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OBJETIVOS

GENERAL

¢ Implementar una estrategia de control 6éptimo y un control predictivo para

estabilizar un prototipo de helicoptero de tres grados de libertad.

ESPECIFICOS

e Determinar el modelo dindmico de un helicéptero de tres grados de
libertad.

e Diseflar la estrategia de control Optimo para regular el angulo de
elevacion, travel y pitch de un helicoptero de tres grados de libertad.

e Disefiar la estrategia de control predictivo para regular el angulo de
elevacion, travel y pitch de un helicoptero de tres grados de libertad.

e Construir un sistema mecatronico que emule el comportamiento dinamico
de un helicéptero de tres grados de libertad.

e Disefiar una interfaz grafica que permita el monitoreo y configuracién de
los pardmetros del sistema de control en tiempo real.

e Validar la estrategia de control 6ptimo y control predictivo en un prototipo

de tres grados de libertad.
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INTRODUCCION

El helicoptero de tres GDL es un sistema didactico a escala muy util e interesante
que ha sido utilizado para explicar los efectos aerodinamicos y demostrar en
forma préactica diferentes métodos de modelado, andlisis y control. Debido a su
aplicabilidad ha sido adquirido por varios cursos de ingenieria de control e
investigacion en diferentes universidades del mundo como bancos de pruebas.
El banco de pruebas consta de un helicoptero didactico acoplado desde su
centro de gravedad a una base fija, que posee en uno de sus extremos dos
actuadores que permiten el movimiento del sistema generando el angulo de
travel, pitch y elevacion, ademas cuenta con sensores para el registro de cada
angulo y un contrapeso para ayudar a nivelar el sistema. Hoy en dia el laboratorio
de ingenieria mecatrénica de la Universidad Autbnoma de Bucaramanga cuenta
con un unico modelo didactico (Helicoptero de tres GDL) que permite al
estudiante interactuar y aplicar lo aprendido durante el transcurso del semestre
en el area de control, debido a esto se genera la necesidad de construir un
modelo didactico similar al que ofrece la empresa canadiense QUANSER®
(Helicopter 3-DOF) como apoyo a la asignatura de control avanzado, que permite
el giro de 360 grados en el angulo de travel con un bajo consumo de corriente, a
diferencia del modelo didactico existente en la Universidad Autonoma de
Bucaramanga. Se considera que contar con este modelo permite fortalecer los
conocimientos adquiridos durante el semestre, debido a que se puede practicar
y aplicar lo que en un futuro se realizara como profesional en el area de control,
ademas ofrece una buena simplificacion de un helicoptero con rotores en tandem
del mundo real, esta configuracion se suele usar en helicpteros de carga.
Permite asemejarse al tener dos rotores montados uno en frente del otro en
sentido longitudinal, girando de forma contraria para eliminar el par generado por
cada rotor, siendo estable en vuelo sin necesidad de otro sistema. En el proyecto
se disefian y validan estrategias de control multivariable tales como Linear

Quadratic Gaussian (LQG) y predictivo.
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CAPITULO 1: HELICOPTERO DE TRES GDL

Un helicoptero de 3 grados de libertad esta constituido por un brazo largo
pivotado situado sobre una base fija vertical, ver figura 1. El cual, al variar el
voltaje de los dos motores que estan acoplados en la parte delantera del brazo,
crea una fuerza de empuje que, junto al contrapeso ubicado en la parte trasera

del brazo, permite controlar los angulos de:

» Pitch (Movimiento a través del eje longitudinal), angulo que se genera por
diferencia de voltaje en los dos motores.

* Elevacién (Movimiento a través del eje lateral), &ngulo que se genera por
igual voltaje en los dos motores

+ Travel (Movimiento a través del eje vertical), &ngulo generado por
variacion en el angulo pitch y suministro de voltaje generando fuerza de

empuje a la direccion solicitada.

Figura 1. Diagrama de cuerpo libre del helicéptero 3 GDL.

En latabla 1 y 2 se describe las variables y pardmetros que rigen el helicéptero
de 3 GDL.

Tabla 1. Descripcién de variable.

Simbolo Descripcién
€ Angulo de elevacion
T Angulo de travel
p Angulo de pitch
Fy Fuerza del motor 1
Fr Fuerza del motor 2
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Tabla 2. Descripcion de parametros.

Simbolos Descripcion
my Masa del helicéptero (motores).
my, Masa del contrapeso.
my Masa de la viga principal.
mW, Masa de la viga en L del contrapeso.
L Distancia entre el eje de Elevacion y el pliegue del
w contrapeso.
L Distancia entre el pliegue del contrapeso hasta el
w2 contrapeso.
L Distancia entre el eje de elevacién y el centro de
wb masa de la viga en "L" del contrapeso.
L Distancia entre la viga principal y el centro de masa
wa de la viga en L del contrapeso.
Ly Distancia entre el eje de Elevacion y el helicéptero.
L Distancia entre el eje de Pitch y el centro de las
" hélices.
L Distancia entre el eje de Elevacion y el centro de
A masa de la viga principal.
Ip Distancia entre el eje de pitch al centro de masa del
helicoptero.
b Distancia entre eje de Elevacion y el centro de la viga
principal.
1, La inercia de rotacion alrededor del eje de Pitch.
I, La inercia de rotacion alrededor del eje de Elevacion.
I, La inercia de rotacion alrededor del eje de Travel.
K e Coeficiente de friccion dindmico eje de elevacion.
Ky, Coeficiente de friccion dindmico eje de travel.
Kqp Coeficiente de friccion dinamico eje de pitch.

1.1 Modelo matematico.

El modelo matemético es realizado de la siguiente manera. En primer lugar se
definen las longitudes, fuerzas, angulos y torques que actdan sobre el
helicoptero, ver figura 1. Luego se genera el analisis de diagrama de cuerpo libre
(DCL), analisis mediante la segunda ley del movimiento de Euler [2].

Se introduce un sistemas de coordenadas, ver figura 4. Donde el sistema gira

con el brazo alrededor de los ejes de travel y elevacion. El brazo se fija en el

13



montaje del punto O. Cuando se describe la posicidén del helicoptero tres angulos

son usados.

La matriz de inercias es de magnitud 3x3 pero debido a que se tomo el sistema
de referencia asociado con sus ejes principales, los productos de inercia se
hacen cero, lo que vuelve la matriz de inercia una matriz diagonal y son definidas

como:
I;: La inercia de rotacion alrededor del eje de travel.

1,: Lainercia de rotacion alrededor del eje de pitch.

I.: La inercia de rotacion alrededor del eje de elevacion.
Ademas, las fuerzas Fr y Fg representan el empuje generado por los motores.

1.1.1 Ecuaciones de movimiento.
Con el fin de identificar las ecuaciones que rigen el sistema del helicoptero se

realiza un diagrama de cuerpo libre (DCL) por cada grado de libertad existente.

1.1.1.1 Eje de Pitch.

Enla
Figura 2. Eje de pitch DCL.

2 se muestra las fuerzas que actian sobre el eje de Pitch.

Figura 2. Eje de pitch DCL.

De la Figura 2 se puede ver facilmente que el par principal alrededor del eje de
Pitch proviene del empuje generado por los motores. Cuando p # 0 la fuerza
gravitacional del ensamble también producira un par alrededor del eje de Pitch.

14



La friccion de la junta y la resistencia del aire son combinados en un unico

componente y se representa como My = kq,. De la segunda ley de Euler se

obtiene:

I,p = (Fg — Fp)Ly — myug(lp — h) sinp cos€ — kg, p (1)
En la ecuacion 1 la fuerza de coriolis se ha despreciado.

1.1.1.2 Eje de Elevacion.

En la figura 3 se muestra las fuerzas que actiian sobre el eje de elevacion, el eje
de pitch ha sido girado un angulo de p, siendo M;(e) el momento gravitacional
gue ejercen dichas fuerzas. La friccion de la junta y la resistencia del aire son
combinados en un Unico componente y se representa como My = kg.. Sin
embargo, debido al hecho de que el brazo podria estar girando alrededor de los
ejes de travel y elevacién al mismo tiempo, el eje de elevacion no se puede

analizar de forma aislada.

Fr

Lw

Figura 3. Eje de elevacion DCL.
Un nuevo sistema de coordenadas se fija en el helicoptero de acuerdo con la
figura 4, el sistema de coordenadas locales ¢, p, 7’ (rojo) se fija en el brazo. El
sistema global X,Y,T (negro) es el sistema de referencia inercial. El sistema de
coordenadas locales estda compartiendo origen O con el marco de referencia

15



global (inercial) y esta girando con el brazo alrededor de los ejes de travel y de

elevacion.

