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Resumen. En este trabajo se presenta el desarrollo de un sistema de control automético basado en la
técnica de control predictivo (MPC). MPC se obtiene como resultado de la minimizacién de una funcién
de costo (o funcién objetivo) que involucra la dindmica del sistema y ademds permite la inclusién de
las restricciones propias de la mecdnica y de la fisica del mismo. Aplicando las entradas de control
obtenidas a un modelo del avién Cessna 172, se logra que el mismo realice determinadas maniobras
simples como ser variaciones de altitud. Se trabaja sobre un modelo con seis grados de libertad, el mismo
es simulado con la ayuda del simulador de vuelo que se encuentran desarrollando los autores. Debido
a que el modelo de un avién es un sistema no lineal, para poder implementar MPC, se trabaja con el
sistema linealizado en varios puntos. Esto permite la obtencion de una funcién objetivo cuadratica que
asegura la convexidad de la misma y la existencia de algoritmos eficientes para hallar el control ptimo.
Finalmente, el correcto funcionamiento del algoritmo se demuestra a través de dos maniobras de ascenso
a altitudes preestablecidas.
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1. INTRODUCCION

En las dltimas décadas las técnicas de control cldsicas como feedback control (Stevens y
Lewis, 2003), (Roskam, 2001) han dado lugar a técnicas de control mds modernas como model
predictive control (MPC) (Bemporad y Morari, 1999), (Kouvaritakis y Cannon, 2001), (Falcone
et al., 2007) y (jun Yang et al., 2009). MPC ha ganado gran interés debido a que permite ma-
nejar las restricciones propias de los sistemas de manera mas sencilla; esto es muy importante
pues los sistemas fisicos presentan ciertas restricciones, por ejemplo, las entradas de control
y, en general, los estados deben satisfacer ciertos limites. Ademas MPC permite trabajar con
modelos en espacio de estados multivariables, es decir, con modelos que presentan multiples
entradas y/o multiples salidas.

MPC se formula mediante la resolucién de un problema de control on-line. Utilizando el estado
actual se calcula una secuencia de control 6ptima, vdlida para un horizonte de control dado .,
mediante la minimizacién de una funcidn objetivo sujeta a ciertas restricciones. La entrada de
control correspondiente al primer instante de muestreo se aplica al sistema y el cdlculo se reini-
cia desplazando el horizonte de prediccion h, hacia adelante al préximo instante de muestreo.
Las nuevas predicciones de las entradas de control se realizan para compensar perturbaciones
no medidas, lo cual puede causar que la salida del sistema sea diferente de su prediccion.

En el presente trabajo, nuestro sistema esta representado por un modelo de avién Cessna 172 de
seis grados de libertad. La representacion en espacio de estados estd formada por trece ecuacio-
nes diferenciales que describen el comportamiento y la dindmica del avion (Stevens y Lewis,
2003). Nuestro objetivo se centra en el desarrollo de un sistema de control automadtico de al-
titud para aviones. Dicho sistema de control, ademds, ha sido implementado en el simulador
de vuelo Excalibur para su evaluacion. El simulador mencionado fue desarrollado en el Centro
Internacional de Métodos Computacionales en Ingenieria (CIMEC) (Limache et al., 2010) y
(Limache et al., 2011). EIl mismo facilita el testeo de los diversos sistemas de control y permite
verificar que el avion realice las maniobras deseadas volando en tiempo real. Esto dltimo es
muy importante ya que hace a la viabilidad de los desarrollos propuestos. E1 médulo de control
se implementa como un subsistema independiente.

Para poder aplicar MPC, primero es necesario linealizar el sistema no lineal para obtener su
representacion en espacio de estados y luego transformarlo a su sistema discreto equivalente.
La determinacién de las entradas de control se realizan con una tasa de refresco igual al periodo
de discretizacion AT;. En particular, se ha desarrollado un sistema de control automaético de
altitud basado en MPC y se ha implementado el mismo en el simulador de vuelo Excalibur,
analizando el comportamiento del modelo del avién Cessna 172 en piloto automatico para la
realizacion de una maniobra de ascenso manteniendo velocidad constante.

