adaptativos con horizonte de pre-
diccioén fijo: resultados

En esta seccion se exponen los resultados obtenidos tras ejecutar la bateria de si-
mulaciones correspondientes a la estrategia de variacion de tiempos de muestreo de la
seccion 4.1. Recordemos que dicha estrategia mantiene fijo el horizonte de prediccién y
varia la distribucion de unos tiempos que siempre suman una cantidad fija e igual a 20
segundos. Asi, esta distribucién viene dada por el primer periodo de muestreo Ty, .

Se ha realizado una bateria de simulaciones variando el valor del parametro 7}, entre
0,48 s y 2 s. Se ha tomado un paso de 0,01, lo que hace que se hayan realizado unas
152 simulaciones.

El motivo por el que no se han incluido valores de 7, menores que 0,48 s es que
el sistema se hace inestable, aumentando exponencialmente el tiempo de ejecucion de
la mision y el coste asociado. Aun asi, se ha llegado a simular para 75, = 0,3 s, cuyo
resultado se incluye en la tabla 4.3. Vemos que el coste es dos érdenes de magnitud
superior. Recordemos que las consignas del guiado son enviadas a un controlador de
actitud en un nivel inferior, el cual funciona con una frecuencia superior al guiado. Por
esto, si se aumenta demasiado la frecuencia del sistema de guiado (es decir, se disminuye
demasiado el primer tiempo de muestreo), puede aparecer un acoplamiento entre los
sistemas de alto nivel y bajo nivel que dé lugar a oscilaciones indeseables (como puede
observarse en la figura 4.15b).
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En la figura 4.13 se muestra la evolucion del coste para valores de T, comprendidos
entre 0,48 y 2 segundos. Para valores de dicho parametro por debajo de 0,48, el coste
se dispara y por esta razon no se incluyen en la grafica. Asi, podemos convenir que la
funciéon de coste presenta un minimo en torno a 75, = 0,5 s. A partir de este valor,
el coste es siempre creciente, mientras que por debajo, el sistema de guiado se hace
inestable.
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Figura 4.13: Evolucién del coste global para tiempos de muestreo adaptativos con ho-
rizonte de prediccion fijo.

El tiempo de computacion, como podemos observar en la figura 4.14, es decreciente
con Ty, , lo cual se puede entender dado que el guiado se ejecuta cada T, segundos; es
decir, cuanto mayor sea este parametro, menos veces se calcularan las senales de control
y por lo tanto menos tiempo estara operando en computador.
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Figura 4.14: Evolucién del tiempo de computacion acumulado para tiempos de muestreo
adaptativos con horizonte de prediccion fijo.
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En la tabla 4.3 se muestran los resultados de coste y tiempo de computacién para
varios valores de T, , asi como los correspondientes resultados de tg v fg.

| T, [s] | coste | tiempo [s] | tc [s] | 0o |
1,5 20927 62 0,52 | 35%
1,2 21110 66 0,44 | 37%
1 13300 88 0,49 | 49%
0,8 11766 100 0,45 | 56 %
0,5 10207 154 0,43 | 86 %
0,3 | 1,5-10° 350 0,60 | 227 %

Tabla 4.3: Resultados de coste y tiempo de computacién para tiempos de muestreo
adaptativos con horizonte de prediccion fijo para varios valores de T, .

En la figura 4.15a se muestra el seguimiento de la trayectoria de referencia cuando
T, = 0,5 s, que se puede apreciar excelente: el avion permanece incluso mas cerca de la
referencia en los virajes que en el caso de tiempos de muestreo constantes (figura 4.12).
Por otro lado, en la figura 4.15b se puede ver el comportamiento inestable anteriormente
mencionado cuando 75, = 0,3 s.
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(a) Ts, = 0,5 s. (b) Ts, = 0,3 s.

Figura 4.15: Vista en planta del camino seguido por el aviéon para tiempos de muestreo
adaptativos con horizonte de prediccién fijo.

Como conclusion a estos resultados, se puede decir que la distribucién de tiempos
de muestreo con T}, alrededor de 0,5 segundos es bastante buena, dado que a pesar de
que se estd calculando el guiado el doble de veces que para T, = 1 s, el coste global
acumulado es el mas bajo. Esta distribucion es la representada en las figuras 4.1 y 4.2
y en la tabla 4.1.

4.4.2. Tiempos de muestreo adaptativos con periodo de mues-
treo inicial fijo: resultados

En esta seccién se exponen los resultados obtenidos tras ejecutar las baterias de
simulaciones correspondientes a las estrategias de variacion de tiempos de muestreo
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de la seccion 4.2. Recordemos que dicha estrategia mantiene fijo el primer periodo de
muestreo T, = 1 s generando una distribucién de tiempos de muestreo que depende
de dos pardmetros: A;, propio del tipo de distribuciéon que se esté considerando; y mr,
que es el parametro que controla la distribucién. Dentro de cada una de las estrategias
expuestas en las secciones 4.2.1-4.2.4 (cada una de las cuales caracterizada por una
expresion de A;), se ird variando el pardmetro my para hacer el estudio de costes. La
gran ventaja de la estrategia de adaptaciéon de tiempos de muestreo con periodo inicial
fijo es que se pueden comparar las diferentes estrategias entre si (ademds de con la
inicial de tiempo de muestreo constante), dado que el guiado es calculado el mismo
ntimero de veces (cada Ty, segundos, es decir, cada segundo).

También se presentara, como en la secciéon inmediatamente anterior, el tiempo medio
de computacién del guiado, tg, para cada caso. Sin embargo, cuando los tiempos de
muestreo adaptativos tienen un periodo de muestreo inicial fijo e igual a un segundo,
no tiene sentido calcular de la fraccion del tiempo medio de calculo del guiado respecto
del primer tiempo de muestreo, pues que al ser T, = 1 s, t¢ v O tienen el mismo valor.

4.4.2.1. Distribucion lineal: resultados

Se ha realizado una bateria de simulaciones variando el valor del pardmetro mg
entre su valor minimo, mr,,,, = —15 ~ —0,053 y 0,1. Se ha tomado un paso de 0,005,
lo que hace que se hayan realizado unas 30 simulaciones para este tipo de distribucion.
El valor de myp, ., no es exactamente —%, sino un poco mayor, ya que se le ha sumado
una pequeiia cantidad (107!%) para que el dltimo tiempo de muestreo no sea realmente

cero.

En la figura 4.16a se muestra la evolucién del coste para valores de my comprendidos
entre —%%—10_10 y 0,01. No tiene sentido analizar valores de dicho parametro por debajo
de my . dado que esto harfa tiempos de muestreo negativos. En dicha figura podemos
observar que el coste es creciente con el parametro mp; es decir, serd menor cuanto
menor sea mq, presentando un minimo para mry = mrp

El tiempo de computacién, como podemos observar en la figura 4.16b, presenta un
minimo en el entorno de my = 0,01, aunque se pueden apreciar irregularidades.

En la tabla 4.4 se muestran los resultados de coste y tiempo de computacién para
varios valores de my, asi como el tiempo medio de célculo del guiado tg.

En la figura 4.17 se muestra el seguimiento de la trayectoria de referencia cuando
mr = mr Se puede observar que el seguimiento es aun méas cenido que el de la

min *

figura 4.15a.

4.4.2.2. Distribucion cuadratica: resultados

Se ha realizado una bateria de simulaciones variando el valor del parametro m entre
su valor minimo, my,,,, = —z55 ~ —0,00263 y 0,01. Se ha tomado un paso de 0,0005,
lo que hace que se hayan realizado unas 26 simulaciones para este tipo de distribucion.
En la figura 4.18a se muestra la evolucion del coste para valores de my comprendidos

entre —ﬁ +10719 v 0,01. En dicha figura podemos observar que el coste es creciente con
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Figura 4.16: Evolucion del coste global y del tiempo de computacion para tiempos de
muestreo con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo una distribucion lineal.

| my | coste | tiempo [§] | tefs] = 0[] |
0.1 22134 88 0,49
0,05 19181 74 0,42
0,01 14447 68 0,38
0,005 14037 68 0,38
0 10207 104 0,58
0,005 | 12135 86 0,48
0,01 | 11284 69 0,39
—0,05 9132 78 0,44
—35 + 10719 | 8737 74 0,42

Tabla 4.4: Resultados de coste y tiempo de computaciéon para tiempos de muestreo
adaptativos con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo una distribucién lineal para
varios valores de mr.

el parametro mr; es decir, serd menor cuanto menor sea mq, presentando un minimo
para mr = mr,

min °

El tiempo de computacién acumulado, como podemos observar en la figura 4.18b,
presenta un minimo en el entorno de my = 0, aunque presenta varias irregularidades.

En la tabla 4.5 se muestran los resultados de coste y tiempo de computacién (abso-
luto y medio) para varios valores de mr.

En la figura 4.19 se muestra el seguimiento de la trayectoria de referencia cuan-
do m¢ = mg,,,,. Se puede observar que el seguimiento ligeramente peor que el de la
distribucién lineal (figura 4.17).

En comparacion con los resultados de la distribucién lineal, puede decirse que en
la distribucién cuadratica la dependencia del coste con my es algo menor, y ademas el

coste minimo es mayor.
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Figura 4.17: Vista en planta del camino seguido por el aviéon para tiempos de muestreo
con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo una distribucion lineal y my = mr,

min °
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Figura 4.18: Evolucion del coste global y del tiempo de computacién para tiempos de
muestreo con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo una distribucién cuadratica.

| myr | coste | tiempo [§] | tefs] = 0[] |
0,01 18393 133 0,75
0,005 15450 95 0,53
0,001 13568 70 0,39
0,0005 13581 71 0,40
0 13300 64 0,36
—0,0005 12748 75 0,42
—0,001 12345 96 0,54
— o5 + 10710 ] 11646 75 0,42

Tabla 4.5: Resultados de coste y tiempo de computacion para tiempos de muestreo
adaptativos con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo una distribucion cuadratica
para varios valores de mq.
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Figura 4.19: Vista en planta del camino seguido por el aviéon para tiempos de muestreo
con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo una distribucién cuadratica y my = mp

min °

4.4.2.3. Distribucién racional (I): resultados

Se ha realizado una bateria de simulaciones variando el valor del parametro m entre

. 20
su valor minimo, mr,,,, = —17g &~ —1,053 y 1. Se ha tomado un paso de 0,05, lo que hace
que se hayan realizado unas 21 simulaciones para este tipo de distribucién. Para valores
de mr menores que —0,8 el sistema se hace inestable aumentando desmesuradamente

el tiempo de ejecuciéon de la misiéon y el coste asociado.

En la figura 4.20b se muestra la evolucién del coste para valores de my comprendidos
entre —0,9 y 1. En dicha figura podemos observar que el coste presenta un minimo en
el entorno de my = —0,35, mientras que para valores de my menores que —0,8 el
coste se dispara. En la figura 4.20a se muestra la evolucién del coste para valores de
my comprendidos entre —% + 107! y 1; puede observarse cémo el coste aumenta dos
ordenes de magnitud para mpy = —1 y cuatro para mp = —1,05, mientras que para
my = mr,,, desciende un orden de magnitud respecto a my = —1,05 (esto puede verse
mejor en la tabla 4.6).

El tiempo de computacion, como podemos observar en la figura 4.21, presenta un

minimo en el entorno de my = 0,1, disparandose para valores inferiores a —0,8.

En la tabla 4.6 se muestran los resultados de coste y tiempo de computacién (abso-
luto y medio) para varios valores de mr.

En la figura 4.22 se muestra el seguimiento de la trayectoria de referencia cuando
myp = —0,35.

En comparacién con las distribuciones anteriores, la racional (I) presenta un minimo
del coste global para un valor de mr que no es el minimo. Este coste minimo se produce
para mp = —0,35 y su valor es 6346, considerablemente méas bajo que en los casos
anteriores.
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Figura 4.20: Evolucién del coste global para tiempos de muestreo con periodo de mues-
treo inicial fijo siguiendo la distribucién racional (I).
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Figura 4.21: Evolucién del tiempo de computacion acumulado para tiempos de muestreo
con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo la distribucién racional (I).

4.4.2.4. Distribucién racional (II): resultados

Se ha realizado una bateria de simulaciones variando el valor del pardmetro my

entre su valor minimo, mp . = —f—g ~ —1,316 y 1. Se ha tomado un paso de 0,05, lo

min
que hace que se hayan realizado unas 46 simulaciones para este tipo de distribucion.
En la figura 4.23a se muestra la evolucion del coste para valores de my comprendidos
entre —% +1071° y 0,01. En dicha figura podemos observar que el coste es creciente con
el pardmetro my; es decir, serd menor cuanto menor sea mp, presentando un minimo

para my = mr,

min*
El tiempo de computacién acumulado, como podemos observar en la figura 4.23b,
presenta un minimo en el entorno de my = 0,2, aunque presenta varias irregularidades.

En la tabla 4.7 se muestran los resultados de coste y tiempo de computacién (abso-
luto y medio) para varios valores de mr.
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| my | coste | tiempo [s] | te[s] = bc[] |

2 98794 79 0,44

1 49728 79 0,44

0,1 14921 72 0,40
0,01 13540 66 0,37

0 13300 63 0,36
—0,01 12707 65 0,37
-0,1 9437 90 0,51
—0,35 6346 70 0,39
—0,5 6807 83 0,47
) 6.2-10° 08 0,55
105 | L1-10°| 139 0,78
—24+10° 01210 114 0,64

Tabla 4.6: Resultados de coste y tiempo de computaciéon para tiempos de muestreo
adaptativos con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo la distribucién racional (I)
para varios valores de mr.
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Figura 4.22: Vista en planta del camino seguido por el avién para tiempos de muestreo

con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo la distribucién racional (I) y my = —0,35.

En la figura 4.24 se muestra el seguimiento de la trayectoria de referencia cuando
mT = anLin'

En comparacién con las distribuciones anteriores, la racional (II) presenta el minimo
del coste global més bajo de todos. Este coste minimo se produce para my = m =

min

—% y su valor es 6146, algo mas pequeno que el coste minimo de la distribucion racional

(D)
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Figura 4.23: Evolucion del coste global y del tiempo de computacion para tiempos de
muestreo con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo la distribucién racional (IT).

| myr | coste | tiempo [§] | tels] = 0[] |

2,5 47434 78 0,44

1 23003 68 0,38

0,5 16559 65 0,36

0,1 15089 65 0,36

0 13300 64 0,36

0.1 11006 68 0,38
05 8330 67 0,33

-1 6442 72 0,40

—2 41070 [ 6146 66 0,37

Tabla 4.7: Resultados de coste y tiempo de computacion para tiempos de muestreo
adaptativos con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo la distribucién racional (II)
para varios valores de mr.
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Figura 4.24: Vista en planta del camino seguido por el aviéon para tiempos de muestreo
con periodo de muestreo inicial fijo siguiendo la distribucién racional (IT) y my = mr

min °
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4.4.3. Conclusiones y comparacion de resultados

Llamando (a) a la distribucién de tiempos de muestreo adaptativos con horizonte
de prediccién fijo y (b), (¢), (d) y (e) a las distribuciones de tiempos de muestreo
adaptativos con periodo de muestreo inicial fijo lineal, cuadrética, racional (I) y racional
(IT), respectivamente, se comparan sus costes minimos en la tabla 4.8,

| IO O N N O B CY I N ©

Coste min. 10207 8733 11646 6346 6146

: — T _ S
Pardmetro | 75, = 0,58 | mr,,,, = =15 | MTpin = —350 | Mz = =035 | mr,,. = — 15

Tabla 4.8: Costes minimos y valor del parametro para el que se produce el coste minimo
en cada estrategia de variacion de tiempos de muestreo.

