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Resumen Extendido

El objetivo principal de la presente tesis involucra primordialmente el di-
seno de sistemas de control para el vuelo y navegacién de vehiculos aéreos no
tripulados (UAVs) auténomos, como asi también la utilizacién y desarrollo de
una plataforma de simulacién, visualizacion y control de vuelo que permite la
validacién y evaluacion de los mismos.

Los vehiculos aéreos no tripulados son vehiculos capacitados para volar
sin tripulacién a bordo de la aeronave. Se los denomina cominmente como
UAVs por sus siglas en inglés (Unmanned Aerial Vehicles). Los mismos po-
seen diversas formas, configuraciones y son de reducido tamano. Resultan ser
una herramienta de mucha utilidad cuando las condiciones de operacién son
peligrosas ya que no ponen en riesgo vidas humanas. Debido a estas carac-
teristicas, en la actualidad, el interés por el desarrollo y utilizacién de UAVs
ha experimentado un gran crecimiento. Dichos vehiculos aéreos tienen un am-
plio espectro de usos posibles, destacandose su utilizacion en aplicaciones tales
como: agrimensura y agricultura, realizando vuelos sobre campos; seguridad
e ingenieria civil, equipados con cdmaras de monitoreo; servicios forestales,
realizando relevamientos de dreas boscosas y control de incendios; busqueda
y rescate de personas, entre otras. Asimismo, este tipo de aeronaves se han
popularizado dentro del ambito académico y cientifico. Se clasifican en dos
grandes grupos: 1) aquellos que cuentan con la capacidad de realizar misiones
sin intervencién humana (auténomos), y 2) aquellos controlados por un opera-
dor humano de manera remota. En particular, en el marco de la presente tesis,
los UAVs auténomos son los de principal interés.

Para que los UAVs puedan volar auténomamente, es indispensable que los

mismos cuenten con un adecuado sistema de control de actitud y de navega-
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RESUMEN EXTENDIDO VIII

cion. El control de actitud se encarga de computar los valores de deflexiones
que deben tomar las superficies aerodindmicas (elevador, alerones y timén ver-
tical) y la columna de propulsién para controlar la orientacién y velocidad del
vehiculo. Por su parte, el control de navegaciéon es el encargado de determi-
nar el camino o recorrido, es decir, la trayectoria de navegacién, que el UAV
autéonomo debe seguir. En esta tesis, el diseno de los sistemas de control de
actitud y de navegacién se planteé desde dos perspectivas diferentes, una uni-
ficada y otra desacoplada. La primera se refiere a la utilizacién de un tnico
controlador para controlar tanto la dindmica como la navegacién. El sistema
de control propuesto tiene en cuenta la dindmica completa, de 6-grados de
libertad (6-DOF), del mismo. Esto es muy ventajoso ya que no es necesario
desacoplar el modelo en sus modos dindmicos, como por ejemplo el longitudi-
nal y el transversal, y en consecuencia los acoples existentes entre modos son
tenidos en cuenta. Para disenar este sistema de control unificado, se desarroll6
el método INL-MPC ([Iterative non-Linear Model Predictive Control), que es
una técnica de control predictivo no-lineal iterativo basado en modelos. El
mismo extiende las capacidades del control predictivo clasico (MPC clésico)
permitiendo el tratamiento de sistemas con dindmicas no-lineales genéricos. La
técnica INL-MPC transforma el problema de control 6ptimo no-lineal de un
sistema mno-lineal en una serie de sub-problemas de optimizacién cuadraticos,
iterativos, mas sencillos de resolver. La segunda perspectiva, se refiere al des-
acople del sistema de control en dos controladores independientes, uno para
controlar la actitud del UAV y otro para obtener las trayectorias de navega-
cion. Para el disenio del controlador de actitud, se utilizé un método basado en
la técnica INL-MPC ain més genérico que permite la inclusion, en el proble-
ma de optimizacién, de una funcién de costo no-lineal. Dicho método se nota
como INL-MPC-J. El diseno del sistema de control de navegacion se realizd
utilizando modelos de vehiculos reducidos tipo particula e INL-MPC, permi-
tiendo la generacién de diferentes trayectorias de navegacién éptimas, de forma
dindmica. El sistema de control de actitud y navegacién desacoplado también
permite la utilizacién del modelo completo, de 6-DOF, del UAV. En este caso,
a diferencia del sistema de control unificado, los dos controladores se ejecutan

de forma independiente en paralelo, reduciéndose, en consecuencia, el costo
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computacional del sistema de control global.

Como parte de esta tesis también se desarrollé una plataforma de simula-
cién, visualizacién y control de vuelo, denominada Fzxcalibur, la cual extiende
las capacidades de un simulador de vuelo convencional. Los simuladores de
vuelo convencionales permiten crear una réplica del comportamiento de un
determinado vehiculo aéreo. En general, los mismos funcionan en modo ma-
nual, es decir, mediante la utilizacién de un joystick o un teclado estandar se
comandan las deflexiones de las superficies aerodindamicas y de la columna de
propulsion. La plataforma mencionada, ademas de poseer un simulador de vue-
lo convencional, posee un médulo de control de actitud y de navegacién, tanto
unificado como desacoplado. En principio el médulo de control presente en di-
cha plataforma puede ser utilizado tanto para controlar modelos virtuales del
simulador de vuelo como vehiculos aéreos reales. El desempeno de los métodos
de control desarrollados, tanto unificados como desacoplados, se evaluaron con
la ayuda de la plataforma Fzcalibur. Para modelar el UAV de orden completo,
de 6-DOF, se uso el modelo matematico del avién Cessna 172. Utilizando el
sistema de control de actitud y de navegacién unificado, se realizaron diferen-
tes maniobras de vuelo auténomo, como ser ascensos, cambios en la direccion
de vuelo y giros coordinados. Asimismo, empleando el sistema de control des-
acoplado, se computaron diversas trayectorias de navegacion, tanto en el plano
como en el espacio, y se evaluo el seguimiento de las mismas con el modelo del

UAV anteriormente mencionado.



Capitulo 1

Introduccion

Una de las areas de la aviacién que ha experimentado un gran crecimiento es
aquella que involucra a los vehiculos aéreos no tripulados (UAVs). Esto se debe,
principalmente, a que los mismos pueden llevar a cabo una amplia gama de
aplicaciones a un costo mas bajo y sin arriesgar vidas humanas. Los vehiculos
aéreos no tripulados, como su nombre lo indica, cuentan con la capacidad de
volar sin un piloto a bordo, pudiendo ser operados de manera remota o bien
de forma totalmente auténoma [1, 2|. Los mismos tienen un extenso campo
de aplicaciones. Mayormente se utilizan en misiones como ser, por ejemplo,
busqueda y rescate de personas [3], agricultura de precisién [4], recoleccién de
imégenes [5], seguridad [6], lucha contra incendios forestales [7], entre otras.

Para que los UAVs puedan volar de forma totalmente auténoma, es in-
dispensable que los mismos cuenten con un adecuado sistema de control de
actitud y de navegacion. El primero computa los valores que deben tomar las
entradas de control del UAV para modificar su orientacion y velocidad a los
valores deseados, mientras que el segundo determina la trayectoria de navega-
cién que el UAV auténomo debe seguir. Numerosas son las técnicas de control
que han sido evaluadas para el disenio de este tipo de sistemas de control. El
feedback control [8, 9] es la técnica de control por excelencia pues permite es-
tabilizar los modos dindmicos inestables, aumentar el amortiguamiento, hacer
el comportamiento dindmico menos sensible a variaciones internas de la confi-

guracion del avion, etc. Una de las técnicas clasicas de control méas conocida es
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el control Proporcional-Integral-Derivativo (PID). La misma ha sido utilizada
en numerosas ocasiones para el control de vehiculos aéreos, por ejemplo, en
[10] se desarrolla un sistema de control de actitud y navegaciéon basado en la
utilizacion de tres controladores PID que permiten llevar a un vehiculo aéreo
tipo cuadricéptero a un estado de vuelo deseado. Generalmente, cuando el
control PID se utiliza con sistemas con multiples entradas y multiples salidas
(sistemas MIMO), como son los vehiculos aéreos, se desacopla el modelo de
los mismos en sus distintos modos dindmicos. Ademads, cuando se utilizan sis-
temas no-lineales con este tipo de controladores, el ajuste de los pardmetros
del controlador PID se debe realizar dinamicamente. La obtencion de la ley de
control basada en PID requiere un amplio conocimiento acerca de la fisica del
sistema que se desea controlar.

Desde hace algunas décadas, las técnicas de control clasico han dejado
su lugar a técnicas de control 6ptimo, empezando por el trabajo pionero de
Bryson [11, 12, 13]. En la actualidad, son las técnicas més frecuentemente
utilizadas en aerondutica. Sin embargo, desde comienzos de la presente década
han cobrado interés el uso de técnicas de control basadas en horizontes moéviles,
las cuales extienden el rango de aplicacién del control 6ptimo a sistemas con
restricciones y con observacion temporal discreta [14, 15, 16]. Estas técnicas
de control discreto forman parte de una familia méas amplia conocida como
control predictivo basado en modelos (en inglés, Model Predictive Control -
MPC) [17, 18].

MPC es un método de control en el cual se utilizan modelos lineales de
un determinado sistema para predecir su comportamiento futuro a lo largo de
un horizonte de prediccién. El método MPC se formula mediante la resolucion
online de un problema de optimizacion, paramétrico en las acciones de control,
que genera como resultado una secuencia de entradas de control 6ptima a lo
largo de un horizonte de control. Solamente el primer elemento de la solucién
del problema de optimizacién se aplica al sistema de acuerdo a una estrategia
de horizonte deslizante. La técnica MPC ha sido satisfactoriamente aplicada
en una amplia variedad de casos. Esto se debe a que tanto los modelos como
las restricciones en estados y entradas pueden incorporarse explicitamente en

el calculo de la secuencia de control éptimo [17, 19]. Una revisién acerca de
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MPC puede encontrarse en [20, 21, 22].

Como la mayoria de los sistemas fisicos son sistemas con dindmicas no-
lineales, la técnica MPC clasica ha sido extendida a esta clase de sistemas,
dando origen al control predictivo no-lineal basado en modelos (en inglés, Non-
linear Model Predictive Control - NLMPC) [23, 24, 25, 26]. No obstante, esta
técnica de control no-lineal no ha sido ampliamente utilizada para el control
y operacion de UAVs. Esto se debe a que los UAVs son sistemas no-lineales
con dindmicas rapidas y el problema de optimizacién no-lineal debe resolverse
teniendo en cuenta las restricciones temporales impuestas por las aplicaciones
de tiempo real. En la actualidad, el desafio por desarrollar nuevos métodos
de control que demanden un menor costo computacional contintia. Reciente-
mente, ha surgido un nuevo método de control predictivo no-lineal genérico
que extiende las capacidades del MPC clésico y permite el control de sistemas
con dindmicas no-lineales. El mismo se denomina control predictivo no-lineal
iterativo basado en modelos (en inglés, denominado Iterative non-Linear Mo-
del Predictive Control - INL-MPC), y fue desarrollado por la autora de la
presente tesis y colaboradores [27]. El método INL-MPC permite transformar
el problema de control éptimo no-lineal de un sistema no-lineal en una serie
de sub-problemas de optimizacién cuadraticos, iterativos y mas sencillos de
resolver. Esto se logra utilizando un proceso de linealizacién generalizado al-
rededor de trayectorias en espacio de estado iterativas. El método INL-MPC
se puede ver como una sucesion iterativa de métodos MPC lineales variantes
en el tiempo. En INL-MPC se asume que la funcién de costo a utilizar en el
problema de optimizacion es una funcién cuadrética tanto del vector de esta-
dos del sistema como del vector velocidad de cambio de entradas de control.
Sin embargo, existen situaciones en las cuales se desea incluir en el problema
de optimizacién otras variables que no forman parte de dichos vectores, pero
que si son funciones no-lineales de los mismos. Es por ello que se ha extendido
el método INL-MPC a su utilizaciéon con funciones de costo no-lineales depen-
dientes del vector de estado y de las velocidades de cambio de las entradas de
control. Esta nueva metodologia se nota aqui por sus siglas como INL-MPC-J.

Para el computo de trayectorias de navegacién, los sistemas de control de

navegacion utilizan diversas metodologias. Por ejemplo, en [28] se generan las
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trayectorias de navegacién mediante la obtencién de splines suaves utilizando
técnicas de control 6ptimo y de programacion matematica. En primer lugar, el
método se centra en la generacién de curvas que pasen cerca de los waypoints
(puntos de paso deseados) y luego se agregan las restricciones de interpola-
cion a la formulacion del problema. Es importante destacar que el trabajo
anteriormente mencionado computa las trayectorias de navegacién offline sin
considerar la dindmica del vehiculo que debe seguirla. En el trabajo [29] se pre-
senta una técnica para la generacion de una trayectoria a partir de una serie
de waypoints. Mediante la utilizacion de B-Splines, la trayectoria puede modi-
ficarse en presencia de ambientes dindmicos. En el articulo [30], se presenta un
algoritmo para generacion de trayectorias de navegacion en dos dimensiones.
El mismo propone que las transiciones de un segmento de trayectoria a otro se
realicen en el menor tiempo posible. El computo de las trayectorias de navega-
cion, en ambos casos, se realiza online sin considerar la dindmica del vehiculo
que debe seguirla. En el marco de la presente tesis, se desarrollé una nueva
metodologia que permite tanto la generacién como el seguimiento de trayecto-
rias de navegacion en el plano (2D) y en el espacio (3D). La técnica propuesta
se basa en el cémputo de una trayectoria de navegacién online a partir de
una coleccién de puntos de paso, en inglés cominmente llamados waypoints,
por los cuales debe pasar la trayectoria de navegacién que debe seguir el UAV
auténomo. Dichas trayectorias se computan utilizando un modelo de vehiculo
reducido tipo particula y la técnica de control INL-MPC. En consecuencia, las
trayectorias de navegacion obtenidas son aquellas que minimizan la distancia
entre el origen y el destino, y que ademads consideran las restricciones impues-
tas por la dindmica propia de los modelos utilizados. Tanto el problema de
generacion de trayectorias de navegacion como el seguimiento de las mismas,
se plantean como un problema de control éptimo no-lineal con restricciones,
utilizdndose las técnicas de control INL-MPC e INL-MPC-J, respectivamente.

Como parte de la presente tesis también se desarrollé una plataforma de
Simulacién, Visualizacién y Control de vuelo (plataforma SVC), denominada
Ezcalibur, 1a cual extiende las capacidades de los simuladores de vuelo conven-
cionales, ya que la misma, ademds del funcionamiento en modo manual, puede

ser utilizada en modo automatico. Esto se logré mediante la implementacion
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de un moédulo de control automatico en la plataforma mencionada. Ademas,
la misma puede ser utilizada tanto con modelos virtuales de UAVs como con
vehiculos aéreos reales. En el marco de la presente tesis, la plataforma SVC se
us6 con modelos virtuales de UAVs, permitiendo recrear por computadora el
comportamiento de un avion real no-tripulado y evaluar el desempeno de los
UAVs en vuelo auténomo utilizando la misma como banco de pruebas para
disenar, validar y evaluar los sistemas de control de actitud y de navegacion.

Generalmente, lo anteriormente mencionado constituye un paso previo a la
implementacion de los diferentes sistemas de control de actitud y de navegacién
en aviones o en aviones auténomos no-tripulados reales [31, 32].

La presente tesis se organiza de la siguiente manera: en el capitulo 2 se
presenta una revision acerca del modelado de sistemas con dindmicas lineales
y no-lineales. En el capitulo 3 se introduce la técnica de control MPC clasica.
En el capitulo 4 se presenta el desarrollo del método de control INL-MPC.
En el capitulo 5 se generaliza la técnica INL-MPC mediante la inclusiéon de
funciones de costo no-lineales que permiten considerar, en el proceso de op-
timizacion, variables que no forman parte del vector de estados del sistema,
dando origen al método INL-MPC-J. En el capitulo 6 se propone una meto-
dologia para la generaciéon de trayectorias de navegacién utilizando modelos
de vehiculos reducidos tipo particula y la técnica INL-MPC. En el capitulo 7
se disenia un sistema de control unificado utilizando la técnica INL-MPC. El
mismo permite controlar tanto la dindmica como la navegacién de vehiculos
aéreos no-tripulados. Para modelar el UAV de orden completo, se usa el mo-
delo matematico del avion Cessna 172. Mediante la realizacion de diferentes
maniobras de vuelo tipicas, se evalia la performance del sistema de control
propuesto. En el capitulo 8, para evaluar la metodologia propuesta para el
computo y seguimiento de trayectorias de navegacion, se disena, utilizando
INL-MPC e INL-MPC-J, un sistema de control desacoplado formado por dos
controladores independientes, uno para controlar la actitud del UAV y otro
para obtener las trayectorias de navegacion del mismo. En el capitulo 9 se
detallan los aspectos de diseno de la plataforma SVC FExcalibur. Finalmente,

en el capitulo 10 se presentan las conclusiones y trabajos futuros propuestos.



Capitulo 2

Modelado Matematico de

Sistemas Dinamicos

Antes de comenzar a analizar los sistemas de control automatico, resulta
conveniente realizar una revisién acerca del modelado de sistemas dindmicos.

Un sistema dindmico, lineal o no-lineal, puede representarse mediante un
modelo matematico, el cual consiste en un conjunto de ecuaciones diferenciales
que son representativas de la dinamica del mismo. La obtenciéon de un buen
modelo matematico resulta ser apropiada a la hora de desarrollar un buen
algoritmo de control. Como se verd mas adelante, en el marco de esta tesis,
se utilizarda como modelo matemético aquél basado en la representaciéon en
espacio de estados.

Este capitulo se organiza como sigue: en la seccién 2.1 se describe la re-
presentacion en espacio de estados de un sistema lineal genérico. En la seccion
2.2 se describen los procesos de discretizacion e integracion de un sistema li-
neal que permiten obtener la versién discreta del modelo en espacio de estados
del mismo. En la seccion 2.3 se presenta la forma genérica representativa de
la dinamica de un sistema no-lineal. En la seccion 2.4 se muestra la metodo-
logia convencionalmente empleada para aproximar la dindmica de los sistemas
no-lineales mediante la utilizacién de modelos linealizados alrededor de algiin
punto de operacién. En la seccion 2.5 se presenta el algoritmo de integracion

que permite obtener los valores de los estados del sistema en los sucesivos
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instantes de tiempo. Finalmente, en la seccién 2.6 se presenta el modelo ma-

tematico no-lineal que describe la dindmica de vehiculos aéreos.

2.1. Dinamica de Sistemas Lineales

Un sistema es lineal si el mismo satisface el principio de superposicion. Este
principio establece que la respuesta producida por la aplicacion de dos causas
superpuestas (por ejemplo distintas entradas y/o condiciones iniciales) origi-
nan la superposicién de los correspondientes efectos. En consecuencia, para
los sistemas lineales, la respuesta a varias entradas puede calcularse conside-
rando los efectos de a una entrada por vez y luego sumando las respuestas
individuales.

La representacién general de un sistema dindmico lineal arbitrario esta

dada por la siguiente ecuacion diferencial de primer orden:
x(t) = Ax(t) + Bu(t) (2.1)

donde x(t) es el vector de estados del sistema, u(t) es el vector de entradas de
control del sistema, x(t) es el vector de velocidad de cambio de estados, A es
la matriz de estados y B es la matriz de entradas.
La solucién general de la Ec. (2.1) es
t

x(t) = eA % (1) +/ AT Bu(r)dr (2.2)

te

2.2. Discretizaciéon e Integracién de Sistemas

Lineales

Se asume que en el instante de tiempo t = t° el sistema se encuentra en el
estado arbitrario (x° u®). Los tiempos discretos se definen como t* = t°+ kAT,
donde AT, es la longitud del intervalo de tiempo [tk ,tk“} durante el cual se
aplica la entrada de control u(t**!), que se mantiene constante a lo largo de

dicho intervalo.
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Notacion: De ahora en adelante se utilizaran superindices para denotar los
valores discretos de las variables en los diferentes instantes de tiempo discretos
t*. Por ejemplo, el valor de la variable y(t) en el instante de tiempo t* se
denotard como y*.

Evaluando la integral de Ec. (2.2) en el intervalo t¢ = tF y t = ¢l =
tF + AT,, se obtiene que:

tht1
Pl = AATs gk 4 / eA(tkH_T)Bu(T)dT (2.3)
tk
Los elementos de las matrices A y B son valores constantes. La entrada de
control u(7) también se mantiene constante en el intervalo de integracion,

+

tomando el valor u**! en el intervalo de tiempo [tk ) tk“}. Haciendo el cambio

de variables v = t**1 — 7 la Ec. (2.3) se puede escribir como:
AT,
xFHl = pAAT k| {/ eA”dV} Bu" ™ (2.4)
0

Llamando AT
A=A B = {/ eA”dV} B (2.5)
0

se obtiene la version discreta de la ecuacién en espacio de estados definida en

Ec. (2.1), la cual se puede escribir finalmente como:

xF+1 = Ax* + Buft! (2.6)

2.3. Dinamica de Sistemas no-Lineales

Para el caso de los sistemas no-lineales el principio de superposicién no es
valido, es decir, la respuesta del sistema a varias entradas no puede calcularse
mediante la superposicién de las respuestas a entradas individuales.

La representacion general de un sistema dindmico no-lineal arbitrario esta

dada por la siguiente ecuacion diferencial de primer orden:

x(t) = f(x(t),u(t)) (2.7)
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donde x(t) es el vector de estados del sistema, u(t) es el vector de entradas
de control del sistema, x(t) es el vector de velocidad de cambio de estados y

f(x(t),u(t)) es una funcién vectorial que depende del sistema modelado.

2.4. Linealizacion de Sistemas no-Lineales

La ecuacién de estados no-lineal definida en Ec. (2.7) puede linealizarse

expandiendo f(x(t),u(t)) en serie de Taylor de primer orden alrededor de un
punto de operacién fijo (x,u.) ([8, 17]):
- of of
x(t) ~ f(xe, ue) + &kxe,ue)(x(t) —Xe) + 8_u|(xe,ue)(u(t) - u) (2.8)

donde % y g—lfl son las matrices jacobianas del sistema evaluadas en (x.,u.) y

se definen como:

Oh oK ... Oh oh 9K ... 94
8m1 8m2 8m12 8u1 8u2 8u4
e O Ofr ., Of2 £ ofr 82 ... Of2
8f _ 8m1 8m2 8m12 8f _ 8u1 8u2 8u4 2 9
== . y == " % (2.9)
ox D : du D
Ofa Oh2 . Ofi2 Ofs Oh2 ., Oho2
8m1 8m2 8m12 8u1 8u2 8u4

Como se menciond anteriormente, (X, u.) es un punto de linealizacién fijo,

arbitrario, por lo tanto, f(x.,u.) puede ser calculada para cada (x., u.) usando
la Ec. (2.7) y puede tomar valores no nulos. Luego, si se definen
f f .
A = %kxe,ue)’ B = %kxe,ue)a d = f(Xe, ue) — AXe — Bue (2.10)

entonces, la Ec. (2.8) puede escribirse en forma compacta como
x(t) =Ax(t)+Bu(t)+d (2.11)

La solucién general de la Ec. (2.11) es

t t
GA(t_T)Bu(T)dT+/ A ddr (2.12)

te

x(t) = ACOx(e) + [

te
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2.5. Integracién de Sistemas no-Lineales

Notacion: Para simplificar la notacién, de aqui en adelante se omitira la
dependencia temporal de las variables, es decir: x = x(t), u = u(t) y x = x(t).