2. MODELADO DEL AVION

En particular, en este trabajo hemos implementado un modelo de avién con seis grados de
libertad, el Cessna 172, con control automatico de altitud basado en la técnica MPC. Para el
modelo de propulsion se eligié un modelo de motor a hélice basado en (Allerton, 2009).
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La representacion de nuestro sistema en espacio de estados es la siguiente:

p

U T-v—q-w—g-siné’—i—%

U= —T-u+p-w+g-sinqz§cos€—l—%

w o = q-u—p-v+g-cos¢cos€+%

Go = —5-P-a+q-@+r-qs)

G = —%'(—p'QO—T'Q2+C]'Q3)

g2 _%'(_Q'QO"‘T'Ql_p'Qi’))

g3 —5 (T @—q- a+p @)

P (1 r+ca-p)gt+es-l4+es-n (1)

¢ = cpr—c(pPP-1r)+te-m

= (cg-p—ca-r)gt+cy-l+cg-n

T = u-cosBcosy+ v (singcostysinh — cos psin) +
+w (cos ¢ sin 6 cos ¥ + sin ¢ sin )

Yo = wu-cosfsiny + v (sin¢sinisin b + cos ¢ cosp) +
+w (cos ¢ sin @ sin ¢ — sin ¢ cos )

(| Ze = u-sinf —wv-singcosf —w - cospcosbh

Donde

— u, vy w son las velocidades traslacionales en ejes CUEIpO Tpody, Ybody Y Whody rESPECtiva-
mente

— qo> ¢1, G2 Y q3 son los cuaterniones que definen la orientacién del avion con respecto al
sistema coordenado tierra Teqrths Yearth Y Zearth

— p, q 'y r son las velocidades angulares en los €jes CUETPO Tyodys Yoody Y Whody TESPECtiva-
mente

— T, Ye Y 2. sON las posiciones del avion expresadas en ejes tierra Tearih, Yearth Y Zearth
respectivamente

— ¢, 0 y ¢ son los dngulos de Euler que definen los movimientos de roll, pitch y yaw

respectivamente
oy = Wumd) = Jg,

L= " L T—JZ,

C A A

_ — Jz
3= 7,72,

- o= i
R
— =i

— =1

o = Jela )+,
8 = T JuJ.—J2,
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. _ Ja
€ = J,7.-7Z

— J; es el momento de inercia alrededor del eje ¢

— J;; es el producto cruzado de inercia

— F,, F, y F. son las fuerzas totales actuantes en el avion
— [, m y n son los momentos totales actuantes en el avion

En la Fig. 1 puede observarse un esquema del aviéon modelado que facilita la comprension y la
lectura de las Ecs. (1). El sistema de ejes cuerpo (body) es una terna que se mueve solidaria-
mente con el avion, el eje Xyoay se alinea apuntando a la nariz del avion, el eje yy,q, con el ala
derecha del mismo y el eje zy,qy de forma tal que responda a la regla de la mano derecha. El
sistema de ejes tierra (earth) es nuestro marco de referencia inercial y el sistema de ejes viento
(wind) es tal que el eje Xying S€ alinea con la direccion del viento relativo.

body
I yearlh
X Ye
W'Ef’ __________ ,U ybody
TN ca S v \/m B
< - K d 458
Xe O
earth
F
z el
r, \} 5
Z n
body Zearth
Figura 1: Esquema del avién
Donde

— 0. es la deflexién del elevador en grados

— 0,4 es la deflexion de los alerones en grados

— 0, es la deflexion del rudder en grados

— thtl es la posicién de la columna del acelerador, cuyo valor se encuentra entre cero y uno.

Los dngulos de Euler permiten describir la orientaciéon de un sistema de referencia mdvil
respecto a otro sistema de referencia fijo. El sentido de las rotaciones y el orden en que se rea-
lizan dichas rotaciones son muy importantes debido a que los dngulos no cumplen con la ley
conmutativa. La secuencia de rotaciones convencionalmente utilizada para describir la actitud
instantdnea con respecto al marco de referencia es la siguiente:
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1. Rotacién alrededor del eje z, un dngulo v positivo (nariz a la derecha).
2. Rotacidn alrededor del eje y; un dngulo 6 positivo (nariz hacia arriba).