La segunda ley de Euler sobre el punto O (h, denota el movimiento angular con
respecto al punto O):

. dhg
=0 (2)
Z Mo =1t

Dado que el sistema de coordenadas fijo en el helicoptero estd girando en
comparacion con el sistema inercial global la derivada de la cantidad de

movimiento angular esta dado por:

dhy _ (dho +0xh,
dt ~ \ dt . 0 (3)
epT

Donde la derivada se evalla en el sistema de coordenadas local y Q) es el vector

de velocidad angular que describe cémo gira el sistema local en comparacion

con el global. Ademas hT) es dado por:

I. 0 0 ¢ 1€
ho=10=|0 I, 0 <i’ sin e) =| [,7sine (4)
0 O I;|\tcose I;Tcose
Esto da:
dhy AN
v = | I,(Tsine + 7€ cos€) (5)
t ! o o« o
ept I (T cose — i€sine)
T
T’b -
< PPP
e TE
e éee
€ ¢ - Y
X

Figura 4.Sistema de coordenada local (rojo) y global (negro). [2]
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Seguido por el producto cruz:

(I, —1,)tcosetsine
QAxhy = (I — I,)étcose (6)
(Ip — Ie)€tsine

Lo que da el cambio en el momento angular como:

Je I.€+ (I, —1,)t?* cosesine
d_to =|Il,Tsine+ (I + 1, — I;)éT cose (7
Liicose — (I + I — I,)€tsine
El cambio en el momento angular alrededor del eje de elevacién se identifica

ahora como:

dhg ¢

Frale I.€+ (I, —1,)t? cosesine (8)

Utilizando la ecuacion 8, junto con la segunda ley de Euler da:
I.€ = (Fp + Fg)Ly cosp — (I, — 1,)t? cos e sin € + Mg (€) — kg€ (9)

Donde la ecuacion del momento gravitacional con respecto al angulo de

elevacion es:

MG(E) = _((mw(LW + LWZ COS 9) - mALA - mHLM + me * wa) * g
* cos (€) —mpy(Ly, — h) * g * sin(e) * cos(p) + my * g * (Ly (10)

* sinf + h) * sin(e) + my b * g * (Lya + h) * sin(e))

los pares generados por los motores se desprecian. Son proporcional a la
velocidad de rotacion al cuadrado y, posiblemente, puede ser bastante
significativos. Sin embargo, los motores en nuestro caso estan rotando en
direcciones opuestas, por lo tanto, se contrarrestan entre si. Esta claro que
todavia va a generar un par neto al girar con diferentes velocidades (cuando

cambiamos el angulo de pitch) pero para simplificar se desprecia este efecto.
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Ademas, las inercias alrededor del eje de travel y de pitch utilizadas en la
ecuacion (9) son las inercias alrededor de cada eje. Al analizar la inercia del eje
de elevacion alrededor del eje de pitch debe ser compensado el hecho de que el
brazo se ha desprendido de la montura, mientras que la inercia de pitch debe ser
compensada por la inercia del brazo mas la lucha contra el peso y la distancia
entre el eje de pitch y el eje que se extiende a través del brazo. Sin embargo, la
diferencia es pequefia, asi que con el fin de evitar tener que introducir nuevas

variables el error es despreciado [2].

1.1.1.3 Ejede Travel.
Er

Fg

Figura 5. Eje de Travel DCL. [1]

Las principales fuerzas que actlan sobre el eje de travel son el empuje generado
por los dos motores. Cuando el &ngulo de pitch es distinto de cero las fuerzas de
empuje tendran una componente generando un par de torsion alrededor del eje
de travel. La componente se incrementard con el aumento de p, asi como
disminuye con el aumento de € angulo de elevacion. Contrariamente a las
inercias de pitch y de elevacion, la inercia de travel variara bastante
significativamente a medida que el helicoptero se mueve. Aproximando el
helicoptero y el contrapeso como masas puntuales e ignorando la inercia de

travel del brazo puede ser expresado segun la ecuacion (11).
I,(€) = cos €2 (my (Ly + Ly, cos 0)? + my,Ly* + myLy® + mylL,? (11)
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El factor cos?e causara una reduccion bastante significativa (en comparacién con
e = 0 ) de la inercia incluso para angulos relativamente pequefios. Cabe
destacar el hecho de que la inercia de travel no es constante, sino méas bien una
funcion del angulo de elevacion se puede expresar como I, = I (¢). La figura 5

y la segunda ley de Euler permite que:
I.(e)T = (Fp + Fg)Ly cosesinp — kg, T (12)

De manera similar al eje de elevacion, los torques del motor han sido

despreciados. [2]

1.1.2 Resumen de las ecuaciones.
La aplicacion de la segunda ley de Euler en los diferentes ejes proporciona un
modelo dinamico del helicoptero:

I.€ = (Fp + Fg)Ly cosp — (I, — 1,)t? cos e sin€ + Mg (€) — kge€
l,p = (Fg — Fp)Ly —myug(d — c)sinpcose — ky,p

I.(e)T = (Fp + Fg)Ly cosesinp — ky, T (13)
Ecuacion inercia del &ngulo de travel:
I.(€) = cos €2 (my (Ly, + Ly, cos 0)? + my Ly ® + myLy® + myL,* (14)

Ecuacion del momento gravitacional:
Mg(€) = —((my (Ly + Lz cos @) —myL, — myLy + myb * Ly b) x g
* cos (€) —my(Ly, — h) * g * sin(e) * cos(p) + my * g * (Ly (15)
* sinf + h) * sin(€) + myb * g x (Lya + h) * sin(e))
1.1.2.1 Caracterizacion del momento gravitacional.
El momento gravitacional alrededor del eje de elevacion se ha determinado
midiendo qué empuje combinado deben producir los motores (ambos motores
producen el mismo empuje) para mantener un angulo de elevacion especifico.
El empuje requerido se multiplica con el brazo de palanca LM para obtener el
momento.
En la figura 6 se muestra el momento gravitacional vs el angulo de elevacion.
Mediante la herramienta Matlab se genera una ecuacion de segundo orden

permitiendo reducir considerablemente la ecuacion 15.
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Momento gravitacional

y = 0:041059*%" + 0.034462°% - 0.52228*%7 - 0.20853' + 1.0456

MomentofMNm)
=
=2 m
=] o

=

=3

o
T

0.7

0.65

06 i .
0.6 0.4 0.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8

Angulo Elevacion (Grados)
Figura 6. Momento gravitacional en funcion del angulo de elevacion.
La nueva ecuacién de momento gravitacional en funciéon de elevacién queda
expresado de la siguiente manera:
M. (€) = 0.041059  €* + 0.034462 * €3 — 0.52228 * €2 — 0.20853 * € (16)
+ 1.0455

Tedricamente, la MG es también una funcién del angulo de pitch, pero esto ha
sido descuidado en la ecuacion 16.

1.2 Disefio mecanico.

El disefio mecéanico del helicéptero tres grados de libertad se basa en el prototipo
gue ofrece la empresa Quanser ® facilitando gran parte de lo que corresponde
al disefilo mecéanico. La figura 7 corresponde a una vista isométrica del

helicoptero generado mediante la herramienta de modelo 3D Solidworks.

Figura 7. Vista isométrica del helicoptero de 3 GDL.
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1.2.1 Dimensionamiento.

El dimensionamiento del prototipo parte de la idea principal de que el modelo
debe contar con tres grados de libertad. El primer grado de libertad corresponde
al eje de travel (ver figura 8), esta ubicado sobre el eje principal de toda la
estructura (eje “y”), permite rotar 360 grados debido a que cuenta con un anillo
deslizante para dar completa libertad de girar sin tener el problema de que se
puedan cruzar los cables que comunican sensores y actuadores con la tarjeta de
adquisicion de datos, consiste en un eje que cuenta con una configuracion de
anillos internos y externos que estan en contacto mientras giran, permitiendo

tener el sistema conectado (ver figura 9).

Figura 8. Vista superior del helicéptero de 3 GDL.

Figura 9. Vista lateral del anillo acoplado al eje de travel.
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El segundo grado de libertad corresponde al eje de elevacion y se ubica en la
parte superior del eje principal (eje “z’) como se muestra en la figura 10. Cuenta
con un rango limitado de movimiento debido a los separadores que sujetan el
conjunto que lo sostiene y la restriccion de la mesa sobre la que se apoya el
prototipo, el rango es aproximadamente 71 grados (+44 por encima de la

horizontal y -27 grados por debajo).

Figura 10. Vista lateral del helicoptero de 3 GDL.

El tercer grado de libertad corresponde al eje de pitch y se encuentra en el
extremo derecho y esta ubicado sobre el eje “x” como se muestra en la figura
11, tiene un rango limitado de movimiento debido a la estructura que sujeta el

eje de pitch , aproximadamente 82 grados (41 grados).

Figura 11. Vista frontal del helicoptero de 3 GDL.
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El prototipo consta de tres partes las cuales se denominan de la siguiente
manera: conjunto motores, viga principal y estructura base, como se puede

observar en la figura 12.

g Viga
Principal

Base

Conjunto
Motores

Figura 12. Estructuras principales del sistema del helicoptero de 3 GDL.

Para la estructura motores se disefié un soporte para los mismos, el soporte es
de material acrilico el cual encierra los motores y permite sujetarlos a la base de
la estructura, ademas cuenta con unas rejillas protectoras circulares como se
muestra en la figura 13, con un diametro mayor al de la hélices que reposan
sobre la estructuras laterales, permite prevenir posibles accidentes durante el
funcionamiento del helicOptero. Las rejillas protectoras y el soporte fueron
disefiadas mediante Solidworks seguidamente exportadas a CorelDraw, para
ser cortadas mediante una maquina de corte laser en acrilico, se eligié acrilico
debido a que proporciona la resistencia requerida, es liviano y ademas es

econémico comparado con el corte de aluminio.
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Figura 13. Vista isométrica del soporte acoplado a las rejillas de proteccion.

La viga principal se encarga de soportar el peso del conjunto motores y del
contrapeso con una longitud total desde el contrapeso hasta los motores de 127
cm. El contrapeso posee una inclinacion de +46 grados con la horizontal, donde
aparecen dos componentes de peso adicionales, permite aumentar el torque
efectivo de este con respecto a la base, disminuyendo el esfuerzo de los

motores.

Figura 14. Viga principal.

El valor del contrapeso se obtiene al analizar la masa del conjunto motores
mediante la herramienta “Propiedades fisicas” de Solidworks, la herramienta
utiliza los materiales y la geometria de los objetos para calcularla. El valor de la
masa obtenido fue de 1,245 kg, a partir de este valor se estimé el contrapeso, el
cual debe tener un peso menor no muy cercano al conjunto motores, de lo
contrario podria causar que una pequefa variacion provocada por el empuje de
los motores tenga un cambio de posicion del brazo muy brusco. Debido a lo

anterior se trabaja con un contrapeso de 0.955 kg.
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1.2.2 Parametros del modelo.