Para hallar los valores de los estados de un sistema no-lineal en los suce-
sivos instantes de tiempo discreto t*, la Ec. (2.7) se puede integrar utilizando
algin método de integracién numérica. En particular, en esta tesis, se utiliza el
método Runge-Kutta de cuarto orden, el cual se describe, a modo de revision,
a continuacion:

Dado el sistema no-lineal de Ec. (2.7)
% = f(x,u) (2.13)

cuya condicién inicial estd dada por los vectores x° y u’. El método Runge-

Kutta de cuarto orden establece que:
1
xFh = xF ¢ 6h(k1 + 2ky + 2k3 + ky) (2.14)

donde

= f(x*,u*) en t =tk
= f(x* + 0,5k h,u¥) en t = t* 4+ 0,5h
f(x* + 0,5kyh, u*) en t = t* + 0,5h

kng(x +ksh,u*)ent=t"+h

(2.15)

donde £ =0,1,2,3,--- y h es el tamano del intervalo de integracion.

k+1

x"T resulta ser la aproximacion del vector de estados x evaluado en el

k+1 se determina utilizando el valor del estado

instante de tiempo t = tF*!. x
actual x* més el producto del tamafio del intervalo de integracién h con el

promedio ponderado de los cuatro incrementos ki, ko, ks v ky.

2.6. Dinamica no-Lineal de Vehiculos Aéreos

Un vehiculo aéreo o avién es una aeronave capaz de volar debido a las fuer-
zas de sustentacién que genera su diseno aerodinamico. El vehiculo aéreo como

sistema dindamico se modela como un sélido rigido de orden completo, es decir
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con 6-grados de libertad (6-DOF). Su estado dindmico puede representarse por

el siguiente vector de estados:

T
X = [£B1 T2 T3 Tg4 Ty T 7 T8 T9 T10 T11 2?12]

= o B ¢ 0 ¢ p qg r ax ye R (218)

de dimensién N, = 12 y donde:

- v, ay [ son la velocidad, el angulo de ataque y el dngulo de desliza-

miento, respectivamente.

- ¢, 0 y ¢ son los angulos de roll, pitch y yaw, respectivamente,
que definen la orientacién del sistema coordenado cuerpo (B-Frame)
[ZBodys UBodys ZBody| cOn respecto al sistema coordenado de referencia
North-East-Down (NED-Frame) [Zxgp, UNeDs 2nED) (Ver Fig. 2.1). La
secuencia de rotaciones convencionalmente utilizada para describir la ac-
titud instantanea del avién en el B-Frame con respecto al NED-Frame

es la siguiente:
1. Rotacién de un dngulo ¢ positivo (nariz hacia la derecha) alrededor
del eje ZNED-

2. Rotacién de un angulo 6 positivo (nariz hacia arriba) alrededor del

eje resultante y,.

3. Rotacién de un angulo ¢ positivo (ala derecha hacia abajo) alrede-

dor del eje resultante Xg.

- p, g vy r son las componentes del vector velocidad angular del avién

expresadas en el B-Frame.

- TN, Yg ¥V 2p = —h son las componentes de la posicion del CG del avién

con respecto al NED-Frame.

El vector u, cuya dimension es N; = 4, se define mediante las siguientes varia-

bles de control del avién:

u=[u; uy us ug)" =[thtl . 0, &]" (2.17)
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Figura 2.1: Marcos de referencias NED-Frame y B-Frame con sus correspon-
dientes angulos de Euler

donde 6, es la deflexién del elevador en grados, d, es la deflexién del alerén en
grados, 9, es la deflexion del timén vertical en grados y thtl es la posicion de la
columna de propulsién cuyo valor se encuentra normalizado entre cero y uno.

En la Fig. 2.2 se puede observar un esquema del aviéon modelado junto con
los marcos de referencia utilizados. El B-Frame es una terna que se mueve
conjuntamente con el avién, su eje Zpoqy se alinea con la nariz del avién, su
eje YBody se alinea con el ala derecha y el eje Zgoqy se selecciona de forma
que cumpla con la regla de la mano derecha. El NED-Frame es el marco de
referencia inercial. El eje Zwi,q del sistema coordenado viento (W-Frame) se
alinea con la direccién relativa del viento.

La orientacion del NED-Frame con respecto al B-Frame puede ser siempre
descripta mediante una secuencia de tres rotaciones en el plano, es decir me-
diante rotaciones alrededor de un tnico eje a la vez (dngulos de Euler). Luego,
la rotacién tridimensional propiamente dicha puede obtenerse concatenando

las rotaciones individuales, es decir, en forma matricial se tiene que:

BXep = Bx, (¢)By, (0)Ba,.. (1) (2.18)
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Figura 2.2: Avién modelado y sistemas coordenados de referencia

donde BE;p es la matriz que transforma desde el NED-Frame al B-Frame y
viceversa, tomando su transpuesta. Las matrices B;,,(v), By, (0) v B, ()
definen las secuencias de rotaciones individuales convencionalmente utilizadas
para describir la actitud instantanea del avién, descriptas en los items 1, 2 y
3 de la seccion 2.6, respectivamente.

Definiendo ¢, s, y t, como la notacién para cos(7), sen(vy) y tan(vy), respec-
tivamente para un angulo genérico v, las matrices de rotaciones individuales

pueden escribirse como:

1 0 0 co 0 —sp
Bgy(@) =10 ¢4 sy | ,By,(0)=1]0 1 sy |y
0 —s4 ¢ sg 0 ¢y (2.19)
¢y sy 0
Bia(¥) =1 =8y ¢y 0
0O 0 1

Resolviendo el producto matricial definido en la Ec. (2.18), la matriz que

define la transformacion completa del NED-Frame al B-Frame queda definida
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COmo
CoCy CoSy —Sg
Brpp = S¢SCy — ChSy  S¢SeSy + CaCy  S¢Ch (2.20)
CpSeCy + SpSy  CpSeSy — SpCy  CyCo

Puede demostrarse que las columnas de BRgp = [by by bs] cumplen que

b; = —w X b; (2.21)

parai=1,2,3y donde w = [p ¢ T’]T son las componentes del vector velocidad
angular w expresado en el B-Frame.

Otra matriz de rotacién que resulta de importancia, y que serd utilizada
mas adelante, es aquella que permite transformar desde el marco de referencia

W-Frame al marco de referencia B-Frame, la cual se define en [8] como:

CaCp —CaSg  —Sq
B\%/: Sg Cg 0 (2'22)

S5aC8  —8a5p Ca

donde o y 3 son los angulos de ataque y deslizamiento, respectivamente.
Utilizando la Ec. (2.20) y evaluando las Ecs. (2.21) para el primer y segundo

elemento de by y el primer elemento de bs, se pueden calcular las derivadas

temporales de los angulos de Euler, obteniéndose asi las ecuaciones que definen

la actitud del avién:

gb =P+ tg (¢sp + 7rCy) (2.23)
0= 4Cy — TSy (2.24)
b = (gsy +1¢4)/co (2.25)

Para obtener las ecuaciones de fuerzas y de momentos que rigen el movi-
miento traslacional y rotacional, respectivamente, se aplica la segunda ley de
Newton, resultando:

Fcuaciones de Fuerzas

U=rv—quw—gsy+ F,/m (2.26)
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0 = —ru+ pw + gssco + F,/m (2.27)
W = qu — pv + gcecg + F./m (2.28)

donde u, v, w son las componentes del vector velocidad del centro de masa
del avién expresado en el B-Frame, g es la aceleracién de la gravedad y Fj,
F, y F, son las fuerzas totales (aerodinamicas més propulsién) actuantes en
el avion, expresadas en el B-Frame. Estas fuerzas dependen explicitamente de
las variables de estado y de control.

Como las fuerzas y los momentos aerodinamicos dependen de los dngulos
aerodinamicos, es decir del angulo de ataque « y del angulo de deslizamiento [,
y de la velocidad verdadera vy, en general es conveniente utilizar como variables
de estado a vy, a 'y 3 en lugar de u, v y w, por lo tanto, en vez de utilizar las

Ecs. (2.26 -2.28) generalmente se utilizan las siguientes ecuaciones:

Uy = (ul + v0 + ww) /vy (2.29)
& = (uh — war)/ (u? + w?) (2.30)
B = (vv, — viy)/(v? cos B) (2.31)
Ecuaciones de Momentos
p=(arr+cop) q + csMy + caM, (2.32)
G = cspr — ¢ (p° —1°) + 1M, (2.33)
= (csp — car) q + caMy + oM, (2.34)

donde ¢; son los coeficientes relacionados con los momentos de inercia del avién

y se definen como ¢; = % (Joadyy — J2, — JZ), c2 = %Jm (Jez + Juz — Jyy)s

_ 1 _ 1 I Joz—Jza _ Jrz _ 1 _
Cs3 = ft]zzw C4 = ft]mzw Cs = Ty Cé = Ty’ Cr = Ty’ g =
1 2 _ Jar _ 2
[(Joz = Jyy) Jow + 2], co = =22, ' = Jpp - J.. — J7,, donde J;; son las

componentes del tensor de inercia. M,, M, y M, son los momentos totales
(aerodindmicos més propulsién) con respecto a la posicién del CG, actuantes
en el avién, expresados en el B-Frame. Estos momentos también dependen

explicitamente de las variables de estado y de control.
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Las ecuaciones de movimiento traslacional se completan con las ecuaciones

de navegacion que relacionan los cambios de posicion del avién con las compo-

nentes de velocidad. En términos de las velocidades del avién en ejes cuerpo

las mismas son:

TN = uCoCy + V(—CySy + 5¢50Cy) + W(SeSy + CSCy)

Ur = uCoSy + V(CeCy + S¢S0Sy) + W(—S¢Cy + C4SeSy)

h = usp — vS4Cop — WCyCh

(2.35)

(2.36)

(2.37)

Agrupando las Ecs. (2.29 - 2.31), (2.23 - 2.25), (2.32 - 2.34), (2.35 - 2.37),

la funcién vectorial f(x,u) queda determinada por:

(uts + v + ww) /vy
(wr — wu) [ (u* + w?)
(vvy — viy) / (v2 cos B)
p+ tanf(gsin ¢ + r cos @)
q Ccos ¢ — rsin ¢
(gsin ¢ + rcos ¢)/cos b
(c1r + cop)q + c3 M, + ca M,
cspr — cg(p* — r?) + er My,
(cgp — car)q + caMy + co M.,
ubyy + vbay + wbhsy
ubia + vbag + whss

—Ublg — Ubgg — wbgg

(2.38)

donde b;; representa el elemento de la fila 7 y la columna j de la matriz de

rotacion definida en la Ec. (2.

20).

2.7. Conclusiones

En este capitulo se presento la dinamica de sistemas lineales y no-lineales.

Se introdujo, ademds, el concepto de linealizacién alrededor de puntos de opera-

cion arbitrarios y se presentd el método de integraciéon numérica Runge-Kutta,
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el cual puede ser utilizado para hallar los sucesivos estados temporales del sis-
tema no-lineal. Por ltimo, se describié el modelo matemético no-lineal para
el caso de vehiculos aéreos, el cual serd luego utilizado como modelo de avién

no-tripulado (UAV) de los distintos algoritmos de control diseniados.



Capitulo 3

Control Predictivo (MPC)

En este capitulo se presenta el método de control predictivo, comtinmente
conocido por su nombre en inglés como Model Predictive Control (MPC).

La organizacién de este capitulo es la siguiente: en la seccion 3.1 se intro-
duce el método y ademas se exponen los conceptos basicos de dicha estrategia
de control. En la seccion 3.2 se presenta la metodologia de prediccion de es-
tados futuros del sistema a partir de una secuencia de entradas de control y
del estado inicial. En la seccion 3.3 se expresan las restricciones en estados,
entradas de control y velocidad de cambio de entradas de control como de-
sigualdad matricial. En la seccién 3.4 se plantea el problema de minimizacién,
sujeto a restricciones, mediante el cual es posible obtener las acciones de con-
trol 6ptimas. En la seccion 3.5 se presenta el funcionamiento de la unidad de
control basada en el método MPC. Finalmente, en la secciéon 3.6 se formaliza
el algoritmo MPC.

3.1. Introducciéon a la Técnica MPC

Desde hace algunas décadas, las técnicas de control clasicas como las utili-
zadas en [33, 8, 9] han dejado lugar a métodos de control més modernos, como
por ejemplo control éptimo [34], 16gica difusa [35], MPC [36, 37, 38, 39] y otras
40, 41].

Desde sus inicios, en la década de 1970, el control MPC ha sido objetivo de

18
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estudio de distintas comunidades académicas y cientificas. Existen numerosas
formulaciones de control predictivo que utilizan las mismas ideas comunes: 1)
utilizacion de un modelo explicito para predecir el comportamiento futuro de
un sistema determinado, 2) minimizacién de una funcién de costo sujeta a
ciertas restricciones en estados y entradas de control, y 3) utilizacién de una
estrategia de horizonte deslizante.

En su version mas clasica, MPC utiliza modelos de sistemas lineales, dis-
cretos e invariantes en el tiempo, para predecir el comportamiento futuro de
un sistema mediante la resoluciéon online de un problema de control éptimo
[17, 42]. La secuencia de control 6ptimo, valida para un determinado horizonte
de control t"<, se calcula mediante la minimizacién de una funcién objetivo su-
jeta a restricciones en estados y entradas. Ademads, se asume que la secuencia
de control se mantiene constante para t'» >t > the. (ver Fig. 3.1). La entrada
de control éptima obtenida correspondiente al primer instante de muestreo es
la que se aplica al sistema y el calculo se reinicia desplazando el horizonte de

prediccién hacia adelante al proximo instante de muestreo. La técnica MPC

(Pasado A Futuro >
L~ -

=Estado Deseado
Estado Predicho
=Estado Medido
= Entradas de Control Predichas

g —

Entradas de Control Pasadas

( Horizonte de Prediccion
( Horizonte de Control ) :
1
Tasa de Muestreo :

~f—
i
} i i } i } i y
kE k+1 k+he---k+hy

Figura 3.1: Conceptos basicos del control MPC

permite incorporar al problema de control modelos discretos en espacio de es-
tados multivariables [43] y la inclusién de las limitaciones de los sistemas fisicos
se puede realizar de forma sencilla.

En la actualidad, el control predictivo tiene un amplio espectro de aplica-

ciones, como en la industria quimica [44] por citar alguna. Recientemente, ha
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comenzado a utilizarse en sistemas de control automatico para UAVs auténo-
mos [45, 46, 47, 48].

3.2. Prediccion de Estados

Para resolver el problema de control predictivo es necesario primero compu-
tar los valores predichos de los estados del sistema. Para ello, se asume que
en el instante de tiempo t = tY el sistema se encuentra en un estado arbitra-
rio (x%,u’) y que, ademds, el mismo va a ser controlado por una serie de h,

controles consecutivos constantes por tramos (Ver Fig. 3.2)
1.2 k hp1T
U,=[u" v -+ u*- u'] (3.1)

durante un periodo de tiempo [to, thp} . Cada control u” en la Ec. (3.1) se aplica

durante un intervalo de tiempo [tk_l, tk] de longitud ATy, conk =1,2,---  h,,.

U
A uk+2

uk’ e hyp
k%3 2 ... ukt1

% -_-_-_-_--I
>
5

[P TPy ——

>

k el t

Figura 3.2: Esquema de discretizacion temporal

Los estados predichos x* a lo largo de los instantes de tiempo consecutivos
th con k= 1,...,h, se pueden hallar iterando la Ec. (2.6). Teniendo en cuenta
que para k = h. +1,--- , h, los valores de la secuencia de entradas de control
U, toman el valor Uy,(k) = u", se puede demostrar que el vector de estados
predichos

X = [x' x* X XhP}T (3.2)

puede calcularse en términos de la secuencia efectiva de control

U.=[u" v - o uhc}T (3.3)
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como
X =Px"+H,U, (3.4)
donde
[ A ] [ B 0 0 |
A2 AB B 0
A3 A?B AB 0
P= : y H, = : : ) : (3.5)
Ahc Ahc_IB Ahc_zg oo B
_Ahp | i A-1B AMW2B ... Z;’Lihc A—iB |

donde A" representa a la potencia n-ésima de la matriz A. P es una matriz de
dimensién (h, x Ny) x Ny, H, es una matriz de dimensién (h, x Ny) x (he X N;).

Notar que mientras U, es un vector de dimensién h, x N; que contiene
la secuencia completa de controles, U. es un vector de dimension h. x N;

que contiene los controles computados durante el horizonte de control efectivo
(t = [t ¢"]).

3.3. Restricciones

En la préctica, todos los sistemas fisicos presentan restricciones. Por ejem-
plo, los actuadores tienen un campo limitado de acciéon debido a sus limites
fisicos. Existen también limites de seguridad como pueden ser velocidades y
temperaturas maximas. MPC provee una metodologia que permite incorporar
las restricciones de forma sistematica en la fase de diseno del controlador.

Se pueden plantear restricciones que involucren a: entradas de control, sus
velocidades de cambio y estados del sistema. En tiempo continuo, dichas res-

tricciones pueden ser expresadas como:
u,(t) <u(t) <up(t) (3.6)

U (1) < u(f) < ap(t) (3.7)
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X (1) < x(t) < xp(t) (3.8)

donde (u,,(t),up(t)) representan las restricciones min-max en los controles,
(0 (t), 0 (t)) representan las restricciones min-max en la velocidad de cambio
de las acciones de control y (x,,(t),x,(t)) representan las restricciones min-
max en los estados.

Si las Ecs. (3.6)-(3.8) se evaltian en los instantes de muestreo ¢t = t* con
k=1,---,he las restricciones en entradas de control, velocidad de cambio de

entradas de control y estados, respectivamente, pueden expresarse como:

uwt <uh<ul, E=1,-- h (3.9)

wto<at<al, k=1,-- h (3.10)
y

xh <xF<xk, k=1, h (3.11)

La Ec. (3.9) puede escribirse en forma matricial como:

[ L ]U;g[ Uu ] (3.12)
~I. ~U,,

donde Uy, y U, son vectores que contienen los limites superior e inferior
de las entradas de control, respectivamente, e I. es una matriz identidad de
dimension (V; x h.) x (N; X h,).

De forma similar, evaluando para k = 1,--- , h., la Ec. (3.10) se puede
escribir como sigue:
. AU, .
U, < <U 3.13
= AT, M (313)

donde U,; y U,, son vectores que contienen los limites superior e inferior de

la velocidad de cambio de las entradas de control, respectivamente, y donde:

AU, = EU, + U, (3.14)
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con _ -
Iy, 0 --- 0 O .
—u
—Iy, Iy, -+ 0 O 0
E=| . 1 i |yUy=| | (3.15)
0 0 --- Iy O '
N; 0
0 0 - —Iy Iy

e Iy, es una matriz identidad de dimensién N; x N;. Luego, las restricciones

definidas en la Ec. (3.13) pueden expresarse en forma matricial como sigue:

U
MAAT, +

m

-U,
U, ] (3.16)

Utilizando la Ec. (3.4), las restricciones en los estados definidas en la Ec. (3.11)

se pueden escribir en forma matricial como:

x° (3.17)

donde X,; v X,,, son vectores que contienen los limites superior e inferior de
los estados, respectivamente.
Finalmente, juntando las Ecs. (3.12), (3.16) y (3.17), las restricciones se

pueden agrupar como

Ainech S bineq (318)
donde ) i} ) )
I Uy
_IC _Um
E UyAT, — U
Aineq = ’ bineq = M ’ (319)
-E -U,, AT, + U,
Hu XM — PXO
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3.4. Funcién Objetivo Cuadratica

Como se ha mencionado anteriormente, MPC minimiza una funcién objeti-
vo o funcién de costo _Z (x,u). Dicha funcién a su vez penaliza las desviaciones
de los estados predichos x respecto de los valores de estados deseados x, y tam-
bién puede penalizar variaciones en las entradas de control u. La funcién de

costo que se utiliza generalmente es:

hp hC
J = (xk — xM)TQk(xk — x*) + Z Auka{'u?Auk (3.20)

k=1 k=1

donde Qm y R, son matrices definidas semi-positivas y positivas, respectiva-

F —u"1 El vector x¥ especifica los valores deseados de las

mente y Auf = u
variables de estado en el instante de tiempo t = t*. Entonces, planteado como
un problema de minimizacién, el problema de control 6ptimo del método MPC

puede escribirse como:

: h ~ hc ~
o J= 300 (g = xE)TQE(x — xF) + 204, AukTRIu?Auk
st. Ainech S bineq

(3.21)

La solucién del problema de minimizacién (3.21) da como resultado la se-
cuencia de entradas de control éptima U = [ul u? ... u]T que minimiza
tanto las desviaciones de los estados respecto de sus valores deseados, como

asi también la velocidad de cambio de las entradas de control.

3.5. Metodologia de Control

El método MPC puede implementarse en una unidad de procesamiento para
formar el sistema de control de un sistema fisico arbitrario como se muestra
en la Fig. 3.3. Brevemente, la operacién online de la misma es como se indica
a continuacién. Primero, se miden el vector de estado y de entradas de control
actuales del sistema fisico real x° y u’, respectivamente. Luego, utilizando
un modelo matemaético del sistema a controlar, el control MPC computa la

secuencia efectiva de control éptima U? resolviendo la Ec. (3.21). Como la
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funcién objetivo _# penaliza las desviaciones del vector de estados del modelo
del sistema lineal respecto de su vector de estados deseado x4, la secuencia de
control U’ hallada es aquella que minimiza dichas desviaciones. Solamente la
entrada de control u! = UZ%(1) correspondiente al primer intervalo de muestreo
se aplica al sistema fisico real. El proceso contintia desplazando el horizonte de

tiempo un paso hacia adelante al préximo instante de muestreo t° « t° + AT,

1 _
u' = Ug(1) x%, u®
| Sistema Fisico Real

Secuencia de Control Sistema de Control
Optima MPC -
Modelo Sistema
o 1 h.17T Control MPC < . _ Xd
Uc - [u ) , U } x=Ax+ Bu

Figura 3.3: Esquema del lazo de control MPC

3.6. Algoritmo

En el Cuadro 3.1 se formaliza el algoritmo MPC detallandose los pasos que

involucra el mismo.

3.7. Conclusiones

En este capitulo se realizé una revision del método MPC, ya que sobre la
base de esta técnica de control se trabajard en los capitulos siguientes. Se pre-
sento el mecanismo que permite predecir el comportamiento futuro del sistema
mediante la obtencién del vector de estados predicho. Ademas, se planteé el
problema de optimizacién como un problema de minimizaciéon cuadratico su-

jeto a restricciones en estados, entradas de control y velocidad de cambio de
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Cuadro 3.1: Algoritmo MPC

Algoritmo

Paso 1: Inicializar toda la secuencia de entradas de control U, definida en
la Ec. (3.3) con el valor de la entrada de control actual u°.

Paso 2: Dados el estado actual del sistema fisico real x° y la secuencia de
entradas de control U,, obtener el vector de estados predichos X como se
muestra en la Ec. (3.4)

Paso 3: Computar las matrices de prediccién definidas en la Ec. (3.5).
Paso 4: Calcular las matrices de restricciones de Ec. (3.19) y resolver el
problema de minimizacién definido en la Ec. (3.21).

Paso 5: Computar la entrada de control 6ptima U con un algoritmo de
programacion cuadratica adecuado.

Paso 6: Aplicar la primer entrada de control u' = U?*(1) al sistema fisico
real.

Paso 7: Actualizar la secuencia de entradas de control U. = U}, mover el
horizonte de tiempo un paso adelante hasta el proximo instante de muestreo
t? < tY + AT, y regresar al Paso 2

entradas de control. La funcion objetivo utilizada penaliza tanto las desvia-
ciones de los estados respecto de sus valores deseados como la velocidad de
cambio de las entradas de control. Finalmente, se formalizé el algoritmo MPC

detallando cada uno de los pasos involucrados por el mismo.