3. Rotacién alrededor del eje x5 un dngulo ¢ positivo (ala derecha hacia abajo).

Figura 2: Angulos de Euler

Existe otra forma de representar la orientacién de un marco de referencia rotado; es la represen-
tacion con cuaterniones (quaternions) (Ecs. 3 a 6 de la Ec. (1)). La misma evita la singularidad
que presenta la representacion con dngulos de Euler en la vecindad de +6 y ademads evita la
pérdida de un grado de libertad en el espacio tridimensional (Gimbal lock).

Para el cdlculo de las fuerzas y momentos aerodindmicos se utilizé la herramienta Data Com-
pendium (DATCOM) (USAF, 2012) provisto por la Fuerza Aérea de los Estados Unidos. Se
decidié utilizar DATCOM debido a que es un compendio de informacién aerodindmica amplia-
mente validado y mundialmente conocido. Al contener informacion publica, permite validar
disefios implementados en el simulador de vuelo. DATCOM proporciona principalmente los
coeficientes aerodindmicos (y sus derivadas), y siguiendo los célculos explicitados en (Duke
et al., 1988) se pueden hallar las fuerzas y momentos resultantes.

Volviendo al sistema de ecuaciones (1), si definimos

F=[h Ffo fs - fs]
T=|a a3 23 - T3] =[uw v W @ @ @ G P ¢ T Te Yo Z |
ﬁ:[ul U2 U3 U4]T:[thtl 63 5@ 5T}T

donde fi, fo, --- , fi3 representan las trece funciones del lado derecho de la Ec. (1).
Desarrollando (1) en serie de Taylor de primer orden alrededor de un punto de operacién (., ;)
(Maciejowski, 2002)

Y L .y, Of .
r=f (xuu) ~ f (Ieaue) + %»“fe,ﬂe) : (x — ) + %’(fe,ﬁe) (U — ue) (2)

donde
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811 (9:1?2 ox 3 8u1 8u2 aU,4

_ ofs Of2 .. Of2 _ of2 Of2 .. Of2

of __ Oy 0w O0x13 af Ouy Ous Ouy
27 : Y = .

0fis 90fis ... Ofis 0fis 9Ofis ... Ofis

oz Oxa Ox13 oul Ous Ouy

El punto de linealizacion (2, u.) es un punto arbitrario, fisicamente realizable, definido por un
estado de vuelo x, en el que la posicion de los controles estdn especificadas por el vector de
control u;. Al ser un punto arbitrario, f(z;, ;) toma un valor distinto de cero. Como dicho
valor es un valor fijo que puede calcularse para cada (7, u;), podemos considerarlo como una
perturbacion deterministica que afecta a nuestro sistema. Entonces, si llamamos

A=8. B.=§. d=[@,a), 0&=@@-a) y oi=(i-a)
Podemos reescribir (2) como

0% = Al a.) - 07 + Bul@.a,) - 0 +d (3)

Para poder aplicar control predictivo, necesitamos primero discretizar (3). Utilizando un blo-
queador de orden cero obtenemos

0Z(k +1) = Adlz. i) - 04(k) + Budl(z. i) - 0U(k) + Baa - cf(kz) 4)
Donde By, es la matriz identidad discreta y el valor de la variable 7 (k) se refiere a la variable

de estado evaluada en el instante de tiempo ¢ = k- ATy, siendo AT} el periodo de discretizacion.

En general, nos interesa minimizar las variaciones en la entrada de control (Maciejowski, 2002),
(Rossiter, 2003). Si definimos

Sii(k) = dii(k — 1) + Adi(k) (5)

Reemplazando (5) en (4) y escribiendo en forma matricial nos queda
0 (k+1) | | As Bud 07 (k) B . By | +
[ 5it () ] = { 0 1 ||sak—1) |T| 1 |BEEF] g [dE) O

Finalmente, podemos expresar (6) como

0T(k+1) = A-0%(k) + B, - Adii(k) + By - d(k) 7)
donde
= . 5f(l€+1) T Ad Bud Y Bud <~ de
(5x(k:+1)—[ sii(k) } A—[ 0 I } Bu—{ I } Bd—[ 0 }

I es la matriz identidad y 0 es una matriz de ceros.