Si tenemos en cuenta los resultados de coste de la distribucién de tiempos de mues-
treo con horizonte de prediccién fijo (seccién 4.4.1) para T, = 0,5 s, cuando la secuencia
de senales de control se calcula el doble de veces, se podria llegar a la conclusion de que
ésta es la mejor estrategia de variacién de periodos de muestreo (en la figura 4.25 se
muestra el seguimiento de la referencia para esta distribucién, el cual es muy bueno).
Por ejemplo, para comparar estos resultados con los de aquellas estrategias que calcu-
lan el guiado cada segundo, podemos dividir el coste entre dos (dado que el guiado se
calcula el doble de veces), teniendo:

Costel?

iy = 5104. (4.38)

Ty, =0,5
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Figura 4.25: Seguimiento de la referencia por el aviéon cuando los tiempos de muestreo
adaptativos siguen una distribuciéon con N, = 20, iy, =20 sy T, = 0,5 s.
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En cuanto al tiempo de computacién del guiado, hay que decir que es un valor muy
voluble y muy dependiente del procesador que se esté usando y de otros factores, asi que
es un resultado que no deberemos tener demasiado en cuenta. Mas significativo es el
resultado de tiempo medio de calculo, el cual nos da una idea de que el sistema de
guiado estudiado en este capitulo es implementable en tiempo real.



Diseno y Simulacién de Algoritmos de Guiado de Aeronaves basados en Control Predictivo

Capitulo 5

Sistema de guiado predictivo con
control en aceleraciones

En este capitulo se va a sustituir el control en velocidades que se ha venido usando
por un control en aceleraciones, pasando a ser las senales de control la aceleracion a,
el angulo de trayectoria v y el angulo de balance ¢. Con ello se pretende mejorar el
sistema de guiado mejorando indirectamente la eficacia del sistema de control de actitud
de bajo nivel al sustituir el control en velocidades por un control en aceleraciones.

Primeramente, en la seccién 5.1 se va a desarrollar la formulacion formal del sistema
de guiado basado en control predictivo con control en aceleraciones, donde es necesario
introducir diversas modificaciones respecto al capitulo 3. La novedad mas importante
estriba en el hecho de que la trayectoria se discretrizara en tramos de aceleracién cons-
tante, por lo que la velocidad sera cambiante en dichos tramos y se incluird como una
variable de estado mas.

Posteriormente, en la seccién 5.3 se expondra la prueba de validacién de la formu-
lacién anterior.

Finalmente, en la seccién 5.4 se mostraran los resultados obtenidos en las diferentes
simulaciones.

5.1. Formulacién del guiado predictivo con control
en aceleraciones

Se va a exponer la formulacién del sistema de guiado basado en control predictivo
con control en aceleraciones de manera analoga a como se hizo en el capitulo 3, haciendo
énfasis en las modificaciones introducidas.

5.1.1. Modelo de avion

Como ya se ha mencionado, para el desarrollo de una estrategia de control predictivo,
es necesario disponer de un modelo del sistema sobre el que calcular predicciones de las

61
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variables de estado futuras en funcion de las senales de control empleadas.

Al igual que en la seccién 3.1, se va a usar un modelo de vuelo simétrico de tres
grados de libertad en el que se trabajara tinicamente con las ecuaciones cinematicas.
Esto es, el modelo de avion a considerar es

% = Vcosvycosy, (5.1)
% = Vcosvysiny, (5.2)
% = —Vsinvy, (5.3)
% - gt?/w, (5.4)

donde z, ¥y, z representan las coordenadas del centro de gravedad del avion respecto
al sistema de referencia topocéntrico (expresadas en el sistema topocéntrico), V' es la
velocidad aerodinamica del avion, v es el angulo de trayectoria y x es el angulo de
rumbo. Se considera un modelo sin viento. Se ha introducido la velocidad de cambio
de rumbo en la ecuacién (5.4), extraida del modelo de avién de tres grados de libertad
(con las simplificaciones oportunas) tal como se vio en la seccién 3.1.

El control predictivo se basa en una discretizacién del movimento del avion, por lo
que es necesario obtener un modelo discreto del sistema a partir de las ecuaciones (5.1)—
(5.3), recordando que en este capitulo los tramos en los que se discretiza la trayectoria
se supondran recorridos con un movimiento uniformemente acelerado.

En este trabajo se propone un nuevo método de guiado predictivo basado en una
discretizacion atin mas realista de las trayectorias de la aeronave. Asi, en lugar de
discretizar el movimiento del avién mediante tramos de velocidad y curvatura constante
(considerando V', v y ¢ como seniales de control), se va a definir la trayectoria como
una concatenacién de tramos de aceleracién y curvatura constante (ahora, la velocidad
no es constante en los segmentos discretizados), usando como senales de control la
aceleracion a, el angulo de trayectoria v y dngulo de balance ¢ (ver figura 5.1). Es decir,
ya no se asumen cambios instantaneos de velocidad, con lo que se consigue modelar de
una forma atin mas realista el comportamiento del avion. Con esto, es importante notar
que, ademas del controlador de rumbo, el controlador de velocidad también queda ahora
integrado en el esquema predictivo.

Notese que, al no considerarse viento en el modelo, la velocidad aerodinamica coin-
cide con la velocidad respecto a tierra, y por tanto la aceleracion del avion coincide con
su aceleracion respecto a tierra.

La discretizacion del sistema de ecuaciones (5.1)—(5.4) requiere, en primer lugar, la
ley de cambio de la velocidad en cada segmento de vuelo, dado que ya no es un valor
constante en dichas ecuaciones. La tasa de variacién de la velocidad no es mas que la
aceleracion a, que es considerada constante en cada tramo,

dVv

5 =% (5.5)
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Tramos a, 7, ¢ constantes

5 Trayectoria
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Figura 5.1: Estrategia propuesta de control predictivo basada en tramos de aceelracién
y curvatura constante.

Considerando V,, como la velocidad en el instante de muestreo t;, la evolucién durante el
periodo que transcurre entre t y t + T (siendo T el tiempo de muestreo del problema
en el instante t) serd

V(t) = at + V. (5.6)
Introduciendo el resultado de la ecuacién (5.6) en (5.4) y considerando xj como el

angulo de rumbo en el instante de muestreo ¢, la evoluciéon de dicho angulo durante el
periodo que transcurre entre t; y t; + T sera

t t+V,
a Vk

Sustituyendo (5.6) y (5.7) en (5.1)—(5.3) e integrando entre los tiempos ty y tx + T
se tiene

cos v (anTs + Vi)? tan ¢y si (
an ¢y, sin
4a2 + g2 tan? ¢y J F

g tan ¢k akTs + ‘/k
In + Xk)
ay Vi

g tan ¢ | apTs + Vi
n
Qe Vk

Lht1 + Xk)

+ 2a; cos <

cos 1 V32
 da? + g2 tan® oy,
cos Vi (ar Ty + Vi)? /gtanoy . ap Ty 4+ Vy
Y1 = 4a2 + g? tan® ¢y, [2% St ( ar n Vi

(g tan ¢y sin xy + 2ay cos xx) + Tk, (5.8)

+ Xk)

— gtan ¢y cos (

g tan Cbk akTs + V;c
In + Xk:>
a Vi

_ cosVE
4a2 + g% tan® ¢y
1
g1 = —Tssinyg <Vk + §akTs) + 2k (5.10)

{ T, 4V
gtandy als Vi | (5.11)
a Vi

Vk+1 = CLkTs—FVk. (512)

(2ax sin xp, — g tan ¢ cos xx) + Yk, (5.9)

Xk+1 —
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Con esto se ha conseguido discretizar el modelo del avién, permitiendo obtener los
valores futuros del vector de variables de estado x = [z y z x V]" en funcién del vector
de senales de control u = [a 7 qﬁ]T. Nétese que se ha incluido la velocidad como una
variable de estado mas, por lo que el vector de estado pasa a tener cinco componentes
en lugar de cuatro.

El incluir la velocidad como una variable de estado del avion es el paso més logico al
pasar de un control en velocidades a un control en aceleraciones. Este cambio ha hecho
que el controlador de velocidad quede integrado dentro del modelo predictivo, de una
manera analoga a como el controlador de rumbo se integra en el esquema predictivo
al pasar de una trayectoria discretizada en tramos rectilineos (de rumbo constante)
a tramos de curvatura constante. Ademas, esto permitira expresar de forma explicita
las restricciones del avion en cuando a su rango operativo de velocidades como una
restriccion de estado, tal como se explica en la seccion 5.1.3.1.

5.1.2. Prediccion del estado

En la prediccién del estado hay que tener en cuenta que se va a tener una dependencia
no lineal entre estados futuros y senales de control.

Por ello, se va a linealizar el modelo de avion en torno a una secuencia de controles
de referencia inicial, cuyo céalculo se describira en la seccion 5.1.5.

A partir de la ecuacién (5.12) se puede escribir la variable de estado V' en el instante
k en funcién de la secuencia de controles (de aceleraciones) y de la velocidad V4 en el
instante inicial, esto es

k—1
Vi=T.» ai+ V. (5.13)
=0

Este resultado se puede llevar a la ecuacién (5.11) para tener la variable de estado x
en el instante £ en funcion de la secuencia de controles y del angulo yq en el instante
inicial, esto es

k-1
g tan ¢z aiTs + V;
= 1 5.14
Xk;[ainvi o (5:14)
siendo
i—1
Vi=T.)  am+ W (5.15)
m=0

Introduciendo los resultados de las ecuaciones (5.13) y (5.14) en las ecuaciones (5.8)—
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(5.10) se llega al siguiente modelo del sistema:

cos Vi (anTs + Vi)?

Thy1 = [g tan ¢y, sin (

gtandy , als + Vi
n
4a2 + g? tan® ¢y,

ay Vi

+ Xk)

t T, +V,
+ 2ay, cos <g an oy 1][10”C + k—i—Xk)]

ag Vi
cos 1 Vi
B 4a2 + g% tan® ¢y
cos Y (apTs + Vi)? o /gtandy . apTs + Ve
Yl = TR T P tar® oy {2‘”“ i ( P TR X’“)
gtano¢y . apTy + Vy
In + Xk)‘|

(g tan ¢y sin x + 2ay cos xx) + Tk, (5.16)

— gtan ¢y cos (

3 Vi
cos v V2 _
T 12+ g tan’ o (2a sin xx — g tan ¢ cos xx) + Yk, (5.17)
k-1
1
Zpr1 = —Tssiny (TS Z a; + §akTs + V0> + 2k (5.18)
=0
t T, + T, %
i = L0, Gl Z’ 05T 4y, (5.19)
ar T, ai+ Vo
Vier = apTs + Vi, (5.20)

viniendo dados Vj y x4, en las ecuaciones (5.16)—(5.17), por (no se han sustituido por
claridad)

k-1
Vi = TSZCLH‘VE), (5.21)
=0
k-1
tan ¢; alT + T, 0 @m + Vi
Xk = grano: ) Z U (5.22)
i=0 a; T Z CLm + %

El sistema de ecuaciones (5.16)—(5.20) se puede escribir de forma compacta de la
siguiente manera

Xk+1 = fk(a07 ey Ay Vi ¢07 s 7¢k7 %7X0) + X, (523)

donde se ha definido el vector f; de la siguiente forma (vector columna con cinco com-
ponentes, una por cada variable del vector de estado)
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[ cos (arTs+Vi)? : gtan @y apTs+Vi gtan ¢y apTs+Vi _
“laZ g tan? gtan ¢y sm( o In T+ Xk) + 2ay, cos( o In =+ Xk)

cos v, V2 .
— et gy (9 tan dp sin Xk + 2ax cos Xx)

cos yu (a T +Vi)? L (tandy 1, axTe+Vi _ gtandy, 1, arTstVi _
1a2 g2 tan? dy, Qaksm( o In 7 —I—Xk) gtangbkcos( o In 7 +Xk:)

cos'kak2 .
— it (2ay sin xx — g tan ¢ cos xx)
. 1
—Tsin g (Vk + 5akTS)
gtangy 1) axTutVy
ak Vi

ak:Ts

(5
estando Vi y xy definidos en (5.21) y (5.22).
Los estados futuros dependen no linealmente de la secuencia de senales de con-
trol, pero linealmente de los estados anteriores, de modo que se puede escribir una ley
recursiva de prediccién del estado como sigue

k
Xk+1 = Z fi(a07 ey gy Vi, ¢07 v 7(252'7 ‘/07X0) + X (525)
1=0

habiéndose definido f; en (5.24). Nétese que, a diferencia de la definicién de este vector
ofrecida en el capitulo 3, ahora éste también muestra dependencia, ademés de con la
secuencia de senales de control y el rumbo inicial, con la velocidad inicial Vj.

5.1.2.1. Linealizacion del problema

A continuacion se procede a linealizar el problema en torno a una secuencia de
referencia de senales de control. Asi, se definen

a; = a;+ ACLZ‘, (526)
Yi = Y+ Ay, (5.27)
¢i = &+ Agy, (5.28)

donde @;, %;, ¢; denotan las sefiales de control de referencia de a, v y ¢ en el instante
1, respectivamente; mientras que Aa;, Av;, A¢; denotan el incremento de estas senales
respecto de las de referencia en dicho instante. Por otra parte, la secuencia completa
de senales de control se puede expresar de manera unificada apilando los vectores de
senales de control a lo largo del horizonte de prediccién (NN,) en los siguientes “vectores
pila”

us = ﬁs + Aus, (529)
siendo
T
us = [uf uf - ouk ], (5.30)
_ T _ T
as = [ap ol - akf ], (5.31)

Aus = [Au] Auf - Auf ], (5.32)

.24)
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donde u; = [a; v; &;] es el vector de senales de control en el instante i, @; es el vector
de control de referencia en ese instante, mientras que Au; es el vector de incrementos
de senales de control respecto a sus referencias. Con estas definiciones y con la relacién
(5.24), puede decirse de forma genérica que f;, = f(us, Vo, xo)-

De esta forma, linealizando los vectores f; de (5.25) en torno a g,

_ of, _
fi(uSn %7 XO) = f’i<uS7 Vb? XO) + 8_us<us’ ‘/07 XO)Au57 (533)
se tiene
F of,
Xpr1 = Z (fi(ﬁs, Vb, Xo) + 6_11;(1_15’ Vo, XD)AUS) + X, (5.34)
i=0
g:is (Ts, Vb, xo) viene dada por
of; of; Of, | Of, Of; of, of; af '
Ju S(USa%aXO) dao 5 d¢o | Bai 5 a¢1 ‘ da; Ovi —1-i) | » (535)

donde ©,, es un vector columna nulo de m componentes y ©,,«, es una matriz n x m
de ceros, y se entiende que todas las derivadas de f; estan evaluadas en (g, Vp, xo)-
Nétese ademds que a partir de la i-ésima submatriz de (5.35) todos sus elementos son
nulos, ya que las senales de control futuras no pueden influir en las variables de estado
pasadas.