La tabla 3 muestra los valores de los pardmetros del modelo matematico para el

helicoptero de tres grados de libertad, los cuales se usan en el disefio de los

controladores LQG y predictivo MPC. Los coeficientes de friccion dinamicos de

los ejes se obtienen tomando como referencia de la literatura. [1]

Tabla 3. Valores de los parametros.

Parametros del helicoptero Valor Unidades(SI)
Masa del helicoptero (motores) (my) 1.245 kg
Masa del contrapeso(my,) 0.955 kg
Masa de la viga principal(my) 0.216 kg
Masa de la viga en L del contrapeso (mW,) 0.317 kg
Distancia entre el eje de Elevacién y el
. 0.445 m
pliegue del contrapeso(Ly,)
Distancia entre el pliegue del contrapeso
0.12 m
hasta el contrapeso(Ly,,)
Distancia entre el eje de elevacion y el centro
de masa de |la viga en "L" del 0.4287 m
contrapeso(Lyyp)
Distancia entre la viga principal y el centro de
_ 0.0285 m
masa de la viga en L del contrapeso(Ly,)
Distancia entre el eje de Elevacion y el
o 0.5775 m
helicoptero(Ly,)
Distancia entre el eje de Pitch y el centro de
. 0.195 m
las hélices(Ly)
Distancia entre el eje de Elevacion y el centro
_ o 0.13 m
de masa de la viga principal (L,)
Distancia entre el eje de pitch al centro de masa
_ 0.0941 m
del helicoptero (Ilp)
Distancia entre eje de Elevacion y el centro
_ o 0.01862 m
de la viga principal (h)
La inercia de rotacion alrededor del eje de
Pitch  (I,) 0.0445 kgm?
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La inercia de rotacion alrededor del eje de

Elevacién (I.) 0.7437 kgm?
La inercia de rotacion alrededor del eje de

Travel (1) 0.7882 kgm?
Coeficiente de friccion dinamico eje de

elevacion (Ky.) 1.0 Nms/rad
Coeficiente de friccion dinamico eje de

travel (K;;) 0.5 Nms/rad
Coeficiente de friccion dindmico eje de pitch

(Kap) 1.5 Nms/rad

1.2.3 Disefio y analisis del eje de elevacion

Para este disefio se limita el &ngulo méximo de Elevacion en 71 grados (+44 por

encima de la horizontal y -27 grados por debajo) acoplando el eje de elevacion

con una platina rectangular de area cuadrada mediante un tornillo prisionero

como muestra la figura 15, de esta manera se transmite el movimiento rotacional

a la viga principal y posteriormente leido por el potenciometro lineal.

Figura 15. Acople de eje de elevacion con platina rectangular.

Figura 16. Ubicacion de la platina rectangular en el helicoptero.
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El material usado para el eje del angulo de elevacion fue acero inoxidable AISI
304 de calibre ¥4 de pulgada, por medio de simulacibn de esfuerzos y
deformaciones mediante el complemento de Solidworks Simulation se procede
a realizar el respectivo analisis. Para dicho analisis se tienen dos sujeciones fijas
a los extremos del eje de elevacion que representan los apoyos dados por los
rodamientos que lo sostienen, se brindan relaciones de contacto con el bloque
gue se encargara de soportar la fuerza ejercida por el conjunto de los motores y
el contrapeso dando un total de 3,118 kgf (30.55 N).

En la figura 17 se observa el resultado del analisis estatico por medio del
complemento Solidworks Simulation, el cual arrojo un esfuerzo maximo de Von
Mises de 131 MPa en el eje de elevacion, el limite elastico del acero inoxidable
AISI 304 es de 206 MPa, se obtiene un factor de seguridad de 1.57, esto indica

que el material es adecuado para la aplicacion.

Mombre del modelo:Ensamblaje2 £ P B B [ ~u] - i By ==
Nombre de estudioanalisis estatico 1¢-Predetefinindiog o+ & K @ L 4 2 &
rallsis estético tensidn nodal Tensiones1

Escala de deformacian: 434.32 wan Mises [RYmm-~2 [MPa))

1{*

1.310=+02

' 1.207=+02

_ 1.092e+02

Ly

L
Y

- 9828e+01
- 8.734e+01
- F.5aASe+01
. B.557e+01
| 5.459e+01
L 4.367e+01
. 3.275e+01

2.184e+01
Xﬁ [ 1.092e+01

4.650e-06

— M Limnite elastico: 2.0683e+02

Figura 17. Analisis de esfuerzo de Von Mises eje de elevacion.

Se analiza la deformacién causada por la fuerza de 3,117 kgf aplicada sobre el
eje del elevacién como se aprecia en la figura 18,segun los datos arrojados por
la simulacion se tiene que la deflexion méxima es de 0.02 mm, el cual es un valor

permisible, debido a que no afecta al sistema.
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URES [(mm)
2.3%6e-02

2.1%8e-02

1.956e-02
1.798e-02
1.599e-02
1.399e-02
H 1.199e-02
.~ 9.991e-03
7.993e-03

5.994e-03

3.996e-03
1.9%5e-03
1.000e-30

Para el disefio de la viga principal se tuvo como base la longitud de 1 metro

Figura 18. Deformacioén eje de elevacion.

utilizado en la referencia [3] Alcides, Andrés y Diaz, Manuel (2010) y tambien la
longitud total del brazo del prototipo de la empresa Quanser® helicopter 3 DOF-.
La viga principal se trabaja con aluminio 6063 de seccion cuadrada tubular de
1.9 mm, se utiliz6 aluminio 6063 debido a que es un material liviano y resistente
para este tipo de aplicacion como se puede ver en la figura 19, ademas es
econdémico, facil de maquinar y de conseguir, al ser liviano permite disminuir la
inercia que genera dificultad en la estabilizacién y en la respuesta de control del

sistema.

Los célculos estructurales de esfuerzo y deformacién de la viga principal fueron
hechos utilizando Solidworks Simulation 2018 el cual arrojo los siguientes

resultados.
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Mambre del modelawiga principal & O L 7} &= [] ¢ !"-‘"

Mambre de estudia:Analisis estitico 1[-Predeterminada-] Tl ol ] S @ L L ¥ gﬂ I;l
Tipo de resultado: Andlisis estatico tensidn nodal Tensiones?

Escala de deformacidn: 351277

W

womn Mises (fmm~2 (MPa])

8.646e+01

7.926e+01
. 7.205e+01
. B485e+01
. 5.76de+01
. 5.04de+01
. 4.323e+01
. 3.803e+D1
. 2.88Ze+D

L 2162e+01

1.441e+01
I 7.206e+00
7.800e-04

N — Limite eldstico: 2,750e+02

A

Figura 19. Analisis de esfuerzo de Von Mises de la viga principal.

En el andlisis se tiene una sujecion fija a L/3 de la viga sobre el area que ocupa
el soporte de elevacion, en el extremo mas cercano a la sujecion fija se aplicé
una fuerza de 1.457 kgf (14,27 N) que corresponde al contrapeso del helicoptero
y en el otro extremo se aplicé una fuerza de 1.66 kgf (16.26 N) que corresponde

al peso total de la estructura de los motores.

El andlisis arrojo un esfuerzo méaximo de Von Mises de 86.4 MPa comparado con
el esfuerzo admisible para el aluminio 6063 el cual es 275 MPa, obteniendo un

factor de seguridad de 3.18.

Mombre del modelowiga principal & Y 7 T Fiid ) 4 ("‘
Maombre de estudioifnalisis estatico 1[-Predeterminada-) Ll * B . Eg 1’ '1 v ﬁﬂ I;I
Tipo de resultado: Desplazamiento estatico Desplazamientos1

Escala de deformacidn: 35.1277 11

UIRES [mm)
2.845e+00
l 2,610e+00
| 2.373e+00
| 2.136e+00
. 1.8%8e+00
_ 1.661e+00
L 1.424e+00
| 1.186e+00
L 9.492e-01

- T.11%e-01

4.745e-01
l 2,373e-M
1.000e-30

Figura 20. Deformacién de la viga principal.

29



Segun los resultados el desplazamiento maximo para la viga es de 2.8 mm y
tiene lugar en el extremo donde esta ubicado la estructura motores. El analisis
por medio de Von Mises da un resultado positivo debido a que la viga no se vera

afectada de manera considerable.

1.2.4 Disefio y andlisis del eje de pitch

En este disefio se restringe el angulo maximo en 82 grados (+41 grados)
mediante unos limitadores. Primero se disefid las bases laterales debido a que
posee los rodamientos de bolas que soportan al eje de pitch y al soporte del
potenciémetro lineal, luego al conocer el diametro del eje del sensor se disefid
un acople que une al eje principal (eje de pitch) con el sensor permitiendo
transmitir el movimiento rotacional para ser codificado, este movimiento es
generado por la diferencia de velocidades en los dos motores Pittman DC. Como
se necesita que el potencidmetro quede fijo se disefid un soporte aparte (ver
figura 22) el cual cuenta con un orificio por donde ingresa el eje del sensor
permitiendo asegurarlo mediante una tuerca, el soporte del sensor tiene tres
tornillos que van anclados a una de las bases laterales permitiendo dejarlo

estatico en todo momento.

Sensor angulo

E; Ti.‘ Pitch
Eje Pitch Acople Sensor

odamiento

Rodamiento

Figura 21. Estructura de pitch.

Figura 22. Soporte potencidometro lineal.
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Mediante el complemento de Solidworks Simulation se procede a realizar el
andlisis de fuerzas y deformaciones del eje de pitch, para el andlisis se trabaja
con acero inoxidable 316L. En el analisis se tienen dos sujeciones fijas a los
extremos que representan los apoyos dados por los rodamientos que lo
sostienen. Se define una fuerza aplicada sobre la parte interna que esta en
contacto con el soporte de pitch, ésta se considero de 1.02 kgf. Segun los valores
obtenido del modelo CAD.