Capitulo 4

Un Nuevo Método de Control
Predictivo para Sistemas
no-Lineales (INL-MPC)

En este capitulo se presenta un nuevo método de control predictivo éptimo
e iterativo para sistemas no-lineales, desarrollado en el marco de la presente
tesis y denominado INL-MPC (sigla derivada de su nombre en inglés Iterative
non-Linear Model Predictive Control).

Este capitulo se organiza como sigue: en la seccion 4.1 se introduce el
método INL-MPC. En la seccién 4.2 se presenta el concepto de trayectoria en
espacio de estados predicha. La seccion 4.3 presenta el mecanismo de linealiza-
cion generalizado a lo largo de las trayectorias en espacio de estados predichas,
obteniéndose ademaés el modelo en espacio de estados discreto del sistema li-
nealizado. Asimismo, se describe la metodologia utilizada para expresar las
restricciones del sistema como una desigualdad matricial. En la seccion 4.4 se
presenta la funciéon de costo utilizada en INL-MPC y se halla la relacion exis-
tente entre la secuencia completa de control y la secuencia de control efectiva.
En la seccién 4.5 se presenta el funcionamiento de la unidad de control basada
en el método INL-MPC. Finalmente, en la seccién 4.6 se formaliza el algoritmo

INL-MPC desarrollado, detallandose los pasos involucrados por el mismo.

27
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4.1. Introducciéon a la Técnica INL-MPC

INL-MPC es un método general que extiende las capacidades del control
MPC con el objetivo de controlar sistemas no-lineales [27]. El método propues-
to transforma el problema no-lineal de control 6ptimo de un sistema no-lineal
en una serie de sub-problemas de optimizacién cuadréticos, iterativos y mas
sencillos de resolver. El mismo utiliza un proceso de linealizacién generaliza-
do que se realiza alrededor de trayectorias candidatas definidas iterativamente
en el espacio de estados. La metodologia planteada no requiere la definicién
de estados de equilibrio. La técnica INL-MPC puede verse como una sucesién

iterativa de métodos MPC variantes en el tiempo.

4.2. Trayectorias en Espacio de Estados Pre-
dichas

Dado un sistema fisico real cualquiera, se asume que el mismo en un instante
de tiempo tY se encuentra en un estado arbitrario x° definido por las acciones
de control u’. Se asume ahora que dicho sistema va a ser controlado por una
secuencia temporal de h, controles consecutivos constantes por tramos (Ver
Fig. 3.2)

U,=[u v - du uh”}T (4.1)

durante un periodo de tiempo [to, thp].

Con el sistema fisico en el estado inicial x° y dada la primer entrada de
control Uy,(1) = u', la Ec. (2.7) puede integrarse utilizando, por ejemplo, el
algoritmo de integracién Runge-Kutta presentado en la seccion 2.5, para encon-
trar el nuevo estado del sistema x! en el instante de tiempo t'. Iterativamente,

los estados subsiguientes x*

asociados a la secuencia de control U,, definida en
Ec. (4.1), pueden ser determinados para encontrar el vector total de estados
predichos:

X:[Xl x? .ooxP oL XhP}T (4.2)

Esto define una trayectoria en espacio de estados 7'(U,), como se muestra en
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UW = [ul® ... yhe O] T

A® T(Uy)
A Tl e TN ()
) _—/.'_.-’:)—(k(i) ; ix ’
w2 @ O = :
P : ' : .- %.h
’ ?XIX(i) E : uk+1— “‘ - -?X ’
IERGIN ; . ; :
’ E 'u2 - +—£2‘ E ; E
S P ] t T(Up):
¢yl ).(1 ! E E \:'\ .
el : i : i Up = [ul - ube]
%0 : ; : ; PP
tO tl tk thp tk

Figura 4.1: Prediccion de trayectorias en espacio de estados

la Fig. 4.1. Por supuesto, una secuencia de control U;Ef) diferente:
UW = [uh® w20 kO uhpmf (4.3)

generara una trayectoria en espacio de estados diferente 7' (U](D )) con su corres-

pondiente vector de estados predichos X (@)
X0 = [xb0) x>0 kO th,a)f (4.4)

Esto también se muestra en la Fig. 4.1.

4.3. Linealizacion Generalizada, Restricciones

y Discretizacion Temporal

4.3.1. Linealizacion

La ecuacién de estados no-lineal definida en Ec. (2.7) puede linealizarse
expandiendo f(x,u) en serie de Taylor de primer orden (o de mayor orden

[49]) alrededor de un punto de operacién arbitrario, variable (x., ue) ([8, 17]),
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donde x, = x.(t) y u. = u.(t):

L of of
x ~ f(x,,u.) + &kxe,ue)(x —X) + %kxe,ue)(u -u,) (4.5)

donde % y g—lfl son las matrices jacobianas del sistema evaluadas en (x.,u.) y

se definen como:

oh oK ... BN oh  8hn ... Oh
8m1 8m2 8m12 8u1 8u2 8u4
of | ok on ... of 9F | 2 ok ... o
. ox1 Oxa Ox12 . ou1 Ousz Ouy 4.6
—= 7" y —=1| "7 “ (4.6)
ox : : oo du : :
Ofiz Ofiz .. Ofi2 Ofiz Ofiz .. Ofi2
ox1 Oxa Ox12 ou1 Ousz Ouy

Como se mencioné anteriormente, el punto de linealizacién (x., u.) es un
punto de operacién variable, arbitrario. Notar que f(x., u,) puede ser calculada
para cada (X, u.) utilizando la Ec. (2.7) y puede tomar valores no nulos. Luego,
si se definen

of of -
A=—|uw,B=—|xu) d="Ff(x,u,)— Ax, — Bu, 4.7
T 1) G| e ) ( ) (4.7)

entonces, la Ec. (4.5) puede escribirse en forma compacta como
x(t) =Ax(t)+Bu(t)+d (4.8)

La solucién general de la Ec. (4.8) es

t t
GA(t_T)Bu(T)dT—I—/ AU ddr (4.9)

te

x(t) = ACOx(e) + [

te

Asumiendo un control constante u(7) = u**! y dado el estado x* al tiempo
t¢ = t*, por integracién de la Ec. (4.9), se puede determinar el estado x**! en

el instante de tiempo t = t**! = t* 4 AT, como:

xF+1 = Ax* + Buf*! + Gd* (4.10)
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donde AT
A=A G = / eA7dr, B=GB (4.11)
0

4.3.2. Linealizacién a lo Largo de Trayectorias en Espa-

cio de Estados

A continuacién se procede a mostrar el concepto de linealizaciéon genera-
lizada alrededor de trayectorias candidatas en espacio de estados. Para ello,
se asume que en el instante de tiempo t° el sistema fisico se encuentra en un
estado conocido (x,u’) y que durante el horizonte de prediccién [t°, "] se
moverd proximo a una dada trayectoria 7' (U;gi)) definida por un vector de en-
tradas de control U](f) y su correspondiente vector de estados predichos X (@)
(Ecs. (4.3) y (4.4)). Bajo estas hipétesis, se puede entonces linealizar la Ec.
(2.7) en cada intervalo de tiempo [tk tk“}, usando como punto de linealiza-
cién el set (x., ug, 1) = (x»@ uP® %) formado por los estados, entradas de
control y el tiempo asociados a la trayectoria en espacio de estados predicha
T(UM).

Este proceso permite formar para cada intervalo de tiempo [tk,tk“} un
sistema de la forma de Ecs. (4.7)-(4.11) donde las matrices A, B y d definidas
en la Ec. (4.7) estdn dadas por:

k__ of k __ of
A a_x|xk (@) juk- () 5 B* = a_u|xk,(i)7uk,(i)

d* f( k (z k,(i)) — Akxk() _ Bk (4'12)
y donde el sistema de Ec. (4.10) queda expresado como:
1 Akxk 1 BEgEL 4 Gk (4.13)
con
R . R AT,
AF = AR GE = / A" dr, B¥ = G'B* (4.14)
0

1 en el instante de

Nétese que la Ec. (4.13) permite determinar el estado x*
tiempo t*! dados el estado x* en el instante de tiempo t* y el control constante

aplicado u**! (ver Fig. 3.2).
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Iterando el modelo descripto por la Ec. (4.13) a lo largo de los instantes
de tiempo consecutivos t* con k = 0,1,...,h, — 1, puede demostrarse que el

vector de estados predichos X, definido en la Ec. (4.2), queda dado por:
X =Px’+H,U, + H,D (4.15)

donde las matrices D, P, H, y H; se calculan como sigue:

o ] o ]
d ATAD

D=| d |, P= AZATA” (4.16)
dw-1 Ahp—l ..... AO

[ B 0 0]
A'B° B! o0

H, = AZA'BO A’B! -0 (4.17)

Alo—1... AOBO Al—1... A2B! ... BhrL

QGO 0 o0
A'G? G! 0
H, = A?A'GO A’GY .. 0 (4.18)

Aol AOGO Aln—1... A2GL... Ghol

4.3.3. Restricciones

Las restricciones en entradas, velocidad de cambio de entradas y estados

se calculan de forma similar a la realizada en el capitulo anterior, es decir:
<u'<ul, k=1,--- )k, (4.19)

<" <k, k=1,---h, (4.20)
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xkt <xF<xh, k=1, h, (4.21)

La Ec. (4.19) puede escribirse en forma matricial como:

_Ip

donde Uy, y U,, son vectores que contienen los limites superior e inferior

Uy
_Um] (4.92)

de las entradas de control, respectivamente, e I, es una matriz identidad de
dimensién (V; X hy) X (N; X hy).

De forma similar, evaluando para k = 1,---,h,, la Ec. (4.20) se puede
escribir como sigue:

U, < P <U 4.23

= AT, - M (423)

donde Uy, y U, son vectores que contienen los limites superior e inferior de

las velocidades de cambio de las entradas de control, respectivamente, y donde

AU, = EU, + U, (4.24)
con ~ _
Iy, O 0 0 .
—u
—Iy, Iy, - 0 0 0
E=| : . i |yUy=| | (4.25)
0 0 --- Iy O '
N; 0
0 0 --- —Iy Iy,

e Iy, es una matriz identidad de dimensién N; x N;. Luego, las restricciones
de velocidad de cambio de entradas de control definidas en la Ec. (4.23) se

pueden expresar, en forma matricial, como:

U
MAAT, +

U

m

_[%] (4.26)

Utilizando la definicién del vector de estados predicho de Ec. (4.15), las

restricciones en los estados de Ec. (4.21) se pueden escribir matricialmente
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como:
-P

P

X
Mol x" 4

_Hg] D (4.27)

9

H,

donde X, v X, son vectores que contienen los limites superior e inferior de

m

los estados, respectivamente.
Agrupando las Ecs. (4.22), (4.26) y (4.27), las restricciones se pueden es-

cribir en forma compacta como:

Aineq Uy, < bijeq (4.28)
donde _ _ _ _
I, Uy
-L, -U,,
E UyAT, — U
Aineq = 5 bineq = M 0 (429)
—E -U,, AT, + U,
H, Xy — Px? — H,D
—H, -X,, + Px’+H,D

4.4. Funcion Objetivo Cuadratica

De la misma manera que MPC, el método INL-MPC utiliza una funcién
objetivo o funcién de costo _# (x,u) para determinar una secuencia de entradas
de control 6ptima. Dicha funcién de costo _# penaliza las desviaciones de
los estados predichos x respecto de los estados deseados x,;. También puede
penalizar cambios en las entradas de control u.

Una forma bastante general de la funcién objetivo ¢ en tiempo continuo

puede escribirse como:

I xw) =[5 [(xa = %)TQu (x4 — X) + (kg — %)TQu(ky — %)+

L o (4.30)
(ug —u)"Ry(ug — u) + (g — 1) "Ry (0y — )] dt

donde Q, y Q; son matrices definidas semi-positivas y R, y Ry son matrices
definidas positivas y x4, X4, Ug ¥ Qg4 especifican los valores deseados de variables

de estados, velocidad de cambio de variables de estados, entradas de control y
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velocidad de cambio de entradas de control, respectivamente.

En este capitulo sera suficiente considerar una funcién de costo reducida
que solamente penalice las desviaciones de los estados y de la velocidad de
cambio de las entradas de control. En consecuencia, las matrices Q; v R,
se asumen nulas. Adicionalmente, se desea obtener entradas de control con
minima variacién, por lo tanto u, se adopta igual a cero. Con estos supuestos,

la forma discreta de la Ec. (4.30) puede escribirse como:

S =3 1= xHTQE(xf — xF) + (uf — o TR (W —ut )] (431)

donde
k

~ - R;
k k k i
Q= ATQ" vy RE = 4.32
x e Y Ri= 3 (4.32)
Utilizando la Ec. (4.24), la Ec. (4.31) puede escribirse en forma matricial

como sigue

F(X,U,) = (Xg—X)"Qu(Xy—X) + (EU, + Up)"R4(E U, + Up) (4.33)

donde R
QL. o 0 R!. 0 0
3 0Q--- 0 3 0 R2--- 0
Q= . .. . |"Ra=| . (4.34)
0 0 Qlr 0 0 ---R¥
y
1,2 h]?
X, = [ded X (4.35)

Reemplazando la Ec. (4.15) en la Ec. (4.33), operando y descartando los térmi-
nos constantes, la funcién objetivo de Ec. (4.33) puede escribirse como una

funcién solamente de la secuencia de control como sigue:
J(U,) =¢g"U,+U'HU, (4.36)

donde
g =2 [H]Q,(Px"+H,D — X,) + E'R; U] (4.37)
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H=H’Q,H, + ETR,E (4.38)

Aligual que MPC, el método INL-MPC asume que los valores de las entra-
das de control permanecen constantes una vez que se ha alcanzado el horizonte
de control t"=. Esto significa que los valores U, (k) de la secuencia de control U,
se mantienen igual a u” para k = h.+ 1,--- , h,. En consecuencia, es posible
expresar la secuencia completa de control U, en términos de la secuencia de

control efectiva U, como sigue:
U, = TU, (4.39)
donde el vector de secuencia efectiva de control se define como

U.=[u'v’... uhc}T (4.40)

; I,
T = 4.41
H o
donde _ -
00--- Iy
Iy, 0 -~ 0 Ni
00 - Iy,
0Iy--- 0
I = o . yV=100--- Iy, (4.42)
0 0 ... I Do :
N 00 Iy,

En las ecuaciones anteriores, Iy, es una matriz identidad de dimension N; x Nj;
I. es también una matriz identidad de dimensién (N; x h.) X (N; X h.) y V
es una matriz de dimension (N; x (h, — h¢)) % (N; x h.). Notar que, mientras
U, es un vector de dimensién h, x NN; que contiene la secuencia completa de
controles, U, es un vector de dimension h. x N; que contiene los controles
aplicados durante el horizonte de control (k=1,--- , h,).

La Ec. (4.39) permite expresar la funcién de costo ¢ (U,) y las restric-
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ciones en términos de la secuencia de control efectiva U, (reemplazando la
Ec. (4.39) en las Ecs. (4.36) y (4.28)). Entonces, planteado como un problema
de minimizacién, el problema de control éptimo del método INL-MPC puede

escribirse como:
min 7 (U,) = g"TU, + UI'TTHTU,

] (4.43)
st. AineqTUc S bineq

La solucién del problema de minimizacién definido en Ec. (4.43) da como
resultado la secuencia de entradas de control 6ptima U} que minimiza tanto las
desviaciones de los estados respecto de sus valores deseados, como asi también

la velocidad de cambio de las entradas de control.

4.5. Metodologia de Control

El método INL-MPC puede implementarse en una unidad de procesamien-
to para formar el sistema de control de un sistema fisico arbitrario como se
muestra en la Fig. 4.2. Brevemente, la operacion online de la misma es como
se indica a continuacion. En primer lugar, se miden el vector de estado y el
vector de entradas de control actuales del sistema fisico real x° y u’. Luego,
utilizando un modelo matematico del sistema a controlar, el método INL-MPC
computa la secuencia de control éptimo efectiva U? resolviendo la Ec. (4.43).
Como la funcién objetivo ¢ penaliza las desviaciones del vector de estados del
sistema linealizado respecto de sus valores de estados deseados x4, la secuencia
de control U7 hallada, es aquella que minimiza dichas desviaciones. Solamen-
te la entrada de control u' = U?(1), correspondiente al primer intervalo de
muestreo, se aplica al sistema fisico real. El proceso continia desplazando el
horizonte de tiempo un paso hacia adelante al préximo instante de muestreo
0+ 0 + AT
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ul =U(1) x% u°
31 Sistema Fisico Real

Secuencia de Control Sistema de Control
Optima INL-MPC -
o S— Control Modelo Sistema
U = [ul, e uhc}T INL-MPC [ % =f(x,u) Xd

Figura 4.2: Esquema del lazo de control INL-MPC

4.6. Algoritmo

En el Cuadro 4.1 se formaliza el algoritmo INL-MPC, detallandose los pasos

involucrados por el mismo.

4.7. Conclusiones

En este capitulo se presenté un nuevo método de control predictivo para sis-
temas no-lineales genéricos denominado [lterative non-Linear Model Predictive
Control (INL-MPC). La técnica INL-MPC utiliza un proceso de linealizacién
generalizado de la dinamica de los sistemas no-lineales, a lo largo de trayecto-
rias candidatas definidas iterativamente en espacio de estados. INL-MPC pre-
senta varias ventajas: 1) Permite la inclusién de sistemas no-lineales genéricos,
2) Puede ser utilizado como un sistema de control unificado que es capaz de
controlar la dindmica completa de un sistema, como por ejemplo de un UAV,
3) Transforma el problema del control éptimo no-lineal de un sistema no-lineal
en una serie de sub-problemas de optimizacién cuadraticos iterativos y mas
sencillos de resolver, y 4) Las restricciones pueden incorporarse con facilidad,
ademas, las velocidades de cambio de estados y entradas de control pueden ser
penalizados, permitiendo tener en cuenta diferentes limitaciones fisicas de los

sistemas reales.
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Cuadro 4.1: Algoritmo INL-MPC

Algoritmo

Paso 1: Inicializar las variables tol y maxlter las cuales indican la tole-
rancia aceptada para terminar el lazo de iteraciéon y el maximo nimero de
iteraciones, respectivamente. Inicializar el indice de iteracién ¢ = 1.

Paso 2: Inicializar la secuencia de entradas de control U](f) definida en la
Ec. (4.3) con el valor de la entrada de control actual u® y considerar que
se mantiene constante a lo largo del intervalo de prediccién [to thp}

Paso 3: Dados el estado actual del sistema fisico real x° y la secuencia
de entradas de control Up , obtener el vector de estados predichos X (@)
definido en la Ec. (4.4) asociado a la trayectoria en espacio de estados
predicha T’ (Ug)).

Paso 4: Linealizar el sistema no-lineal a lo largo de la trayectoria en espacio
de estados predicha 7' (US)) para calcular las matrices de espacio de estado
del sistema definidas en la Ec. (4.12). Luego, computar las matrices de
prediccion definidas en las Ecs. (4.16)-(4.18).

Paso 5: Calcular las matrices de la funcién objetivo _¢# definidas en las
Ecs. (4.37) y (4.38) y las matrices de restricciones de Ec. (4.29) a fin de
establecer las matrices del problema de minimizacién de Ec. (4.43).

Paso 6: Computar la entrada de control éptima U} con un algoritmo de
programacion cuadratica adecuado. Recordar que las entradas de control
se mantienen constantes para k > h. por lo tanto la secuencia de entradas
de control completa se puede calcular como U* = TUZ.

p
Paso 7: Si, || U; — UY

iteraciéon ¢ <— i+ 1, actualizar la secuencia de entradas de control U](f) =U;
para la proxima iteracién y regresar al Paso 3

Si no, terminar el lazo de iteracién e ir al Paso 8.

Paso 8: Aplicar la primer entrada de control u' = U?*(1) al sistema fisico
real, mover el horizonte de tiempo un paso hacia adelante al proximo ins-
tante de muestreo t° < t° + AT}, reiniciar el indice de iteracién i y regresar
al Paso 2




Capitulo 5

Un Nuevo Método de Control
Predictivo para Sistemas

no-Lineales con Funcion de
Costo no-Lineal (INL-MPC-J)

En este capitulo se presenta una nueva metodologia que permite el trata-
miento de funciones objetivos ¢ no-lineales extendiendo la técnica INL-MPC
presentada en el capitulo anterior. El nuevo método se denomina aqui INL-
MPC-J en referencia a la inclusion de una funcién de costo no-lineal en el
control INL-MPC.

Este capitulo se organiza como sigue: en la seccién 5.1 se introduce la me-
todologia propuesta. En la seccién 5.2 se presenta la funciéon de costo no-lineal
genérica utilizada en el método INL-MPC-J. En la seccién 5.3 se presenta el
funcionamiento de la unidad de control basada en el método INL-MPC-J. Fi-
nalmente, en la seccion 5.4 se formaliza el algoritmo INL-MPC-J detallandose

los pasos que involucra el mismo.
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5.1. Introduccion al Método INL-MPC-J

En el caso de las técnicas MPC e INL-MPC, presentadas en los capitu-
los 3 y 4, respectivamente, las funciones objetivos utilizadas para obtener las
secuencias de controles 6ptimas son funciones cuadraticas que penalizan las
desviaciones de los estados y de la velocidad de cambio de las entradas de
control respecto de sus valores deseados. Sin embargo, existen situaciones mas
complejas en las cuales se desea incluir en el proceso de optimizacion variables
que no forman parte del vector de estados del sistema, pero que si son funcio-
nes no-lineales del mismo. En este capitulo se presenta una metodologia que
permite considerar dichas variables. Para ello se plantea una funciéon objetivo
no-lineal que penaliza las desviaciones de funciones no-lineales del vector de
estados y de la velocidad de cambio de las entradas de control respecto de sus
valores deseados. Aplicando el proceso de linealizaciéon generalizado a dichas
funciones, se logra transformar el problema de control 6ptimo no-lineal en un
problema cuadrético, mas sencillo de resolver y similar a los presentados en

los capitulos anteriores.

5.2. Funcién Objetivo no-Lineal

La funcién objetivo ¢ presentada en la Ec. (4.30) corresponde a una fun-
cion de costo cuadratica que considera las desviaciones de: variables de estado,
velocidad de cambio de variables de estado, entradas de control y velocidad de
cambio de entradas de control respecto de sus valores deseados. Sin embargo,
existen situaciones en las cuales es necesario utilizar una funcion objetivo mas
general que permita incorporar funciones no-lineales dependientes de dichas
variables. En el marco de esta tesis sera suficiente considerar una funcién obje-
tivo reducida que solamente penalice las desviaciones de funciones no-lineales
de variables de estado y de velocidad de cambio de entradas de control, res-

pecto de sus valores deseados. En consecuencia, la funcién de costo ¢ puede
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escribirse como:

F(x,u)= ftghp [(ca = €(x))"Qp(ca — €(x))+ (5.1)
(84— 9(0)' Qg (g — Y ()] dt

donde % (x) es una funcién no-lineal del vector de estados x y ¢4(u) es una
funcién no-lineal de la velocidad de cambio de las entradas de control u. ¢4
y gq especifican los valores deseados de €'(x) y 4(01), respectivamente. Qg y
Q« son matrices definidas semi-positiva y positiva, respectivamente.
Notacion: para simplificar la notacién, de aqui en adelante se omitiran las
dependencias de x y 1, es decir las funciones €' (x) y ¢(u) se notaran como €
y ¥, respectivamente.