Antes de detallar el cdlculo de cada uno de los términos de (5.35), que puede ser
realizado explicitamente, se van a definir las siguientes variables intermedias para com-
pactar las expresiones

= variables intermedias:

g tan ¢k akTs + ‘/k

= 1 5.36
Pk ar n ‘/k + Xk ( )
cos v (axTs + Vi)?
5 5.37
Pr 4a? + g2 tan? ¢y, (5:37)
cos Y, V2
= 5.38
% 4a2 + g* tan® ¢’ (5-38)
Ay, = gtan¢gsin gy + 2a cos @y, (5.39)
Ay, = gtan¢ysin xy + 2a cos i, (5.40)
0A
As, = 22 = gtan ¢y cos xk — 2ay Sin Y, (5.41)
OXk
By, = 2aysinp, — gtan ¢y cos py, (5.42)
By, = 2aysinx; — gtan ¢y cos xx, (5.43)
0B
Bs, = 25 = 2ayco8 Yk + ¢ tan ¢k sin Y, (5.44)

Oxk
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= derivadas de las variables intermedias respecto de ay:

% — gta‘n ¢k TS _ l hl a/kTS + V/C ’ (545)
day, ag apTs + Vi, ag Vi
Opr 2T, (4a3 + g* tan® ¢y,) — 8ax(arTs + Vi)
L T, +V, , 5.46
dar cos Yk(arTs + Vi) (4ai + ¢ tan? PE ( )
O _ __ SaxcosyVy (5.47)
(9ak (4&% + 92 tan2 ¢k)2 ’ ’
» derivadas de las variables respecto de a;, j < k:
A
—L =T, 5.48
8(lj ( )
k-1
8Xk:gtangz§j T _ilnast—i—V} n Z gtanqﬁlTs 1 1 |
Oa; a; a;Ts+V; a4 Vi SE @ als+V, V
(5.49)
Opk _ gtan‘kas LI +%’ (5.50)
da; ay ag s+ Ve Vi da;
pk _ 2T, cos YelapTs + Vi) (5.51)
da; 4ai + g2 tan? ¢y, '
% _ 2T cos v Vi (5.52)
da; 4ai + g% tan? ¢y’ '
» derivadas de las variables intermedias respecto de ~;:
Ope __sinlaTs + Vi)’ (5.53)
OVi 4a2 + g? tan® ¢y '
g sin vV,
— = - 5.54
OV 4a2 + g? tan® ¢’ (5:54)
= derivadas de las variables intermedias respecto de ¢:
—— = 1 5.55
ol a, cos? ¢y, T (5:55)
i _ oy tan ¢y, cos;yk(akTs —|—2Vk)2 7 (5.56)
0Py, cos? ¢, (4ai + g2 tan® ¢,)?
gy, o tan gy, cos Y Vj2
— = =2 5.57
OPr, I cos? bk (4a2 + g2 tan® ¢y)?’ (5:57)
d(gt
o — (gtandr) g (5.58)

0Py, cos? ¢y,
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» derivada del rumbo respecto de ¢;, j < k:

0 T+ V;
X 9 3%t 1Y (5.59)
0¢;  a;cos® @, V;
Adicionalmente, se introducen los términos
k—1
Vi = T ai+W, (5.60)
i=0
k— _
_ tano; . a;1s + T ,am—i—V
Xk = Z gtandi), Doz 21 + xo. (5.61)
i=0 @i T Zm:o am + Vo

Con todo esto, el calculo de las derivadas del vector f;, se detalla a continuacién

g%thk + D <(9 tan ¢y, a*k + 2) cos @r, — 2ay, a,k sin @ | — 2%’11212;@ — 2y cOS Xk
of, g%’;Blk + P <2ak5‘(% cos @y + (g tan QSkgg—k + 2) sin @y, 8% SLe By, — 24 8in Yk
dan —%Tg;in o
k
Bay,
i T _
(5.62)
ap’“Alk + i (gtan qgk%‘f’—’“ cos Py, — QELk%"?—k sin @y, | — %A — 8ak A3k
of, 6pk Blk + Dk 2ak Ecos @ + gtan qbk E sin @y gg’;B - qu%gsk
. = —T2sin )
oa;|. s ’Yk
aj g<k gtan{)k 1 1
ag S ﬁkTs+Vk Vk
— O =
(5.63)
op 8g
aﬁi Le agi Ay
of gﬁk 711@ _ anB
ko Vi Yk
B | T o8 (Vi + 2@, T3) | (5.64)
0
0
apk A1k + P, ( g tan ¢y, 22 96, CO8 Pr + (¢ — 2a;,22¢ 9o 2L ) sin @y, 3¢k S8 Ay, — QrCr Sin X
% _ %%Blk + Dk (2%55; — Cp) COS Py + g tan ¢k5:§f singy ) — 8(1’“ ng + Qi Cr. COS Xk
Iy, agk
B
i 0

(5.65)
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Pk g tan ¢k a¢k COS P — 2ak ’“ sm Or) — @k (%k Ai’w
of;, Dk 2ak cos Y + gtan qSk sm @) — QkWB&C
b .. 0 : (5.66)
8¢j j<k
0
L 0 |

donde representa la derivada de £ respecto de n evaluada en g.

Hay que tener en cuenta que para un segmento de velocidad constante, se tiene que
a = 0, por lo que las expresiones (5.24) y (5.62)—(5.66) no pueden ser implementadas
en un ordenador debido a la divisién por cero. Sin embargo, esto no supone ningin
problema, ya que en realidad todos estos vectores son continuos y derivables, pudiéndose
ver que tienen un limite finito cuando @ — 0. Por ejemplo, el limite para ¢ viene dado
por

¢ T, +V; tan ¢, T,
ltm g = lim | L0y Gla T Ve G gtandeds

5.67
ap—0 ap—0 ag Vi Vi ( )

Por tanto, de cara a la implementacion software, cuando se detecta que algin valor
de la aceleracién de referencia se acerca a cero, se sustituyen las expresiones (5.24) y
(5.62)—(5.66) por aproximaciones de primer orden en torno a a = 0. Sucede lo mismo
cuando a — 0y ¢ — 0 simultdneamente (tramos rectilineos a velocidad constante).
Estos limites estan calculados en el apéndice D.

Introduciendo el vector de estados “apilado” en el horizonte de prediccién (al igual
que se hizo en (5.30)—(5.32) para el vector de control)

xs =[x x5 - x5 ], (5.68)
la ecuacién de propagacion del estado (5.34) se puede escribir de la siguiente manera
xs = F + G,Aug, (5.69)
donde F, G, vienen dadas por las ecuaciones (5.34) y (5.35)

fo(ts, Vo, xo0) + Xo

. fo(ts, Vo, xo) + f.l(ﬁS> Vo. x0) + Xo ’ (5.70)

_fO(ﬁ87 %, XO) + -+ prfl(ﬁS7 %7X0> + Xo

[ S (us, VO> Xo)

I (ms, Vo,Xo) + 20 (i, Vo, Xo)
G, = Ous | s . (5.71)
Oy (= apr_l
L 5us (s, Vo, xo) + - + (ts, Vo, Xo)
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5.1.3. Restricciones del problema

A continuacién se van a exponer las restricciones sobre las senales de control consi-
deradas en este sistema de guiado. Se van a considerar fundamentalmente dos tipos de
restricciones:

1. Debido a las limitaciones operativas del avion, existen valores maximos y minimos
T . .
deu=[a v ¢]", por lo que se deberd garantizar en todo momento que se cumple

Umin S Uy S Umaz- (572)

Estas restricciones se pueden traducir a las variables de control con las que trabaja
el guiado (Au) de la siguiente manera

Wnin — ﬁk S Auk S Wmaxr — ﬁk (573)
En este trabajo se han considerado las siguientes limitaciones en las senales de
control
Umin = —0,5 m /s? Umay = D M /s?
TYmin = —15° Tmaz = 15° (574)
¢min = —45° ¢ma:v = 45°

Notese que los limites operativos de la aceleracién son asimétricos, dado que en
vuelo la capacidad de desaceleracién (la hélice es incapaz de ofrecer reversa al ser
de paso fijo) es menor que la de aceleracion.

2. Teniendo en cuenta que se esta trabajando con una aproximacién del sistema en
torno a una secuencia de control de referencia, se va a limitar el valor absoluto de
Auy, para evitar que la secuencia de control calculada ug se aleje excesivamente
de la secuencia nominal U, garantizando asi que la linealizacién siga teniendo
validez. De este modo, se considera

—du < Auy, < du, (5.75)

siendo 0u = [da &y d¢]" el vector de los maximos cambios admisibles de las sefiales
de control en cada iteracion. En este trabajo se han considerado loss valores

T T

da = 1,5T, [m/s?], 6y =3—T, [rad], 6¢ =2,5—T, [rad]. 5.76

L/, By = 3T ), 66 =255 rad). (5.76)

Nétese que en la expresion anterior lo que se esta fijando es el maximo cambio de

las senales de control por unidad de tiempo. Asi, es necesario multiplicar por el

tiempo de muestreo para calcular los incrementos maximos durante un intervalo
de muestreo.

Hechas estas consideraciones se pueden formalizar las cotas superior e inferior del
vector de senales de control en cada instante de la siguiente manera

MAaX (Wi, — U, —0U) < Auy < min(uy,g, — g, o). (5.77)
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5.1.3.1. Restricciones de estado

Del mismo modo que se establecen restricciones a las seniales de control, también
interesa limitar los valores de la velocidad, lo cual es posible gracias a que ésta esta in-
cluida en el vector de estados.

Xmin S Xk S Xmaxs (578)
. T - . . )
siendo x; = [zx Yk 2k Xk Vk] - S6lo se van a imponer restricciones en la quinta compo-
nente, la velocidad

Vmin S Vk S Vmaz' (579)

Estas restricciones, por razones del algoritmo de célculo y del optimizador empleado,
se expresan en el vector de estados apilados

Avxs S bv, (580)

siendo Ay y by una matriz 2V, x 5N, y un vector 2/N,, x 1, respectivamente, definidos
de la siguiente manera

[ AVo i [ Vma:v

<

max

Vmax

Vmam
vmin
V

>
<
Il
o
<
Il

: (5.81)

min
Vmin

- AVO _ L Vmin_

—Avy, —

donde los elementos vacios de Ay son ceros y Ay, es un vector fila de cinco componentes
dado por
Ay, =[0 0 0 0 1]. (5.82)
Estas restricciones en el vector de estados han de ser transformadas en restricciones
en el vector de incrementos de senales de control mediante la expresion xg = F +
GuAug. Asi, la manipulacién de las matrices hace que la restriccion de velocidades
adopte la forma

AcAuS S bCa (583)

siendo
A. = AvG,, (5.84)
b. = by — AvF. (5.85)

En este trabajo se han considerado las siguientes limitaciones en la velocidad

Vinaz = 30 m/s, (5.86)
Vinin = 15 m/s. (5.87)
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5.1.4. Funcion objetivo

Para cerrar la formulaciéon del sistema de guiado basado en control predictivo, es
necesario definir una funcién objetivo, de igual modo a como ya se expuso en la seccién
3.4. La optimizacion de esta funcion objetivo dard lugar a la secuencia de senales de
control que permitan a la aeronave ejecutar la misién de manera eficiente. Para ello, se
debe construir una funcién que pondere tanto el error de ejecucion de mision como el
esfuerzo de control empleado.

Asi, la funcién objetivo se compondré de tres términos, cada uno de los cuales
persigue una finalidad:

= Seguimiento de la trayectoria de referencia.
= Cumplimiento de los tiempos de paso por cada punto de la trayectoria.
= Penalizacién del control.

En primer lugar se buscara que el avion siga el camino de referencia, y cuando sea
posible se sincronice temporalmente con la trayectoria de referencia.

Para determinar el error de seguimiento del camino, se va a calcular, para todo el
horizonte de prediccion, la distancia entre la aeronave y el segmento de vuelo que debe
seguir. Asi, se va a considerar que Ty = (z, Yk, 2x) es el vector de posicién del avién en
el instante k, y que en ese instante la trayectoria de referencia es un segmento rectilineo
que comienza en el punto con vector de posicion 7y, = (74, 'yk, 72k), siendo su vector
director ¥, = (Vg k, Uy ks Uz ). Con esto, la distancia J; entre la aeronave y el segmento
de referencia en el instante k se calcula como

A (T — 1 =k Uy,
PRSGEAN L/ Sk S S I S 7 R (5.88)
|Ur,k| |Ur,k| _Uy & Vg k 0

Ademas, el vector director del segmento de referencia se puede determinar de manera
inmediata mediante el rumbo y el angulo de trayectoria de referencia

COS X,k COS Yok
Upp = | SIN Xk COSYrg | (5.89)
—sin"y,

siendo ¥, x v Xk los dngulos de trayectoria y de rumbo de la trayectoria de referencia
en el instante £.

Introduciendo ahora el vector de estados en la ecuacion (5.88), se puede construir una
funcion objetivo que penalice el cuadrado de la distancia a los segmentos de referencia
a lo largo del horizonte de prediccion, esto es

Np

Ji(k) = Z [Vieri (Riepie — rk+i)]T Rijori [Vieri (Ritipe — Tori) ] (5.90)

=1
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donde
0 vy Vy; 0 0 Tk
Vs 0 —vg; 0 0 Ty.k
Vi = | —Vys Vg 0 0 0 s 'y = [Tk > (591)
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0

y siendo R x4; una matriz diagonal con la ponderacién de cada componente del error
en el instante k + .

La funcién objetivo (5.90) resulta muy adecuada para el seguimiento de segmentos
rectos. Sin embargo, no introduce ningin tipo de control sobre la velocidad de vuelo,
con lo que no se cumplirian los tiempos de paso por cada punto de la trayectoria. Por
ello, se van a incluir términos adicionales para garantizar los tiempos de paso por cada
punto de la trayectoria.

