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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-

VII
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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.
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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



M. Murillo; "Design of control and navigation systems for unmanned aeria vehicles using virtual simulation”

sinc(i) Research Center for Signals, Systems and Computational Intelligence (fich.unl.edu.ar/sinc)
Universidad Nacional del Litoral, feb, 2015.
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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



M. Murillo; "Design of control and navigation systems for unmanned aeria vehicles using virtual simulation”

sinc(i) Research Center for Signals, Systems and Computational Intelligence (fich.unl.edu.ar/sinc)
Universidad Nacional del Litoral, feb, 2015.

CAPITULO 1. INTRODUCCION 4

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.
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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 O co 0 —sp
Bx, (¢) 0 ¢ s | By, (@)=1]0 1 s |V
0 —s4 ¢ sg 0 ¢y (2.19)
¢y sy 0
Biea®) =] =8y ¢y 0
0 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 = uCyCy + V(—CySy + 5¢S0Cy) + W(SeSy + CpSeCy) (2.35)
Ur = uCoSy + V(CeCy + S¢S0Sy) + W(—S¢Cy + C4SeSy) (2.36)
h = usg — US$Cp — WCHCh (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:

[ (wi oo+ wid)
(wr — wu) [ (u* + w?)
(vvy — viy) / (v2 cos B)
p+ tanf(gsin ¢ + r cos @)
q Ccos ¢ — rsin ¢
Flx,u) (gsin ¢ + rcos ¢)/cos b (2.38)
(c1r + cap)q + csMy, + ey M,
espr — co(p? — 1) + 1M,
(cgp — cor)q + caMy + oM.,
ubyq + vbyy + wbsy
ubia + vbag + whss

—Ublg — Ubgg — wbgg

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.
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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
Entradas de Control Pasadas

g —

( 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,,.

A’U' wk+2?

u 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)



M. Murillo; "Design of control and navigation systems for unmanned aeria vehicles using virtual simulation”

sinc(i) Research Center for Signals, Systems and Computational Intelligence (fich.unl.edu.ar/sinc)
Universidad Nacional del Litoral, feb, 2015.

CAPITULO 3. CONTROL MPC 21

CcOomo
X = Px’+H,U, (3.4)
donde
[ A [ B 0 0 ]
A2 AB B 0
A3 A’B AB 0
P=| : | yH,= : : . : (3.5)
Ahc Ahc_IB Ahc_zg PR 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:
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