Asumiendo que podemos medir el vector de estados completo, es decir que nuestra Ec. de salida
es

3g(k) = C - 5i(k) 8)

Con C = [C' 0] y C esla matriz identidad. Luego, podemos realizar la prediccién iterando
el modelo descripto por (7)
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A-0%(k) + By - Adii(k) + By - d(k)

A 5ac(k+ 1) + By - Adii(k +1) + By - d(k + 1)

A2 5% (k) + AB, - ASi(k) + ABy - d(k) + B, - Ada(k + 1)

+By - aT(k’ +1)

A-67(k+2)+ B, - ASii(k +2) + By - d(k +2)

A3 5T (k) + A2B, - Adu(k) + A2By - d(k) + AB, - Ada(k + 1)

+AB - d(k+1) + By, - Adii(k +2) + By - d(k + 2) 9)

A 5a;(k+h —1)+B - Atk + hy —1)+Bd d(k +h, — 1)
Al - 53 (k) + Ab1B, - Adii(k) + A" 1By - d(k)
+ AW 2B, - Atk 4 1) + A" 2By - d(k 4 1) + -
+ AN B, - AS(k + e — 1) + Al By - d(k +
44 By-dlk+hy,—1)

h—l)

Finalmente, reescribiendo (9) en forma matricial y en notacién méds compacta, las predicciones
de los estados pueden calcularse como

donde

§X =T -6z(k)+ H, AU + Hy- D (10)
0T (k+1) | T Asi(k)
5T (k + 2) AdT(k +1)
6z(k + 3) ASU = Adtu(k +2)
5T (k + hy) ] | Adu(k +he.—1) |
l [ B 0 0 e 0
AB, B, 0 e 0
— A?B AB, B, - 0
n | gﬁpiléu Z?p72§u A’?p*?)é’u Tt /z{?pihcgu n
I T [ By 0 0 e 0]
d(k+1) A,By By 0 0
1k +2) Hy = A?Bd ABy By - 0
| d(k+h,—1) i Zxﬁp*léd Al2B, A3B, ... By |

3. CONTROL AUTOMATICO DE VELOCIDAD

3.1.

Funcion Objetivo Cuadratica

Como hemos dicho anteriormente, la técnica de control MPC se basa en la predicciéon del
comportamiento futuro del sistema mediante la determinacién de una secuencia de controles
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Optima. Para poder realizar la prediccion es necesario adoptar un criterio que permita reflejar
nuestros objetivos; por ello se utiliza una funcién costo J que penaliza las diferencias entre la
respuesta deseada y la predicha, y las variaciones en las entradas de control.

—

Definiendo nuestro vector de setpoints ampliado como 0 X, = X,,—X.con X, = [)Z' B (76]T ,
definimos nuestra funcién costo como

—

J =X, —6X)T-Q-(6X,, —0X)+A5UT - R- AU (11)

donde Q=CT-Q-C

(2 es una matriz de pesos positiva semidefinida y R es una matriz de pesos positiva definida.
Reemplazando (10) en (11), operando y descartando los términos no dependientes de ASU,
llegamos a que la funcién objetivo puede escribirse como

J=AsUT - (R+HT-Q-H,) AU +2(57(k)" - TT —6XT + DT-HY)- Q- H, - AsU (12)

De (12), podemos ver que el problema a resolver se reduce a minimizar una funcién objetivo
cuadratica en AdU.

3.2. Ejemplo: Control de altitud basado en MPC para el modelo de avion Cessna 172

A continuacién presentaremos como ejemplo dos maniobras de ascenso. Se pretende ha-

llar las entradas de control 6ptimas que permitan realizar un ascenso a una altitud deseada, a
velocidad constante, de manera autonoma. Las maniobras estan definidas por dos condiciones
iniciales distintas: en la primera el avidn se encuentra volando en vuelo recto y nivelado y en la
segunda el avion se encuentra volando en equlibrio con una dada inclinacién lateral (dngulo de
roll distinto de cero).
Asumimos que el algoritmo de control se encuentra en una unidad de control embebida dentro
del avion. La unidad de control se ejecuta con una tasa de refresco igual al periodo de discre-
tizacion ATy. Por lo tanto, como se observa en la Fig. 3, los controles del avién se mantienen
constantes e iguales a u;, hasta que es refrescado a un nuevo valor igual a u,;. Como el siste-
ma en cuestion se trata de un sistema no lineal, cada vez que la unidad de control computa los
controles 6ptimos el modelo del avién se linealiza de acuerdo a Ec. (2).