Para aislar el error asociado al tiempo de paso del error de seguimiento del camino
de referencia, se va a proyectar el vector de posicién del avién en cada instante k sobre
el segmento de referencia en ese instante. De esa manera, en cada instante se puede
calcular el error de seguimiento d proyectado sobre la referencia de la siguiente manera

di = Uy - (T — 7)) — Upg - (Zrep, — Tk) = Up - (T — Tregy), (5.92)

donde @, es el vector director del segmento de referencia en el instante k, como se
muestra en (5.89).

De este modo, se puede penalizar el cuadrado de la distancia entre la aeronave y
el punto de seguimiento, proyectada sobre el segmento de referencia, de la siguiente
manera

Np
Jo(k) = Z [Vieri (Rierape — Xrefk-&-i)}T Ro i [Viei (Rbifh — Xvefrti) ] (5.93)
i=1
donde Ry 4 es un escalar con la ponderaciéon de cada componente del error de sincro-
nizacién en el instante k£ 4 ¢, mientras que vy se define de la forma

Vi = [ COS Xk COSYpp SN Xk COSYrp —sinyy 0 0], (5.94)

Por ultimo, una vez considerados los errores de seguimiento de trayectoria, se va a
incluir en la funcién objetivo una penalizacién del control para evitar usos abusivos que
impliquen un mayor coste de mision.

Asi, para que el sistema de guiado no genere cambios bruscos en las senales de
control, se va a incluir una funcién de coste de la forma

Np—1
J5(k) = Z (Wi — Wpio1)" Quepi (Wags — Wepi1) + (0 — )" Qe (uy — ), (5.95)
i=1
donde se define 1, como la senal de control medida (la condicién real de aceleracién,
trayectoria y balance del avién) en el instante k, antes de ejecutar el sistema de guia-
do. Estas medidas se introducen para evitar un salto brusco entre la senal de control
calculada para el instante £ y la que se ha medido en ese momento.



5.1. Formulacién del guiado predictivo con control en aceleraciones 75

Adicionalmente, para mejorar la estabilidad, se va a considerar un cuarto término

de la funcién objetivo que incluye la penalizacién de la posicién al final del horizonte
de prediccion,

Ju(k) = (R — I‘k+N,,)T R (Ritn, |k — Thin, ) » (5.96)

siendo R3 una matriz diagonal con la ponderacién de cada componente del error en el
instante £ + INj,.

Hechas estas consideraciones, se va a definir la funcién objetivo del problema de
optimizacion como la suma de las cuatro funciones de coste definidas en (5.90), (5.93),
(5.95) v (5.96). Ademas, teniendo en cuenta la ecuacién de prediccién del estado (5.69),
se puede escribir la funcién objetivo de forma compacta

J(k) = Jy(k)+ Jo(k) + Js(k) + Ju(k) (5.97)
= [Vs(F+ GuAug —15)]" Rys[Vs (F + GyuAug —rg)]
+ [vs (F + GuAug — Xpers)]” Ras [Vs (F 4+ GuAug — Xpers)]
+ [Au(Aug +Tg) — uQS]T Qs [Ay (Aug + Gig) — up g
+ (F+ GuAus — rs)T R;s (F+ GyAug —rg),

donde se ha definido

Vk+1 Vi+1
VS = s Vs = s (598)
Viin, VE+N,
R17k+1 R2,k+1
Rl,S — 5 R27S = 5 (599)
Ririn, Rokin,
Os5x5 Qi1
Rss = ' ;o Qs = : (5.100)
R; Qrin,

Ademas, la matriz Ay y el vector ugg permiten computar las diferencias de las
senales de control entre dos tiempos de muestreo consecutivos, estando definidos de la
forma

0
| B 'AZk
H I
Ag=| 9 5% . upg = %’“ , (5.101)
Hs.z Isus BN, x3N, :
_0_3pr1
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siendo I33 la matriz identidad de dimensién 3 y Hsy3 se define a continuacion

0 0 O
0 0 -1

Nétese que se han cambiado la matriz A, y el vector ugg respecto a los presentados
en la seccién 3.4, de modo que sélo computen las diferencias entre las senales de angulo
de trayectoria y dngulo de balance, mientras que penalizan directamente la aceleracién
(no su diferencia entre tiempos de muestreo consecutivos).

En cuanto a los valores de las matrices de sintonizacién, en este trabajo se han
considerado adecuados los siguientes valores

10000
01000
Ri,=fmA|0 01 00|, Roi=fm\ (5.103)
00000
00000
10000
01000 s
Ry=/fr, [0 01 00, Q=fo 57 , (5.104)
00000 oz
00000

donde da, 6y y 0¢ se definieron en (5.76), fr,, frys frs ¥ fo son los factores de sinto-
nizaciéon de Ry ;, R2;, Rs y Q;, respectivamente, y cuyos valores se han fijado como

fR1 = 107 fR2 = 0717 ng - 1a fQ = 3()’ (5105)

y A es un factor introducido para no penalizar los errores del vector de estados en los
primeros instantes de la prediccién (ya que en esos momentos es donde se pueden tener
diferencias mas significativas con la trayectoria de referencia), evitando asi la aparicién
de maniobras bruscas. Este factor se define de la siguiente manera

o
Ao QU osiiss (5.106)
1 siie[4,N,)]

donde ¢ denota el instante de prediccion.

Por 1ltimo, se recuerda que el calculo de todos los elementos que aparecen en este
problema de optimizacion es explicito. Esto supone una ventaja de cara a la imple-
mentacién practica, ya que se evita el calculo numérico de las derivadas presentes en la
linealizacion, disminuyendo la carga computacional.
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5.1.5. Calculo de la senal de control

Una vez realizada la formulacion del esquema de guiado predictivo, se va a exponer
el algoritmo final que permite el calculo de las senales de control en cada instante de
muestreo.

Se usa un método iterativo para resolver problemas linealizados en torno a una
solucién de referencia, estando esta solucién inicial (“hotstart”) proporcionada por otro
algoritmo de guiado robusto y fiable como es el guiado proporcional basado en fuerzas,
manteniendo en todo momento una solucién factible que pueda ser usada en caso de
fallo en el proceso de optimizacién. Este hecho es muy importante para garantizar la
robustez del sistema de guiado, a la cual también se contribuira con la factibilizacién
del problema presentada en la seccién 5.1.6.

El esquema bésico del algoritmo puede resumirse en los siguientes pasos (en la figura
5.2 puede observarse un diagrama de flujo):

1. Obtencién de una solucion inicial.

Se tienen dos métodos para calcular esta solucién inicial, en funcién de si existe un
calculo anterior del sistema de guiado predictivo o no.

(a) Guiado Proporcional: si no existe trayectoria inicial disponible, se ejecuta en
simulaciéon de forma iterativa el algoritmo de guiado proporcional. La consigna
de aceleracion proporcionada por el guiado proporcional se considera nula, dado
que éste trabaja con velocidades constantes.

1) A partir de la medida del estado, se calculan las seniales Vi, 1 v ¢ segin la
ley de guiado proporcional.

2) Usando las ecuaciones (5.8)—(5.12) con a; = 0 (tomando limites adecuada-
mente), se calculan las variables de estado estimadas en el instante k + 1.
Estas ecuaciones estan detalladas en (5.107)—(5.111).

3) A partir de estas nuevas variables de estado, se vuelve a aplicar el algoritmo
de guiado proporcional para calcular las senales de control en el instante k+1.

4) Se sigue iterando de esta forma hasta llegar al horizonte de prediccién. El
resultado es una secuencia de senales de control uy, ..., upn, 1.

V2 t T
s — %{Sm (ka)_smk}”k, (5.107)

g tan ¢y, Vi
cos v V2 (g tan ¢, T )
= — — e 5.108

Yk+1 7 tan oy {COSXk cos 7 +xk )| Uk ( )
Zpp1 = —Tesiny Vi + 2 (5.109)

tan ¢ 1,
Xk+1 = %‘H@, (5.110)

k

Vi = Vi (5.111)
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(b) Guiado predictivo: si existe una solucién anterior del algoritmo de guiado pre-
dictivo, se realiza un desplazamiento de la secuencia de controles anterior, de
forma que uy; = Gg1s41 (donde @; denota el vector de control calculado en la
ejecucion anterior del controlador predictivo para el instante 7). Las senales de
control en el horizonte de prediccion, ugin,, se calculan mediante el algoritmo
de guiado proporcional.

En este caso, se puede seleccionar como solucion inicial aquélla que tenga un
coste menor: la solucién anterior de guiado predictivo, o bien la solucion de
guiado proporcional expuesta en (a).

2. Linealizacion del problema a partir de la secuencia inicial de controles.
Usando los métodos de la seccion 5.1.2, se linealizan las ecuaciones del movimiento
del avién, llegando a la ecuacién de prediccién (5.69), xg = F + G Aug.

3. Resolucién del problema de optimizacion.

Considerando el modelo de prediccién (5.69), las restricciones de control (5.73) y
(5.75), las restricciones de estado (5.83) y la funcién objetivo (5.97), se puede esta-
blecer el siguiente problema de optimizacion

Igu'n J(xp, Aug) (5.112)
us
s.a.  MAX(Wpi, — Uy, —0u) < Aug < min(u,,e, — O, du)

Wypin — ﬁk S Auk S Wnaz — ﬁk
AcAuS S bca

estando A. y b, definidas en (5.84) y (5.85) en la seccién 5.1.3.1.

En caso de que el proceso de optimizacién resulte fallido, se interrumpe este algo-
ritmo, y se implementan las senales de control generadas por la ultima iteracion
factible, o en su defecto, por el guiado proporcional. Cabe mencionar que tras la
factibilizacién del problema que se detalla a continuacién (seccién 5.1.6), es dificil
que esto suceda.

La secuencia de control final sera ug = tis + Aug, donde Aug es la solucion del
problema de optimizacién descrito en (5.112).

4. Actualizacién de la condicion inicial e iteracién.

Se toma la solucién del proceso de optimizacién anterior (ug) como secuencia inicial
de senales de control en torno a la cual se linealiza (u otra calculada mediante guiado
propocional, si tiene menor coste). Se vuelve al punto 2 para linealizar el problema
en torno a esta nueva solucién inicial. Se vuelve a optimizar y se sigue iterando hasta
converger o hasta alcanzar un niimero maximo de iteraciones.

Cuando finaliza el proceso iterativo, las tres primeras senales ed control del vector de
senales de control apilado que acaba de ser calculado para todo el horizonte de prediccion
son enviadas como senales de referencia para el sistema de control de actitud.
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Célculo de la
sefial de control

¢Existe solucién
IMPG previa?

Optimizacién
iterativa
Coste =
Coste sol. inicial

Sf

Célculo solucién inicial Célculo solucién inicial
mediante IMPG mediante PN .
¢Coste = Coste_anterior

&
iter < iter_max?

Célculo condicién inicial
mediante PN

¢;Solucién inicial
de menor coste?

Ejecucion del
optimizador

A 4

Solucién inicial Solucién inicial l
PN PN
/ Solucién inicial = /

Solucién inicial
IMPG

I l solucién del optimizador

l ¥ ¥

I
Linealizacién Coste_anterior = Coste =
ug = g + Aug Coste Coste sol. inicial

xg = F + G Aug [ [

l

Optimizacion
iterativa l

Sefiales de control =
solucién inicial (1,2,3)

Sefales de control

Figura 5.2: Diagrama de flujo del algoritmo de cédlculo de las senales de control. Las
siglas PN representan el guiado proporcional e IMPG el guiado predictivo.

5.1.6. Factibilizacion del problema

Por motivos ajenos al control del avién (rachas de viento, cortes o excesos de poten-
cia, subidas o descensos pronunciados), es posible que las velocidades o aceleraciones
excedan los limites de diseno del controlador.

Por ello, para evitar una sobrerrestriccion que hiciera infactible el problema de
optimizacién, se toman dos medidas.

1. Factibilizacién de la solucidén inicial.

Cada vez que se calcula la secuencia de incrementos de senales de control Auy
(solucién de la optimizacién), se parte de una solucién inicial o secuencia nominal
tig. Para asegurar la factibilidad del problema hay que partir de una solucién inicial
que cumpla las restricciones. Por ello, se asegura que todas las aceleraciones estén
dentro de los limites,

Amin S C_li < Umax (5113)
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y si los exceden, se aproximan al limite mas cercano. Notese que el subindice ¢ denota
el instante de prediccién.

2. Factibilizacion de las restricciones en velocidad.

Si en algin momento se tiene una velocidad medida V, fuera de los limites, esto
hard infactible el problema ya que no se podrian cumplir las restricciones de estado.
Por ello, si se detecta esa situacion, habra que modificar las restricciones en velocidad
para factibilizar el problema.

A continuacion se explica el algoritmo para factibilizar las restricciones en velocidad
si se detecta que Vy > V40 (el algoritmo para Vi < V., es andlogo).

1) Calcular el tiempo de restablecimiento, t,.s;, que es el tiempo que tarda la
velocidad en regresar al maximo si se aplica la aceleracion minima

VE) - Vmax

t =
rest |amm |

(5.114)

11) Calcular el indice de restablecimiento, i,es¢ (comprendido entre 1 y N,), que es
el indice del tiempo de muestreo (del vector de tiempos de muestreo) inmedia-
tamente posterior a t,.g-.

1) Establecer una solucién inicial del vector de incrementos de seniales de control
Aug, que haga que la solucién inicial de aceleraciones sea a,,;, (antes se tenia
que Aug, era un vector de ceros, porque se estaba linealizando en torno a la
secuencia nominal @ig). Lo que se quiere es que a; = Gpp, siendo a; = a; + Aa;,
1 =1,..., % las componenetes de ug correspondietes a aceleracion. Entonces,
el vector Aug, se ve modificado de la siguiente manera

AaOi = méx(—&t, Qmin — al)v 1= 1a s 72.1”68t7 (5115)

siendo Aag, las componenetes de Aug, correspondientes a aceleracion.

1v) Modificar el limite maximo de velocidad. Para ello, llamamos V.., a la veloci-
dad maxima de diseno (en el caso actual, Vy,az, = 30 m/s) y la restriccion V,,q,
pasa a ser un vector de NN, componentes, que se definen como sigue

Vmaz1 = %7 (5116)
Vmaxi - ‘/O + amintsi_la 1= 27 cee 77:7‘6515 (5117)
Vinaz;, =  Vinazos U= tlpest +1,..., N, (5.118)

siendo 4, el tiempo trasncurrido en el horizonte de prediccion entre t = 0 y el
final del periodo de muestreo T}, (en realidad, entre tg y tx1:),

to, = T, (5.119)
j=1

Estos procesos de factibilizacion del problema de optimizacién aseguran que siempre
se va a obtener una solucién factible, colaborando a aumentar la robustez del sistema
de guiado.
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5.2. Sistema de control de actitud

A la hora de implementar el sistema de guiado predictivo con control en acelera-
ciones, se plantea, obviamente, un nuevo problema: el control. Todo el trabajo y las
simulaciones realizadas para el andlisis de los tiempos de muestreo adaptativos (seccién
4) ha estado basado en un sistema de control de actitud de bajo nivel encargado de
controlar la velocidad, el angulo de trayectoria y el angulo de balance del avién, puesto
que éstas eran las consignas que recibia desde el sistema de guiado.