La Ec. (5.1) se puede escribir en forma discreta como:

F(x,u) =Y (el — €M) TQL(ck — ¢%)+

(gh — 9TQ (gh — 94)] AT, (5:2)

donde ¢* = € (x*) y 9% = ¢(u").
Aplicando el proceso de linealizacion a lo largo de trayectorias en espacio
de estados predichas, explicado en la seccién 4.3.2, a la funcién no-lineal ¢, la

misma se puede aproximar como:
ik k
¢ ~ Cix +c; (5.3)

donde

N 4 ; . .
Ch=Chi = 2| o ych=c? =gx"D) - Cixh® 5.4
T T 8X 0 0 T

Se puede verificar facilmente, que la versién discreta de la Ec. (5.3) es:
¢ = ChxF 4 ck (5.5)

Analogamente, se aplica el proceso de linealizacién generalizado a la funcién
no-lineal ¢, obteniéndose:
G~ Gha+ gb (5.6)
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donde

u u

Gl =GO = S5 v g —gh! = 9(0) - Ghit0 (57)

Puede verificarse facilmente, que la version discreta de la Ec. (5.6) es la si-

guiente:
@k = GFa* 4 gh (5.8)
Ahora bien, u* ~ “kggz_l = 2—;2, por lo tanto, la Ec. (5.6) se puede reescribir
como: Ak
u
9" = Gk y 5.9

Reemplazando las Ecs. (5.5) y (5.9) en la Ec. (5.2), se obtiene que:

J(xw) = S0 [ (e — Clixt — )T Ql (ch — Chixt — cf) +

R (5.10)
+ (ghAT, — GEAU* — g AT)TQE (gh AT, — GEAuF — ghAT,)
donde Qk
QE = AT,QL vy QF = X 11
En forma matricial, la Ec. (5.10) se puede escribir como:
F(X.U,) = (&= CX = &) ' Qe(es — CX — &)+ (5.12)
+(AT, gy — GuAU, — AT,80)" Qy(AT.g4 — G AU, — AT,g,) '
donde ¢4 = [c} ¢& --- CZP]T, g.=lgl gt - gZ”]T, Co = [cf ¢ -+ cg”]T,
go=1lgb g2 - gy
CL 0 0 GL o0 .- 0
_ 0C2... 0| . 0 GZ--o 0
N =1 (5.13)
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y
QL 0 0 QL 0 0
y 0 Q2 0 y 0 Q2 0
Qy = Qe Qy=| Q (5.14)
0 0 ...~fg’ 0o 0 --- ~Z;

Como se vio en el capitulo anterior, el vector de estados predicho X y la

variacién de la secuencia de control AU, se pueden calcular como:

X =Px’+H,U, + H,D (5.15)

AU, = EU, + U, (5.16)

Finalmente, reemplazando las Ecs. (5.15) y (5.16) en la Ec. (5.12), operando
y descartando los términos constantes, la Ec. (5.12) se puede escribir en forma

cuadratica como una funcion paramétrica en las acciones de control, es decir:

J(U,) =g"U,+ U'HU, (5.17)
donde A o
g = 2{H] [Q(Px+HD) + Q@ e +
+ET [GTQyAT (& — g2) + QsUo] | |
y
H=H'Q,H, + E'Q/E (5.19)

con Q = CTQ4C. y Qy = GIQy Gy

El método INL-MPC-J también asume que los valores de las entradas de
control permanecen constantes una vez que se ha alcanzado el horizonte de
control t", es decir, que los valores U,(k) de la secuencia de control U, se
mantienen igual a ue para k = h.+ 1,--- , h,. En consecuencia, es posible
expresar la secuencia completa de control U, en términos de la secuencia de

control efectiva U. como se hizo en la seccién 4.4, es decir:

U, =TU, (5.20)
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donde la matriz T fue definida en la Ec. (4.41) y la secuencia efectiva de control
U. fue definida en la Ec. (4.40).

Finalmente, planteado como un problema de minimizacion, el problema de
control éptimo del método INL-MPC-J se puede expresar en términos de la

secuencia de control efectiva U, como:

min 7 (U,) = g"TU, + UI'TTHTU,

v (5.21)
st. AineqTUc S bineq

donde Ajneq ¥ Dineq son las matrices de restricciones definidas en la Ec. (4.29)
de la seccién 4.3.3. La solucién del problema de minimizacién de la Ec. (5.21)
da como resultado la secuencia de entradas de control 6ptima U’ que minimiza
tanto las desviaciones de la funcién no-lineal de los estados €' (x) respecto de
sus valores deseados, como asi también de la funcion no-lineal de la velocidad

de cambio de las entradas de control ¢ (1) respecto de sus valores deseados.

5.3. Metodologia de Control

El método INL-MPC-J puede implementarse en una unidad de procesa-
miento para formar el sistema de control de un sistema fisico arbitrario como
se muestra en la Fig. 5.1. Brevemente, la operacién online de la misma es como
se indica a continuacion. En primer lugar, se miden el vector de estado y el
vector de entradas de control actuales del sistema fisico real x° y u®, respecti-
vamente. Luego, utilizando un modelo matematico del sistema a controlar, el
control INL-MPC-J computa la secuencia de control éptimo efectiva U’ resol-
viendo la Ec. (5.21). Como la funcién objetivo ¢ penaliza las desviaciones de
la funcién no-lineal €’ (x) respecto de los valores deseados ¢4 y de la funcién
no-lineal ¢ (u) respecto de los valores deseados g, la secuencia de control U’
hallada, es aquella que minimiza dichas desviaciones. Solamente la entrada de
control u! = U%(1), correspondiente al primer intervalo de muestreo, se aplica
al sistema fisico real. El proceso contintia desplazando el horizonte de tiempo

un paso hacia adelante al préximo instante de muestreo t° < t° + AT},
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ul = Uz(1) <0, u?
> Sistema Fisico Real

Secuencia de Control Sistema de Control
Hptima INL-MPC-J -
Optima  fe———— Control Modelo Sistema
¥ _ [qq1 h.1T MPed [ x=TF «—Cq
U: = [u L ci| INL-MPC-J % = f(x, u) o0

Figura 5.1: Esquema del lazo de control INL-MPC-J

5.4. Algoritmo

En el Cuadro 5.1 se formaliza el algoritmo INL-MPC-J, detallandose los

pasos involucrados por el mismo.

5.5. Conclusiones

En este capitulo se presenté una nueva metodologia que permite agregar al
problema de control éptimo variables que no forman parte del vector de esta-
dos. Para ello se incluyeron en la funcién objetivo ¢, funciones no-lineales de
los estados y de la velocidad de cambio de las entradas de control, € (x) y ¢4 (u),
respectivamente, determinando asi un problema de optimizacién no-lineal. Di-
cho problema se resuelve utilizando el concepto de linealizacion generalizada a
lo largo de trayectorias en espacio de estados. Nuevamente, esto permite redu-
cir el problema de control no-lineal a uno cuadratico similar a los estudiados

en los capitulos anteriores.
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Cuadro 5.1: Algoritmo INL-MPC-J

Algoritmo

Paso 1: Inicializar las variables tol y maxlter las cuales indican la tole-
rancia aceptada para terminar el lazo de iteraciéon y el maximo nimero de
iteraciones, respectivamente. Inicializar el indice de iteracion i = 1.

Paso 2: Inicializar la secuencia de entradas de control U](f) definida en la
Ec. (4.3) con el valor de la entrada de control actual u® y considerar que
se mantiene constante a lo largo del intervalo de prediccion [to, thp].

Paso 3: Dados el estado actual del sistema fisico real x° y la secuencia
de entradas de control U;ff), obtener el vector de estados predichos X
definido en la Ec. (4.4) asociado a la trayectoria en espacio de estados
predicha T’ (Ug)).

Paso 4: Linealizar el sistema no-lineal a lo largo de la trayectoria en espacio
de estados predicha 7' (US)) para calcular las matrices de espacio de estado
del sistema definidas en la Ec. (4.12). Luego, computar las matrices de
prediccion definidas en las Ecs. (4.16)-(4.18).

Paso 5: Linealizar las funciones ¢'(x) y ¢4 (1) de la funcién objetivo ¢ a
lo largo de la trayectoria en espacio de estados predicha 7' (U](f)). Calcular
las matrices de la funcién objetivo ¢ definidas en las Ecs. (5.18) y (5.19)
y las matrices de restricciones de Ec. (4.29) a fin de establecer el problema
de minimizacién definido en Ec. (5.21).

Paso 6: Computar la entrada de control 6ptima U con un algoritmo de
programacion cuadratica adecuado. Recordar que las entradas de control
se mantienen constantes para k > h,. por lo tanto la secuencia de entradas
de control completa se puede calcular como U* = TU;.

P
Paso 7: Si, ‘U; — U;Ef) > tol y i < maxlter incrementar el indice de

iteraciéon ¢ <— i+ 1, actualizar la secuencia de entradas de control U](f) =U,
para la proxima iteracién y regresar al Paso 3

Si no, terminar el lazo de iteracién e ir al Paso 8.

Paso 8: Aplicar la primer entrada de control u' = U%*(1) al sistema fisico
real, mover el horizonte de tiempo un paso hacia adelante al proximo ins-
tante de muestreo t° < t° + AT}, reiniciar el indice de iteracién i y regresar
al Paso 2.




Capitulo 6

Generacion de Trayectorias de

Navegacion Utilizando la
Técnica INL-MPC

Este capitulo presenta una novedosa metodologia que permite el cdlculo de
trayectorias de navegacién online, tanto en dos como en tres dimensiones (2D
y 3D, respectivamente).

La organizacién del presente capitulo es la siguiente: en la seccién 6.1 se
introduce la tematica. En la seccion 6.2 se presentan los modelos de vehiculos
reducidos tipo particula 2D y 3D, utilizados para la generacion de trayectorias
de navegacién optimas. En la seccion 6.3 se expone la metodologia propuesta
para la generacién de trayectorias de navegacion mediante la utilizacion del
método INL-MPC y los modelos de vehiculos reducidos tipo particula. Final-

mente, en la seccién 6.4 se detallan las conclusiones del capitulo.

6.1. Introducciéon

Los sistemas de navegacion son aquellos que computan el camino o re-
corrido, es decir la trayectoria de navegacion, que un determinado vehiculo
no-tripulado debe seguir. Dichos sistemas utilizan diversas metodologias para

el computo de trayectorias de navegacion, clasificindose principalmente, segiin
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los algoritmos que utilicen, como offline y online. En el caso de los primeros, la
trayectoria de navegacion se computa en una etapa previa y la ruta no puede
modificarse en presencia de ambientes dindmicos. Los algoritmos online son
aquellos que permiten la modificacién de las trayectorias de navegacion en for-
ma dindmica, por ejemplo en presencia de obstaculos, obteniéndose las mismas
en tiempo de ejecucién. A modo de ejemplo, se citan las referencias [28], [29] y
[30]. En [28] se genera una trayectoria offline mediante la obtencién de splines
suaves utilizando técnicas de control éptimo y de programacién matematica.
El método se centra, en primer lugar, en la generacion de curvas que pasen
cerca de los waypoints (puntos de paso deseados) y luego se agregan las res-
tricciones de interpolacion a la formulacién del problema. En el trabajo [29] se
presenta una técnica para la generacién de una trayectoria online partiendo
de una serie waypoints. Empleando una metodologia basada en la utilizacién
de B-Splines es posible modificar la trayectoria de navegacién en presencia
de ambientes dindmicos. En [30], se presenta un algoritmo para generacién de
trayectorias online en dos dimensiones. El mismo propone que las transiciones
de un segmento de trayectoria a otro se realicen en el menor tiempo posible. El
computo de las trayectorias de navegacion, para este caso, se realiza utilizando
un proceso dinamico. Debe destacarse que los trabajos anteriormente mencio-
nados no consideran la dindmica del vehiculo no-tripulado que debe seguir la
trayectoria de navegacion.

En este capitulo se presenta un método online de generacion de las trayec-
torias de navegacion basado en la utilizacién de modelos de vehiculos reducidos
tipo particula. La técnica propuesta se basa en el computo de una trayecto-
ria de navegacién a partir de un listado de waypoints por los cuales debe
pasar la trayectoria de navegacién deseada, considerando también, las restric-
ciones impuestas por la dindmica propia del vehiculo reducido tipo particula.
El problema de generacién de trayectoria se plantea aqui como un problema
de control 6ptimo no-lineal con restricciones, utilizandose la técnica de control
INL-MPC presentada en el capitulo 4.
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6.2. Modelado de Vehiculos Reducidos tipo

Particula

Como se vio en el capitulo 2, la representacién general de la dinamica de

un sistema no-lineal arbitrario esta dada por:

%(t) = f(x(t),u(t)) (6.1)

En particular, para el caso de una particula, su modelo matematico es trivial
y se reduce simplemente a:
X =v (6.2)

donde x es el vector de estado del vehiculo reducido tipo particula y esta
definido simplemente por su posicién. A continuacién se derivaran los modelos
matematicos para el caso de vehiculos reducidos tipo particula que se desplazan

en el plano y en el espacio.

6.2.1. Vehiculo Reducido tipo Particula en 2D

En el caso de una particula que se desplaza en el plano zy, su vector de

estados x queda simplemente determinado por su posicién, es decir
A (6.3)

cuya dimensién es, por lo tanto, N, = 2.
En la Fig. 6.1 se muestra un esquema del modelo 2D del vehiculo reducido
tipo particula propuesto. Al descomponer el vector X en sus componentes en

los ejes x e y respectivamente, se obtiene que:

% = H = [” con 5] (6.4)
U vsin
donde v es el modulo del vector velocidad del vehiculo y ¢ representa el angulo

de orientacién en plano horizontal, determinado por el angulo formado entre el

vector velocidad v y el eje coordenado z. Adoptando el dngulo § como entrada
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Figura 6.1: Modelo 2D de vehiculo reducido tipo particula

de control, es decir
u= [u]" = [8]" (6.5)

cuya dimensién es N; = 1, la Ec.(6.4) se puede escribir en forma genérica
como la Ec.(6.1), donde la funcién vectorial f(x,u), que define la dindmica del

vehiculo reducido tipo particula, queda determinada por:

f(x,u) = [U cos 6] (6.6)

v sin

6.2.2. Vehiculo Reducido tipo Particula en 3D

Para el caso de una particula que se desplaza en el espacio zyz, el vector

de estados x queda determinado por:
x=lr1 x w3 =[v y 2" (6.7)

de dimensién Ny, = 3.
En la Fig. 6.2 se puede observar un esquema del modelo 3D del vehiculo
reducido tipo particula propuesto. Las componentes z, y v 2z del vector x se

pueden obtener como se muestra a continuacion:

T ¥ COS Y COS O
x=|y| = |vcosysind (6.8)
Z

vsiny
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w EEEEEEEEEEEEESN

Figura 6.2: Modelo 3D de vehiculo reducido tipo particula

Nuevamente, v es el modulo del vector velocidad del vehiculo y ¢ es el angulo
de orientacién en plano horizontal. v es el dngulo de ascenso y esta definido
por el angulo formado entre el vector velocidad v y plano xy. Tomando como
entradas de control a los angulos v y ¢, el vector de entradas de control u se

puede escribir como sigue:
w=lu wl” =y o (6.9)

cuya dimensiéon es N; = 2. La Ec.(6.8) también puede escribirse en forma

genérica como la Ec.(6.1), siendo la funcién vectorial f(x,u) para este caso:

¥ COS 7Y COS
f(x,u)= | vcosysind (6.10)

vsiny
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6.3. Generacion de Trayectorias de Navega-
cién ()ptimas

La idea principal de la metodologia propuesta consiste en generar una tra-
yectoria navegacién de minimo recorrido, considerando las restricciones propias
del modelo del vehiculo reducido tipo particula y penalizando las variaciones
excesivas en las entradas de control.

En esta seccién se describe el procedimiento empleado para la generacién
de trayectorias de navegacién en el espacio tridimensional, ya que el caso bidi-
mensional corresponde al caso particular en el cual el angulo de ascenso v es
cero.

Si el modelo del vehiculo reducido tipo particula no tuviese restricciones, la
trayectoria de navegacion de minimo recorrido es la recta que une la posicion
actual del vehiculo reducido tipo particula con un determinado waypoint (por
ejemplo la linea punteada hacia W en la Fig. 6.3). Sin embargo, si el modelo
del vehiculo si posee restricciones en su dinamica, entonces, la trayectoria de
navegacion optima resultante puede diferir de la recta mencionada anterior-

mente. Ambas trayectorias de navegacion se muestran en la Fig. 6.3. Notese,

- (Con restricciones
=:=: §jn restricciones

AZ Trayectorias Optimas

EEEEsEfEEnEnm
*
*
*
*
*

0

LT

Figura 6.3: Trayectoria de navegacién generada
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que la trayectoria que describe el vehiculo reducido tipo particula queda de-
terminada por la direccién del vector velocidad v, o lo que es lo mismo, por
los angulos de ascenso v y de orientacion 9.

0 40 297 y el vector de dngulos

Dados el vector de estados inicial x° = [z
iniciales u® = [y° %7, existen infinitas trayectorias de navegacién que unen
el estado actual del vehiculo reducido tipo particula con el waypoint deseado,
W, en la Fig. 6.3. Como se ha mencionado anteriormente, se pretende hallar la
trayectoria de navegacion de minimo recorrido que une el origen con el destino
y que ademas tiene en cuenta las restricciones impuestas por la dindmica pro-
pia del vehiculo en cuestion. Esto ultimo puede lograrse aplicando el método
INL-MPC, presentado en el capitulo 4, al modelo del vehiculo reducido tipo
particula de Ec. (6.10), lo cual da como resultado, para este caso, una secuencia
efectiva de control U* que contiene los dngulos u* = [y* §*]7 éptimos para

k=1,---,he es decir:
Ur=[u o ... ou]l (6.11)

que minimiza la distancia entre la posicion actual del vehiculo tipo particula
y el waypoint W;. Aplicando el vector de entradas de control u! = [y! |7,
correspondiente al primer instante de muestreo, al modelo del vehiculo reducido
tipo particula definido en la Ec. (6.10), se puede hallar el nuevo estado de
dicho vehiculo mediante, por ejemplo, el algoritmo de integracién presentado
en la seccion 2.5. El proceso se reinicia desplazando el horizonte de prediccion
al préximo instante de muestreo. Los sucesivos estados del vehiculo reducido
tipo particula obtenidos son los que determinan la trayectoria de navegacion
resultante.

En el caso de contar con varios waypoints, la trayectoria de navegacion
resultante se puede determinar computando trayectorias de navegacién par-
ciales, por tramos, como se muestra en la Fig. 6.4. Como se puede observar en
la Fig. 6.4, el estado actual del vehiculo reducido tipo particula x° y el primer
waypoint W definen el tramo de trayectoria de navegacién parcial T¢. Asimis-
mo, cada par de waypoints (W;_1, W) definen el tramo de trayectoria T;, con

1=2,---,4. Asi, por ejemplo, T es el tramo de trayectoria de navegacién que
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Figura 6.4: Trayectoria de navegacion generada a partir de cuatro waypoints

une el waypoint Wy con el waypoint W, v asi sucesivamente hasta llegar al
ultimo waypoint del listado, W, para este ejemplo. Cada tramo de trayectoria
de navegacion parcial T;, con i = 1,--- ,4, se computa aplicando INL-MPC
al modelo del vehiculo reducido tipo particula, obteniéndose como resultado
una secuencia efectiva de control U? que contiene los dngulos u® = [y* %]

optimos para k=1,--- , h,, es decir:
Ur=[u o ... u]’ (6.12)

que minimiza la distancia entre la posicién actual del vehiculo tipo particula
y el waypoint W; asociado al tramo de trayectoria de navegacién T;, con
i = 1,---,4. Nuevamente, aplicando al modelo reducido de vehiculo tipo
particula de Ec. (6.10) el vector de entradas de control éptimo u! = [y* §7,
correspondiente al primer instante de muestreo, se puede hallar, mediante inte-
gracion, el nuevo estado de dicho vehiculo y el proceso se reinicia desplazando
el horizonte de prediccion al proximo instante de muestreo. Nuevamente, los
sucesivos estados del vehiculo reducido tipo particula obtenidos son los que

determinan la trayectoria de navegacion resultante.
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6.4. Conclusiones

En este capitulo se presenté una metodologia online para la generacion
de trayectorias de navegacién de minimo recorrido, que tienen en cuenta las
restricciones propias de la dinamica del modelo utilizado para la obtencién
de las mismas. El modelo empleado es un modelo no-lineal de un vehiculo
reducido tipo particula que, al ser utilizado con INL-MPC, proporciona las
coordenadas (z,y) vy (z,y, z) que determinan las trayectorias 2D y 3D deseadas,
respectivamente. La funcién de costo utilizada en INL-MPC minimiza, en este
caso, la distancia entre la posicion actual del vehiculo reducido tipo particula y
los sucesivos waypoints, dando como resultado una trayectoria de navegacién
optima que, considerando la dinamica del vehiculo reducido tipo particula,

proporciona el camino mas corto.



Capitulo 7

Sistema de Control de Vuelo
Auténomo Unificado para UAVs
usando INL-MPC

En este capitulo se presentan aplicaciones sobre el uso del método INL-
MPC como un sistema de control de actitud y navegacién unificado para
UAVs. En las aplicaciones presentadas se utiliza como UAV el modelo ma-
tematico del avion Cessna 172, descripto en la seccién 2.6 y en el apéndice A.
En principio el método INL-MPC puede ser usado para realizar diversas tareas
de vuelo auténomo. Aqui se presentaran las siguientes tres maniobras de vuelo

autonomas:
1. Ascenso a una altitud deseada manteniendo velocidad constante

2. Cambio en la direccion de vuelo manteniendo velocidad y altitud cons-

tantes
3. Giro coordinado manteniendo velocidad y altitud constantes

Asimismo, en este capitulo se compara el desempeno de las técnicas MPC e
INL-MPC mediante la realizacion de una maniobra auténoma de ascenso con

aumento de velocidad y cambio en la direccién de la trayectoria de vuelo.

o7
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7.1. Metodologia de Control

El sistema de control de actitud y navegacién unificado permite a un vehicu-
lo aéreo no-tripulado volar y realizar diferentes maniobras auténomas, tales
como ascensos, descensos, cambios de direccion y giros coordinados, de una
manera 6ptima. El esquema de funcionamiento del control unificado basado
en INL-MPC y aplicado al UAV se muestra en la Fig. 7.1. El lazo de control
funciona de la siguiente manera: el UAV envia al controlador de actitud y
navegacion su vector de estado x° y su vector de entradas de control u® ini-
ciales. El sistema de control de actitud y navegacion recibe esta informacién,
y utilizando un modelo matemético del UAV, computa la secuencia efectiva
de control 6ptima U’ y envia al UAV real solamente el vector de entradas de
control correspondiente al primer instante de muestreo, es decir u! = U*(1).
Finalmente, el UAV real recibe el control 6ptimo computado y lo aplica. El
proceso se reinicia desplazando el horizonte de tiempo un paso hacia adelante

al proximo instante de muestreo.

o (x%u?

!

UAV real Control de Actitud
s y Navegacioén

UAV virtual

ul =U: (1) @We

Figura 7.1: Esquema funcionamiento sistema de control unificado y UAV
auténomo
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7.2. Configuracién de Variables Fisicas y otros
Parametros para el Uso de INL-MPC

Se asume que la funcién vectorial f(x,u) que define la dindmica del UAV
es la definida en Ec. (2.38). Se adopta un periodo de muestreo AT, = 0,5 [seg],
horizonte de prediccién h, = 20 y horizonte de control h. = 17. Tanto h, como
h. se seleccionaron empiricamente, el aumento de los horizontes por encima
de los valores adoptados no produjo cambios significativos en la respuesta del
sistema, sin embargo, si produce un aumento innecesario en los tiempos de
computo.