YA

-

AT 2.-AT, +++  L-AT, (k+1)-AT, t

Figura 3: Esquema tiempo de discretizacién y bloqueador de orden cero
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Consideramos que el avion se encuentra volando en una situacion de equilibrio a una altura
h = 1200m, con una velocidad de v; = 45~ y deseamos realizar una maniobra de ascenso a
h = 1525m manteniendo la velocidad constante.
Para las simulaciones utilizamos un periodo de discretizacion AT, = 0,5 segundos, horizonte
de prediccién h, = 20 y horizonte de control £, = 15. Los valores de ambos horizontes han
sido obtenidos empiricamente observando que mds alla de los valores utilizados, el aumento
de los horizontes mencionados no producia cambios significativos en la respuesta del sistema.
La matriz de peso de estados es una matriz cuyos valores distintos de cero se ubican en los si-
guientes lugares: Q(0,0) = 1000, Q(4,4) = 10, Q(6,6) = 10, Q(12,12) = 100. Como puede
observarse, hemos pesado solo los estados que nos interesan: velocidad u, los cuaterniones ¢; y
q3 y la altura z.. Para evitar pesar los estados con valores de escala muy diferentes, realizamos
una normalizacién de los mismos y minimizamos la funcion objetivo utilizando estos estados
normalizados.
La matriz de pesos de las entradas es una matriz identidad

000

o O O

10
01
0 0

_ o O

Los valores de ambas matrices se obtuvieron empiricamente observando la respuesta del siste-
ma, pesando mds los estados que debian alcanzar su valor de setpoint mas rapidamente. Para
la matriz de peso de entradas, los valores unitarios fueron suficientes para lograr una respuesta
adecuada.

3.2.1. Maniobra de ascenso con vuelo recto nivelado (angulo de roll nulo)

El avién se encuentra volando en equilibro y se aplica control predictivo para realizar una
maniobra de ascenso manteniendo la condicién de vuelo recto y nivelado desde h = 1200m
a h = 1525m a velocidad constante. En las Figs. 4(a) a 4(c) se puede observar la evolucién
resultante de los estados del sistema frente a la maniobra de ascenso indicada por el piloto
automadtico, y en las Figs. 5(a) a 5(d) se puede ver la correspondiente evolucion de los cuatro
controles del avidn.

En las Figs. 4(a) y 4(b) puede observarse que el sistema de control automatico permitié alcan-
zar la altitud deseada manteniendo constante la velocidad del avion. En la Fig. 4(c) se puede
apreciar que el avion mantuvo la condicién de vuelo recto y nivelado (dngulo de roll aproxima-
damente cero).

Como en este ejemplo no se encuentran activos modos laterales del avion, en las Figs. 5(c) y
5(d) puede observarse que las variaciones de las superficies de control correspondientes a los
alerones y rudder, toman valores aproximadamente nulos.