En esta seccién se van explicar (de forma somera, puesto que no es el objetivo de
este trabajo) las modificaciones realizadas en el sistema de control de actitud.

Cuando se cambia el sistema de guiado de alto nivel para que calcule las consignas
de aceleracion (en lugar de velocidad), dngulo de trayectoria y dngulo de balance, es
necesario modificar también el sistema de bajo nivel para que pueda controlar el avién
correctamente. En realidad, sélo es necesario actuar sobre el controlador de velocidad,
puesto que el controlador de dngulo de trayectoria y el controlador de angulo de balan-
ce (autopiloto lateral-direccional) seguirdan siendo los mismos que los utilizados hasta
ahora.

La senal de control del controlador adaptativo de velocidad aerodinamica es la fuerza
propulsiva Fr, que se deriva en las revoluciones de giro de la hélice €2 a través del modelo
del sistema propulsor. Por ello, es relativamente sencillo transformar el controlador
de velocidad para que su sefial de entrada sea una aceleracién de referencia a,.; (la
calculada por el sistema de guiado) en lugar de una velocidad de referencia. Es éste el
principal cambio introducido, pasando a calculares la V,.¢ de la siguiente manera

V;“ef = Vk + areft, (5120)

siendo V}, la velocidad aerodindmica que tenia la aeronave cuando se calculé a,.r y t el
tiempo transcurrido desde que se calculd a,r. Esto hace que la derivada temporal de
Vier (necesaria para el calculo del parametro p = gsiny + V,.f) ya no sea nula, sino

‘/ref = Qref- (5121)

Estas modificaciones afectaran tanto a la ley de control como a las leyes de adapta-
cién de la estructura de control adaptativo desarrolladas en [tesis].

Con esto, tras el ajuste de ganancias y saturaciones, se consigue que el controlador
de velocidad haga que el avion siga las referencias de aceleracién comandadas por el
sistema de guiado.

5.3. Prueba de validacion

Con el objetivo de verificar la formulacion se realiza una prueba de validacién. Esta
prueba se basa en el hecho de que si la secuencia de sefiales de control real (la medida
de la actitud del avién) fuera discreta, la solucién real de las ecuaciones diferencia-
les del movimiento (integradas numéricamente segin [10]) y la solucién del problema
discretizado serian iguales.
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Asi, para el modelo de avién que se estd considerando, el sistema de ecuaciones
diferenciales ordinarias (EDOs) del estado del avién son

d

d—j = V cos~ycosy, (5.122)
d

d_?z = Vcosvysiny, (5.123)
% = —Vsinvy, (5.124)
dy gtan ¢

= = 12
dv

- = 0.126

sujetas a unas condiciones iniciales (en ty), que se han fijado como sigue

y(to) = yo = 0m, (5.128)
z(ty) = zo = 0m, (5.129)
xX(to) = xo = 0° (5.130)
V(te) = Vo = 20 m/s. (5.131)
Asi, llamando x = [z y 2z ¥ V]T al vector de estado, xo = [Zo Yo 20 Xo VO]T al
vector de condiciones iniciales, u = [a 7y ¢]T al vector de senales de control y f =
[f1 fo f3 fa f5]" al vector de funciones
fi = Vcosycosy, (5.132)
fo = Vcosysiny, (5.133)
fs = —Vsinvy, (5.134)
tan
foo= 2 - ¢ (5.135)
s = aq, (5.136)
se establece el siguiente problema del valor inicial (PVI) o de Cauchy
X(t) = £(t,x(t),u(t))
.t € [totn,] 5.137
) fo, L, (5.137)

Para realizar la prueba de validacion se va a fijar el tiempo inicial en ty = 0 y el
final en ty, = 20 s, asi como una particién de tiempos con un intervalo de 1 segundo,
por lo que N, = 20; es decir, se crea un vector de tiempos t, = 0,1,...,20 segundos
(tx = k). La secuencia discreta de seniales de control (valores constantes cada segundo)
se ha determinado de manera aleatoria (incluyendo cambios instantdneos muy bruscos),
tal como se muestra en la figura 5.3 (la relacién de valores numéricos de la secuencia
de control puede verse en la tabla 5.1).
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Aceleracion Angulo de trayectoria Angulo de balance
15 — T T T 15 — 50 —— T T
12f 1 12r o B 401 ] 1
9r B 1 9t B 30r 1
6 1 61 B 20t 1

IO A0 S T e ™ N

-6 1 -er ] 4 -20f 4
-9t B 1 -or 4 -30f 1
-12¢ L 1 -12r 4 -40f 1
s 1 -5t S0l

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

t[s] t[s] t[s]

Figura 5.3: Secuencia discreta de senales de control.

De la integraciéon numérica (mediante ode45, algoritmo basado en el método de
Runge-Kutta [10]) del problema del valor inicial definido en (5.137), teniendo como
entradas el vector de tiempos y la secuencia de senales de control de la figura 5.3, se
obtiene el vector de estado xx, k = 1,..., N, (Xo es un valor impuesto). La evolucién
temporal calculada de las distintas variables del vector de estado (posicién, dngulo de

rumbo y velocidad) se muestran en la figura 5.4 (la relacién de valores puede verse en
la tabla 5.2).

Posicion Rumbo y velocidad

600 : ‘ ‘ 40 ‘

500

400

300

x,y,z [m]
X [, V [mis]

200

100

0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
t[s] t[s]

Figura 5.4: Evoluciéon temporal del estado de la aeronave cuando estd sometida a la
secuencia discreta de senales de control.
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Lt Jam/s] v | e[ |
[0,1] | 13,08 | —1.85 | —34,76
(1,2] | =587 | 2,13 | 44,06
(2,3] | —1,62 | 2,96 | —15,63
(3,4 | 10,34 | —9,91 | 40,04
(4,5] | —12,30 | —2,05 | 23,14
(5, 6] 387 | 11,02 | —14,23
(6,7] 542 | —7,09 | —1,08
(7.8] | =796 | 7,86 | —2540
(8,9] | 10,37 | 11,80 | —43,90
(9,10] | —3,62 | 14,01 | 13,08

(10,11] | —3,53 | 10,30 | 8,04
(11,12] | 8,64 | —3,62 | 17,61
(12,13] | —14,83 | 4,89 | —13,57
(13,14] | 11,82 | 3,27 | —1,48
(14,15] | 549 | —13,20 | —1,10
(15,16] | —10,83 | —0,98 | 4,40
(16,17] | —5,67 | 823 | 0,65
(17,18] | —2,45 | —2,41 | 35,03
(18,19] | —13,61 | —10,40 | —2,07
(19,20] | —0,22 | —7,44 | —20,53

Tabla 5.1: Secuencia discreta aleatoria de senales de control empleada en la prueba de
validacion.

5.3.1. Validacién del vector f;

Para validar el vector f; (no confundir con el vector f del PVI) definido en (5.24)
se calculan los estados x;, £k =1,..., N,, aplicando de manera recursiva la ecuacién de
prediccién del estado (5.23),

XiJrl:fi(a07'"7ai7’7ia¢07"'7¢i7‘/07X0)+XZ'7 izO?"'an_17 (5138)

a partir del dato xg.

Tras esto, se comprueba que los estados x;, calculados mediante integracién numérica
y los calculados mediante (5.138) son exactamente iguales (salvo errores méximos del
orden de 1078 debido a la tolerancia fijada en la resolucién numérica del sistema de
EDOs), obteniéndose una evolucién temporal idéntica a la de la figura 5.4 (y de la
tabla 5.2). Con este resultado, queda totalmente validada la expresion del vector fy
mostrada en en (5.24).
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5.3.2. Validacion del vector F y la matriz G,

Una vez validado el vector fi, se pretende validar el vector F y la matriz G, que
intervienen en el calculo del vector de estados apilado, tras la linealizacién del problema,
por medio de la ecuacién de propagacion del estado (5.69),

Xg = F+ GUAUS, (5139)

estando F(us, Vo, xo0) v Gu(ts, Vb, xo) definidos en (5.70) y (5.71).

Entonces, se forma la secuencia de control de referencia iis a partir de la secuencia
discreta empleada anteriormente (la de la figura 5.3), y se introduce un vector apilado
de incrementos de senales de control Aug como una pequena perturbacién de dicha
secuencia nominal, de modo que ug = tis + Aus. La evolucién del estado del avién
calculada mediante (5.139) se muestra en la figura 5.5 y en la tabla 5.3.

Es facil validar el vector F puesto su valor es idéntico al vector de estados apila-
do (problema sin linealizar) obtenido mediante la integracion numérica (si vemos su
definicién, simplemente se construye apilando la ley recursiva de prediccién del estado).

Mas dificil es verificar 1la matriz G, dado que la linealizacién sélo tiene sentido para
resolver el problema real, y en la prueba de validaciéon se tiene un problema discreto.
Asi, para validar esta matriz habra que comprobar que los resultados de simulacién
sean satisfactorios.

Posicién Rumbo y velocidad

600 : | ; 40
—X
—y
500r — 2
- - -ode45

400r

3001

XY,z [m]

2001

X [°] V [m/s]

100¢

-20—x

—V

- - -ode45

0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
t[s] t[s]

Figura 5.5: Evolucién temporal del estado de la aeronave cuando estd sometida a la
secuencia discreta de senales de control, calculada introduciendo perturbaciones, a partir
de xg = F + AG,. En linea discontinua negra se muestran las referencias calculadas
por integraciéon numérica.
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5.4. Resultados de simulacion

En esta seccion se van a presentar los resultados de las diferentes simulaciones reali-
zadas para evaluar las prestaciones del sistema de guiado desarrollado en este capitulo
(control en aceleraciones). Estos resultados se van a comparar de manera cualitativa con
los correspondientes al sistema de guiado predictivo original (con control en velocidades,
capitulo 3).

Asi, se van a considerar dos misiones: una misién horizontal sencilla (igual que la
usada en la seccién 4.4) y otra méds compleja con cambios de altitud (aunque igual
forma en planta que la primera).

5.4.1. Mision horizontal

La primera misién nominal que se va a considerar se trata de un vuelo plano ho-
rizontal (altitud constante) de una duracién de unos tres minutos. En la figura 5.6 la
vista en planta de la misién (es decir, la misién vista en verdadera magnitud).

500

400/ i

300 *

2001 N

i b :

-1001- N

X [m]

_2007 : : -

-3001 N

_40 1 1 1 1 1 1 1
-400 -300 -200 -100 F ! 100 200 300 400
y[m

Figura 5.6: Vista (en planta) de la misién de referencia horizontal.

Considerando en primer lugar el guiado predictivo con control en velocidades, en la
figura 5.7 se puede ver el seguimiento de la misién horizontal. El seguimiento, como ya
sabiamos, es bastante bueno.

En la figura 5.8 se muestra la sincronizacién temporal con la referencia. El segui-
miento temporal de esta misién con control en velocidades es practicamente perfecto.

Pasando a evaluar la respuesta de la aeronave usando el guiado predictivo en ace-
leraciones, en la figura 5.9 se muestra el seguimiento de la misién horizontal. Este
seguimiento es ligeramente menos ajustado que el correspondiente al control cuando se
producen cambios de rumbo.

En cuanto a la sincronizacién temporal con la referencia, el seguimiento es tan bueno
como el del control en velocidades.
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Control en velocidades

500 \
400+ b
3001 1
200 (,.wﬁ a
E 100" \) i
x
oL 1 | | l
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-100- 1
200 a
—-3007 — Trayectoria de referencia B
0 ——Trayectoria seguida ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
-4 T T
-400 -300 -200 -100 P I 100 200 300 400
y [m

Figura 5.7: Seguimiento de la misién de referencia horizontal usando control en veloci-
dades.

Control en velocidades

500 T T

400 ——n B

300| — Y 7

2001 N

1001~ ]

x.y,h [m]

-1001- N

-2001- ]

—-300r B

_400 1 1 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

tiempo [s]

Figura 5.8: Evolucién temporal de la posicion del avion usando control en velocidades.

Se puede decir que esta misién tiene una trayectoria de referencia muy sencilla, por
lo que se va a probar una misiéon andloga pero con cambios de altitud.

En las figuras 5.11-5.13 se muestran las consignas calculadas por el sistema de guiado
(las “referencias” en las figuras) comparadas con el seguimiento que hace el controlador
de bajo nivel. En dichas figuras se puede ver que el guiado predictivo no estda demandan-
do secuencias de control irrealizables. El seguimiento en velocidad (apenas se aprecia la
diferencia entre la velocidad real y la de referencia) y dngulo de balance es muy preciso,
mientras que en angulo de trayectoria el controlador es menos eficaz.

Las consignas en velocidad se calculan sin méas que hacer

V(t) = Vi +alt —ty,), (5.140)
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Control en aceleraciones
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Figura 5.9: Seguimiento de la misién de referencia horizontal usando control en acele-
raciones.

Control en aceleraciones
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x,y,h [m]

Figura 5.10: Evolucién temporal de la posicion del avion en la misién horizontal en la
mision horizontal usando control en aceleraciones.

siendo V} la velocidad medida en la ultima llamada al guiado, a la consigna de acelera-
cion, t el tiempo actual y ¢ el tiempo en que se produjo la dltima llamada al guiado.
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= p ; —Velucidaﬂ 7
—Yelocidad ref.
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Figura 5.11: Consignas en velocidad y seguimiento de la aeronave en la misién horizontal
usando control en aceleraciones.
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Figura 5.12: Consignas en angulo de trayectoria y seguimiento de la aeronave en la
misién horizontal usando control en aceleraciones.
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Figura 5.13: Consignas en angulo de balance y seguimiento de la aeronave en la misién
horizontal usando control en aceleraciones.
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5.4.2. Mision con cambios de altitud

La siguiente misiéon nominal que se va a considerar es una variacién de la anterior,
ya que tiene la misma forma en planta e igual duracién, pero cuenta con numerosos
cambios de altitud. En la figura 5.14 se puede observar la vista en planta de esta misién
(igual que la de la anterior) y en la figura 5.15 se muestra una vista tridimensional de
la misma.

500
400F 1
300r , , 1
200F 1
100r 1
ol T

~100F 1
200k ; ; |
~300F 1

x[m]

_40 1 1 1 1 1 1 1
—Z?OO -300 -200 -100 E) | 100 200 300 400
yim

Figura 5.14: Vista en planta de la misién de referencia con cambios d altitud.

h [m]

400

300_400  -400

Figura 5.15: Vista tridimensional de la misiéon de referencia con cambios de altitud.