En la figura 23 se observa el resultado del andlisis estatico por medio del
complemento Solidworks Simulation, el cual arrojo un esfuerzo maximo de Von
Mises de 10 MPa en el eje de pitch, el limite elastico del acero inoxidable 316L
es de 170 MPa, se obtiene un factor de seguridad de 17 que corresponde al valor
del limite elastico del material dividido en el maximo esfuerzo de Von Mises

obtenido, esto indica que el material es adecuado para la aplicacion.

von Mises (N/mm#2 (MPa))
1.005e+001
l 9.211e+000
_ 8.373e+000
_ 7.536e+000
. 6.699e+000
. 5.861e+000
_ 5.024e+000
_ 4.187e+000
_ 3.349e+000

_ 2.512e+000

1.675e+000
8.373e-001
8.049e-007

— Limite eldstico: 1.700e+002

Figura 23. Analisis de esfuerzo de Von Mises eje de pitch.

Se analiza la deformacién causada por la fuerza aplicada sobre el eje de pitch
como se muestra en la figura 24, segun los datos arrojados se tiene que la
deflexion maxima es de 0.0003938 mm un valor que podemos despreciar, dado
a que no afecta al sistema en forma significativa, por lo tanto el acero inoxidable

316L cumple con las caracteristicas para ser utilizado.
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URES (mm)
3.938e-004
3.610e-004

- 3.2582e-004
- 2.953e-004
- 2.625e-004
_ 2.297e-004
M 1.969e-004
_ 1.641e-004
_ 1.313e-004
_ 9.845e-005
6.563e-005

3.282e-005

1.000e-030

Figura 24. Deformacioén eje de pitch.

Para la pieza del soporte de los motores con el eje se utiliza como material
aluminio macizo 1060. En el analisis se tiene una sujecion fija que corresponde
al lugar donde va el eje y se aplica una fuerza en la parte inferior de 0.9 kgf,
fuerza ejercida por el peso de los elementos que van acoplados al soporte. En la
figura 25 se aprecia que soporta los esfuerzos producidos, ya que el limite
elastico del material es de 27.57 MPa y segun el resultado el esfuerzo maximo
de Von Mises es de 0.172 MPa ,se obtiene un factor de seguridad de 160.29
esto indica que el material es adecuado para la aplicacion.

won PMises (NAMmM-™~2 (MPald
1.752e-001
. 1.806=-001
_ 1.460e-001
_ 1.314de-001
- 1.169e-001
- 1.023e-001
'“—i S.770e-002
| _ 7.313e-002
_~ 5.8555e-002

- A4.53SSe-002

2.24a0e-002
1.453e-002
2.540e-003

—P Limite elastico: 2.757e+ 001

Figura 25. Analisis de esfuerzo de Von Mises soporte pitch.

Se analiza la deformacion causada por la fuerza aplicada sobre el eje del soporte
como se observa en la figura 26. Segun los datos obtenidos se tiene que la
deflexion maxima es de 0.00007242 mm un valor que podemos despreciar, dado
a que no afecta al sistema en forma significativa, por lo que el material del soporte

cumple las caracteristicas para su correcto funcionamiento.
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. 5,63 Qe D05
5.03 5 e-005
5.432e 005
A.E25e-005
A4.225e-005
3.621e-005
3.015e-005
2.414e-005

1.511e-005
1.207 e-005
. B.035e-005
1.000e-050

Figura 26. Deformacién soporte de pitch.

1.2.5 Disefio y andlisis del eje de travel.

Para el disefio del eje de travel se tuvo en cuenta el disefio implementado por la
empresa Quanser® que trabaja los 360 grados en el angulo de travel. Esta
soportado sobre un rodamiento de carga axial/radial de bola, de esta manera el
peso del helicéptero no afecta al sensor. En la parte superior es sujetado por
rodamiento acoplado a una base acrilica para evitar el pandeo y darle otro punto
de apoyo, todo esto transmite el movimiento rotacional que posteriormente sera

generado por la viga principal y leido por el encoder absoluto.

El material usado en el eje fue acero inoxidable AISI 304. En el analisis se tienen
una sujecion fija en la parte media al final del eje de travel representando el apoyo
del rodamiento de carga axial/radial que lo sostiene, también, se tiene otra
sujecion de rodamiento en la parte superior que ayuda a centrar el eje, se aplica
las fuerzas en la cara superior del eje; estas son las fuerzas ejercidas por el
conjunto motores y viga principal, esta se consider6 de 3,118 kgf (30.55 N)
apoyado en los valores obtenidos del modelo CAD.

En la figura 28 se observa el resultado del andlisis estatico por medio del
complemento Solidworks Simulation, el cual arrojo un esfuerzo maximo de Von
Mises de 0.56 MPa en el eje de travel, el limite elastico del acero inoxidable es
de 170 MPa, proporcionando un factor de seguridad de 303.57 esto indica que

el material es adecuado para la aplicacion.
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Figura 27. Analisis de esfuerzo de Von Mises del eje de travel.

Se analiza la deformacién causada por la fuerza aplicada sobre la parte superior
del eje de travel (ver figura 28) segun los datos obtenidos se tiene que la
deflexion maxima es de 0.0001036 mm un valor que podemos despreciar, dado
a que no afecta al sistema en forma significativa, por lo que el material acero
inoxidable 316L aplicado al eje cumple las caracteristicas para su correcto

funcionamiento.
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Figura 28 Deformacién eje de travel.
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1.3 Disefo electronico

1.3.1 Sensores

Para realizar la retroalimentacion del sistema del helicoptero se requiere utilizar
tres sensores, el primero se encarga de medir el angulo en el eje de travel, para
el cual se utilizé un encoder absoluto EP50S8-1024-2F-N-24 sin tope, el segundo
debe medir el angulo del eje de elevacion y el tercero debe adquirir la sefial del
angulo del eje de pitch, para ambos ejes se utiliz6 un potencibmetro lineal
WDJ22A de una vuelta sin tope de 10K.

RESOLUCION

Sensor de Potenciometro

lineal WDJ22A 0.08792

Elevacion sin tope

Sensor de Potenciometro

lineal WDJ22A 0.0879¢

Pitch sin tope

Encoder

Sensor de el
EP50S8-1024-

2F-N-24

0.35169

Travel

Figura 29. Sensores del helicéptero de tres grados de libertad.

Se utilizaron potencidmetros lineales para el angulo de elevacion y pitch debido
al bajo costo que éstos tienen frente al rango de medicion que proporcionan
como se muestra en la figura 29, para el angulo de travel se utilizé un encoder
absoluto debido a que el potenciémetro lineal al girar los 360 grados tiene una
zona muerta de 10 grados, por lo que se requiere un sensor con la mayor

precision posible.

1.3.1.1 Caracterizaciéon de sensores.

Para realizar la caracterizacion de los sensores se procede a tomar la lectura
analoga para tres grados por ejemplo (-90,0,90) con los tres valores obtenidos
de lectura analoga, se procede a generar la grafica correspondiente a angulo vs
valor digital con el fin de encontrar la ecuacion caracteristica del sensor que

permita obtener una salida de lectura en grados.
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Caracterizacion de sensor de elevacion.

Para la caracterizacion del sensor de elevacion se toma la lectura analoga para

tres angulos que estén dentro del rango del movimiento del grado de libertad

como se muestra en la tabla 4.

Tabla 4. Datos de identificaciéon de sensor de elevacion.

Angulo Palabra
Elevacién Digital
-27 658
0 964
44 1468

Obtenidos los valores de palabra digital para tres grados del eje de elevacion, se

obtiene la grafica de angulo vs valor digital como se muestra en la figura 30

permitiendo obtener la ecuacion caracteristica que convierte el valor analogo en

grados.

50

40 y=0.088'x-85

301

201

101

ot

Angulo de elevacion (Grados)

-0 r

=20

caracterizacion sensor Elevacion

30 . . .
600 700 800 900

1000 1100 1200 1300 1400 1500

Valor de conversor AD

Figura 30. Caracterizacion sensor elevacion.

La ecuacién 17 muestra la funcién para el sensor de elevacién donde X

corresponde a la lectura del conversor:

AnguloElev =

0.088 x X - 85

(17)
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Caracterizacion de sensor de Pitch.

Para la caracterizacion del sensor de pitch se toma la lectura analoga para tres

angulos que estén dentro del rango del movimiento del grado de libertad como

se muestra en la tabla 5.

Tabla 5. Datos de identificacion de sensor de pitch

Angulo Palabra
Pitch Digital
-41 362
0 860
46 1412

Obtenidos los valores de palabra digital para tres grados, se obtiene la grafica

de angulo vs valor digital como se muestra en la figura 31 permitiendo obtener la

ecuacion caracteristica que convierte el valor analogo en grados.

Caracterizacion sensor de Pitch

50

-
L=}
T

y=0.0876"x-84.6

Angulo de Pitch (Grados)
o 3 B8 B

I
o
T

-30

Figura 31. Caracterizacion sensor pitch.
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1000 1100 1200 1300 1400 1500

La ecuacion 18 muestra la funcion para el sensor de pitch donde X corresponde

a la lectura del conversor.

AnguloPitch = 0.076 * X — 84.6

(18)
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1.3.2 Motores.

Para escoger los motores se tuvo en cuenta la fuerza de empuje necesaria que
debe tener los motores para mantener en equilibrio el helicoptero de tres grados
de libertad, ademas la limitante presentada en el proyecto de grado [1] donde
utilizaban un motor brushless que generaba un alto consumo de corriente

aproximadamente 5 A continuos.

Segun la ecuacion 31, la fuerza de empuje necesaria para mantener el
helicoptero e 3 DOF en punto de equilibrio es de 1.38 Newton, Basandonos en
este valor se escogid un motor pittman DC 9234006-R1 con las siguientes

caracteristicas.