Con el fin de ponderar de forma adecuada los estados fisicos y las variaciones
en las entradas de control con diferentes érdenes de magnitud, los pesos Q';
y R% definidos en la Ec. (4.32) son normalizados teniendo en cuenta valores
tipicos de desviaciones de estados xp,, y de velocidad de cambio de entradas
ury,. Las desviaciones tipicas genéricas para la i-ésima componente del vector
de estados x(i) y del vector de velocidad de cambio de entradas (i) se denota
como Xpy, (i) ¥y Ury,(i), respectivamente. Luego, los valores de las matrices
definidas en la Ec. (4.32) se seleccionan como:

QL(i,i) = Qu(i, AT, (7.1)

— maz{x(i) — x4(i), X7, (1) }2

RE (i, 1)
maz{a(i) — 0q(7), Upyy (i) }2AT

RE(i,i) = (7.2)
Ademas, Q¥(i,7) = 0y RE(i,j) = 0 para i # j. Los valores tipicos adoptados
son los siguientes: vy, = 5[m/seg|, ary,, = 1[deg|, Br,, = 1[deg], ¢,y =
5 [deg], Oryp = 5[deg], Y1y = b[deg], pryp = 1[deg /seg, qryp = 1[deg /seg],
Ty = 1[deg /seg], x1y, = 100 m], yp,, = 100 [m], 21y, = 10 [m], thtly,, = 0,5,
Oer,, = 15 [deg], 64,,, = 15[deg], 0, = 15 [deg].

Los pesos de las matrices QF(4,7) y R%(i,7) se definen para cada ejemplo.
Sus valores de ponderacion han sido seleccionados empiricamente simplemente
pesando mas los estados y entradas de acuerdo a la maniobra de vuelo deseada.

Para los ejemplos, las siguientes restricciones de entradas han sido utiliza-



CAPITULO 7. SISTEMA DE CONTROL UNIFICADO 60

das: thtl,, = 0, thtlyy = 1, e, = —20 [deg] dens = 20 [deg], dum = —20 [deg],
danr = 20 [deg], 0y, = —15 [deg], 6,3r = 15 [deg].

Las restricciones utilizadas en la velocidad de cambio de entradas son:
thtl, = —0,2 [1/sec], thtly, = 0,2 [1/sec], dc,y = —2 [deg /sec], deps = 2
[deg /sec], dam = —2 [deg /sec], dans = 2 [deg /sec], Oy = —2 [deg /sec], b, pr =
2 [deg /sec].

Finalmente, las restricciones de estados que fueron utilizadas son: vy, = 10
[m/sec|, v,, = 76 [m/sec|, a,,, = —16 [deg|, apnr = 16 [deg], S = —15 [m],
By = 15 [deg], hy, = 0 [m], hyy = 4000 [m].

7.3. Primer Ejemplo: Maniobra de Ascenso a
Velocidad Constante

La técnica INL-MPC presentada se aplica al UAV para realizar una manio-
bra auténoma de ascenso a velocidad constante. Se asume que la aeronave se
encuentra inicialmente volando a una altitud -~ = 1000 [m] con una velocidad
vy = 45 [m/sec], y se comanda la realizacién de un ascenso a una nueva altitud
de h = 1500 [m] mientras mantiene su velocidad constante. Para este propdsito,
los elementos del vector de valores deseados se adoptan como: x4(1) = vy, = 45,
x4(3) = Ba =0, x4(4) = ¢pg = 0, x4(6) = g = 0y x4(12) = hy = 1500. Los
pesos de las matrices para la optimizacién se eligen como sigue: Q*(1,1) = 10,
QF(3,3) =10, Q¥(4,4) = 10, Q¥(6,6) = 10, QF(12,12) = 10 y RE(1,1) = 0,1,
R%(2,2) = 0,1, R%(3,3) = 0,1, R%(4,4) = 0,1, con k = 1,--- , h,. Notar que
solamente los estados involucrados en la maniobra de ascenso han sido pesados:
velocidad vy, angulo de deslizamiento 3, angulos de Euler ¢ y ¥ y altura h.
Los angulos de Euler han sido pesados para que el UAV auténomo mantenga
la condicién de vuelo nivelado.

En la Fig. 7.2, se puede observar la evolucion de la altitud y de la velocidad
del UAV auténomo cuando la maniobra de ascenso indicada por el sistema
de control es llevada a cabo. Notar cémo el sistema de control de actitud y
navegacién basado en INL-MPC permitié al UAV auténomo alcanzar la altitud

deseada a la vez que mantuvo la velocidad practicamente constante. En la Fig.
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Figura 7.2: Evolucién de la altitud y velocidad para un ascenso de 500 [m]

7.3, se muestra la evolucién de la deflexién de las entradas de control. Se
puede observar que la deflexiéon de la columna de propulsion aumenta hasta
alcanzar su maximo valor para que el UAV ascienda con una maxima tasa de
ascenso. Cuando el vehiculo se encuentra proximo al valor de altitud deseada
la deflexion de la columna de propulsion se reduce, hasta llegar practicamente
al valor inicial, para evitar que el UAV continte subiendo. El elevador se mueve
para producir una variacién en el angulo de ataque y poder asi mantener la

velocidad constante.

1.2 T T 6
c
b
v
=] 1. =
a ¢ g
2 S,
n— —
o
= g
(4] =>
c @
£ -2
=
o
@)
Elevador
: - | = = = Propulsién
0 v A -6
0 50 100 150

Tiempo [seq]

Figura 7.3: Evolucién de las entradas de control para un ascenso de 500 [m]
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7.4. Segundo Ejemplo: Cambio de Direccion
en la Trayectoria de Vuelo a Velocidad y
Altitud Constantes

Se considera que el UAV se encuentra nuevamente volando inicialmente a
una altitud de h = 1000 [m] y velocidad de v; = 45 [m/sec]. El método INL-
MPC se aplica al UAV auténomo para realizar un cambio de 90 [deg] en la
direccién de la trayectoria de vuelo, manteniendo constantes tanto su altitud
como su velocidad. En consecuencia, el vector de valores deseados se configura
como sigue: x4(1) = vy, = 45, %4(3) = B4 = 0, x4(6) = g = § y x4(12) = hg =
1000. Los pesos de estados se eligen como sigue: QF(1,1) = 10, Q*(3,3) =1,
QF(6,6) = 10, QF(12,12) = 10. Solamente los estados involucrados en esta
maniobra han sido pesados: velocidad v;, angulo de deslizamiento 3, angulo de
guifiada 1 y altitud h. Los pesos de entradas de eligen como sigue: RE(1,1) =
0,1, R¥(2,2) = 0,1, R}(3,3) = 0,1, R%(4,4) = 0,1; con k = 1,--- ,h,. La
evolucion de la trayectoria del UAV auténomo se muestra en la Fig. 7.4. Como

1500

1000 v [

Coordenada y [m]

0 : .
2000 2500 3000 3500
Coordenada x [m]

Figura 7.4: Cambio de 90 [deg] en la direccién de vuelo

se puede observar, el sistema de control de actitud y navegaciéon basado en
INL-MPC permitié6 al UAV auténomo realizar el cambio de noventa grados

en la trayectoria de vuelo. La maniobra se llevo a cabo manteniendo tanto la
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altitud como la velocidad constantes. La evolucién de las cuatro entradas de
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Figura 7.5: Evolucion de las entradas de control para un cambio de 90 [deg] en
la direccién de vuelo

control involucradas en la maniobra se muestran en la Fig. 7.5. La columna de
propulsion y el elevador se mueven conjuntamente para mantener constantes
los valores de altitud y velocidad. El alerén y el timén vertical producen un
cambio en los momentos de roll y de yaw y como resultado el UAV auténomo

realiza el cambio de direccién deseado en la trayectoria de vuelo.

7.5. Tercer Ejemplo: Giro Coordinado a Velo-
cidad y Altitud Constantes

La préxima maniobra auténoma a realizar es un giro coordinado a velocidad
y altitud constantes. Nuevamente, el UAV se encuentra inicialmente volando a
una altitud 2 = 1000 [m] y velocidad v; = 45 [m/sec|. La técnica de control INL-
MPC se aplica al UAV auténomo para realizar un giro coordinado manteniendo

constantes tanto la altitud como la velocidad. Por lo tanto, el vector de valores

de deseados se configura como sigue: x4(1) = v, = 45, x4(3) = fa = 0,
Xq(4) = ¢a = 135, X4(12) = hg = 1000. Los pesos de estados se adoptan

como se muestra a continuacién: Q¥(1,1) = 10, Q%(3,3) = 1, Qk(4,4) = 10,
QF(12,12) = 10. Solamente los estados involucrados en esta maniobra han

sido ponderados: velocidad vy, angulo de deslizamiento (3, angulo de roll ¢ y
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altitud h. Los pesos de entradas se han elegido como sigue: RE(1,1) = 0,1,
RE(2,2) = 0,1, RE(3,3) = 0,1, RE(4,4) = 0,1; con k = 1,--- ,h,. En la

ABO0 i

Coordenada y [m]

2500 3000 3500

Coordenada x [m]

0 i
1500 2000

Figura 7.6: Evolucién de la trayectoria de vuelo del UAV auténomo para un
giro coordinado

Fig. 7.6 se puede observar que la trayectoria resultante que describe el UAV
autéonomo claramente corresponde a un giro coordinado. Esta maniobra se

realiz6 manteniendo constante los valores de altitud y velocidad. La evolucién

0.7 T 5 2 v : 2
508 4 : _
g \ g = N =
O 05f 30 & 1 o
a - o i o
E | | R KSR
g 0.4_‘;“_“_‘“\’"‘""’""‘"""‘"'"‘"";"‘""'"“""‘-""-25 <%.> g
g : w - - S
I : S T T
O 03 : 1 :

Elevador : —— Timén
: - | = = = Propulsién : = = = Alerén
0.2 ' Q -2 i -2
0 50 100 150 0 50 100 150
Tiempo [seg] Tiempo [seg]
(a) Columna de Propulsién y Elevador (b) Alerén y Timén Vertical

Figura 7.7: Evolucion de las entradas de control para un giro coordinado

de las cuatro entradas de control se muestran en la Fig. 7.7. La columna de

propulsion y el elevador se mueven en forma conjunta para mantener tanto la
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altitud como la velocidad en valores constantes. Puede observarse que tanto
el alerén como el timén vertical alcanzan una posicién final que hace que el

angulo de roll tienda al valor deseado.

7.6. Comparacion de las Técnicas de Control
MPC e INL-MPC

En esta seccion se compara la performance de la técnica de control INL-
MPC con respecto a la técnica de control predictivo clasica (MPC). Para ello,
se asume que el UAV se encuentra inicialmente volando a una altitud h =
1000 [m] con una velocidad v, = 45 [m/sec|. El sistema de control de actitud y
navegacién unificado basado en ambas técnicas (INL-MPC y MPC) se aplica
al UAV auténomo para realizar una maniobra de ascenso a h = 1500 [m] con
una velocidad v, = 60 [m/sec| y un cambio en la direccién de vuelo de 270
[deg]. En consecuencia, el vector de valores deseados se configura como sigue:
xq(1) = vy, = 60, x4(3) = B4 =0, x4(6) = g = 37 y x4(12) = hy = 1500. Los
pesos de estados se eligen como sigue: Q¥(1,1) = 10, Q%(3,3) = 1, Q¥(6,6) =
10, QF(12,12) = 10. Solamente los estados involucrados en esta maniobra
han sido pesados: velocidad vy, dngulo de deslizamiento 5, angulo de guinada
¢ y altitud h. Los pesos de entradas de eligen como sigue: Rk(1,1) = 0,1,
R(2,2) = 0,1, R(3,3) = 0,1, RE(4,4) = 0,1; con k = 1,--- ,h,. En la
Fig.7.8a se puede observar el recorrido que describe el UAV auténomo, cuando
el mismo es controlado con ambos métodos de control. Como se puede observar,
solamente con la técnica de control INL-MPC se pudo realizar la maniobra de
vuelo deseada. Cuando se utiliza el método MPC, si bien el vehiculo logra
modificar la direccién de vuelo aumentando la velocidad al valor deseado, la
altitud del mismo, contrario a la maniobra deseada, comienza a disminuir. En
la Fig. 7.9 se pueden observar las evoluciones de las entradas de control del
UAV auténomo. En el caso de la columna de propulsion se puede observar, para
el caso de MPC, que el valor de la misma comienza a descender notablemente,
lo cual provoca que el UAV pierda altitud. Esto se puede ver en la Fig. 7.9a.

Con la maniobra presentada anteriormente, queda en evidencia la ventaja de
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Figura 7.8: Evolucion de la altitud, velocidad y angulo de orientacion v con
controles MPC e INL-MPC

utilizar un método de control disenado para sistemas no-lineales, como es el

INL-MPC, el cual fue presentado en detalle en el capitulo 4.

7.7. Comentarios Adicionales

Para las aplicaciones presentadas en la seccion anterior, se evalud y se
tested que la formulacién de cada sub-problema de minimizacion iterativo,
definidos en la Ec. (4.43), estén bien planteados. Es decir, se verificé que en cada
iteracion se estd resolviendo un sub-problema convezxo correcto. Debido a esta
convexidad, se puede garantizar la terminacion del problema de optimizacién.
En consecuencia, los problemas de optimizacién resultantes del método INL-
MPC estan bien planteados.

En cuanto a la seleccién del periodo de muestreo ATy, debe mencionarse
que, como la maxima frecuencia natural del sistema modelado se encuentra
siempre por debajo de fi,.. = 0,71 [Hz|, el teorema del muestreo requiere que
AT, < 0,7 [sec], por lo tanto se adopté ATy = 0,5 [sec].

Respecto a la implementacién, tanto el modelo del UAV como el algoritmo
INL-MPC han sido programados en C++-, utilizando la libreria LTensor para
los cémputos matriciales [50], siendo ejecutados los mismos en unidades de

computo independientes y en tiempo real. Para resolver el problema de optimi-
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zacién cuadratico (Ec. (4.43) y Paso 6 del algoritmo dado en el Cuadro 4.1) se
realiza una llamada a la funcién quadprog de Matlab (accediéndose desde C++
como una libreria dindmica). Dentro de esta funcién el algoritmo de punto de
interior fue elegido.

En este capitulo, la técnica INL-MPC se emplea como un sistema de control
de actitud y navegacién unificado que es capaz de controlar tanto la dinamica
como la navegacién del UAV, teniendo en cuenta la dindmica completa, de
6-DOF, del mismo. Esto es muy importante ya que no es necesario desaco-
plar el modelo del vehiculo aéreo en sus modos dindmicos, como por ejemplo
el longitudinal y el transversal, y en consecuencia los acoples existentes entre
modos son tenidos en cuenta. Notar que, el sistema de control de actitud y
navegacién controla al modelo completo del UAV (6-DOF con 12 variables de
estado y 4 entradas de control), con lo cual, la carga computacional de este
controlador puede ser, en general, elevada. Sin embargo, para las maniobras
presentadas anteriormente, el tiempo de computo maximo de la implementa-
cién del algoritmo INL-MPC es At.,, = 0,3 [sec] (con tres iteraciones en el lazo
de optimizacién de trayectoria). Esto es siempre menor que la tasa de refresco
del control AT, = 0,5 [sec], garantizando una simulacién y control en tiempo

real.

7.8. Conclusiones

El desempeno del método INL-MPC utilizado como un sistema de con-
trol de actitud y navegacién unificado para UAVs, se demostré mediante la
realizacién de tres maniobras autéonomas diferentes, usando un modelo com-
pleto de UAV, de 6-DOF. En todos los casos, las maniobras auténomas fueron

realizadas satisfactoriamente.



Capitulo 8

Sistema de Control de Vuelo

Auténomo Desacoplado para
UAVs usando INL-MPC e
INL-MPC-J

En este capitulo se presenta un sistema de control de vuelo auténomo
desacoplado para UAVs basado en los métodos INL-MPC e INL-MPC-J. Para
ello, el sistema de control de vuelo se desacopla en dos sub-sistemas: uno de
actitud y otro de navegacion. El controlador de vuelo resultante se utiliza para
realizar maniobras de generacion y seguimiento de trayectorias de navegacion
(2D y 3D con uno o mas waypoints). El vehiculo aéreo se modela utilizando
el modelo matematico del avién Cessna 172 descripto en la seccién 2.6 y en el

apéndice A.

8.1. Metodologia de Control

Para que los UAVs puedan volar auténomamente, es indispensable que los
mismos cuenten con un adecuado sistema de control de vuelo. En el capitulo
anterior se discutié un sistema de control unificado donde un tinico controlador

realiza las tareas de control de actitud y de navegacién. En este capitulo se

69
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presenta una segunda perspectiva basada en el desacople del sistema de control
en dos controladores independientes, uno para controlar la actitud del UAV y
otro para obtener las trayectorias de navegacion. El control de navegacion es
el encargado de determinar la trayectoria o ruta que el UAV auténomo debe
seguir. Por su parte, el control de actitud se encarga de computar los valores de
deflexiones que deben tomar las superficies aerodinamicas (elevador, alerones
y timén vertical) y la columna de propulsién para controlar la orientacién y
velocidad del UAV auténomo. El sistema de control propuesto tiene en cuenta
la dindmica completa, de 6-grados de libertad (6-DOF), del UAV. Esto es muy
ventajoso ya que no es necesario desacoplar el modelo en sus modos dindmi-
cos, como por ejemplo el longitudinal y el transversal, y en consecuencia los
acoples existentes entre modos son tenidos en cuenta. El diseno del sistema
de control de navegacion se realizé utilizando modelos de vehiculos reducidos
tipo particula y el método INL-MPC presentado en el capitulo 4, permitien-
do la generacién de diferentes trayectorias de navegacién 6ptimas, de forma
dindamica. Para el diseno del controlador de actitud se utilizé la técnica INL-
MPC-J presentada en el capitulo 5. En este caso, a diferencia del sistema de
control unificado, los dos controladores se ejecutan de forma independiente en
paralelo, reduciéndose, en consecuencia, el costo computacional del sistema de
control global.

Notacion: En este capitulo se subrayaran los vectores asociados al sistema de
control de navegaciéon para distinguirlos de los vectores asociados al sistema de
control de actitud. En consecuencia, segin la notacién adoptada, se tiene para
el controlador de navegacién que: x es el vector de estados, x,; es el vector de
estados deseados, u es el vector de entradas de control, u es el vector velocidad
de cambio de entradas de control y U} es la secuencia de entradas de control
Optima.

El esquema de funcionamiento del control desacoplado se puede observar
en la Fig. 8.1. El lazo de control funciona de la siguiente manera: el UAV
envia al controlador de actitud y al controlador de navegacién su vector de
estado x" y su vector de entradas de control u’, actuales. Dado el estado
recibido del vehiculo y el waypoint W; a alcanzar, el sistema de control de

navegacion brinda como output la orientacion del vector velocidad deseado
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Figura 8.1: Esquema funcionamiento sistema de control desacoplado y UAV
auténomo

que el vehiculo debera tener para alcanzar dicho waypoint. Para ello, dicho
controlador configura su vector de estados y usando INL-MPC computa la
secuencia de orientacion (del vector velocidad) deseada Uy = TU? conteniendo

los angulos de ascenso y de orientacion éptimos
w1\ _ [k skT
Uk = [ (81)

conk=1,---, h,, que llevaran al vehiculo hacia los waypoints deseados. Esta
informacion es transmitida al controlador de actitud. Los angulos v y ¢ son los
angulos de ascenso y de orientacion definidos en el capitulo 6. Por otro lado, el
control de actitud dado el estado recibido del vehiculo da como output la de-
flexion de las superficies de control y de la columna de propulsién que llevaran
al UAV a moverse hacia los waypoints deseados. Para ello, dicho controlador
recibe la secuencia de dngulos éptimos Uy, y los utiliza para configurar su vec-
tor de valores deseados. Aplicando el método INL-MPC-J al UAV virtual, el
controlador de actitud computa la secuencia de control éptima Uy = TUZ que

contiene las deflexiones 6ptimas de las superficies de control del UAV:
U, (k) = [thtl® 6% &% o%F (8.2)

con k=1,---,hy, que dirigiran al UAV hacia a los waypoints deseados. Sola-
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mente se envia al UAV real el vector de entradas de control correspondiente al
primer instante de muestreo, es decir Us(1) = [thtl' 6} 6, 0}]". Finalmente,
el UAV recibe dicho valor de control y lo aplica. El proceso se reinicia despla-
zando el horizonte de tiempo un paso hacia adelante al proximo instante de
muestreo.

El controlador de actitud necesita minimizar la diferencia entre los angulos
de orientacién (v, ) del UAV y sus valores deseados (7,4, d4), como estas varia-
bles fisicas no forman parte del vector de estados del UAV (ver Ec. (2.16)), el
esquema INL-MPC no puede utilizarse. Sin embargo si dichas variables fisicas
se expresan matematicamente en términos de las variables de estados, el esque-
ma INL-MPC-J si podria usarse. A continuacion se presenta la metodologia

que posibilita esta ultima implementacion.

8.2. Coémputo de los Angulos de Ascenso y de

Orientacion de una Aeronave

En esta seccion se obtienen la expresiones matematicas de los angulos de
ascenso vy = J(x) y de orientacién en el plano § = §(x) en términos las variables
de estado x del UAV.

El vector velocidad de un vehiculo aéreo, vy = [v; 0 0]7, se encuentra
expresado en el W-Frame. Las componentes de dicho vector, expresadas en

el NED-Frame, es decir vy, = T permiten obtener

[Vinen, Vtnpp, Vtngp,]
las expresiones para el dngulo de ascenso J(x) y el dngulo de orientacién en el
plano d(x) del UAV. El vector v,, ., en el NED-Frame se puede hallar mediante
la realizacién de dos transformaciones consecutivas: 1) transformaciéon de W-
Frame a B- Frame, mediante la matriz de rotacién B%, definida en la Ec. (2.22),
y 2) transformacién de B- Frame a NED-Frame, mediante la matriz de rotacion
BYEP | la cual puede hallarse tomando la transpuesta de la matriz de rotacién
definida en la Ec. (2.20), es decir:

=By""Byv, (8.3)

Vinep
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Haciendo los productos matriciales correspondientes, cada una de las compo-

nentes del vector v, ,, se pueden escribir como:

Vingp, CoCyCaCp + (S450Cy — CySy)S3 + (SeSy + CSeCy)Sacs
Uiwpp, | = | CoSuCaCp + (39808y + CoCy )8 + (CySosy — SgCy)sacs | v (8:4)
UtNED, —59CaCp + S¢CoSp + CpCoSaCp

La tasa de ascenso del UAV, como se describe en [8], se puede calcular

CcOo1mo:

h = —uss (8.5)

donde el signo negativo se debe a la eleccion h = —zp. vy, también repre-
senta la tasa de ascenso del UAV, por lo tanto se tiene que h = Vinpp, - BN

consecuencia, se tiene que:
— U8y = (—89CaCs + S¢CeSa + C4CoSaCa) Vs (8.6)

de donde se puede obtener la expresién para el angulo de ascenso del UAV

7(x) como sigue:
7(x) = asin(spcaCs — S¢CoSs — C4CoSaCp) (8.7)

El 4ngulo de orientacién en el plano del UAV, §(x), se puede computar a
partir del dngulo formado entre vy, vy Vtypp, s €S decir:

Vtngpp,

t; = (8.8)

UtNEDz

de donde se puede obtener el dngulo §(x) como sigue:

< CoSyCaCp + (SgSeSy + CyCy )8 + (CpSeSy — SpCy)SaC
5(x):atan(”“5 (54865 + CoCy)sp + (CoSesy ¢w)aﬁ) (8.9)
CoCyCaCp + (S450Cy — CySy )83 + (SeSy + C4SeCy)SaCp

Las expresiones de Ecs. (8.7) y (8.9) serdn utilizadas, como se vera maés

adelante, en el sistema de control de actitud del UAV.
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8.3. Configuracién de Variables Fisicas y otros
Parametros para el Uso de INL-MPC e
INL-MPC-J

Se asume que la funcién vectorial f(x, u) que define la dindmica del UAV es
la presentada en Ec. (2.38). Tanto para el controlador de navegacién como para
el controlador de actitud, se adoptaron los siguientes parametros: h, = 20, h, =
17, AT, = 0,5. La seleccion de h,, y h, se realizé empiricamente, observando la
ausencia de cambios significativos en la respuesta de los sistemas al aumentar
dichos valores por encima de los adoptados.