Analizando en primer lugar las prestaciones del control en velocidades, en las figuras
5.16 y 5.17 se muestran las vistas en planta y tridimensional del seguimiento de la
referencia por parte de la aeronave. Se aprecia como el avidén es capaz de seguir fielmente
los tramos de ascenso y descenso, si bien se producen pequenos errores en altura durante
los virajes.
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Control en velocidades
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Figura 5.16: Vista en planta del seguimiento de la misién de referencia con cambios de
altitud usando control en velocidades.

Control en velocidades
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——Trayectoria seguida
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Figura 5.17: Vista tridimensional del seguimiento de la mision de referencia con cambios
de altitud usando control en velocidades.

En la figura 5.18 se muestra la evolucion temporal de la posicion del avion comparada
con la referencia. El seguimiento es bastante aproximado, con un desfase méximo en la
coordenada x de un segundo y medio.

En cuanto al control en aceleraciones, en la figura 5.19 se puede advertir el mismo
comportamiento que en la misiéon horizontal, siendo ligeramnte menos fiel a la referencia
que el guiado con control en velocidades. En la vista tridimensional de la figura 5.20 se
observa un efecto similar, aunque el seguimiento sigue siendo bueno en lineas generales.

La sincronizacion temporal con la referencia, en la figura 5.18 puede verse como al
final de la misién (a partir del segundo 140) se va a ir acumulando un ligero desfase
en la sicronizacién de las coordenadas x e y, llegando a tener x un desfase maximo de
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Control en velocidades
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Figura 5.18: Evolucion temporal de la posicion del avion en la mision con cambios de
altitud usando control en velocidades.

Control en aceleraciones
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Figura 5.19: Vista en planta del seguimiento de la misién de referencia con cambios de
altitud usando control en aceleraciones.

unos tres segundos al final de la misién. El seguimiento en altitud es muy ajustado.
En las figuras 5.22-5.24 se muestran las consignas calculadas por el sistema de guiado
(las senales de referencia para el controlador de actitud) comparadas con el seguimiento
que hace el controlador de bajo nivel. En dichas figuras se puede ver que el guiado
predictivo no estd demandando secuencias de control irrealizables, y el controlador es
capaz de hacer un seguimiento bastante bueno de las referencias enviadas por el guiado.
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Control en aceleraciones
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Figura 5.20: Vista tridimensional del seguimiento de la mision de referencia con cambios
de altitud usando control en aceleraciones.
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Figura 5.21: Evolucion temporal de la posicion del avion en la mision con cambios de
altitud usando control en aceleraciones.
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Figura 5.22: Consignas en velocidad y seguimiento de la aeronave en la misién con
cambios de altitud usando control en aceleraciones.
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Figura 5.23: Consignas en angulo de trayectoria y seguimiento de la aeronave en la
misién con cambios de altitud usando control en aceleraciones.
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Figura 5.24: Consignas en angulo de balance y seguimiento de la aeronave en la misién
con cambios de altitud usando control en aceleraciones.
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Capitulo 6

Conclusiones y lineas de desarrollo

Este Trabajo Fin de Grado ha consistido en una aproximacién a los sistemas de
guiado de aeronaves basados en control predictivo, estando enfocado hacia la mejora de
los algoritmos existentes.

La funcién de este sistema de guiado es el calculo de unas consignas, ya sean en
velocidad, angulo de trayectoria y angulo de balance, o bien en aceleracion en lugar de
velocidad, que serdn enviadas a un sistema de control de actitud de bajo nivel encargado
de que el avién cumpla dichas referencias, todo ello con el objetivo de asegurar que el
vehiculo sigue lo més fielmente posible (en términos de posicién y tiempos de paso) una
trayectoria de referencia.

A modo de resumen, se recuerdan los aspectos mas significativos de la estrategia de
control predictivo:

1) Prediccién de las variables de estado del avién en un horizonte de prediccion desli-
zante, en funcién de la secuencia de senales de control a partir de las ecuaciones del
modelo de avién.

2) Linealizacién del modelo de prediccién para posibilitar el ulterior problema de opti-
mizacion lineal.

3) Resolucién de un problema de optimizacién que permita encontrar la secuencia de
senales de control que minimice una determinada funcion de coste, a la vez que se
satisfacen las restricciones del problema.

Asi, el control predictivo constituye un método de control anticipativo (no reactivo)
muy eficaz en su aplicaciéon al guiado de aeronaves no tripuladas.

La primera forma de mejorar los algoritmos existentes de guiado predictivo ha si-
do introducir tiempos de muestreo adaptativos en el horizonte de prediccion deslizante
(capitulo 4). Los resultados de este estudio, expuestos en la seccién 4.4, muestran me-
diante la comparacién de costes que se ha conseguido una mejora efectiva del guiado.

Como lineas de desarrollo de esta parte del trabajo pueden citarse las siguientes:

97
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*

Anélisis de otros posibles métodos de variacién de los periodos de muestreo ademas
de los mostrados en las secciones 4.1 y 4.2.

* Introducir criterios légicos para la adaptacion de tiempos de muestreo. Por ejem-
plo, que dicha adaptacion se haga en funcion de si la referencia en el horizonte de
prediccién es recta o contiene cambios de altitud y/o rumbo.

* Considerar un modelo con viento (por ejemplo, viento horizontal estacionario) en
las ecuaciones de prediccion del estado.

* Inherentemente al punto anterior, seria necesario incorporar un estimador de per-
turbaciones que permita una prediccion mas precisa de las variables de estado en
el futuro, mejorando asi el proceso de optimizacion.

* Realizacién de simulaciones en un entorno mas realista, introduciendo en el siste-
ma errores asociados al sistema de navegaciéon y viento fuerte e irregular.

La otra estrategia implementada para la mejora del sistema ha consistido en reformu-
lar el guiado predictivo de modo que las senales de control a calcular fueran aceleracién
(en lugar de velocidad), angulo de trayectoria y dngulo de balance (capitulo 5).

Lamentablemente, con los resultados mostrados en la seccién 5.4, no se puede con-
cluir que se haya conseguido una mejora real respecto al guiado con control en velocida-
des, en términos de seguimiento de la referencia. Los trabajos futuros correspondientes
a este aspecto han de estar orientados en la linea de conseguir mejorar realmente el sis-
tema, dado que los motivos que llevaron a iniciar este estudio siguen siendo razonables.

Asi, se buscara que el guiado haga que la aeronave realice maniobras mas cenidas y
ajustadas a la referencia, asi como que el seguimiento temporal sea mas preciso.

Las lineas de desarrollo del guiado con control en aceleraciones pueden resumirse
en:

* Lograr un seguimiento mas fiel de la referencia. Depuracién exhaustiva del codigo.

* Aplicar la estructura de tiempos de muestreo adaptativos del capitulo 4 en el
control en aceleraciones

* Introducir un cambio de variable que involucre al angulo de balance ¢. Esto sélo
tendria como objetivo la simplificacion de la formulacion del modelo de prediccion,
pero no implicaria ninguna mejora en el sistema.

* Todas los estudios relacionados con el tratamiento de las perturbaciones en el
sistema mencionados anteriormente.

Finalmente, otra linea de desarrollo interesante para el campo del control predictivo
aplicado al guiado de aeronaves seria su adaptacién para incorporarlo al sistema de
despegue y aterrizaje auténomo de aviones no tripulados.
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Apéndice A

Sistemas de referencia y sistemas de
ejes

En este apéndice se van a definir cuatro sistemas de referencia, habituales en la
Mecéanica del Vuelo [3]: inercial topocéntrico, horizonte local, ejes viento y ejes cuerpo.
Estos sistemas serdn usados para la deduccion de las ecuaciones del movimiento del

avion.

A.1. Sistema inercial topocéntrico
Este sistema esta ligado a la superficie plana de la Tierra.

O : cualquier punto de la superficie de la Tierra;

direccion norte;
[(07 x? y? Z) : . .
y: direccion este;

z . direccién hacia abajo (triedro a derechas).

El plano zy es el plano horizontal.

A.2. Sistema de ejes horizonte local

Este sistema surge de desplazar el sistema inercial topocéntrico a la posicion del
centro de masas de la aeronave.

Oy :  centro de masas del avién;
xp :  paralelo al eje x del sistema inercial topocéntrico;
H(On, Th, yn, 2n) :

yn . paralelo al eje y del sistema inercial topocéntrico;

zp © paralelo al eje z del sistema inercial topocéntrico.
El plano z,y;, es el plano horizontal local.
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Orientacion de los ejes H respecto de los ejes I La orientacion de los ejes hori-
zonte local coincide en todo momento con la de los ejes del sistema inercial topocéntrico.
Por tanto, la matriz de transformacién  — H, [T]HFI, es la matriz identidad de tamano
3 x 3.

A.3. Sistema de ejes viento

Este sistema de ejes se define en funcion del vector velocidad aerodindmica V.

O, : centro de masas del avién;

Ty ¢ en la direccion y sentido del vector ‘7;
W(OUH'I”LU?y’LU?Zw) : . . , ., . .
Zw ¢ contenido en el plano de simetria del avién, hacia abajo;

Yw : segun el ala derecha del avién (triedro a derechas).

En general, la velocidad V no estd contenida en el plano de simetria del avién (salvo
en vuelo simétrico), siendo el dngulo de resbalamineto § el formado por el vector V' y
el plano de simetria.

Orientaciéon de los ejes W respecto de los ejes H

] Angulo de asiento de la velocidad o angulo de trayectoria, ~v: es el angulo formado
por el vector velocidad V' y el plano horizontal local; v > 0 cuando el avién sube.

] Angulo de guinada de la velocidad o dngulo de rumbo, x: es el angulo formado
por la proyeccién del vector velocidad V' sobre el plano horizontal y la direccion
norte (xp); x > 0 hacia el este.

] Angulo de balance de la velocidad o angulo de alabeo, u: es el angulo formado
por el eje y,, v la recta de interseccién del plano y, 2z, (el plano ortogonal a V)
con el plano horizontal; ¢ > 0 cuando el aviéon baja el ala derecha.

La transformacion H — W se hace rotando los ejes H sobre z, un angulo x para

obtener unos ejes X', que se rotan sobre ¥’ un dngulo v para obtener unos ejes X", que

se rotan sobre 2/ = x,, un angulo u para obtener los ejes W.

HS X 5 x" Lw (A1)
Zh Y Tw

[T]W%H _ [T]WHX" [T]X"%X’ [T]X/%H (A2)

1 0 0 cosy 0 —sinvy cosy siny 0
= |0 cosp sinp 0 1 0 —siny cosy Of (A.3)

0 —sinpg cosp| [siny O cosvy 0 0 1

COS 7Y COS X cOS 7y sin x —sinvy
A = |sinpusinycosy — cos usiny sin g sinysin y 4+ cos jcosy Sin i cosy

cos p4sinycos xy +sinpsiny €os sin-ysin y — Sin 4 cosy C€os [t cos 7y

(A.4)
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Fuerza aerodinamica en ejes viento El sistema de ejes viento permite orientar de
forma natural la fuerza aerodinamica. Sus componentes en ejes viento son:

» Resistencia D: componente segin —z,,.
» Fuerza lateral (): componente segin —y,,.
= Sustentacién L: componente segiin —z,,.
Asi, la fuerza aerodinamica en ejes viento viene dada por el vector

D
(A" = |-Q] . (A.5)
L

Fuerza propulsiva en ejes viento Para orientar el empuje respecto de los ejes
viento, se definen

= angulo de ataque del empuje, ¢;

= angulo de resbalamiento del empuje, v.
Asi, la fuerza propulsiva en ejes viento viene dada por el vector

T cose cosv
[Fr]" = | Tcosesinv | . (A.6)
—T'sine

A.4. Sistema de ejes cuerpo
Este sistema de ejes se define respecto de la geometria del avion.

Oy : centro de masas del avion;

xp :  segun la linea de referencia longitudinal, hacia el morro;
B(Oy, xp, Y, 2) : .
2, ortogonal a xp, hacia abajo;

Yy completa el triedro a derechas.

Los ejes x, v z, estan contenidos en el plano de simetria del avién, mientras que y; es
ortogonal al mismo y esta dirigido segun el ala derecha.

Orientaciéon de los ejes B respecto de los ejes W

] Angulo de resbalamiento, : es el angulo formado por el vector velocidad 1% y el
plano de simetria del avién; S > 0 cuando el aire entra por la derecha.

] Angulo de ataque, a: es el angulo formado por el eje x; y la proyeccion del vector
velocidad V' sobre el plano de simetria; a > 0 cuando el aire entra por debajo.
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La transformaciéon W — B se hace rotando los ejes W sobre —z, un angulo § para
obtener unos ejes X', que se rotan sobre 1/ = y;, un angulo « para obtener los ejes B.

w4 X % B (A7)
Zw Yo
[cosa 0 —sina] [cosB —sinB 0
= 0 1 0 sing cosfB 0 (A.9)
[sina 0 cosa 0 0 1

[cosacos 3 —cosasinfS —sina
= sin cos 3 0 (A.10)

sinacos S —sinasinfS  cosa

Orientaciéon de los ejes B respecto de los ejes H

] Angulo de asiento o de cabeceo, 6: es el angulo formado por el eje z; y el plano
horizontal local; # > 0 hacia arriba.

] Angulo de guinada, 1: es el angulo formado por la proyeccion eje x;, sobre el plano
horizontal y la direccién norte (xp); » > 0 hacia el este.

] Angulo de balance, ¢: es el angulo formado por el eje y, y la recta de interseccion
del plano y,z;, (el plano ortogonal a x;) con el plano horizontal; ¢ > 0 cuando el
avion baja el ala derecha; ¢ = 0 cuando el avion vuela con las alas a nivel.

La transformacién H — B se hace rotando los ejes H sobre z;, un angulo 1 para obtener
unos ejes X', que se rotan sobre ¢ un dngulo # para obtener unos ejes X", que se rotan

sobre " = x;, un dngulo ¢ para obtener los ejes B.
P ;0 no @
H—X —X"—DB (A.11)
Zn Yy’ Tp
[T]B<—H _ [T]B<—X” [T]X”<—X/ [T}XQ—H (A12)
1 0 0 cosf 0 —sind costy sing 0
= |0 cos¢ sing 0 1 0 —siney cosy 0| (A.13)
0 —sing cos¢| |sinf 0 cosf 0 0 1
cos 6 cos cos fsiny —sinf
[T]BEH = |sin¢sinfcos) — cospsiny  sin ¢sinfsin) + cos ¢ cosy  sin ¢ cos b

cos ¢ sinf cos + singpsiny  cos ¢ sinfsiny — sin ¢ cosyy  cos ¢ cos b
(A.14)
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Apéndice B

Ecuaciones del movimiento. Modelo
de 3 grados de libertad

En este apéndice se desarrollan las ecuaciones del movimiento del avién segiin un
modelo de masa puntual con 3 grados de libertad basado en [3]. Este modelo, que
permite obtener las ecuaciones que describen el movimiento del centro de masas del
UAV (sin incluir la dindmica de la actitud), serd el empleado como modelo de prediccién
del estado necesario para el MPC.