¢ Fuerza de empuje total de 3.4752 N a maxima alimentacion
e AlimentacionO0V ail2V.
e 7800rpmal2V

Los motores Pittman por ser motores DC tienen la ventaja de manejar nivel de

corriente bajo a maxima carga

1.3.2.1 Caracterizacion motores:

Para la caracterizacion de los motores se hall6 una constante Kf (fuerza de
empuje (N/v)), mediante la ecuaciébn 19 se puede calcular la constante
conociendo las revoluciones maximas a las que opera el motor y las dimensiones

de las hélices [5].

Tabla 6. Parametros de las hélices y motor.

. Voltaje
Entradas hélice
Motor
diam, d (in): 8 Pitch (in): 4,5 Rpm: 7800 12
Reemplazando los valores en la ecuacion 19:
*d)? 1
Kf = 1.225 72D | (RPM,,1,,0.0254 * pitch + —-)? —
4 prop 60sec (19)

1min d 1.5
6OSec) VO] (3.2954—6*pitch) :

(RPMyy0p0.0254 = pitch *

El valor de la constante de fuerza es igual a:
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Kf:0,28961 N (20)

1.3.3 Anillo deslizante

Para poder girar el helicoptero los 360 grados en el angulo de travel es necesario
implementar un slip ring, este dispositivo electromecanico permite la transmision
de energia y sefiales eléctricas desde una estructura estacionaria hasta otra
giratoria. Si no se implementa un Slipring los cables del sistema limitarian el giro

de travel hasta cierto rango.

Para escoger el Slipring se tiene en cuenta la cantidad de cables que necesita el
helicoptero para la para la etapa de potencia y para las sefiales digitales o
anélogas que utiliza el sistema. El sistema necesita 6 cables para la etapa de

potencia y 6 para sefiales digitales o analogas.

Segun el datasheet el slip ring que posee esas caracteristicas es la referencia
SNH012 — 0610 — 06S.

Figura 32. Slip Ring de la marca SENRING.

1.3.4 Sistema de adquisicion de datos
Para el sistema de adquisicién de datos se realiz6 una comparacion de micros

controladores de la familia Arduino como se muestra en la tabla 7.
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Tabla 7. Comparacion de placas Arduino.

Caracteristica de Mega
_ UNO Leonardo DUE
Arduino 2560
Tipo de Atmega | Atmega Atmega
_ AT91SAM3X8E
microcontrolador 328 2560 32U4
Velocidad de reloj 16MHz 16MHz 16MHz 84MHz
Pines digitales 14 54 20 54
Entradas analdgicas 6 16 12 12
Salidas analdgicas 0 0 0 2(DAC)
Memoria de programa
32kb 256kb 32kb 512kb
(Flash)
Memoria de datos
2kb 8kb 2.5kb 96kb
(SRAM)
Memoria de auxiliar
1kb 4kb 1kb Okb
(EEPROM)
Bits de procesamiento 8bits 8 bits 8bits 32 bits
Conversor
o 8 bits 8 bits 8bits 12 bits
analogo/digital

Luego de analizar las caracteristicas de cada micro controlador se concluye que
el micro controlador del Arduino DUE por la velocidad de reloj y el conversor A/D
de 12 bits que permite utilizar una resolucion de 4096 es el ideal para esta
aplicacion.

1.3.5 Circuito.

Segun la figura 33 se puede visualizar el esquematico de conexién, consta de
tres sensores para la obtencion de los angulos de caja eje de rotacién, dos de
los sensores son potenciometros lineales que comparten alimentacion vy tierra,
las sefiales generadas van conectadas a 2 pines analogos para su lectura, el

encoder absoluto posee 10 salidas digitales, cada salida corresponde a un bit de
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resolucion, para obtener la sefal se generd un circuito de acondicionamiento
donde 3 voltios corresponde al valor 1 logico y un valor menor a 3 v corresponde
a 0 logico, cada sefial va conectada a un pin digital del Arduino, ademas cuenta
con la etapa de potencia donde se utiliza un vnh5019 dual para el control de

cada motor Pittman dc de 12 v .

Travel

Figura 33. Esquematico de conexion.

1.4 Prototipo final.
En la figura 34 se muestra el prototipo final en modelado 3D y funcional después
de tener en cuenta los diferentes requerimientos fisicos que debia tener el

helicoptero de tres grados de libertad para su 6ptimo funcionamiento.

Figura 34. Prototipo funcional.
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CAPITULO 2 SISTEMA DE CONTROL
En este capitulo se evidencia el procedimiento llevado acabo para la realizacion
del control del helicoptero una vez obtenidas las ecuaciones que rigen el
comportamiento del helicoptero de 3 GDL en el capitulo 1, el cual consta de un
modelo linealizado representado en espacios de estados, posteriormente la
metodologia y disefio de los controladores con su respectiva validacion mediante

la herramienta Simulink.

2.1 Espacio de estados del sistema

Siguiendo las ecuaciones que gobiernan el sistema y los valores de los
parametros de la tabla 3, se desarrolla el modelo en espacio de estados. Dado
a que el sistema es altamente no lineal el modelo espacio de estados sigue la

forma:

x = f(x,u) (21)
y=gx) (22)
Donde x denota el vector de estados, u el vector de entradas y y el vector de

salidas. Se selecciona como variable de estados los éangulos y sus

correspondientes velocidades angulares:

x1:E
X, = €
X3 =p
(23)
X4 =P
Xg =T
Xg =T
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Al elegir las variables de estado de acuerdo con la ecuacion 23 se obtiene el

siguiente modelo de espacio de estados:
.X:l = 6 = xz

. FlmLycos(x9) + My — kg x9 — (I — 1,) (x0)? cos x sin x{
€= -

'X:Z = I
e
X3 =p =%y
o Fc?l-ffLH — Mpg (Lp — h)sinxg + cos(x?) — kg px? (24)
p
.7(,:5 =71= Xe
... FmLysinxg cosx? — kg .x¢
x6 =T= —
Ir_e
Donde:
Foym = Fp + Fp (25)
Fdif =Fg — Fp (26)

Los términos M, (x3) y I:(x3) son los correspondientes a las ecuaciones (14) y

(15) remplazando los puntos de equilibrio de los estados.

2.1.1 Puntos de equilibrio

Para continuar con la sintesis de control, el modelo de espacio de estados de la
ecuacion (24) debe ser linealizado alrededor de los puntos de equilibrio. Un punto
de equilibrio es un punto que cumple con f(xy,u,) = 0. Para resolver esto,
igualamos x = 0 y resolvemos para los estados y las entradas (superindice 0

indica valores en estado estacionario):
0=xJ

0 FoumLy cos x93 + My — kgexd — (I — 1,) (xQ)? cos x sin x 27)
= r
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FaifLy —myg(lp — h) sinx3 cos x? — kqpxg

I

FE8 Ly sinx2 cos x¥ — kgpx?

L e

Remplazando los estados x9 = x) = x2 = 0, se obtiene el sistema de ecuaciones

28 a resolver:

( 0— FmLy cosxd + M,
Ie
0 .0 0
o - FgifLy — myg(lp — h) sin x3 cos xg (28)
Iy
0 F2mLy sinx2 cos x? — kgpx?
L I

Este es un sistema con tres ecuaciones y cuatro incognitas lo que implica que
existe una cantidad infinita de puntos de equilibrio. Para resolver este sistema,

una de las incognitas debe ser supuesta.

Al analizar la tercera ecuacion en el sistema 28 se puede ver que hay tres
posibilidades para cumplir la ecuacién. Se puede elegir £, =0, x? =00 x? =
0. La Unica opcion de interés es elegir xJ = 0. Remplazando en la primera y

segunda ecuacion en el sistema 28 da:

0= W—J’Mg (29)
€
FO L

o = Hrte 30)

D

De forma similar al sistema 29, este sistema tiene dos ecuaciones con tres
incognitas con una cantidad infinita de soluciones. Mirando la ecuacion 30 da
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La ecuacion 29 es de gran importancia y responde a la pregunta: ¢ Qué empuje
se requiere para mantener un angulo de elevacion especifico? Resolviendo para

FQm da:

M
ES,, = _9 (31)
Ly

De la ecuacion 31 es soélo cuestion de elegir un angulo de elevaciéon para la

linealizacion. Seleccionando x? = 0 da:

(32)

0 _
F:s‘um -

Haciendo el calculo de la fuerza requerida para mantener el angulo de elevacion

en cero se obtiene F2,, = 1.8106N.

Finalmente, los puntos de equilibrio son x? = x9 = xJ = x2 = x? = x2 = 0. Vale
la pena sefalar que el estado xs (angulo de Travel) no aparece en ninguna parte
de las ecuaciones anteriores, lo que significa que su valor no tiene efecto alguno.

2.1.2 Linealizacién del modelo por espacio de estados

Siguiendo la identificacion y seleccion de los puntos de equilibrio es posible

linealizar el modelo en espacio de estados de la forma:

x =Ax+ Bu
(33)
y =Cx

Basado en la aproximacion por series de Taylor, se hace la linealizacion
alrededor de los puntos de equilibrio del modelo en espacio de estados, hallando

las matrices 4,B,C,D.
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_af 0,0y _
A—dx(x,u)—

Donde,
K

~(g*Mp*(Lp=h)

Ly*Usum

0
0

0

Ip

0

I‘L’_E

kd p

0
0

1

Iy

0
0

o O O ©o o ©o

oS O O O

kar

I ¢

_g*Mybx(Lya + h) + g+ M, *(h + L% * sintheta)- g * My = (Lp — h))

B=—
u(x

L

0 30) =

o o o o o

r 0 1 0 0
A kge
: —_ —— 0 0
[x.l] I I
X2 0 0 0 1
X3 _ —(g*My*(L,—h) ka
X, 0 0 —
! I, L,
Xs
l . J 0 0 0
X6 0 Ly * Fsum
i I,
Donde,
A

_gxMybx(Lya + h) + gxMy x(h

oob’“|§‘o o o

o o o o

co o om~|§“o

cos|fo o o

(34)

Esum]
Fairs

(35)

+ L% * sintheta)- g * My * (Lp — h))

I
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o O
o o
= o
o O
—_—

Remplazando los parametros de la tabla 3 se obtiene la ecuacion 36.