3.2.2. Maniobra de ascenso con vuelo recto no nivelado (angulo de roll no nulo)

El avidn se encuentra volando en equilibrio con una inclinacidn lateral definida por un 4ngulo
de roll p = 5,7 grados. Deseamos realizar la misma maniobra de ascenso que en el caso anterior
pero ademds queremos que el sistema de control sea capaz de corregir el angulo de roll a cero.
Aqui se activan tanto modos longitudinales como laterales. Como queremos que el avion llegue
a la altitud deseada en la condicién de vuelo recto nivelado, los valores de los dngulos de roll
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Evolucidn de la altitud - maniobra de ascense con correceidn de roll Evolucidn de |a velocidad - maniobra de ascenso con correccidn de roll
1580 - - - - - - - &0
1500 B a0 1
1450 1 0 J
. 1400 - -
E B _
1350 4 -
20 q
1300 B
1250 Bl = 1
10 o ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 20 40 B0 80 100 120 140 o 20 40 B0 80 100 120 140
tiempn [seg] tiempo [seg]
(a) Seguimiento altitud (b) Seguimiento de velocidad
Evolucidn del angulo de roll - maniobra de ascenso con correccion de roll
1)
s ]
2 ]
. ]
—_— 2 1
&
T oo
=
s, |
4 ]
5 ]
s ]
0 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
20 40 [z} 80 100 120 140
tiempo [seq]
(c) Seguimiento roll
Figura 4: Evolucién de los estados - maniobra de ascenso
Evolucion de la entrada de contral “throttle” - maniobra de ascenso con carreccion de roll Evolucidn de la entrada de control "elevador” - maniobra de ascenso con coreccidn de roll
-10
1
,ﬂ ]
0.95 12 1

[grados]

thtl

085

Beioy

075
o 2‘EI A‘EI E‘EI E‘EI WEID 12‘EI 140 VZDEI E‘EI 4‘EI E‘EI E‘EI 1EID WQ‘EI 140
tiempo [seg] tiempo [seg]
(a) Entrada de control: Throttle (b) Entrada de control: Elevador
Evolucian de |a entrada de control "alerdn” - maniobra de ascenso con correccion de roll Evolucidn de |a entrada de control "rudder” - maniobra de ascenso con correceion de roll
= 4 8 4
B B B —
4 E 1 1
z 1 7 2 b
E 0 % o
F oo i E 2 1
4 | . |
-6 - B 4
& q 8 4
10 3 0 ] 3 700 I 140 g B 0 S Y 0 20 140
tiempo [seq] tiempa [seg]
(c) Entrada de control: Alerén (d) Entrada de control: Rudder

Figura 5: Evolucién de las entradas de control - maniobra de ascenso
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y de yaw deben ser nulos. Esta condicion es equivalente a decir que los cuaterniones ¢; y g3
deben ser nulos.

La evolucién de los estados frente a la maniobra mencionada pueden observarse en las Figs.
6(a) a 6(d).

Al igual que en el caso anterior, vemos que el sistema de control automatico permitié realizar

Evolucidn de |a altitud - maniobra de ascense con correccidn de roll Evelucidn de |a velocidad - maniobra de ascenso con correccién de roll
3 B0
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Figura 6: Evolucion de los estados - maniobra de ascenso con ¢ # 0

el ascenso a la altura deseada manteniendo la velocidad constante. En la Figs. 6(c) y 6(d) se
puede observar como el control es capaz de corregir los movimientos de rollido y de guifada,
llevando los dngulos correspondientes a cero. En las Figs. 7(a) a 7(d) se muestran la evolucion
de las entradas de control.

La evolucién del throttle y del elevador son similares al caso del ejemplo anterior, pero ahora
entran en juego los controles que modifican la dindmica lateral, es decir, los alerones y el rudder,
como puede verse en las Figs. 7(c) y 7(d). Estos controles se mueven para nivelar el avion,
cuando esto ocurre las deflexiones de ambas superficies de control tienden a cero.

4. CONCLUSIONES

Mediante la realizacion de este trabajo pudimos desarrollar un sistema de control automaéti-
co para aviones basado en la técnica MPC. El modelo de avion utilizado presenta seis grados
de libertad y es representativo de un avion Cessna 172. El sistema de control desarrollado fue
implementado en el simulador de vuelo Excalibur. Para verificar el comportamiento del avién
en piloto automadtico, hemos explorado dos maniobras de ascenso, a velocidad constante, hasta
una altitud preestablecida: una en la cual el avién se encuentra en vuelo recto nivelado y otra
en la cual el avién vuela en equilibrio con una inclinacion lateral dada (i.e. con activacion de
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Figura 7: Evolucion de las entradas de control - maniobra de ascenso con ¢ # 0

modos longitudinales y laterales). En ambos casos el control de altitud se pudo realizar satis-
factoriamente, alcanzando los objetivos deseados.
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