B.1. Hipodtesis generales

En la formulacién de las ecuaciones del movimiento se consideran las siguientes
hipétesis:

= avién rigido y simétrico,

= motor fijo respecto del avién (la direccién del empuje es fija),
= tierra plana,

» gravedad constante y de valor g = 9,81 m/s?,

» atmosfera en calma (sin viento),

= masa constante (ya que la aeronave dispone de un motor eléctrico alimentado por
baterfa).

B.2. Modelo de tres grados de libertad

El movimiento del centro de masas del avion bajo la accion de diversas fuerzas viene
definido por su posicion 7y su velocidad Vi (recordemos que se esta considerando un
modelo de masa constante). En cada instante, el avién estd sujeto a una fuerza total
compuesta por
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» fuerza gravitatoria, mg;
» fuerza aerodinamica, Fla;
» fuerza propulsiva, Fr.

Asi, las ecuaciones del movimiento respecto del sistema inercial topocéntrico son

dr R
d—z -V, (B.1)
I
T EFy+ Fr +mg, (B.2)
dt |,

siendo 7 el vector de posicion, t el tiempo, V; la velocidad absoluta (respecto al sistema
inercial) y m la masa del avién (m = const.). Los vectores 7y V; se derivan en el
sistema de referencia inercial.

Estamos ante un sistema de dos ecuaciones vectoriales (tres ecuaciones escalares
por cada una) diferenciales, siendo (B.1) la ecuacién diferencial de posicién y (B.2) la
ecuaciéon diferencial de velocidad.

Notese que la velocidad absoluta V; conicide con la velocidad respecto a tierra ‘79.
Ademas, ésta es la suma de la velocidad aerodindmica (del avién respecto al aire) y
la velocidad del viento (del aire respecto a tierra), V =V+ Vw, pero como estamos
considerando un modelo sin viento, V, = 0, y por lo tanto V= Vg =V.

B.3. Ecuaciones escalares

Mediante la proyeccion adecuada de las ecuaciones vectoriales del movimiento, se
obtendran las escalares cinemaéticas y dinamicas.

B.3.1. Ecuaciones cinematicas

Se proyecta la ecuacion cinemética vectorial (B.1) sobre los ejes del sistema de
referencia topocéntrico:

dr| 1"
I
- — . B.
G| - (B:3)
Teniendo en cuenta las siguientes expresiones
, x arl 17 x V
=Pl (S =] w ol (B.4)
I ; 0
z z
V cosycos x
V' =" [V]' = | Vcosysiny |, (B.5)

—Vsiny
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y tomando h = —z, se tienen las ecuaciones cinematicas escalares:

d

d—f = V cosycosy, (B.6)
d

A V cosysin y, (B.7)
dt

dh

il V sinny. (B.8)

B.3.2. Ecuaciones dinamicas

Las ecuaciones dinamicas escalares se obtienen al proyectar la ecuacién dinamica
vectorial (B.2) sobre los ejes viento. Dicha ecuacién puede ser reescrita

dVv

dt

1 = .
_FA,T + g. (Bg)
m

I
Teniendo en cuenta que el sistema de ejes viento es mévil y gira respecto al sistema
inercial con una velocidad angular Wy, se tiene

W
dt

dv .
= —V +Wwr ANV (BlO)
I de w

e igualando esta expresion a la ecuacién (B.9) se obtiene

av L1 4
—_— owr ANV = —F g. B.11
1 W—i-OJWI - AT+ 9 ( )

Para poder usar algebra matricial y proyectar sobre un sistema de ejes E un vector
definido por un producto vectorial A, se introduce un tensor antisimétrico de segundo

orden {2 asociado a @,

p _ 0 —r ¢
d=lq|, Q=1|r 0 —p|, (B.12)
r —q p 0

de modo que

GAT=0-7T = [BA0)T = [QF v (B.13)

Ahora ya podemos proyectar la ecuacién (B.11) sobre los ejes viento

1

| o 1Y = LRl 410 (B.14)

dt |y,
donde se ha usado que Wy = . Esta velocidad angular se obtiene a partir de la
transformacion H — W

HS X L x" Low, (B.15)

Zn y’
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lo que hace

Los términos de la ecuacién proyectada (B.14) son

w [V
[ﬂ } _ o], (B.17)
a |,y K
. [(Far),,
[Far]” = (FAT) : (B.18)
(FAT)
0 —gsinvy
gV = Mg ="V 0] = |geosysing|,  (B.19)
g g COS 7y COS [i
0
[Qwul” VY = | V(Xcosycosp —sinp) |, (B.20)
=V (x cosysin p + 4 cos )

estando [Qu ] dada por [wiwy]" a partir de la construccién de la ecuacién (B.12) y
viniendo dado este ultimo término por la proyeccién sobre ejes W de la ecuacion (B.16):

wwal™ = X Rl A T G+ i)™ (B.21)
—xsiny + f
= |xcosysinu+ycosul, (B.22)

X COS 7y COs i — 7y sin p
siendo

0 0 1
k) = 10|, [l =]1]. [ =]0]. (B.23)
1 0 0

Conocidos los términos de la ecuacion vectorial (B.14), podemos igualar en cada
componente para obtener las ecuaciones dindamicas escalares:

dVv 1

E = E (FA,T)M — gsinvy, (B-24)
d d 1

1% <d_>t< COS 7y COS 1 — d—ZSinu> = (Far),, + gcosysin, (B.25)
d d 1

_V (d_); Cosfysinlu_{_ d—:cos[u) = E (FAvT)zw —'—gCOS’}/COSlM. (B26)

Para tener las ecuaciones de la forma x = f(x, u,t), se combinan las ecuaciones (B.25)
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y (B.26):
dv 1
WV Lipg),, - gsiny (B.27)
d 1 1
V cos Wd—i( = oSy (Far),, — ESinN(FAT)zw : (B.28)
d 1 1
d_;fy = - sinp (Far),, — ECOSILL(FAT)ZM — gcosy. (B.29)

B.4. Ecuaciones generales

Introduciendo la expresién de las fuerzas aerodinamicas y propulsivas en ejes viento
dadas por las ecuaciones (A.5) y (A.6),

Tcosecosy — D

[Far]” = | Tcosesinvy — Q| , (B.30)
—(L + T'sine)
se obtiene el conjunto de ecuaciones generales para el vuelo del avién
d
d—f = V cosycosy, (B.31)
d
d—?; = V cosysiny, (B.32)
dh
i Vsiny, (B.33)
dv :
my = T cosecosv — D —mgsin~, (B.34)
d
mV cos vd—f = (Tcosesinv — Q) cosp+ (L + Tsine) sin p, (B.35)
d
d—: = —(Tcosesinv — Q)sinp+ (L + Tsine) cos u — mg cos v(B.36)

En estas ecuaciones V', v y x son el modulo de la velocidad aerodinamica, el angulo
de trayectoria y el dngulo de rumbo, respectivamente, que definen el vector velocidad
aerodinamica ‘7; m la masa del UAV (constante); x, y, h son las coordenadas del
centro de masas del avién (hacia el norte, hacia el este y altitud); ¢ el tiempo; T es el
empuje suministrado por la hélice; y L la sustentacion, D la resistencia aerodindmica
y i el dngulo de balance de la velocidad aerodidmica (también conocido como éngulo
de alabeo).

Se podria introducir un modelo de viento horizontal y estacionario sumando w, y
w, a las ecuaciones (B.31) y (B.32), respectivamente, siendo w, y w, las componentes
de la velocidad del viento segin los ejes x e y del sistema topocéntrico.

Si consideramos las siguiente hipdtesis adicional a la de motor fijo respecto del avion:
» empuje paralelo al eje xp (eje longitudinal del avion),

tenemos que e = a 'y v = f3.
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B.5. Vuelo simétrico

Finalmente, resulta conveniente particularizar las ecuaciones anteriores para una
condicién de vuelo simétrico. Asi, considerando que la aeronave vuela sin angulo de
resbalamiento (esto es, la velocidad aerodindmica esté contenida en el plano de simetria
del avién) y que la fuerza aerodindmica lateral ) es nula, es decir,

g =0,
Q@ = 0,
el sistema de ecuaciones (B.31)-(B.36) se transforma en
d
d—f = Vcosvycosy, (B.37)
d
d_th = Vcosvysiny, (B.38)
dh
i Vsiny, (B.39)
dV
mg = T cosa — D — mgsinvy, (B.40)
dx . :
mVCOS’yE = (L+ Tsina)sinpy, (B.41)
d
de—Z = (L+Tsina)cosu —mgcos?y. (B.42)

Ademas, otra consecuencia de mantener un vuelo simétrico, es que el angulo de
alabeo del avién p (esto es, el que forma el plano sustentacién-resistencia con la vertical)
coincide con el dangulo de balance ¢ (formado por el plano de simetria del avién y la
vertical), ya que en este caso, la sustentacién y la resistencia estdn contenidas en el
plano de simetria de la aeronave.

En vuelo simétrico se tienen ademas los siguientes resultados:

= el plano z,z, (plano LD) coincide con el plano de simetria del avién;

= los ejes y,, € Yy coinciden;

» « es el angulo formado por el eje x;, con el eje x,, (es decir, con el vector 17)

En la figura B.1 podemos observar un esquema de la disposiciéon de los ejes cuerpo y
los ejes viento en vuelo simétrico.

Se puede hacer una simplificacién adicional si consideramos que el angulo de ataque
es muy pequeno, a < 1, lo cual supone que cosa ~ 1 y sina ~ «:

= cosa & 1 hace que T'cosa ~ T,

» sina = «, junto con el hecho de que a« < 1y T < L, hace que L +T'sina =~ L.
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Plano de
simetria
Figura B.1: Ejes cuerpo y ejes viento en vuelo simétrico.
Asi, las ecuaciones (B.37-B.42) pueden reescribirse como
d
d—f V cos 7y cos ¥, (B.43)
d
d—?; V cos ysin x, (B.44)
dh
T V' sin v, (B.45)
dV
me T — D —mgsin~y, (B.46)
d
mV cos vd—zf Lsin ¢, (B.47)
dy
mVE L cos ¢ — mgcos~y, (B.48)

donde ya se ha introducido p = ¢.

Para el sistema de guiado tratado en este trabajo es 1util considerar el caso en que
el d4ngulo de trayectoria v es constante, es decir, 92 = 0. Asi, de las ecuaciones (B.47)

> dt

y (B.48) podemos obtener la evolucién del dngulo de rumbo como

d_x _ gtang

dt

Vv

(B.49)
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Apéndice C

Aproximacion lineal de la ecuacion
de prediccion del estado para el
control en velocidades

En este apéndice se detalla el calculo de las aproximaciones de primer orden en torno
a k = 0 de las ecuaciones empleadas en la prediccién del estado del guiado predictivo
con control en velocidades (seccién 3.2).

La ecuacién de prediccion del estado viene dada por

Xk+1 = fk(vk/‘a’yka%kﬂ'{k‘—la---aK07X0)+Xk’7 (C]‘)

donde se ha definido el vector f, de la forma

Vi cos 1. Ts Kk k=1 s Rk
QERIEZs cos ( HE + D7 Ky 4 Xo ) sin

Kk
g — | 2%t sin (5 4 ST et xo ) sin 5 | (C.2)
—Vk sin ’YkTs
Rk

Este modelo de prediccion se linealiza, tal como se expone en la seccion 3.2.1, en
torno a una secuencia de senales de control de referencia tig del siguiente modo

b
of;
Xps1 = ) (fi(ﬁs, Xo) + 8_115(US’XO)AHS) + X0, (C.3)

=0

donde Aug es el vector apilado de incrementos de senales de control respecto a sus

referencias (ug = U + Aug) y la matriz 861?5 (Ts, xo) viene dada por

of;
_ of; of,
(Us, xo) = [@4><2 5 | Ouxa 5.5

|%@ Oof;
oV, Ovi Ok

Ouxzv,—1-1 | , .
ug Ax3(Np—1 )] (C.4)

113



114 APENDICE C. Aproximacién lineal de la prediccién con control en velocidades

siendo sus vectores columna

Q—COSQ:T“ cos %" + Zi:ol Ki + Xo) sin %
% _ 2COS§:TS sin % + Zfz_l Ri + X0> sin % , (05)
a‘/k — sin :)/kTs
] 0
oV si;lljkTs oS (%k + 30 R+ xo) sin Ex
ofy | _gVesinmT Si;‘j’“n sin (%’“ + Y50 Ri+ Xo) sin % , (C.6)
I 0
'W%Ws (R cos(Rr + Xx) — sin(Ry + Xx) + sin \x)
Oy _ % (Rr sin(Rg + X&) + cos(Ri + X&) — €OS Xk) (C.7)
8/-% 0 ’
I 1
__2\7k cc;s:'kfs sin (%c + Xk) sin %ﬁ
Of _ | 2% ifcos (B ) sin g | g (C.8)
8/@‘ 0 7 ’ |
I 0

donde g = 3215 Fi + Xo-

Al calcular los vectores (C.5)—(C.8) en segmentos de vuelo rectilineo (con pardmetro
de curvatura ry = 0) se presentan problemas numéricos debido a las divisiones por cero
que aparecen. Sin embargo, como se va a mostrar a continuacion, el limite de todas las
componentes de estos los vectores es finito (son funciones continuas y derivables de Ry,).

Asi, para solventar los problemas de implementacion que aparecerian en estas situa-
ciones, se va a proporcionar una aproximacién lineal de (C.5)—(C.8) en torno a i<y = 0,
la cual serd usada el lugar de las expresiones originales para valores muy cercanos a
cero del parametro de curvatura.