0 1 0 0 0 0
[—0.2712 —0.9779 0 0 0 0 ]
A:| 0 0 0 1 0 0 |
0 0 —21.5446 —7.9165 0 0
0 0 0 0 0 1
| 0 0 0.7386 0 0 —1.3843J
(36)
0 0
[0.5647 0 ]
0 0
B_| 0 3.0874
0 0
l o o |

2.1.3 Modelo lineal en espacio de estados en tiempo discreto:

El modelo lineal en espacio de estados en tiempo discreto se hizo definiendo un
periodo de muestreo Tm, el cual se seleccion6 analizando el diagrama de Bode
del sistema, donde la mayor frecuencia fue de 50 Hz, dando éste un periodo de
muestreo Tm = 1/(2 * 50) = 0.01 seg, El modelo en espacio de estados se paso
al dominio discreto utilizando la funcién de Matlab c2d, dado el periodo de

muestreo explicado anteriormente.

1 0.0100 0 0 0 0
[—0.0027 0.9903 0 0 0 0 ]
A=l o 0 0.9990 0.0096 0 0
0 0 —0.2071 0.9229 0 0
0 0 0 0 1 0.009964
0 0 0.0073 0 0 09863
(37)
0.00002 0 1
0.0056 0
le 0 0.0002 |
[0 0.0297 |
ll 0 0.0000000009J|
0 0.0000003
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De los polos de la matriz de estados se observa que el sistema es estable, no

presenta polos por fuera del circulo unitario y presenta integrador.

1.0000 + 0.0000i

0.9863 + 0.0000i
0.9609 + 0.0233i

0.9609 — 0.0233i
0.9951 + 0.0018i

0.9951 — 0.0018i

Polos =

2.1.4 Comparacion modelo no lineal y lineal

La figura 35, 36 y 37 presentan las graficas correspondientes a la comparacion
a lazo abierto del modelo no lineal y el modelo linealizado mediante la
herramienta de Matlab Simulink, para la prueba se aplica un valor de entrada
Fsum =3 N y Fdiff = 4 N durante 10 s, se evidencia que el modelo lineal se
ajusta al modelo no lineal para todos los valores de angulo de travel, en cambio

en el angulo de elevacién el modelo lineal solo se ajusta hasta los 10°.

— T T T T T T T T T
Bool
[as}
Rl i
5 40 - Elevacion no lineal 1
oo, Elevacion lineal
m 20 - —
L : .
w o 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 1 2 3 4 5 5] 7 B 9 10
Figura 35. Comparacién angulo elevacion.

— T T T T T T T T T

=)

E 4 - 1 ..

5 Travel no lineal

— 3 Travel lineal 4

T

g

= o 1 1 1 1 I 1 1 1 1 ]

0 1 2 3 ks 5 G 7 a 9 10

Figura 36. Comparacién angulo travel.

4
— [%2]
T T
K

Pitch no lineal
Pitch lineal

Pitch (Grados)
= 2
=] n
\
| 1

0 1 2 3 kS 5 6 7 8 2] 10

Figura 37. Comparacion angulo Pitch.
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2.1.5 Modelo desacoplado.
El método mas sencillo para disefiar un controlador de entradas mdultiples y
salidas multiples (MIMO) es desacoplar el sistema mediante emparejamiento de
entradas y salidas para obtener dos sistemas separados con una sola entrada y
salida (SISO) actuando independientemente el uno del otro.
El desacoplamiento del sistema solo es adecuado si las interacciones entre los
pares elegidos son despreciables.
Analizando modelo de espacios de estado linealizado de la ecuacion 33, se
genera la matriz de transferencia segun ecuacion 33.

G(s) = C(sI—A)'B

[ Ly 1
11,57 + ks — A 0 | (38)
| ; Ly * M, |
[ (ks + kap) (Ips? + kg, s + (g * My * (L, - h))J

De la matriz de transferencia (ecuacion 38) se muestra que el angulo de
elevacion es solo afectada por Fsum y el angulo de desplazamiento solo se ve
afectado por Fdiff esto significa que no hay interacciones entre los pares si
Fsum se elige para controlar el angulo de elevacién y Fdiff para controlar el
angulo de desplazamiento. [2]

Sistema desacoplado elevacion:

El angulo de elevacion solo es afectado por la entrada Fsum la cual permite que
los dos motores estén girando a la misma velocidad generando dicho angulo y
que los estados x1,x2 corresponde al angulo de elevacién, procedemos a
desacoplar el sistema tomando como referencia la entrada y los estados antes
mencionados de la representacién simbdlica de la ecuacion 38 quedando de la

siguiente manera:

0 1 0
[x‘l = A Kge [x1]+ Ly | Fsum (39)
L N T
e e e
_ x1
y=0o 1, (40)

Sistema desacoplado travel:
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Sabemos que el angulo de travel solo es afectado por la entrada Fdiff la cual
permite que los dos motores estén girando a diferente velocidad generando
dicho angulo y ademas que el &ngulo de travel es dependiente de pitch, tenemos
que los estados x3,x4 corresponde al angulo de pitch y x5, x6 corresponde al
angulo de travel procedemos a desacoplar el sistema tomando como referencia
la entrada y los estados antes mencionados de la representacion simbdlica de la

ecuacion 38 quedando de la siguiente manera:

I 0 1 0 0
3 —(Q*MH*(Lp_h)) _kd_p 0 0 x3 [L(L]
x'4 Ip Ip x4 e , (41)
Il = I, | Fd
%5 0 o0 o 1 ||w|*] SI 41
! Ly * Fsum k
x6 el o o ——aixel [,]
I‘L’_E It_e-
x3
_ x4
y=[0 0 1 olf (42)
x6

La figura 38 muestra el sistema desacoplado correspondiente al helicoptero de

tres grados de libertad con sus respectivos estados, entradas y salidas.

T-Ref ) ;
3 H
x{ COMNTROLADOR udiff
5 TRAWEL
E-Ref ——M Usum
¥1 | contROLADOR |
w2 ELEWACION |

Figura 38. Figura 38. Control desacoplado. [2]

2.2Sistema de control por espacios de estados

El principio basico del disefio de un sistema de control por espacio de estados
es determinar dos matrices de ganancias, K y K;, la primera que multiplique a los
estados del sistemay la segunda al integrador ubicado en el camino directo entre

el comparador de error y la planta, tal como se observa en la figura 39.
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Figura 39. Diagrama de bloques del sistema de seguimiento.

Asumiendo que la entrada de referencia (funcién escalon) se aplicaent =0, la
dindmica del sistema para t > 0 esta descrita por las siguientes ecuaciones.

Ltol=lca ilbwl*

Donde G, es la matriz de estados, representada en tiempo discreto, la cual se

CLHL] ui) + [0] r(k+1) (43)

determina a partir de la matriz exponencial, G, = e4t™, y H, es la matriz de
entrada, representada en tiempo discreto, que se calcula a partir de la relacion
H, = A,”*(G, — )B. Considerando que r(k) es una entrada escalon, se tiene
que r(k) = r(k + 1) = r (constante). Cuando k tiende a infinito, la ecuaciéon de

estados se define como:

[im CLGL 1] [’5%23] [ c, HL] u(e) + [(I)] r(c0) (44)
Restando la ecuacion (43) de la ecuacion (44), se obtiene:
beter ol =loce, el +-ck ] wew (45)
Donde
xe (k) = x(k) — x(0) (46)
xe (k) = x(k) — x(0) 47)
ue (k) = —Kx, (k) + Kjv,(k) (48)

Definiendo un nuevo vector de estados, é(k) = [X.(k); V.(k)], La dinamica del

error se representa por:

O N I L Sl (49)
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2.3Control LQG.
El control LQG, es obtenido de la combinacibn de una ganancia de
retroalimentacion de estado LQR y un estimador de estados, tipo Kalman.
Para el disefio del controlador LQG primero se determina una matriz de
ganancias K que ayuda a minimizar la funcion de costo J, ecuacion (50), las
matrices Q y R son matrices definidas positivas en forma diagonal, para
determinar el equilibrio entre el seguimiento de una trayectoria por parte de los
estados y la energia de la sefial control requerida por el sistema para alcanzar
los objetivos de control deseados.
La matriz K se determina al resolver la ecuacion matricial de Riccatti ,dadas las
matrices G , H, Q y R.
J =TT Q¢ + u,"Ru,) (50)

Para estimar los estados se utiliza un filtro Kalman, el filtro asume la presencia
de ruido gaussiano en la sefial de control y la variable a medir en el proceso.
Conocidas las varianzas del ruido de estas dos sefiales, Q,, ¥ R,, , se determina
un vector de ganancias L que minimiza el error en la estimacion, x — x, utilizando
la ecuacion de Riccatti. Matematicamente, los estados se calculan a partir de la
siguiente expresion:

Xk +1) =G.x(k) + Hu(k) + L(y(k) — C .x(k)) (51)
Donde,u(k) corresponde a la sefial de control y y(k) la variable a controlar del
proceso.
2.3.1 Control LQG del modelo acoplado en tiempo discreto.
De acuerdo al diagrama de bloques de la figura 40 se implement6 en la
herramienta Simulink el modelo acoplado del helicéptero de 3 GDL ante el
controlador LQG.
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Figura 40. Diagrama en lazo cerrado del modelo acoplado ante controlador LQG.