Para el disenio del controlador de navegacion, las matrices de pesos Q’; y f{ﬁ
se adoptan segun las Ecs. (7.1) y (7.2) con el fin de ponderar adecuadamente
los estados fisicos y las variaciones en las entradas de control del modelo de
vehiculo reducido tipo particula. Los valores de estados tipicos adoptados para
dicho modelo de vehiculo son los siguientes: xpy, = 100 [m]|, yr,, = 100 [m]
Y 2ryp = 10[m]. Los valores de dngulos de orientacién y de ascenso tipicos
adoptados son: o7y, = 15[deg] y yryp = 15[deg], respectivamente. En cuanto
a las restricciones del modelo de vehiculo reducido tipo particula, solamente
se limité la velocidad de cambio de las entradas de control, es decir, 5, =
—15 [deg /seg], 4a = 15[deg /seg], 6, = —15 [deg /seg] y dpr = 15 [deg /seg].

Para el diseno del controlador de actitud, las matrices de pesos Qf} y QZ,
también se normalizan segin las Ecs. (7.1) y (7.2). Los valores tipicos y de
restricciones adoptados para el UAV son los detallados en la seccién 7.2 del
capitulo anterior.

Tanto para el controlador de navegacion como para el controlador de acti-
tud, las matrices de pesos del problema de optimizacion se definen para cada

aplicacion, seleccionandose empiricamente los valores de ponderacion.
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8.4. Trayectorias de Navegaciéon 2D

8.4.1. Navegacion 2D hacia un waypoint W,

En esta subseccion se describe el funcionamiento de ambos controladores
(actitud y navegacién) para comandar el UAV hacia un tnico waypoint W, =
[4000 2000]” [m]. Se asume que el UAV se encuentra inicialmente volando a
una altitud A = 1000 [m] y velocidad v, = 45[m/seg|, y en las coordenadas
xn = 1000 [m] e yg = 0[m].

El vector de valores de deseados del controlador de navegacion se configura
como: x,(1) = x4 = Wi(1) = 4000 y x,4(2) = ya = W1(2) = 2000. El valor
deseado de la velocidad de cambio de la orientacién 11; = d, se configuré de
la siguiente manera: u; = 0 si ||x; — x[[, > 100[m] y u,; = 18[deg /seg] en
caso contrario. Esto se escogid asi para que, una vez alcanzado un entorno
del waypoint Wy, la trayectoria de navegacion describa una circunferencia
en el plano, de radio constante que cruce dicho waypoint. Los pesos adoptados
para las matrices involucradas en el proceso de optimizacion son los siguientes:
QF(1,1) = 10, Q¥(2,2) = 10, Rk(1,1) = 5.

El UAV auténomo envia al controlador de navegacién su vector de estados
actual x°. Con estos datos, el método INL-MPC presente en el controlador de
navegacion obtiene la secuencia de control éptimo Uj. Para el caso 2D, dicha
secuencia de control éptimo contiene los angulos de orientacién en el plano

horizontal, en consecuencia la Ec. (8.1) se reduce a:
U (k) = o" (8.10)

Los dngulos U} (k) son los que llevaran al vehiculo hacia W;. Esta informacién
es transmitida al controlador de actitud.

La funcién €' (x) requerida por el método INL-MPC-J es la siguiente:
)
%(x) = [ (X)] (8.11)

donde §(x) es la funcién no-lineal definida en la Ec. (8.9) que determina el
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angulo de orientacion en el plano del UAV y x es el vector de estados del UAV
definido en Ec. (2.16). Asimismo, se asume que la funcién ¢(u) utilizada en

problema de optimizacién de Ec. (5.21) es
Y(u)=nu (8.12)

Los vectores de valores deseados ¢4 y g4 se configuran de la siguiente ma-
T k k

nera: ¢ = [c& ¢ -+ ¢]7 con ¢k = Uy (k) x5]", siendo U (k) el vec-
tor definido en Ec. (8.10) y x% el k-ésimo vector de estados deseados del
UAV auténomo cuyas componentes de importancia son x%(1) = v;, = 45,
xk(3) = B4 =0, xk(4) = pg = 0 y x5(12) = hy = 1000. Como se desea obtener
entradas de control con minima variacién, el vector gy se asume nulo. La ma-
triz QF se configura como sigue: QX(1,1) = 1, QE(2,2) = 50, Q% (4,4) = 5,
QL(5,5) = 0,1, QF(13,13) = 100. Los pesos de la matriz de entradas se
adoptan como: QF(1,1) = 5, Q%(2,2) = 5, Q%(3,3) = 5, QL (4,4) = 5, con
k=1,---, hy El d4ngulo 8 ha sido pesado para que el UAV auténomo tenga
minimo deslizamiento.

Con sus parametros configurados como se indica arriba, el sistema de con-
trol de actitud computa la secuencia de control Uy y envia al UAV las entradas
de control optimas correspondientes al primer instante de muestreo, es decir
U7(1) para que el UAV lo aplique y su dngulo de orientacién en el plano 5(x)
se aproxime al dangulo de orientacién en el plano § computado por el sistema
de control de navegacion. Como se puede apreciar, el proceso de generacién
y seguimiento de trayectorias de navegacién presentado es dinamico debido al
constante intercambio de datos entre el UAV auténomo y los controladores,
se realiza online, y permite ademas, considerar las restricciones propias de la
dindmica de los modelos utilizados.

En la Fig. 8.2 se puede observar la trayectoria real del UAV. Como se
puede ver, la misma alcanza el waypoint W, deseado, describiendo luego una
circunferencia de radio constante que cruza el entorno de dicho waypoint. En
la figura mencionada, también se muestra el vector velocidad inicial v del UAV
que determina la direccion a partir de la cual comienza a moverse el vehiculo.

En el caso presentado, la misma apunta hacia el Este, es decir, §° = 0 [deg],
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determinando asi una trayectoria de navegaciéon que, inicialmente, posee esa

direccién. En la Fig. 8.3 se pueden observar las respuestas de las entradas de
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Figura 8.2: Trayectoria de navegacién 2D con angulo ¢° = 0 [deg] y un tinico
waypoint

control del UAV auténomo. En la Fig. 8.3a se puede ver que tanto la columna
de propulsion como el elevador presentan valores constantes hasta aproximada-
mente ¢ = 80 [seg], instante en el cual el UAV alcanza el waypoint W;. Cuando
el UAV comienza a describir la circunferencia de radio constante, ambas en-
tradas de control modifican sus valores para tratar de conservar la altitud y la
velocidad practicamente constantes. En la Fig. 8.3b se muestran la deflexion
del alerén y del timoén vertical. Como se puede ver, estas entradas de control se
mantienen practicamente constantes y con valores pequenos hasta que el UAV
alcanza Wi. A partir de ese instante, ambas entradas de control modifican
sus valores para que el UAV auténomo comience a describir el movimiento

circular.
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Figura 8.3: Entradas de control: seguimiento trayectoria 2D con un tnico way-
point

8.4.2. Navegaciéon 2D hacia miltiples waypoints

En la Fig. 8.4 se puede observar la trayectoria de navegacién obtenida al
utilizar dos waypoints: W1 = [4000 2000]” [m] y W5 = [2000 — 1000]7 [m].
El controlador de navegacién computa en cada instante de tiempo la secuencia
de dngulos de orientacion deseados o, que harian que el vehiculo se dirija hacia
los waypoints W1 y Wy, La trayectoria de navegacion resultante se obtiene
mediante la concatenacién de dos trayectorias de navegacién parciales: Ty
entre x° y Wy, y Ty entre W v W,. Como se puede observar en la Fig. 8.4,
se obtiene como resultado una trayectoria de navegacion 6ptima que pasa por
el entorno de los waypoints W1y Ws, y que, una vez alcanzado éste tltimo,
describe una circunferencia de radio constante que cruza el waypoint final
(W5 en este caso). En la Fig. 8.5 se muestran las evoluciones de las entradas
de control del UAV comandadas por el controlador de actitud. Al igual que en
el caso anterior, la columna de propulsién y el elevador se mueven en forma
conjunta para mantener la altitud y la velocidad constante. En la Fig. 8.5b,
se puede observar cémo el alerén y el timén vertical se mueven para modificar
la trayectoria de vuelo del UAV para que el mismo se dirija en direccién a los

waypoints deseados.
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Figura 8.4: Trayectoria de navegacién 2D con dngulo ¢ = 0 [deg] y dos way-
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Figura 8.5: Entradas de control: seguimiento trayectoria 2D con dos waypoints

8.5. Trayectorias de Navegacion 3D hacia
multiples waypoints

En esta seccién se discute el caso mas general de navegacion hacia multi-

ples waypoints. En particular se describe la configuracion y funcionamiento
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de ambos controladores (actitud y navegacién) para realizar una maniobra
de vuelo auténomo hacia dos waypoints: Wy = [4000 2000 1500]7 [m] y
W, =[2000 — 1000 1200]7 [m]. En este caso, también se asume que el UAV
se encuentra volando inicialmente con una velocidad v; = 45 [m/seg] y altitud
h = 1000 [m] constantes, y que se encuentra en las coordenadas zx = 1000 [m],
yg = 0[m] y h = 1000 [m].

El vector de valores deseados del controlador de navegacién se configura
como: x,(1) = x4 = 4000, x,(2) = ya = 2000 y x,4(3) = 24 = 1500, para el
tramo T4 y como x,(1) = x4 = 2000, x,(2) = yq = —1000 y x,(3) = 24 = 1200
para el tramo Ty (ver Fig. 8.6). En este caso, el controlador de navegacién
tiene dos outputs: el angulo de ascenso v y el angulo de orientacion en el plano
8. El valor deseado de sus velocidades de cambio 11, = [74 64)7 se adopté de la
siguiente manera: configurado el vector x,; para el ultimo tramo de trayectoria
(T en este caso), 1y, = 0 si ||x; — x[|, > 100 [m] y 1,(2) = 64 = 18 [deg /seg]
en caso contrario. Esto se escogio asi para que, una vez alcanzado el waypoint
final deseado, la trayectoria describa una circunferencia de radio constante en
el plano xy que cruce dicho waypoint. Los pesos involucrados en el proceso de
optimizacién son los siguientes: Q¥(1,1) = 10, Q¥(2,2) = 10, Q%(3, 3) = 200,
RE(1,1) =5, RE(2,2) = 5.

El UAV auténomo envia al controlador de navegacién su vector de estados
actual x°. Con estos datos, el método INL-MPC presente en el controlador de
navegacion obtiene la secuencia de control 6ptimo U}, conteniendo los dngulos
de ascenso y de orientaciéon 6ptimos definidos en Ec. (8.1) que llevaran al
vehiculo primero hacia Wy y luego hacia Wj. Esta informacién es transmitida
al controlador de actitud.

La funcién €' (x) requerida por el método INL-MPC-J es la siguiente:

(x) (8.13)

donde 7(x) la funcién no-lineal definida en la Ec. (8.7) que determina el angulo

de ascenso del UAV, §(x) la funcién no-lineal definida en la Ec. (8.9) que
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determina el dngulo de orientacién en el plano del UAV y x es el vector de
estados del UAV definido en Ec. (2.16). Asimismo, se asume que la funcién

(1) del problema de optimizacién de Ec. (5.21) es
Y(u)=nu (8.14)

Los vectores de valores deseados ¢; y gy se configuran como: ¢; =
[ct ¢z - )T con ¢k = (U, (k) x5]", siendo U(k) el vector definido en
Ec. (8.1) y xk el k-ésimo vector de estados deseados del UAV auténomo cu-
yas componentes de importancia son x%(1) = v, = 45, x¥(3) = 8, =0y
x%(4) = ¢4 = 0. Como se desea obtener entradas de control con minima va-
riacién, el vector g, se asume nulo. La matriz Q% se configura como sigue:
Qr(1,1) =20, Q(2,2) =1, QE(3,3) = 50, QL(5,5) = 5, QX(6,6) = 0,1. Los
pesos de la matriz de entradas se adoptan como: Q% (1,1) = 5, Q5 (2,2) = 5,
Qr(3,3) =5, QF(4,4) = 5, con k = 1,--- , h,. El 4ngulo B ha sido pesado
para que el UAV realice una maniobra con minimo deslizamiento.

Con sus parametros configurados como se indica arriba, el sistema de con-
trol de actitud computa la secuencia de control Uy y envia al UAV real las
entradas de control 6ptimas correspondientes al primer instante de muestreo,
es decir U;(l) para que el UAV lo aplique y sus angulos de ascenso y de orien-
tacién 7(x) y d(x) se aproximen a los dngulos de ascenso y de orientacién vy y
0 computados por sistema de control de navegacion.

En la Fig. 8.6 se puede observar la trayectoria de navegacion resultante.
Como se puede ver, la misma atraviesa los waypoints W1 y Wy deseados. Una
vez alcanzado W, la trayectoria de navegacién describe una circunferencia en
el plano zy, de radio constante, que cruza el entorno del waypoint W,. En la
figura mencionada, también se muestra el vector velocidad inicial v del UAV
que determina la direccion a partir de la cual comienza a moverse el vehiculo.
En la Fig. 8.7 se muestran las evoluciones de las entradas de control del UAV.
Como se puede notar en la Fig. 8.7a, cuando el UAV sigue la trayectoria
ascendente, la columna de propulsion aumenta a su valor al maximo para
que el mismo ascienda con una maxima tasa de ascenso. Una vez alcanzado el

waypoint W1, la columna de propulsién disminuye su valor al minimo para que
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Figura 8.6: Trayectoria 3D éptima generada con dos waypoints y dngulo 6° =
0 [deg]

el UAV descienda lo més rapido posible y cruce por Wsy. Una vez alcanzado
el iltimo waypoint tanto el elevador como la columna de propulsién presentan
variaciones pequenas para mantener constantes altitud y velocidad. En la Fig.
8.7b, se puede observar como el alerén y el timén vertical se mueven para dirigir
al UAV auténomo en la direccién, primero de W1, luego de Wy y finalmente

describir la circunferencia.
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Figura 8.7: Entradas de control: seguimiento trayectoria 3D con dos waypoints
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8.6. Comentarios Adicionales

Al desacoplar el sistema de control de actitud y de navegacion, es posible
reducir el vector de estados x del UAV virtual, de dimensién Ny = 12, a un

vector de estados reducido x de dimension Ny = 9, el cual se define como:

. T
X = [x1 x9 X3 x4 Ty Te T7 Ty To

= a B ¢ 0 % p q 1 (815)

Como puede observarse, se han eliminado las variables de posiciéon xx, yg v
h del vector de estados del UAV virtual. En consecuencia, la dindmica del

modelo reducido del UAV queda definida por la siguiente funcién vectorial:

(uts + v + ww) /vy
(wr — wu) [ (u* + w?)
(vvy — viy) / (vE cos B)

p+ tanf(gsin ¢ + r cos @)
f(x,u) = qcos¢ —rsin g (8.16)
(gsin ¢ + rcos ¢)/cos b
(c1r + cop)q + c3 M, + ca M,
spr — colp? — 1) + crlM,
| (csp — car)q + caMy + oM., |

Al reducir el tamano del vector de estados, se reduce el tamano de la ecuacion
de estados y en consecuencia, se reduce el tamano de las matrices involucradas
en el método INL-MPC-J. En la Fig. 8.8 se puede observar el costo compu-
tacional demandado por el sistema de control de actitud, cuando se utilizan
los modelos de UAVs de 9 y 12 estados. Al utilizar el UAV virtual reducido,
es decir con 9 estados, se produjo una reduccion en el tiempo de computo del

controlador de actitud de aproximadamente el 40 %.
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8.7. Conclusiones

En este capitulo, se desacopld el sistema de control de vuelo auténomo
en dos controladores independientes, uno de navegacion y otro de actitud. El
controlador de navegacién se disend utilizando INL-MPC con la metodologia
de generacion de trayectorias de navegacion presentada en el capitulo 6. El
controlador de actitud se disend utilizando el método INL-MPC-J presentado
en el capitulo 5. Para el diseno de éste iltimo, fue necesario, determinar las
expresiones matematicas de los dngulos de ascenso y de orientacién del UAV.
Estas expresiones permitieron construir la funcién no-lineal €' (x) utilizada en
el método INL-MPC-J.

El desempeno de la metodologia propuesta se demostré mediante la genera-
cion y seguimiento de diferentes trayectorias de navegacién, tanto en 2D como
en 3D. En todos los casos, las trayectorias de navegaciéon 6ptimas obtenidas
cruzan los waypoints especificados y, una vez alcanzado el iltimo waypoint,
describen una circunferencia en el plano zy de radio constante que cruza al

mismo. Es importante destacar que, debido al continuo intercambio de datos
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entre el UAV real y los controladores, el computo de la trayectoria de navega-
cion es un proceso dinamico, se computa online, y ademas, se consideran las
restricciones de los modelos utilizados.

Finalmente, se demostrd que, el desacople del sistema de control de nave-
gacion y de actitud tiene como ventaja adicional la posibilidad de reducir el
tamano del vector de estados del UAV virtual, con lo que se logra una reduccion

adicional en el costo computacional del controlador de actitud.



Capitulo 9

Plataforma de Simulacion,

Visualizacion y Control de
Vuelo

En este capitulo se presentan los aspectos de diseno de la plataforma de
Simulacién, Visualizacién y Control de vuelo (plataforma SVC) FEzcalibur. La
misma posibilita el diseno, validacién y evaluacién de distintos sistemas de
control automatico. Ademads, permite la visualizacion en tiempo real del fun-
cionamiento de los algoritmos de control aplicados a un determinado UAV
virtual auténomo.

La organizacion de este capitulo es la siguiente: en el capitulo 9.1 se presenta
una introduccion a la plataforma SVC y los simuladores de vuelo. En en el
capitulo 9.2 se presentan los aspectos de diseno de la plataforma. El capitulo
9.3 muestra como se disend y se implemento el médulo estacion remota en
la plataforma FEzcalibur. En el capitulo 9.4 se describe el UAV, mientras que
en los capitulos 9.5 y 9.6 se presentan los sistemas de control de actitud y de

navegacion, respectivamente.

86
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9.1. Introducciéon

La plataforma SVC FEzxcalibur ha sido desarrollada como parte de esta tesis
en el CIMEC [51, 52|, en conjunto con el Ing. Pablo S. Rojas Fredini y el Dr.
Alejandro Limache, para extender las capacidades con que cuentan los simu-
ladores de vuelo convencionales. Estos ultimos, en general, funcionan solo en
modo manual. Utilizando un joystick o un teclado estandar, se pueden enviar
entradas manuales de control para simular las deflexiones de las superficies
aerodindmicas y de la columna de propulsion del UAV. Existen numerosos si-
muladores de vuelo cuya utilidad es muy variada. Se pueden dividir en dos

grandes grupos:

- Simuladores de vuelo de acceso piblico, entre los cuales pueden encon-
trarse tanto versiones comerciales [53, 54] como versiones gratuitas [55].
Estas tltimas tienen la ventaja de poseer su cédigo fuente abierto y

ademds se encuentran disponible en numerosas plataformas.

- Simuladores de vuelo de indole profesional (conocidos como Level D Full
Flight Simulator), los cuales crean una réplica del avién y del medio
incluyendo el movimiento propio del aeronave. Generalmente esto se lo-
gra disponiendo de una réplica de la cabina del avién y de un sistema
de visualizacion dentro de una plataforma con movimiento. Son pocas
las empresas que pueden construir estos simuladores, entre las cuales se
pueden destacar [56, 57, 58|.

La plataforma Fxcalibur, ademas del manejo manual, puede ser utilizada en
modo automatico ya que la misma cuenta con un médulo de control de actitud
y de navegacién, tanto unificado como desacoplado. Asimismo, podria ser uti-
lizada tanto con modelos virtuales de UAVs como con vehiculos aéreos reales.
En el marco de la presente tesis, la plataforma Fzcalibur se utilizé con modelos
virtuales de UAVs, permitiendo recrear por computadora el comportamiento

de un avién real no-tripulado.
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9.2. Diseno de la Plataforma

En esta seccién se presentan los aspectos de diseno de la plataforma SVC
Excalibur. En la Fig. 9.1 se puede observar un esquema sencillo de la platafor-
ma de vuelo disenada, siendo la misma configurada con un sistema de control
de actitud y de navegacién desacoplado, mientras que en la Fig. 9.2 se configu-
ra utilizando un sistema de control de actitud y de navegacién unificado. En
ambas figuras, ademads, se exhiben las conexiones existentes entre los distintos

médulos (o sub-sistemas) que la componen. Para su diseno, se eligieron los

UAV

UAV real | 6 [UAV virtual
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<<(<l>)>>.
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=

Figura 9.1: Esquema de la plataforma SVC FExcalibur con sistema de control
de navegacién y de actitud desacoplado

lenguajes de programacién C++ y C# y se opté por utilizar una estructura
modular, que facilita la modificacién independiente de cada uno de los médu-
los. Por ejemplo, si se desea evaluar un sistema de control de actitud basado en
otras técnicas de control, simplemente se debe modificar el médulo Control
de Actitud de Fig. 9.1. Ademas, esta estructura modular posibilita el des-
acople de la plataforma, permitiendo la ejecucién de cada uno de los diferentes
modulos en computadoras independientes. Esta propiedad es muy importante
ya que, al implementar cada mdédulo en un procesador distinto, disminuye no-

tablemente el costo computacional del sistema global, permitiendo la ejecucion
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Figura 9.2: Esquema de la plataforma SVC FEzxcalibur con sistema de control
unificado

de la plataforma SVC en tiempo real.

Esta plataforma puede utilizarse tanto en modo manual (llave en la posi-
cion . de Figs. 9.1 y Fig. 9.2) como en modo automaético (llave en la posicién
‘ de Figs. 9.1 y Fig. 9.2). Cuando se utiliza en modo manual, las entradas de
control se comandan mediante hardware. Para el presente caso, las mismas se
simulan utilizando un Joystick similar al que se utiliza en aviones de combate.
El mismo permite comandar las deflexiones del elevador, alerones, timén ver-
tical y también de la columna de propulsion. Eventualmente, es posible enviar
estas entradas manuales a la plataforma SVC mediante un teclado estandar.
Para administrar los dispositivos de entrada de hardware se utilizé la conocida
librerfa multi-plataforma OIS [59], la cual permite leer el estado de los dispo-
sitivos y enviar efectos de force-feedback a aquellos que lo soporten. En la Fig.
9.3 se muestra una fotografia de la plataforma de vuelo, en la cual se puede
observar el Joystick utilizado y la ejecucion de la misma en dos computadoras
diferentes. La utilizacion de la plataforma en modo automatico, se analizara
en detalle en la seccién 9.5.