De forma general, para valores pequenos del parametro de curvatura, por debajo

de una cierta tolerancia (concretamente || < 107*), se van a considerar las siguientes
aproximaciones

ofy,

£ f 2f
e o tim 4 gy tim OB (C.10)

on Rr—0 O Re—0 OFR 0N
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Los términos que intervienen en (C.9)—(C.10) son
[V, cos 41,1 cos X
, Vi, cos 7, T sin Y
nl,glo B ~Visiny Ty |7 (C11)
i 0
_—% V}, cos YT sin Y
ofy, 1V, cos 7, T, cos ¥
lim — 2 s C.12
K}:r—I}O 8[{k 0 ( )
i 1
[cos 43, T cos X
I cos T sin Y
nl,igo WV, —sin YTy |’ (C.13)
i 0
[— V. sin Y 1's cos X
. Ofy —Vj sin Vi T's sin
r-};—m 8_% —V, cos Y T, (C.19)
i 0
[V cos 43, Ts sin Y
ofy, Vi cos 31,1, cos X
lim — ® C.15
A2 By 0 , (C.19)
i 0
——% cos Y1 sin Y
0?1y, L cos A, T, cos ¥
1 2 s , C.16
a2 DR OV, 0 (C.16)
i 0
) [ % 71@ sin ’7]{:Ts sin )2
a f _l -, . — —
fm k 5 Vi sin T cos X (C.17)
Rr—0 a/ﬁ}ka’)/k 0
i 0
_—%V}g cos Vi 1T's cos Y
0%, — Vi cos 3, Ty sin
1i 3 y C.18
A Brrdny 0 (C18)
i 0
[ %Vk cos Y Ts cos Y
0%t —1V, cos 4, T, sin ¥
i 2 5 C.19
u 20 DR O, 0 (G.19)






Diseno y Simulacién de Algoritmos de Guiado de Aeronaves basados en Control Predictivo

Apéndice D

Aproximacion lineal de la ecuacion
de prediccion del estado para el
control en aceleraciones

En este apéndice se va a explicar el tratamiento de las derivadas el cédlculo de las
aproximaciones de primer orden de las ecuaciones de prediccién del estado del guiado
predictivo con control en aceleraciones (seccién 5.1.2) en torno a a = 0.

La ecuacién de prediccién del estado viene dada por

Xk+1 = fk;(a07 ey Ay Vi CbO, cee 7¢k7 ‘/07X0) + Xk, <D1)

donde se ha definido el vector f;, de la forma

[ cos e (ar Ts+Vi)? o (gtanop 1. axTs+Vi gtan g 1., axTs+Vi _
“aZ g tan b g tan ¢ sm( o In " + Xk) + 2ay, cos( o In " + Xk)

COS’Y}CVIE .
T dd2+g%tan? gy, (g tan ¢y, sin xy + 2ay, cos xx)

COS’yk(akTs'i‘Vk)2 : gtan ¢y apTs+Vy, . gtan ¢g apTs+Vy, _
- “Ha? g tan? g, 2ay, sin ( o In T Xk) g tan ¢y, cos ( o In T+ Xk:)
k — cos v V2 .

— it rern (2ay sin yp — g tan ¢y cos xx)

. 1
—T sin vy (V;C + §akTS)
gtan ég In @lstVi
ag Vi

akTs

(D.2)

Cuando se linealiza el problema respecto de una secuencia de senales de control de
referencia (seccién 5.1.2.1), la ley de prediccion del estado (D.1) pasa a ser

k

_ of; _
Xp1 = Z (fz‘(us, Vo, Xo) + 8_115(US,%,X0)AU—S> + Xo, (D.3)
i=0
85 (ts, Vo, xo0) viene dada por
of; ,
o S(“SvVOvXO) [300 Os 55 | ga Os g | | 52 52 5 —l—z‘)] , (D4)
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siendo sus vectores columna

LAy, + D ((9 tan ¢ Z2 + 2) cos @, — 20552 sin @ ) — S Ay, — 2g), cos X
ofy, gi’; By, + B (2ak 25 cos @y, + (g tan ﬁbk 8% +2)singy ) — %BZR ~ 2Qk S Xk
3_ak - —5T5@sm o )
k
day,
i T i
(D.5)
‘91”’6141,c + P gtanqb —‘9— cos @y — 2ay, 22k Esingy | — —A - %%A&C
ofy, e Blk + Pr ( 20k 32 cos gy, + g tan ¢ 52 a% singy, | — _B% — 8ak By,
Tk — 2
0| —T%sin % )
a; J<k gtand_)kT 1 _ 1
ay S\ apTs+Vi Vie
. 0 N
(D.6)
op
asi“_hk N aw f_l%
of;, 3% Blk BQ’“
T = | =T, cos ¥ (Vk -I— akTs) ) (D.7)
Tk
0
0
G2 Ay, + pi (g tan ¢k £ cos gr + (G — 2ar 324 sin gy ) — %A% kG s Xy
o %Blk + P (Qak o — ck) cos Py + g tan ¢k3 sin @y, 8¢k 8% By, + @Cr COS Xk
Do o
0ok
I 0 1
(D.8)
pk gtan gbk an oS @, — 2ap 3~ 9k sin @y, ) — g 2Xx A3
99, B~ ok
% _ Dr | 2a, 23 aqsk cos Py + g tan gzﬁk Xk sm Dk ) — qk%%ng (D.9)
a¢j i<k 0
0
0 |

estando todos sus términos definidos en (5.36)—(5.61).

D.1. Tramos de velocidad constante

Estas expresiones, en tramos de velocidad constante (a = 0), presentan un problema
de computabilidad debido a las divisiones por cero. Sin embargo, como se va a mostrar
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a continuacion, el limite de todas las componentes de estos los vectores es finito (son
funciones continuas y derivables de ag).

Por ello, para posibilitar la implementabilidad numérica del guiado, cuando se de-
tecte que la aceleracion a; toma valores muy proximos a cero (concretamente, cuando
|ar] < 107°), se sustituirdn por sus aproximaciones de primer orden.

Cuando ap — 0, es facil ver que el vector f;, adquiere la misma forma que el de la
formulacién con para el control el velocidades, teniendo en cuenta que para el control
en aceleraciones no se ha hecho ningin cambio de variable que involucre a ¢

cos V2 T

: tan ¢ Ts .
a1 ) s

COS'y;CVk2 . gtan ¢ T oo

T tan o [cos Xk — COS (—Vk + Xk) SN Xk

ap—0 F —Vj sin ’YkTs ’

gtan ¢, Ts
Vi

0

(D.10)

siendo

k-1
Vi = TSZCLH‘VO, (D.11)
1=0

k—1

gtan ¢2 aiTs + V;

Xk = Z [ - In v + Xo- (D.12)
i=0 ’ ¢

Notese que si en el célculo de yj algin a; — 0, 0 < ¢ < k — 1, este limite ya se ha
calculado y es

, T 4 T

Q; Vi Vi ’

a;—0

que no es mas que la x; empleada en la formulacién del guiado predictivo con control
en velocidades.

Para calcular los limites de los vectores (D.5)—(D.9), se calculan los limites de sus
términos

= variables intermedias:

) g tan ¢ T
1 = —— D.14
aklr—I>10 Sok Vk + Xk'7 ( )
, COS ”kakz
1 = 'k D.15
lim o (D.15)
V2

a,—0 g?tan? ¢y,
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g tan ¢kTs

lim A;, = i
Jim Ay, g tan ¢, sin ( . + Xk),
lim A;, = gtan ¢y sin xx,
ap—0
lim As, = gtan ¢y cosxs,
ap—0
, g tan ¢kTs
lim B, = - —
aklgo 1, g tan ¢y cos ( V. +
lim By, = —gtan ¢y cosxy,
arp—0
lim B;, = gtan ¢y sin g,
ap—0

= derivadas de las variables intermedias respecto de ay:

1t Dy,
im —-
ap—0 8(1k

gtan ¢, T?
_2—‘/137
2T cos v Vi

g?tan® ¢y

g (:]7

(D.17)
(D.18)
(D.19)

(D.20)
(D.21)
(D.22)

(D.23)
(D.24)

(D.25)

» derivadas de las variables respecto de a;, j < k (los limites de las derivadas de
Vi ¥ X respecto de a; son iguales a las propias derivadas, puesto que a; no

estd presente en sus expresionesl):

% = Ts7
aa]’

k—1
8Xk:gtangz§j < T _llnast—l—‘/})_i_ Z gtan¢lTS
da; a; a;Ts+V; a4 Vi SE @

T dor  gtangp T2 Oxp
m — = - 5 + )
ap—0 a(lj Vk a&j
. Opy 2T cos vy Vi
lim = 5 ,
a,—0 da; g2 tan? ¢y,
I g, 2T cos vy Vi
im — _—
a,—0 Ja, g?tan® ¢y,

= derivadas de las variables intermedias respecto de ~:

1

de % se aproximen a cero
aj

(D.26)

1
alTs—i_‘/l_vl)’

(D.27)

(D.28)
(D.29)

(D.30)

véase la seccién D.1.1 para los casos en que las aceleraciones a; 6 a; que participan en el calculo
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- 2
lim 0 — SV (D.31)
=0 Ok g? tan* ¢y

0 in v, V2
lim 9k _ _w’ (D.32)
ar—0 Oy g2 tan? ¢y,

» derivadas de las variables intermedias respecto de ¢:

JJ%ZZZ - Vk(:g()j;82¢k’ (D-33)
2

Y T ENIT (31

i Gl (D:35)

lim ¢, = COS’%@, (D.36)

» derivada del rumbo respecto de ¢;, j < k (el limite de la derivada de yj, respecto de
¢; es igual a la propia derivada, puesto que ax no estd presente en su expresion?):

Oxr  Oxx g a;Ts +V;
lim = In )
a,—0 0¢; 8q§j a; cos? ¢; V;

(D.37)

Sustituyendo los limites de los términos correspondientes en cada uno de los vectores
columna que intervienen en g%’“s(ﬁs, Vo, Xo), se obtienen sus limites
ofy, ofy, ofy, ofy,

If 1i lfm lfim Ok
1m —— 1m —— 1m —— 1m —
ar—0 aak‘ ap—0 aaj ap—0 6"}%. ar—0 8¢k ap—0 a¢]

’

[ cos 7,72 b - T 2 tan2 6. T2 - 17
e o QTSQ“ZH% sin @y, + (2 — LE2LL) cos By, — 2 cos Yy,
— _ k B
cos Vi _ gPtan? ¢ T2\ . 5 2Tsgtangy 2 o o
of, 2 tan2 ¢ (2 212 ) sin @y, Ve cos P, — 2sin Xk
lim = = |* § k T (D.38)
a,—0 Jay, —5 15 sin 7y 5 .
_gtan¢kT52
212
T
[cos V2 [or i Xk _ gtan T2 F . o Ok i
g tan ¢y, Vi Sll’l@ + (8(3] \72 )COS @k Vi S Xk Ba k cos Xk
cos V2 Xk gtan T2\ . F 2T, 2T5 _ 8
of; gtan ¢y (8&- 7 ) sin @y, — Vi COS@ + COS Xk ksin g
lim —~ = ! )
a,—0 Oa, —T7 sin ;
gtan¢kT2
V2
0

(D.39)

Zyéase la seccién D.1.1 para el casos en que la aceleracién a; que participa en el célculo de g’;’? se
J
aproxime a cero
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™ sin 7, V2 . L=\ T
gt;]fg?k (sin X — sin &)
sin 7k V; " _
L Of | g, (05 Pk — cosXa) .10
ar—0 O, —T, cos ¥ Vi ; :
0
i 0 ]
cos i, V2 an . Ts _ L= T
g cos? é:ktal:ﬁ - <9t kaT cos P, — sin Py, + sin Xk)
cos 7, V2 = an & L _ B
, afk g cos? qﬁzktalrcﬂ bk <COS ¢k + &VZ)LT Sin @k — COS Xk)
i ey : (D.41)
ax—0 ¢y, 0
_gTs _
Vi, cos? ¢y,
B 0 |
[ cos V -
gt;f¢k gifsk (COS b, — cos Xk)
cos 7, V ox
1{ oty _ gtalfm azk (sin @y, — sin Xz
7111'1 Fyv O ) (D42)
ak—>0 a¢]
0
L 0 |
siendo
Vi = TSZM%, (D.43)
= gtan@ aiTs + Vi
Xk = 7| T (D.44)
=0 @; i
y donde se ha definido
tan ¢ T
ak—> ‘/k:

D.1.1. Aproximaciones para el calculo de % y ‘3;2:

En el caso en que alguna de las aceleraciones a; ¢ ¢; involucradas en el calculo de

k—1
8xk:gtan¢j < T _llnast—l—Vj)_i_ Z gtan¢sz( 1 _l)
8aj Clj CLjTS + V; aj V; CLlTS -+ ‘/l ‘/l

se aproximen a cero, pueden aparecer de nuevo problemas numéricos debido a la divisién
por cero. Por ello es necesario calcular los limites

Oxk _ gtang;T? <2 gtan g 1 1
lim — J7s T, - =, D.46
a31—>0 aaj 2‘/].2 * Z als+V, Vv ( )




D.2. Tramos rectilineos a velocidad constante 123

. gtan ¢y 1 1 gtan ¢, T2 .
1 T, —— | ==, 1<I<k-—1. D.47
allinﬂ) a <G1Ts +V, Y ‘/22 J+ ( )
Sucede los mismo con

0 T+ V;

Xe _ 9 g, %tV (D.48)
0¢;  a;cos® @, V;
cuando a; estd proxima a cero
0 T,

lim 2 — 9 (D.49)

;=0 Jg;  Vjcos? ¢;’

D.2. Tramos rectilineos a velocidad constante

El caso ¢ = 0 sélo daria problemas de divisiones por cero si ocurre simultaneamente
que a; = 0. Por ello, la situacion a, — 0, ¢, — 0 es analoga al caso del control en
velocidades en el que ki — 0, tratado del apéndice C. Del mismo modo, se va a mostrar
que el limite de todas las componentes de los vectores (D.38)—(D.42) es finito (son
funciones continuas y derivables de ¢y).

Por ello, para posibilitar la implementabilidad numérica del guiado, cuando se detec-
te que la aceleracion ay, y la tangente del angulo de balance toman valores muy préximos
a cero (concretamente, cuando |ax| < 107° y [tan ¢y < 3-107°), se sustituirdn por sus
aproximaciones de primer orden.

Asi, estos limites, cuando a;, — 0y ¢r — 0 (0, equivalentemente tan ¢, — 0) son

T’ cos vy Vi cos Xk
T cos v Vi sin xx
lim f, = —T, sin v, V3 , (D.50)

ak,9—0 0

0

[T, cos 7, cos Vi
of, —T cos g sin Y

Im — = —1T2%gin 5 , D.51

T
-TS cos 1 Vi 2T = Xk i o i
= (T3 cos Xk — G sin X
or, |Teenh (9% cosy, — Ming,
lim — = g % Vi (D.52)
ks hr—0 aaj — T sin % ’
0

0
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. Of
lim —
ag,pr—0 87]6

lim %
o, —0 aﬁbk

i
ag ,(ng —0 8¢J

-—TS sin :Yk‘_/k COSs )Zk
—T sin V. sin Xk
—T, cos 3, Vi , (D.53)
0
0
A
5ls Vi VE COS Xk
0 , (D.54)

oTs
Vi

0

—T, cos ”_kakf%’? sin
J

T, cos f_ykvkg%’? COS Xk
0 . (D.55)
0
0
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