El bloque controlador contiene el disefio del controlador LQG, donde entra la
sefal de referencia y sale las acciones de control fsum y fdiff, ademas al

bloque le entra la retroalimentacion de los angulos.

COMROLADOR LOG ACOPLAD

[ L
L= 1

Ganancia anlivindup

<z

o [ .1

Sanancia Integral K

- A

Gadancia Control Kest J
| 1 ey

Figura 41. Diagrama de control LQG del modelo acoplado.

2.3.1.1 Diseifio de control LQR.

Para el disefio del controlador se trabaja con la seccion 2.1.3 correspondiente al
modelo del helicoptero de tres grados de libertad representado en espacio de
estados.

Se define las siguientes matrices diagonales Q y R explicado en la seccion 2.2
buscando obtener una buena respuesta transitoria de los tres angulos de

rotacion buscando minimizar el esfuerzo producido por los motores.
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10 0 0O 0 O 0 0 0 1
0O 100 0 O O 0 0 0
0 0 10 O 0 0 0 0
0= 0 0 0O 1 o0 0 0 0
0 0 0 0 200 0 0 0
0 0 0O 0 0 200 O 0 (52)
0 0 0O 0 O 0 20 O
L0 0 0O 0 0 0 0 0.2
_ 10100 0
k= [ 0 10100]
Al solucionar la ecuacién de Riccatti, se obtiene la matriz K:
K =
[5.7278 2.4888 0 0 0 0 —0.0441 0 ](53)
0 0 0.9537 0.0835 29503 1.4294 0 —0.004

2.3.1.2 Disefio filtro Kalman.
Para el disefio se asumen las siguientes matrices de varianzas donde Qn
corresponde a la varianza en los actuadores y Rn a la varianza en los sensores

explicado en la seccién 2.2.
0.0049

_ 0
en=[""" 4 0040] ()
_ [0.0049 0
Rn=| 0 0.0049] (59)
A partir de estos valores se obtiene la matriz de ganancias L:
10.0036 0
0.0006 0
|l o0 0.001
=1 o —0.0001 (°6)
0 0.0014
0 0.0001 -

Mediante la herramienta Simulink de Matlab se procede a realizar la respectiva
simulacion del modelo no lineal y lineal ante controlador LQG.
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En la figura 42 se muestra la respuesta transitoria de los tres angulos con el

controlador LQG dado un punto de referencia variable. En ésta se observa que

el controlador es capaz de responder ante cambio en la sefial de referencia en

cada uno de sus angulos aunque presente oscilaciones en el angulo de elevacion

logrando estabilizar pasado un tiempo.

-
=]

Elevacion (Grados)
3 o

&

Travel (Grados)
[=]

Offset=0

Pitch {Grados)
[=]

Respuestas transitorias
T T

Elewvacion Mo lineal
Elewvacion Lineal
Referencia Elevacion

T
L | 1 ]
R .
= I I I I
o 150 200 250 300 350
[ | Travel Mo lineal
rd | Trawval Lineal
[ 7’ ‘l‘ Referencia Travel
- LY ]ﬂ-—_
\\ L L~
N,
T
= | | | i |
o 1540 200 250 300 350
~ T Pitch Mo lineal
Pitch Lineal
[ | Referencia Pitch | |
I
lf N ra
g \/ |
| | | |
o 150 200 250 300 350

Figura 42. Respuesta transitoria del modelo acoplado ante diferentes entradas

con controlador LQG.

En la figura 43 se muestra la accion de control para las salidas del sistema Fsum

y Udiff. Para la simulacién dio una saturacion de acuerdo con la fuerza maxima

gue pueden entregar los motores.

Fsum(N)
(=]

Udif (N)
L T~ T i B

Accion de Control

\Ilr“'!_7lll

Mo lineal
Lineal —

Mo lineal —
Lineaal

150 200 250

Figura 43. Accién de control para diferentes entradas de fuerzas.
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2.3.2 Controlador LQG del modelo desacoplado en tiempo discreto.

De acuerdo al diagrama de bloques de la figura 44 se implementé en la
herramienta Simulink el modelo desacoplado del helicoptero de 3 GDL ante el
controlador LQG.

Angulo de elevacién

AR RN RN R N NN RN R AR AN |
30 25 20 15 10 -5 0 5 10 15 20 25 30

Angulo de viaje

RN R R R RN RN RN RN R |
40 75 -0 45 30 15 a 15 an 45 &0 5 an

Accion de control

x_ref [rad] o X _ref

Fuerza_motores

Referencia

LQG Desacoplado Graficas

Modelo no lineal Helicoptero 3DOF

Ruido sensores

+,) Al
Gaussian

Figura 44. Diagrama en lazo cerrado del modelo desacoplado ante control LQG.

El bloque controlador contiene los dos disefios desacoplados de LQG, donde
entra la sefial de referencia y sale las acciones de control fsumy fdif f, ademas

al blogue le entra la retroalimentacién de los angulos.
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b
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a
Mo —I=n ol Ganancia Control: K1
H

Figura 45. Diagrama de control LQG del modelo desacoplado.
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2.3.2.1 Disefo elevacion LQR

Para el controlador de elevacion se disefiaron las siguientes matrices diagonales
Q y R explicado en la seccion 2.2 buscando obtener una respuesta transitoria
acorde a la dinamica del sistema y teniendo en cuenta el esfuerzo de los

actuadores (accion de control).

400 0 0

Q_e=[ 0 1 0] (57)
0 0 1

R_e = [0.2] (58)

Al solucionar la ecuacion de Riccatti, se obtiene la matriz K:
ke =1[90.0073 13.77 —2.11] (59)

2.3.2.2 Disefo travel LQR

El controlador de travel esta utilizando esencialmente el angulo de Pitch para

girar el helicoptero. El eje de travel se disefio fisicamente para los angulos —g <

t < g , siguiendo este criterio se procede a disefiar las matrices diagonales Q y

R.
[100 0 0O 0 O 1
| 0O 100 0 O O |
Qt=lo 0o 20 0o 1] (60)
[ o 0o o0 1 oJ
0 0 0 0 09
R_t =[0.5] (61)
Al solucionar la ecuacion de Riccatti, se obtiene la matriz K:
I?:t =[39.73 9.2859 166.46 59.68 —1.03] (62)

2.3.2.3 Diseiio filtro Kalman Elevacion

Para el disefio se asumen las siguientes matrices de varianzas donde Qn

corresponde a la varianza en los actuadores y Rn a la varianza en los sensores.
QOn_e = [0.0049] (63)
Rn_e = [0.0049] (64)

A partir de la ecuacion 63 y 64 se obtiene la matriz de ganancias L_e:

0.0036 (65)
0.0006

Le=[
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2.3.2.4 Disefio filtro Kalman travel
Para el disefio se asumen las siguientes matrices de varianzas donde Qn

corresponde a la varianza en los actuadores y Rn a la varianza en los sensores.

Qn_t = [0.0049] (66)
Rn_t = [0.0049] (67)
A partir de la ecuacion 66 y 67 se obtiene la siguiente matriz de ganancias L_t:
0.001
Lt =5 00t (68)
0.0001

En la figura 46 se muestra la respuesta transitoria del modelo no lineal y lineal
dado un punto de referencia variable en el tiempo. En ésta se observa que el
sistema llega al punto de consigna para los tres angulos, teniendo en cuenta que
la respuesta transitoria del &ngulo de pitch debe tender a su punto de equilibrio
(0°) al alcanzar un punto de referencia dado en el angulo travel. Estos
controladores son implementados con el modelo no lineal y lineal, ya que permite
validar y comparar los dos modelos generados, ademas con el modelo no lineal

tener una simulacion mas cercana a lo que ocurre en el prototipo real.
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Figura 46. Respuesta transitoria del modelo desacoplado ante diferentes
entradas con controlador LQG.
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En la figura 47 se muestra la accion de control para las salidas del sistema Usum
y Udiff. Para la simulacion dio una saturacion de acuerdo con la fuerza maxima

gue pueden entregar los motores.
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Figura 47. Accidn de control para diferentes entradas de fuerzas.

2.4 Control predictivo MPC

En la presente seccion, se incluyen los fundamentos tedricos del control
predictivo, seguido por la metodologia de disefio predictivo y posteriormente el
disefio del control predictivo para la regulacién de los angulos del Helicéptero

3GDL, esto con la toolbox Mpctools de Matlab®.

2.4.1 Algoritmo del control predictivo

El control predictivo hace uso de modelos para obtener una sefial de
minimizacién y con esta una funcion objetivo. Estos controladores tienen la
caracteristica de contar con un horizonte de control finito, lo que implica el calculo
de la secuencia de control para todo el horizonte con la aplicacion de la primera
seflal de la secuencia y la repeticion de todo el proceso en los siguientes
instantes de muestreo. Cada ley de control difiere tanto en el modelo a utilizar

para representar cada proceso, como en las perturbaciones y la funcion objetivo.
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Figura 48. Estrategia MPC.

El procedimiento de optimizacion se realiza para un intervalo de tiempo que se
extiende desde un tiempo actual hasta un tiempo actual mas un horizonte de
prediccion, para cada intervalo de muestreo y con las mediciones actualizadas
de la planta, en donde sélo la primera accion de la secuencia de control
optimizada es realimentada a la planta, actualizando el problema de optimizacion
que es resuelto para el siguiente instante de muestreo con las nuevas
mediciones hechas de la planta, desplazando en una unidad al horizonte de
prediccién. La descripcién del modelo en espacio de estados es mayormente
utilizada para sistemas no lineales, sistemas que poseen varias restricciones en
el control de sus estados y cuando poseen varias salidas o entradas. Es
importante mencionar que el optimizador es la parte fundamental de esta
estrategia, ya que nos proporciona las acciones de control. El tamafio del
problema de optimizacion depende del nimero de variables, tanto de salida

como de entrada, y del horizonte de prediccién usado.