Como se puede observar en la Fig. 9.1, la plataforma SVC configurada con
un sistema de control de actitud y navegacion desacoplado, consta de cuatro
modulos interconectados entre si: 1) Estacién remota, 2) UAV, 3) Control

de Actitud y 4) Control de Navegacién. La comunicacién entre dichos
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Figura 9.3: Fotografia de la plataforma SVC Ezxcalibur

moédulos se establece mediante una red de area local (LAN), utilizando proto-
colos de comunicacion TCP y UDP. El envio y recepcion de datos se realiza
en forma asincrona mediante la utilizacion de las funciones provistas para tal
fin por las bibliotecas Boost C++ [60]. Los enlaces existentes entre el médulo
Estacion Remota, el UAV y los modulos Control de Actitud y Control
de Navegacién (numerados como ., . y ., respectivamente) son bi-
direccionales, utilizandose el protocolo TCP para el envio de datos desde la
Estacion Remota hacia los médulos anteriormente mencionados, y el proto-
colo UDP para el envio desde el UAV y los médulos Control de Actitud y
Control de Navegacién hacia la Estacion Remota. Los enlaces ., ‘
y . también utilizan el protocolo de comunicacién UDP.

El intercambio de datos entre los distintos médulos se realiza de la siguiente
manera: a través del enlace ‘, el UAV envia su vector de estados x y su vec-
tor de entradas de control u a la Estacion Remota para visualizar sus valores

en la pantalla principal de la plataforma. La Estacion Remota envia al UAV
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comandos de control y de configuracion. Mediante el enlace de comunicacién
., el médulo Control de Actitud envia el vector de entradas de control
optimas computadas a la Estacion Remota para visualizar sus valores en la
pantalla principal de la plataforma Ezcalibur. La Estacion Remota envia al
Control de Actitud comandos de control y de configuracién. Con el enlace
., el moédulo Control de Navegacion envia el vector de angulos de control
optimo computado para ser visualizados en la pantalla principal de la platafor-
ma SVC. La Estacién Remota envia al Control de Navegacion comandos
de control y de configuracién. A través del enlace de comunicacién . el UAV
envia al Control de Actitud sus vectores de estados y de controles actuales
para que el médulo de Control de Actitud, estando configurado en su modo
automatico, es decir con la llave en la posicién ., compute la secuencia de
entradas de control 6ptimas y luego la envie al UAV para que éste ltimo las
aplique a su modelo de vehiculo. Mediante el enlace ‘, el modulo Control
de Navegacion envia al Control de Actitud la secuencia de dngulos de
orientacién y/o de ascenso éptimos computados para que el Control de Ac-
titud configure su vector de valores deseados con los angulos recibidos. Con el
enlace . el UAV envia al médulo Control de Navegacion sus vectores de
estados y de controles actuales para que el mencionado médulo configure las
variables que sean necesarias antes de iniciar el computo de las trayectorias de
navegacion.

A continuacién se muestra un extracto del cédigo utilizado para el intercam-
bio de datos. El mismo se implementa en el UAV y en los médulos Control

de Actitud y Control de Navegacion.

/] Fkkxxrxkkkkkkkkkkkkkkkkkkrecepcion de datos via tepkkskskskskskskkskskokkkkkkkokkkkkokkkk
void OnReceiveT CPCommand(const boost::system::error_code &err,
const std :: size.t bytes_transferred ){
ReceiveSocket—>async_read_some(boost::asio:: buffer (&dataReceived, sizeof (dataReceived)),
OnReceiveTCPCommand);

void OnReceiveT CPConnection(const boost::system::error_code &err){
ReceiveSocket—>async_read_some(boost::asio:: buffer (&dataReceived, sizeof (dataReceived)),
OnReceiveTCPCommand);
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11 }

12

13 void ListenTCP(){

1 ReceiveAcceptor—>async_accept(xReceiveSocket,OnReceive TCPConnection);
15 ioServiceTCP—>run();

16 }

[

18 [/ sksksksskskkskokkkkkkkkkkkkkkkkkK€NVIO aSINCIONO Via Udpsksksksskokskkkskokkokkkkskskok ok kok ok kKKK
19 void handle_sendData(const boost :: system:: error_code & err,std :: sizet len){

20 if (err == 0){

21 memcpy(dataSent_Buf.data(),&dataSent,sizeof(dataSent));

22 SendSocket—>open(ip::udp::v4());

23 SendSocket—>async_send_to(boost::asio:: buffer (dataSent_Buf),xEndpoint,

24 handle_sendData);

25 SendSocket—>close();

26 }

27 }

o void ListenSendAsyncData(){
30 SendSocket—>open(ip::udp::v4());
31 SendSocket—>async_send_to(boost::asio:: buffer (dataSent_Buf),xEndpoint,

N

39 handle_sendData);
33 SendSocket—>close();
32 ioServiceAsyncSend—>run();

35 }

37 [ skkkkkkkiokkkkkkkkkkkkokk kR KIECEPCION ASINCroONa Via Udpsksskskskskskskokskkkokokkk kKK kkokk ok
3s void handle_receiveData (const boost:: system:: error_code & err,std :: sizet len){
39 if (err == O){

40 ip :: udp::endpoint temp;

a1 memcpy(&dataReceived,dataReceived_Buf.data(),sizeof(dataReceived));

42 ReceiveSocket—>async_receive_from(boost::asio :: buffer (dataReceived_Buf),temp,0,
43 handle_receiveData);

aa )

45}

a7 void ListenReceiveAsyncData(){
48 ip :zudp::endpoint temp;
19 ReceiveSocket—>async_receive_from(boost:: asio :: buffer (dataReceived_Buf),temp,0,
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handle_receiveData);
ioServiceAsyncReceive —>run();

}

Las funciones OnReceiveTCPCommand, OnReceiveTCPConnec-
tion y ListenTCP se encargan de la recepcion, via protocolo TCP, de los
datos enviados por la Estaciéon Remota a los distintos sub-sistemas. La re-
cepcion de datos por protocolo TCP se realiza de la siguiente forma: i0Servi-
ceTCP es un objeto del tipo io_service. La clase io_service es quien proporciona
la funcionalidad basica de entrada salida. El llamado a la funcién run() del
objeto i0Service TCP lanza el bucle de procesamiento de eventos y se queda
“escuchando” la existencia de una conexion TCP a través de la funcion On-
Receive TCPConnection. Una vez establecida la conexion, cada vez que haya
datos en el buffer, se realiza un llamado a la funcion OnReceiveTCPCommand
y se copian los datos del buffer a la variable dataReceived.

Las funciones handle_sendData y ListenSendAsyncData manejan el
envio asincrono de datos via protocolo UDP, cuyo funcionamiento, basicamen-
te, es el siguiente: ioServiceAsyncSend es un objeto del tipo io_service. Al
ejecutar la funcion run() de dicho objeto se lanza el bucle de procesamiento
de eventos y se queda “escuchando” la existencia datos para enviar via UDP.
Si hay datos para enviar, se ejecuta la funcién handle_SendData y se copian
los datos de la variable dataSent al buffer de salida dataSent_Buf.

Las funciones handle_receiveData y ListenReceiveAsyncData mane-
jan la recepcién asincrona de datos via protocolo UDP, cuyo funcionamiento,
béasicamente, es el que se detalla a continuacién: ioServiceAsyncReceive es un
objeto del tipo io_service. Al ejecutar la funcién run() de dicho objeto se lanza
el bucle de procesamiento de eventos y se queda “escuchando” la existencia
de datos en el buffer de entrada. Si hay datos, se ejecuta la funcién hand-
le_receiveData y se copian los datos del buffer de entrada dataReceived_Buf a
la variable dataReceived.

En las secciones que siguen se realiza una descripcion de cada uno de los

modulos que componen a la plataforma SVC.
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9.3. Diseno del Modulo Estacion Remota

La Estacion Remota es el modulo en el cual se ejecuta el entorno de
visualizacién. El mismo fue disenado utilizando el software Unity3D [61] v,
para la implementacién de las funciones que el mismo utiliza, se utilizo el
lenguaje de programacion C+#. Es este modulo el que permite visualizar el
terreno y el UAV virtual.

El software de visualizacién desarrollado permite el envio de comandos de
configuracion desde la Estacion Remota hacia el UAV y hacia los médulos
Control de Actitud y Control de Navegacién, como ser, por ejemplo,
cambio de modo manual a automatico y viceversa, modificacién de parametros
del algoritmo de control, realizacién de maniobras pre-establecidas en vuelo
auténomo, seguimiento de trayectorias de navegacion, entre otros. Tanto el
envio de comandos como la modificacién de parametros se realiza en tiempo
de ejecucion, lo cual es muy ventajoso ya que permite evaluar la respuesta
de los diferentes modulos mientras se realiza una determinada simulacién de
vuelo. Ademsds, el médulo Estacion Remota procesa los datos recibidos de
otros modulos, como por ejemplo los valores de estados y entradas de control,
trayectorias de navegacién generadas, movimiento del UAV, entre otros, para
su posterior visualizaciéon en la pantalla de la plataforma. En sintesis, este
modulo hace las veces de interfaz entre el usuario y la plataforma.

El envio de datos desde la Estacion Remota hacia los restantes médulos
se realiza utilizando el protocolo de comunicacién TCP. La recepcién de la
informacion proveniente del UAV y de los médulos Control de Actitud
y Control de Navegacién se procesa en la Estacién Remota utilizando
el protocolo de comunicacion UDP. A continuacién se presenta el extracto
de cédigo, implementado en la Estacién Remota, que permite el envio y

recepcion de datos.

[/ Fkkxxrxkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkenvio de datos via tepskssksksksksksksokkkkkskskokkkkkokk kKKK
void SendCommand (DataSend data){
if (tcpClient . Connected){
byte [] arr = StructureToByteArray(data);
netStream.Write (arr, 0, arr.Length);

Yelse{
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Debug.Log(" No se puede enviar comando al control, la conexién no fue abierta");

}
}

byte[] StructureToByteArray(DataSend obj){
byte [] bytes;
int doubleSize = 8;
int intSize = 4;
int boolSize = 1;
int size = (obj.X0.Length + obj.U0.Length + 1)xdoubleSize + 2xboolSize;
int offset = 0;

bytes= new byte[size |;
offset = 0;

Buffer . BlockCopy(0bj.X0,0,bytes, offset , obj.X0.Length«doubleSize);
offset += obj.X0.LengthxdoubleSize;

Buffer . BlockCopy(obj.U0,0,bytes, offset , obj.U0.LengthdoubleSize);
offset += obj.U0.LengthxdoubleSize;

Buffer . BlockCopy(BitConverter.GetBytes(obj.mass),0, bytes, offset , doubleSize);
offset += doubleSize;

Buffer . BlockCopy(BitConverter.GetBytes(obj.Pausa),0, bytes, offset , boolSize);
offset += boolSize;

Buffer . BlockCopy(BitConverter.GetBytes(obj.Auto),0, bytes, offset , boolSize);
offset += boolSize;

return bytes;

Las funciones SendCommand y StructureToByteArray se utilizan pa-
ra enviar datos via protocolo TCP al UAV y a los médulos Control de Acti-
tud y Control de Navegacién. Cuando se detecta una conexiéon TCP y hay
datos para enviar, la funcién SendCommand se ejecuta y llama a la funcién
StructureToByteArray, la cual se encarga de copiar los datos a enviar, median-

te la funcién BlockCopy, en un arreglo de bytes. Luego, mediante la sentencia



ot

~

1C

11

12

13

14

CAPITULO 9. PLATAFORMA INTERACTIVA 96

netStream. Write se envia el arreglo de bytes arr.

// ok kok Kok Rk kk Kk Kk kR kokkkkkkkkrecepcion de datos via udpsskskskskskskoskkokkokkokkskkkkkokkokkokkk
void Update(){
if (receiveBytes !=null){
data = new Data();
ByteArray ToStructure(receiveBytes, ref data);
receiveBytes=null;

}
}

void ByteArrayToStructure(byte [| bytearray, ref Data obj){
int doubleSize = 8;
int offset = 0;

Buffer . BlockCopy(bytearray, offset ,obj.Xstate,0, obj. Xstate.Length*doubleSize);
offset += obj.Xstate.LengthxdoubleSize;

Buffer . BlockCopy(bytearray, offset ,obj. Uctrl ,0, obj. Uctrl . LengthxdoubleSize);
offset += obj.Uctrl.Length*doubleSize;

Las funciones Update y ByteArrayToStructure se utilizan para la re-
cepcion, via protocolo UDP, de los datos enviados por el UAV y por los médu-
los Control de Actitud y Control de Navegacién. La funcién Update se
ejecuta peridodicamente. Cuando el arreglo de bytes denominado receiveBytes
contiene datos, se llama a la funcién ByteArrayToStructure, la cual se encarga
de copiar los datos recibidos desde el arreglo de bytes a las variables corres-
pondientes.

En la Fig. 9.4 se muestra la pantalla principal de la plataforma SVC desa-
rrollada. A continuacion se describen brevemente cada una de las partes que
la componen. En el recuadro ‘ se puede apreciar el tiempo de simulacion
transcurrido. En el recuadro . se muestran los botones, asociados al sistema
de control de actitud, que permiten la comunicacién entre la Estacién Remo-
ta y el médulo Control de Actitud. Por ejemplo, el botén Pausar permite
detener la ejecucién del sistema de control de actitud. El botén Mostrar Info

despliega la ventana ., en la cual se visualizan los valores que poseen las
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Figura 9.4: Pantalla principal de la plataforma SVC Ezcalibur

entradas de control computadas. Ademds se muestra el tiempo que demanda
la ejecucién del lazo de control. El botéon Configuracién permite modificar
los pardmetros de los métodos de control INL-MPC e INL-MPC-J, como por
ejemplo, configurar diferentes valores deseados, modificar los valores de los pe-
sos de las matrices QF, RY, QY y QF, horizontes de prediccién h, y de control
h., entre otros. Al presionar el boton Maniobras MPC se alterna entre el
sistema de control de actitud y navegacion unificado y desacoplado. En el re-
cuadro ‘ se muestra el panel de de control que permite seleccionar diferentes
maniobras pre-establecidas. El recuadro ‘ contiene los botones que permi-
ten la comunicacién entre la Estacién Remota y el UAV. Al presionar el
boton Pausar, se detiene la ejecucién del UAV virtual. El botéon Automati-
co permite alternar entre el modo manual y el modo automatico. Mostrar

Info despliega la ventana ., en la cual muestran los valores que toman las
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variables de estado y otras variables de interés. Alli también se muestra el
tiempo de cémputo que demanda el lazo de simulacion del UAV virtual. El
botén Configuracién permite modificar las condiciones iniciales x° y u® del
UAV virtual. También es posible modificar, desde alli, el valor de su masa.
La ventana . permite modificar la posicién de la camara, pudiendo ademés
alternar entre una camara fija o una camara movil.

En el recuadro . de la Fig. 9.5 se muestra el panel de control asociado a
la generacion de trayectorias de navegacién. El botén Pausar permite detener
la ejecucion del controlador de navegacién. Como en los casos anteriores, el
botén Mostrar Info despliega la ventana ‘ en donde se detallan los valores
que toman los dngulos de control (dngulos de ascenso y de orientacién) y el
algoritmo INL-MPC. Asimismo, se muestra el tiempo de computo que deman-
da la ejecucién del lazo de control. El botén Configuracién permite definir
un listado de waypoints (hasta un maximo de 10). También permite modificar
los parametros caracteristicos del algoritmo de control INL-MPC como ser las
matrices de peso QF y R, horizontes de prediccién h, y de control h., en-
tre otros. La trayectoria de navegacién éptima computada se puede visualizar

también en la Fig. 9.5, siendo la misma senalada como ‘

9.4. Diseno del Modulo UAV

El UAV describe el modelo de vehiculo que se utiliza para realizar las
diferentes simulaciones de vuelo. Las ecuaciones de movimiento, definidas en la
Ec. (2.38), se procesan dentro de este médulo mediante la integracién temporal
de las mismas. Como resultado, se obtiene la evolucién del vector de estados
x del UAV virtual, ante la entrada de control u. A continuacién se muestra un
extracto del codigo implementado en el UAV que permite simular el modelo
del vehiculo aéreo para obtener asi la evolucion de las variables de su vector

de estados.

void Simulate(double _dt){
if (!pausa){
tiempo+=_dt;
RungeKutta.Integrate(Xstate, Uctrl, _dt);
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Pausar
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dt 3.31e-2 [seg]
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3 i

delta
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nfiguracior

Figura 9.5: Pantalla principal de la plataforma SVC Ezcalibur

5 computeRates(Xstate,Uctrl, XstateDot);
6}
7}

9 void computeRates(DTensorl &_X, DTensorl &_U, DTensorl &_Xdot){
10 Index <'i'>iT; Index <'j'> jT; Index <'k'> kT;

11 double dynPres, ps, rho, sigma;

12 double wingChord = pCessnal72_Properties—>wingChord;

13 double wingSpan = pCessnal72_Properties—>wingSpan;

12 double wingArea = pCessnal72_Properties—>wingArea;

15 double m = mass;

16 double rm = 1/m;

17

13 double vt=_X(VT); double alpha =_X(ALPHA); double beta=_X(BETA);
19 double phi=_X(PHI); double theta=_X(THETA); double psi=_X(PSI);
20 double p=X(P); double g=_X(Q); double r=_X(R);

99
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double alt=_X(ZE);
double thtl=_U(0); double elevDeg=_U(1); double ailDeg=_U(2); double rdrDeg=_U(3);
double flapDeg = 0.0;

if
if
if
if

alpha>=alphaMax) std::cout << " Alpha max exceeded” << endl;
alpha<=alphaMin) std::cout << " Alpha min exceeded” << endl;
beta>=betaMax) std::cout << "Beta max exceeded” << endl;
beta<=betaMin) std::cout << "Beta min exceeded” << endl;

Py

angularVel_B(0)=p; angularVel_B(1)=q; angularVel_B(2)=r;

// Actualizacién de matrices de rotacién

updateB2Ematrix(theta,phi, psi, B2E); updateE2Bmatrix(theta,phi, psi, E2B);
updateB2Wmatrix(alpha,beta,B2W); updateW2Bmatrix(alpha,beta, W2B);
updateB2Smatrix(alpha,B2S); updateS2Bmatrix(alpha,S2B);

// Expreso p, q y r en ejes viento

angularVel W(iT) = B2W(iT jT) x angularVel B(jT);

ComputeUbVbWb(_X,ub,vb,wb);

AtmosphereModel(vt,alt,dynPres,ps,rho,sigma);
EngineModel(thtl, Thrust(0));

// Célculo de coeficientes aerodindmicos

double CD = pCessnal72_Coeffs—>GetDragCoeff(alpha,beta,elevDeg,flapDeg);

double CY = pCessnal72_Coeffs—>GetSideForceCoeff(alpha,beta,rdrDeg,flapDeg,
wingSpan,vt,p,r);

double ClI = pCessnal72_Coeffs—>GetRollCoeff(alpha,beta,ailDeg,vt,wingSpan,p,r,
rdrDeg,flapDeg);

double Cn = pCessnal72_Coeffs—>GetYawCoeff(alpha,beta,ailDeg,wingSpan,vt,p,r,
rdrDeg);

double sth = sin(theta); double cth = cos(theta);
double sph = sin(phi); double cph = cos(phi);
double spsi = sin(psi); double cpsi = cos(psi);

ForceW(0)=—dynPres * wingArea * CD;
ForceW(1)= dynPres x wingArea x CY;
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60

61 double alphaDotOId=0;

62 double dif=10.0;

63  double alphaDot;

62 while(abs(dif)>=0.001){

65 double CL1 = pCessnal72_Coeffs—>GetLiftCoeff(alpha,alphaDotOld,elevDeg,flapDeg,
66 wingChord,vt,q);

67 ForceW(2) = —dynPres * wingArea * CL1;

68 ForceB(iT) = W2B(iT,jT) * ForceW(jT);

69 ForceB(0)+= Thrust(0);

70 double ubDot = rxvb — gq*xwb — GRAVITYxsth 4+ rmxForceB(0);

7 double wbDot = g*ub — p*vb + GRAVITYxcthxcph + rmxForceB(2);

72 double alphaDotNew = (ub x wbDot — wb * ubDot)/(ubkub + wbxwb);
73 dif = alphaDotNew — alphaDotOld,;

74 alphaDotOld = alphaDotNew;

75 alphaDot = alphaDotNew;

7s double CL = pCessnal72_Coeffs—>GetLiftCoeff(alpha,alphaDot,elevDeg,flapDeg,
79 wingChord,vt,q);
so  ForceW(2) = —dynPres x wingArea * CL;

s2  // vector de fuerzas en ejes cuerpo
s3  ForceB(iT) = W2B(iT,jT) x ForceW(jT);
sa  ForceB(0)+= Thrust(0);

s6  double Cm = pCessnal72_Coeffs—>GetPitchCoeff(alpha,alphaDot,elevDeg,flapDeg,
87 wingChord,vt,q);

so double ubDot = rxvb — gxwb — GRAVITYx*sth + rmxForceB(0);

90  double vbDot = pxwb — rxub + GRAVITYx*cthxsph + rm*ForceB(1);

o1 double wbDot = qxub — p*vb + GRAVITYxcthxcph + rmx*ForceB(2);

92

93 Xdot(VT) = (ub % ubDot + vb x vbDot + wb * wbDot)/vt;

o2 _Xdot(BETA) = (vbDot * vt + vb * _Xdot(VT))/(vtvtxcos(beta));
95 Xdot(ALPHA) = (ubxwbDot — wbxubDot)/(ubxub+wbxwb);

96 Xdot(PHI) = p + tan(theta) * (q * sin(phi) + r * cos(phi));

o7 Xdot(THETA) = q * cos(phi) — r * sin(phi);

os  _Xdot(PSI) = (q * sin(phi) + r * cos(phi))/cos(theta);



99

100

101

102

103

104

105

106

107

108

109

110

111

112

113

114

115

116

119

120

121

122

123

124

125

126

CAPITULO 9. PLATAFORMA INTERACTIVA 102

MomentB(0)= dynPres x wingArea x wingSpan * Cl;
MomentB(1)= dynPres * wingArea x wingChord * Cm;
MomentB(2)= dynPres x wingArea *wingSpan * Cn;

Xdot(P) = (c(1)xp +c(0)xr + c(3) * pCessnal72_Properties—>He)*q +
(c(2) *MomentB(0) + c(3)* MomentB(2));

Xdot(Q) = (c(4)xp — c(6)*pCessnal72_Properties—>He)xr + c(5)(r«r — pxp)+
MomentB(1)*c(6);

Xdot(R) = (c(7)xp — c(1)*r +c(8)xpCessnal72_Properties—>He)*q +
(c(3)xMomentB(0)+ c(8)xMomentB(2));

double T1 = sphxcpsi;

double T2 = cph * sth;

double T3 = sph * spsi;

double S1 = cth * cpsi;

double S2 = cth * spsi;

double S3 = T1 % sth — cph * spsi;
double S4 = T3 x sth + cph * cpsi;
double S5 = sph x cth;

double S6 = T2 * cpsi + T3;
double S7 = T2 % spsi — T1,;
double S8 = cph * cth;

Xdot(XE) = ubxS1 + vb*S3 + wbx*S6;
Xdot(YE) = ub%S2 + vbxS4 + wbxS7,;
Xdot(ZE) = ubxsth — vbxS5 — wbxS8;

}

La funcién Simulate constituye el lazo principal del moédulo UAV. La
misma se invoca en cada instante de muestreo. En el método Integrate de la
clase RungeKutta se implementa el algoritmo de integracién Runge-Kutta de
cuarto orden, presentado en la seccién 2.5. La llamada a este método permite
integrar la ecuacién de estados del UAV virtual para obtener la evolucién de
los sucesivos estados del mismo. En la funcion ComputeRates se implemen-
ta la ecuaciéon x = f(x,u) donde la funcién vectorial f(x,u) es la definida en
la Ec. (2.38). Esto permite obtener, en cada instante de muestreo, la veloci-

dad de cambio del vector de estados, es decir, de x. Resumiendo, la funcién
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ComputeRates define la dindmica del UAV.

9.5. Diseno del Modulo Control

En el médulos Control de Actitud y Control Unificado de Figs. 9.1 y
9.2, respectivamente, se computan las entradas de control que el UAV debe
aplicar. Ambos mdédulos se pueden ejecutar tanto en modo manual (llave en
la posicién ‘ de Figs. 9.1 y Fig. 9.2) como en modo automético (llave en la
posicién . de Figs. 9.1 y Fig. 9.2). La utilizacién de la plataforma en modo
manual se presentd en la seccién 9.2. Cuando la misma se utiliza en modo
automatico, las entradas de control que el UAV debe aplicar se sintetizan a
través de software, es decir, mediante la implementacion de algin algoritmo
de control. En el caso particular del médulo Control Unificado, el mismo se
disené utilizando el algoritmo INL-MPC presentado en el capitulo 4, mientras
que el médulo Control de Actitud se disené utilizando la técnica de control
INL-MPC-J presentada en el capitulo 5. En modo automatico, la plataforma
SVC permite evaluar mediante la realizaciéon de maniobras pre-definidas o bien
mediante el seguimiento de trayectorias de navegacion optimas, el comporta-
miento auténomo de un UAV real o virtual. Ademads, permite verificar que las
maniobras de vuelo se realicen en tiempo real.

Como se menciono anteriormente, el intercambio de datos entre los distintos
modulos se realiza de forma asincrona, enviandose los mismos con una tasa
pre-definida. Las estructuras de datos utilizadas para el envio y recepcion de
informacion para el caso del enlace ’ de Fig. 9.1 (siendo su andlogo en Fig.

9.2 el enlace ‘) son las siguientes:

/] kkkxxxxkkkkkkkrrknkkkkkkk datos recibidos del UAV sk skokokkkkkkskokkkkokokk
struct DataReceivedFromUAV{
double Xstate [12];
double Uctrl [4];

h

[/ wxkkssnnnkkk kR xkkkk kxR datos enviados al UAV sk skokskoksk ook ok koo ok %ok
struct DataSentToUAV{
double Uctrl [4];
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En la estructura de datos DataReceivedFromUAYV | se configura el vec-
tor de estados Xstate y el vector de entradas de control Uctrl con el vector
de estados y el vector de control recibidos desde el UAV respectivamente. En
la estructura DataSentToUAV el médulo Control de Actitud (Control
Unificado en el caso del enlace ‘) configura el vector de entradas de con-
trol Uctrl con el vector correspondiente al primer instante de muestreo de la
secuencia de entradas de control éptima computada, es decir Uctrl = U’ (1),

para ser luego enviada al UAV.

9.6. Diseno del Médulo Control de Navega-

o »

clon

El médulo Control de Navegacién es donde se calculan las trayectorias
de navegacién optimas, utilizandose la metodologia descripta en el capitulo 6
e implementandose en el mismo el algoritmo de control INL-MPC.

En las figuras que se muestran a continuacién se presenta la secuencia de
pasos que permiten configurar, con ayuda de la plataforma SVC, los parame-
tros necesarios para generar una trayectoria de navegacion éptima. Para este
ejemplo, se utiliza como UAV auténomo un modelo sencillo de aeronave. Asi-
mismo, se considera que la plataforma Fxcalibur esta configurada como en Fig.
9.1, es decir con un sistema de control de actitud y navegacion desacoplado.

Al presionar el botén Configuracion, senalado en la Fig. 9.6 con ‘,
se despliega la ventana de configuracién de waypoints como se muestra en
la Fig. 9.7. Al presionar el botén Configurar Waypoints de la ventana
., se despliega la ventana que permite el ingreso de hasta un maximo de
10 waypoints. Esto se puede ver en la Fig. 9.8. En el recuadro ‘ se debe
ingresar el ntimero de waypoints que se van a configurar. En . se definen
las coordenadas W; = [z; y; 2|7 del i-ésimo waypoint, con i = 0,--- 9.
Para este ejemplo se definieron tres puntos de paso: Wy = [1 1 0]7, W, =
[-1 —1 1]7 y W3 = [2 2 2]%. Al presionar el botén aceptar se envia el

listado de waypoints al médulo Control de Navegacion para que el mismo
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tSim. 46.10 [seg]

Figura 9.6: Seleccién de la opcién configuracion de waypoints

reconfigure su vector de valores deseados. Los waypoints definidos se dibujan
en la pantalla principal, como se puede ver en la Fig. 9.9 senialados con ‘ En
la Fig 9.10 se muestra en ., la trayectoria de navegacion éptima resultante
que pasa por los waypoints definidos, y que ademas describe una circunferencia
en el plano xy de radio constante que atraviesa un entorno del waypoint final.
En la Fig. 9.11, en ’ se muestra una vista superior de la trayectoria de
navegacion obtenida. Para realizar esto, solamente es necesario modificar la

posicién de la caAmara ingresando las coordenadas deseadas en la ventana ‘

9.7. Conclusiones

En este capitulo se presentaron los detalles de diseno de la plataforma

SVC FEzxcalibur, la cual ha sido desarrollada en el marco de la presente te-
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Control

tSim: 58.19 [seg]

Reanudar

ar Info

Mostrar Inf

Configuracion

Figura 9.7: Ventana principal de configuracion de waypoints

sis. Mediante la utilizacion de la plataforma se logré recrear por computadora
el comportamiento de un UAV real de orden completo, con 6-grados de li-
bertad. La plataforma mencionada, hace las veces de interfaz entre usuario y
computadora, permitiendo comandar al UAV tanto en modo manual como en
modo automatico. Ademds, permite la modificacién de diferentes parametros
del UAV virtual y de los controladores en tiempo de ejecucion. La estructu-
ra modular con que se disend permite desacoplar cada uno de los médulos
presentados, posibilitando la modificacién de cada uno de ellos de forma to-
talmente independiente. Asimismo, se logré reducir la carga computacional de
la plataforma SVC mediante la ejecucién de cada uno de los modulos en pro-
cesadores independientes. La plataforma Ezcalibur se utilizé exhaustivamente
como banco de pruebas para el diseno, validacién y evaluacién de los sistemas
de control de actitud y navegacion, unificados y desacoplados, presentados en

los capitulos 3, 4, 5 y 6.



CAPITULO 9. PLATAFORMA INTERACTIVA 107
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Figura 9.8: Configuracién listado de waypoints



CAPITULO 9. PLATAFORMA INTERACTIVA

Mos! nf
Configuraci

Waypoints

tSim

108

78.62 [seg]

Figura 9.9: Visualizacién de los waypoints en la pantalla principal de la plata-

forma FExcalibur
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Reanudar
Mostrar Inf
Configuracion

Waypoints

tSim
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230.67 [seg]

Figura 9.10: Visualizacion de la trayectoria de navegacion en la pantalla prin-

cipal de la plataforma Ezcalibur
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Figura 9.11: Vista superior de la trayectoria de navegacién



Capitulo 10

Conclusiones y Trabajo Futuro

10.1. Conclusiones

Las contribuciones de la presente tesis son principalmente cuatro: 1) Desa-
rrollo del método de control INL-MPC, 2) Generalizaciéon del método INL-
MPC dando origen al método INL-MPC-J, el cual permite la inclusion de
funciones de costo no-lineales arbitrarias, 3) Desarrollo de una metodologia
online para la generacién y seguimiento de trayectorias de navegacién Opti-
mas, tanto en 2D como en 3D, y 4) Desarrollo de la plataforma de simulacién,
visualizacién y control de vuelo Ezcalibur, la cual se utiliza, en el marco de esta
tesis para disenar, validar y evaluar sistemas de control de actitud y navegacion
tanto unificados como desacoplados, para vuelo auténomo de UAVs.

En el capitulo 2 se realizé una revisién acerca de las representaciones ge-
nerales de los sistemas lineales y no-lineales. Asimismo, se present6 el modelo
matematico de un avion de orden completo, de 6-DOF, el cual fue utilizado
para modelar la dinamica del UAV virtual empleado en los capitulos posterio-
res.

En el capitulo 3 se realiz6 una revisién de la técnica de control MPC clésica,
ya que la misma se usé como base para desarrollar los métodos de control INL-
MPC e INL-MPC-J descriptos en los capitulos 4 y 5, respectivamente.

El método de control INL-MPC es una técnica de control predictivo no-

lineal genérico que extiende las capacidades del MPC cléasico con el objetivo
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de controlar sistemas genéricos con dinamicas no-lineales. El mismo utiliza un
proceso de linealizacion generalizado de la dindmica no-lineal del sistema a
lo largo de trayectorias candidatas definidas iterativamente en el espacio de
estados. Cuenta con importantes ventajas: 1) Permite la inclusién de sistemas
no-lineales genéricos, 2) Puede ser utilizado como un sistema de control uni-
ficado permitiendo considerar los acoplamientos existentes entre los diferentes
modos dindmicos del sistema, 3) Transforma el problema de control éptimo
no-lineal de un sistema no-lineal en una serie de sub-problemas de optimiza-
cién cuadraticos, iterativos mas sencillos de resolver, y 4) La incorporacién
de las restricciones puede realizarse con facilidad, ademas las velocidades de
cambio de estados y entradas de control pueden ser penalizadas, permitiendo
tener en cuenta las limitaciones fisicas de los sistemas reales. En el capitulo 7,
el método INL-MPC se utilizé como un sistema de control unificado de vuelo
auténomo. Con este sistema de control se realizaron diferentes maniobras de
vuelo auténomo como ser: vuelo recto y nivelado, ascensos y descensos, cambio
de velocidad, cambio de direccién, etc.

El método general INL-MPC-J permite incorporar al problema de control
variables arbitrarias que no forman parte del vector de estados ni del vector
velocidad de cambio de entradas de control, pero que son funciones no-lineales
de las mismas. Con INL-MPC-J se pueden utilizar funciones de costo no-
lineales que penalizan las variaciones de las funciones no-lineales anteriormente
mencionadas respecto de valores deseados. El problema de optimizacién no-
lineal resultante se resuelve utilizando el proceso de linealizacién generalizado
(a lo largo de trayectorias candidatas en espacio de estados) sobre la funcién
de costo. Con esto, el problema de optimizacion no-lineal se reduce a uno
equivalente cuadratico y mas sencillo de resolver.

En el capitulo 6 se presenté una metodologia que permite la generacion
y seguimiento de trayectorias de navegacién Optimas. La misma se basa en
el computo de una trayectoria de navegacion online utilizando modelos no-
lineales de vehiculos reducidos tipo particula y el método INL-MPC. La me-
todologia propuesta permite la obtencion de trayectorias de navegacién de
minimo recorrido que tienen en cuenta las restricciones propias de la dinamica

del modelo de vehiculo utilizado. Primero se computaron trayectorias de nave-
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gacion en dos dimensiones, extendiéndose luego al espacio tridimensional. En
el capitulo 8, la metodologia propuesta se utilizo para disenar un sistema de
control de navegacion, el cual se us6 en conjunto con un sistema de control de
actitud para disenar un sistema de control desacoplado de vuelo auténomo,
capaz de controlar la dindmica completa, de 6-DOF, de un UAV. Con este sis-
tema de control se realizaron diferentes maniobras de generacién y seguimiento
de trayectorias, tanto en 2D como en 3D y con miltiples puntos de paso.

En el capitulo 9 se presentaron los aspectos de diseno de la plataforma de
simulacion, visualizacién y control de vuelo Ezcalibur. La plataforma hace las
veces de interfaz entre usuario, el UAV y los sistemas de control, permitiendo
comandar al UAV tanto modo manual como en modo automético. Se disend
con una estructura modular que permite desacoplar cada uno de los médulos
que la componen, posibilitando la modificacién independiente de cada uno de
ellos. Cada uno de los modulos se ejecuta en unidades de procesamiento inde-
pendientes. Dicha plataforma se utilizé exhaustivamente para disenar, validar
y evaluar los sistemas de control de actitud y navegacion, unificados y desaco-
plados, y permitié, ademas, verificar que las maniobras se ejecuten en tiempo

real.

10.2. Trabajo Futuro

Como continuacion, profundizacién y ampliacién de la investigacion reali-

zada en esta tesis de doctorado se propone a futuro:

1. Analizar las propiedades tedricas mas relevantes (factibilidad, convergen-

cia, estabilidad, optimalidad y robustez) de los métodos ya desarrollados
(INL-MPC e INL-MPC-J)

2. Utilizando las técnicas INL-MPC e INL-MPC-J, analizar el comporta-

miento del UAV en las fases de despegue y aterrizaje auténomo

3. Implementar y evaluar los métodos de control desarrollados en un modelo
a escala de un UAV

4. Desarrollar nuevos métodos de control basados en control predictivo que
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a) Permitan incorporar multiples objetivos operacionales (correspon-
dientes a diferentes fases de misiones) utilizando mecanismos de
adaptaciéon basados en conmutaciéon de funciones objetivos y res-

tricciones

b) Permitan controlar el sistema en diferentes condiciones operaciona-
les utilizando mecanismos de adaptacién basados en conmutacion e

interpolacién de modelos lineales

¢) Utilicen una red de comunicacién en el enlace sensor-controlador-
actuador (Networked Control Systems - NCS) para reducir la carga
computacional de la computadora a bordo del UAV y garanticen la

operacién del sistema en presencia de fallas en las comunicaciones

5. Analizar las propiedades tedricas més relevantes de los posibles nuevos

métodos propuestos



Apéndice A

Modelado del Avion Cessna 172

A continuacién se detallan los pardmetros caracteristicos del avién Cessna
172: Masa = 680,39 [kg], CG = [1,0414 0,0, 0,9271]7 [m], S = 16,16
m?, b= 10,9 [m], mac=15 [m), . =00 [&] J, = 18248712 [],
J, = 2666,8066 [%], J, = 1285,2734 [%]

Las fuerzas aerodindmicas F;°, F° y F7° se calculan como:
Fp° = qSCy, F,*° =qSCy y F*° = qSCy (A.1)

donde g es la presién dindmica y S es el drea del ala. Cy, Cy y Cf, son los
coeficientes adimensionales de las fuerzas aerodinamicas; Cy el es coeficiente
de arrastre (drag), C, es el coeficiente de fuerza lateral (sideforce) y C, es el
coeficiente de sustentacién (lift).

Los momentos aerodindmicos Mz, M7 y M2 con respecto al CG del

avion, se calculan como se muestra a continuacién:
M = qSbCy, My = qScC,, y MZ™° = qSbC,, (A.2)

donde ¢ es la cuerda media aerodindmica (m.a.c), b es la envergadura del avién
C;, C,, y C,, son los coeficientes adimensionales de los momentos aerodinami-
cos. Cj es el coeficiente de alabeo (roll), C,, es el coeficiente de cabeceo (pitch)
y C,, es el coeficiente de guinada (yaw).

Se asume que los coeficientes aerodinamicos pueden calcularse utilizando
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las siguientes expresiones (ver [8, 62]):

Ca = Cao + ACy(a) + Cy, B

CL = ACL(a) + CL; b + 5= (CL,é + CLq)

Cy = ACy(B) + Cy, 0, + Q_?,t(cypp + Cy,1)

Cr = ACI(B) + 5= (Cip + Ci,r) + Ciy 00 + i, 6,

Cr = Crng + C, sin(@) + 5=(Crnq + Cr &) + Cry e
Co = ACL(B) + 32(Cryp + Cry7 + Cry 00 + Cins, 51)

Los coeficientes en el lado izquierdo de la Ec. (A.3) pueden obtenerse uti-
lizando los coeficientes constantes que se listan a continuacién: Cy, = 0,027,
Ca, = 0,17, Cy;, = 0,1870, Cp, = 043, Cr, = 1,7, C,, = 3,9, C, = —0,484,
Cy,, = 0,229, C;; = 0,0147, Cppy = 0,1, Oy, = —1.8, Cpy, = =124, Cp,, =
-727, Cp,;, = —1,1220, C,,, = —0,0278, C,,, = —0,0937, C,;. = —0,0053,
Cr;, = —0,0430, y mediante interpolacion de las tablas presentadas en los
Cuadros A.1-A.3. Estos valores han sido obtenidos de las plataformas open-
source FlightGear Flight Simulator [55] y JSBSim [63] para el caso del modelo

del avién Cessna 172, y pueden descargarse de [64].

Cuadro A.1: Coeficientes Aerodinamicos Dependientes de 3

p_lrad] | AC,(B) | ACW(B) | Ci,
0.349 | 0.137 | -0.021 | 0.032
0.0 0.0 0.0 0.0
0.349 | -0.137 | 0.021 [-0.032

Cuadro A.2: Coeficientes de Derivadas Dindmicas

o ]| G, [ G, [ G,
0.0 -0.075 { 0.214 | 0.08
0.094 |-0.145 | 0.267 | 0.187

Para el modelo de propulsion del avion Cessna 172, se adopté un modelo
bésico y sencillo para facilitar la reproduccion de resultados. Se asumié que la

fuerza de empuje (thrust) T es directamente proporcional a la deflexién de la
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Cuadro A.3: Coeficientes Aerodinamicos dependientes de

a [rad] | ACy(a)
-0.087 0.004
-0.07 0.001
-0.052 0.0001
0.035 0.0003 o Trad] | ACL(a)
-0.018 0.002
-0.09 -0.22
0.0 0.005
0.00 0.25
0.018 0.01
0.09 0.73
0.035 0.016
0.10 0.83
0.052 0.024
0.12 0.92
0.07 0.033
0.14 1.02
0.087 0.044
0.16 1.08
0.105 0.057
0.17 1.13
0.122 0.071
0.19 1.19
0.14 0.086
0.21 1.25
0.157 0.096
0.24 1.35
0.175 0.107
0.26 1.44
0.192 0.118
0.28 1.47
0.209 0.13
0.30 1.43
0.227 0.142
0.32 1.38
0.244 0.157
0.34 1.30
0.262 0.173 036 115
0.279 0.178
0.297 0.172
0.314 0.162
0.332 0.148
0.349 0.11

columna de propulsién (entrada de control thtl), es decir:
T =a-thtl (A.4)

Ademés, se considera que esta fuerza de empuje solamente genera una fuerza a

lo largo del eje Zpoay; es decir, F8"¢ = T'. Se adopta un valor a = 1690,0 [N].



Apéndice B

Modelado de un Aviéon Basado

en su Geometria

A continuacién se describe una metodologia alternativa para calcular las

fuerzas y momentos aerodindmicas actuantes en un avion. El método propuesto
se basa, principalmente, en la particion geométrica del aviéon en N elementos
(o secciones), similar a lo realizado en [65]. Cada uno de los N elementos
poseen caracteristicas aerodinamicas, pudiendo asi generar fuerzas y momentos
aerodinamicos individuales, que actiian en cada uno de ellos.
Notacion: De aqui en adelante se utilizaran superindices para indicar la per-
tenencia de una determinada propiedad a la j-ésima seccion del avion. Por
ejemplo, el valor de la variable genérica = para el j-ésimo elemento del avion
se notard como Z7.

En la Fig. B.1 se puede observar, en color azul, un posible esquema de
subdivisién de la geometria del avion. Como se puede apreciar en dicha figura,
el avién se dividié en 7 partes. A continuacién se describiran las secciones
elegidas para la parte derecha del avién. La parte izquierda se realiza de forma
analoga. El ala derecha se dividi6 en dos: con @ se indica la parte del ala
que incluye el flap derecho, con @ se senala la division del ala que incluye el
aleron derecho. De igual forma se divide el ala izquierda. En @ se muestra la
subdivisién que incluye la parte derecha de la cola del avién. La parte izquierda

de la misma, se divide de igual forma. Finalmente, con @ se muestra la

118



APENDICE B. MODELADO DE AVION BASADO EN GEOMETRIA 119

seccion compuesta por la cola vertical. Por supuesto que el nivel de detalle
con el cual se subdivide al avion depende del grado de precisién que se quiere
obtener en el modelado del mismo, es decir, a mayor niimero de divisiones mas

preciso serd el modelo del avién. Al subdividir la geometria del avién en N

Figura B.1: Partes en que se divide el avién para su modelado

partes, se puede considerar que cada una de ellas tienen asociadas: un vector
velocidad VZ%, angulo de ataque o/, dngulo de deslizamiento /37, coeficientes
aerodinamicos C’g, C’g y C’%, fuerzas aerodindmicas Fjemj, F;emj y Fjemj y
momentos aerodindmicos M;‘ETOJ, M;emj y Mjemj, donde 5 =1,---,N. Si se
suman estas N contribuciones de fuerzas y momentos aerodinamicos generados
por cada seccion del avién, se obtienen las fuerzas y momentos resultantes que
describen el movimiento del aviéon completo. La metodologia para el computo

de dichas cantidades es la siguiente:

1. Dividir la geometria del avién en N partes, cada una de las cuales repre-
senta una seccion alar mas pequena con capacidad de generar fuerza de

sustentacién.

2. Calcular la velocidad relativa VZ%, con j =1,---,N, de cada una de las
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secciones en que se dividié el avion. Para ello, se debe tener en cuenta
que, como el avion es modelado como un sélido rigido, el calculo de la
velocidad relativa para la j-ésima divisién del avion se puede calcular
como:

v =vog +w x 1! (B.1)

donde V% es la velocidad relativa del j-ésimo elemento del avion, vog es
el vector que representa la velocidad del viento y la direcciéon de vuelo,
w es el vector velocidad angular del avién y 1’ es el vector que mide
la distancia desde el origen del sistema coordenado del avién al centro

aerodindmico (ca’) de la j-ésima subdivisién del avién.

3. Calcular el d4ngulo de ataque o/ y el d4ngulo de deslizamiento 3/ para

cada una de las N divisiones geométricas del avion.

4. Con los dngulos o/ y 37, y utilizando la informacién provista por ensayos
en tunel de viento para el/los perfiles alares con que fue diseniado el
aviéon, computar los coeficientes adimensionales de sustentaciéon, arrastre

y fuerza lateral C{, Cg y CZ, respectivamente, con j =1,--- | N.

5. Calcular las fuerzas aerodinamicas FF', F2" y [ j =1 ... N,

para cada una de las particiones del aviéon, como sigue:
F = giSIC), B = g0y y B = @8I, (B2)

donde ¢’ y S7 son la presién dindmica y el 4rea, respectivamente, de la

j-ésima seccion del avién.

6. Las fuerzas aerodinamicas resultantes, actuantes en el avion completo, se
pueden obtener sumando las N contribuciones de cada una de las partes

en que se dividié la geometria del avion, es decir:
N N N
aero __ aeroj aero __ a;eroj aero __ aeroj
Fere = E T E FJ y F79° = E F? (B.3)
j=1 j=1 j=1

7. Habiendo calculado los N vectores de fuerzas aerodindmicas F2er’ =
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[Fraero’ F;emj F2o'|T para cada seccién del avién, calcular la distancia
existente entre el CG del avién y los centros aerodinamicos de las N
secciones del avién. Los momentos aerodindmicos de cada particion se
obtienen como:

Maeroj — (Caj _ CG) % Faeroj (B4)
donde Maeroj _ [Maeroj Maeroj Maeroj]T
x Yy z .
8. Los momentos aerodinamicas resultantes, respecto al CG del avion, se

pueden obtener sumando los N momentos de cada de las secciones en

que se dividié la geometria del avion, es decir:

N ‘ N ‘ N ,
Mmaem _ Z M;em], M;em _ Z M;ero] y Mjero _ Z Mjem] (B5)

Jj=1 Jj=1 Jj=1
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