2.4.2 Parametros de sintonizacion

Un paso importante, antes de implementar el algoritmo de control predictivo,
es conocer como se debe calibrar sus parametros, los criterios que cumplen
con dicho objetivo se detallan a continuacion:

e El horizonte de control debe ser menor al horizonte de prediccion.
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e Un horizonte de control corto causa cambios minimos de la accion
de control; es decir el regulador intenta alcanzar el setpoint
cambiando la variable manipulada pocas veces y en pequefas
cantidades.

e Una accion de control por un largo periodo de tiempo, en un
horizonte de control corto, podria sobrepasar el valor del setpoint,
después de los finales de horizonte de control. Sin embargo, como el
MPC se sigue ejecutando, la variable manipulada finalmente se colocara
alrededor del setpoint.

e Un horizonte de control largo produce cambios mas agresivos de la
accion de control. Estos cambios agresivos pueden causar la oscilacion
del sistema y/o aumentar la energia gastada.

e Un horizonte de prediccion corto reduce el tiempo donde el regulador
MPC predice las salidas de la planta.

e Un horizonte de prediccion largo aumenta la capacidad de
prediccion del regulador MPC. Sin embargo, disminuye la
interpretacion  afadiendo calculos suplementarios al algoritmo de

control.

2.4.3 Formulaciéon del MPC

2.4.3.1 Modelo de prediccion

Es el modelo matematico que describe el comportamiento esperado del sistema,
el modelo puede ser lineal o no lineal en tiempo continuo o discreto. El hecho de
que el problema de optimizacion se resuelva mediante el computador, asi como
la técnica de horizonte deslizante con la que se le aplica la solucién, hace que

sea natural considerar los modelos de forma discreta que continuas.
2.4.3.2 Funcion de coste.

Es la funcidén que indica el criterio a optimizar, la funcién es definida de manera
positiva expresando el coste asociado a una determinada evolucién del sistema
a lo largo del horizonte de prediccion Np, dado que el coste considera el

comportamiento del sistema hasta un horizonte Nh, este depende del estado
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actual del sistema x(k) y de la secuencia de N actuaciones que se aplican

durante el horizonte de prediccion Nc.
2.4.3.3 Restricciones.

Indican los limites sobre los cuales actla el sistema, ya sean por limites fisicos
0 bien por motivos de seguridad, estas restricciones suelen expresarse como
conjuntos X y U, generalmente cerrados y acotados, en los cuales deben estar
conteniendo los estados del sistema y las actuaciones en cada instante de
tiempo.

2.4.4 Model predictive control toolbox.

Model Predictive Control Toolbox ™ proporciona funciones, una aplicacién y
blogues Simulink® para disefiar y simular controladores predictivos basados en
modelo (MPC). La caja de herramientas le permite especificar modelos de
plantas y perturbaciones, horizontes, restricciones y pesos. Al ejecutar
simulaciones de circuito cerrado, puede evaluar el rendimiento del controlador.
El toolbox requiere que el modelo del proceso sea lineal e invariante en el tiempo
(LTI) y puede ser definido como: funcion de transferencia o representacion de

espacio de estados.

2.4.5 Control predictivo MPC del modelo acoplado
De acuerdo al diagrama de bloques de la figura 49 se implementé en la
herramienta Simulink el modelo acoplado del helicéptero de 3 GDL ante el

controlador predictivo MPC.

Angulo de slevacién

Helicoptero 3 GDL: JPooojoouogouoo0000guooagaoaoy

Closed-loop _Angulo de viaje

Fuerza

Accion de control
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Fusrza_motores

Rl o ¥_ELEV_TRAN
Referencia Angudo Elav y Trawv

=_Patch [ Aggulo Pitch
Lolms: L = Grahcas

Modelo no lineal Halicoptaro 3 DOF Ruido sensores

Figura 49. Diagrama en lazo cerrado del modelo acoplado ante control
predictivo MPC.
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El bloque controlador contiene el control predictivo MPC del modelo acoplado,
donde entra la sefal de referencia y sale las acciones de control fsumy fdiff,

ademas al bloque le entra la retroalimentacion de los angulos.

CONTROLADOR MPC

x MPC  mv

ref

X_ref

MPCA

Figura 50. Diagrama de control predictivo MPC del modelo acoplado

2.45.1 Disefio de control predictivo MPC.
Para el disefio del controlador MPC del modelo acoplado se implementa la
representacion de estados linealizado y discreto del sistema seccion 2.1.3,
ajustando los siguientes valores de restriccion y sintonizacién de la herramienta
Mpctool hasta conseguir un buen seguimiento de la sefial transitoria.
Horizontes:
Horizonte de predicciéon = 70 (69)
Horizonte de control = 20
Restricciones:
e Restriccion de entrada
Los siguientes valores corresponden al rango de valores de fuerza
(fsumy fdiff) ejercidos por los motores.
Minimo = —1.4508 N (70)
Maximo = 2.1762 N
e Restriccion de salida
Para el angulo de elevacion la restriccion es de 71 grados (-27 por debajo de la
horizontal y 44 por enzima) se debe a la limitacion de movimiento en el eje de
rotacion del angulo de elevacion.
Minimo = —27 Grados (71)
Maximo = 44 Grados
Para el angulo de travel la restriccion es de 360 grados, se debe al rango de

movimiento en el eje de rotacion del angulo de travel.
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Minimo = —180 Grados (72)

Maximo = 180 Grados

En la figura 51 se muestra la respuesta transitoria del modelo no lineal y lineal
dado una seial variable ante el controlador predictivo mpc ,se observa que el
sistema llega al punto de consigna, en el angulo de elevacion se puede apreciar

que es afectada por el angulo de travel una vez que este intenta estabilizarse.
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Figura 51. Respuesta transitoria del modelo acoplado ante diferentes entradas

con controlador MPC.

En la figura 52 se muestra la accion de control para las salidas del sistema Usum

y Udiff.
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Figura 52. Accion de control para diferentes entradas de fuerzas.
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2.4.6 Control predictivo MPC del modelo desacoplado
De acuerdo al diagrama de bloques de la figura 53 se implementé en la
herramienta Simulink el modelo desacoplado del helicoptero de 3 GDL ante el

controlador predictivo MPC.

=_raf [rad] X_rul

Raterencia

Figura 53. Diagrama en lazo cerrado del modelo desacoplado ante control
predictivo MPC.

El bloque controlador contiene los dos disefios desacoplados de control
predictivo MPC, donde entra la sefial de referencia y sale las acciones de control

fsumy fdif f, ademas al bloque le entra la retroalimentacion de los angulos.
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Figura 54. Diagrama de control predictivo MPC del modelo desacoplado.
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2.4.6.1 Disefio de control predictivo MPC elevacion.
Para el disefio del controlador MPC de elevacion se implementa la
representacion de estados linealizado y discreto del sistema segun la ecuacion
61, ajustando los siguientes valores de restriccidon y sintonizacion de la
herramienta Mpctool hasta conseguir un buen seguimiento de la sefial transitoria.
Horizontes:

Horizonte de prediccion = 4 (73)

Horizonte de control = 2

Restricciones:

e Restriccion de entrada
Los siguientes valores corresponden al rango de valores de fuerza
(fsumy fdiff) ejercidos por los motores.
Minimo = —3.4753 N
Maximo = 6.6610 N

(74)

e Restriccion de salida
La restriccion de 71 grados (-27 por debajo de la horizontal y 44 por enzima) se
debe a la limitacion de movimiento en el eje de rotacion del &ngulo de elevacion.
Minimo = —27 Grados (75)
Maximo = 44 Grados
2.4.6.2 Disefio de control predictivo MPC travel.
Para el disefio del controlador MPC del angulo de travel se implementa la
representacion de estados linealizado y discreto del sistema segun la ecuaciéon
63 ajustando los siguientes valores de restriccibn y sintonizacion de la
herramienta Mpctool hasta conseguir un buen seguimiento de la sefial transitoria.
Horizontes:
Horizonte de prediccion = 5 (76)

Horizonte de control = 4

Restricciones:

e Restriccion de entrada
Los siguientes valores corresponden al rango de valores de fuerza

(fsumy fdiff) ejercidos por los motores.
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Minimo = —3.4753N 77)
Maximo = 3.4753 N
e Restriccion de salida
La restriccién de 360 grados se debe al rango de movimiento en el eje de rotacion
del angulo de travel.
Minimo = —180 Grados (78)

Maximo = 180 Grados

En la figura 55 se muestra la respuesta transitoria del modelo no lineal y lineal
dado una sefial variable ante el controlador mpc ,se observa que el sistema llega
al punto de consigna, en el angulo de elevacidon presenta un tiempo de

levantamiento muy bajo lo que implica que la accién de control sera brusca.
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Figura 55. Respuesta transitoria del modelo desacoplado ante diferentes
entradas con controlador MPC.

En la figura 56 se muestra la accion de control para las salidas del sistema Fsum

y Fdiff.
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Figura 56. Accidn de control para diferentes entradas de fuerzas.

2.5 Interfaz grafica.

La interfaz grafica se disefid mediante la herramienta Simulink Matlab ®2018b

permitiendo supervisar y manipular en tiempo real el helicoptero de 3 GDL. Esta

dividida en dos secciones, la seccién 1a corresponde al encendido y apagado de

manera digital del sistema, ademas cuenta con dos slider para la variacién del

punto de referencia de elevacion y travel, en la seccion 2a estan los bloques del

controlador, lectura de angulos, escritura de PWM y el bloque de gréficas.

En la figura 57 se observa la interfaz desarrollada en Simulink de Matlab®

ESTADO HELICOPTERO
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2 da 2t B T L & B
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ofr on 0 - 1 IR | r T
120 =0 —sa =0 120

Feotoromo

Figura 57. Interfaz gréafica del helicoptero de 3 GDL.
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2.5.1 Seccion 12 de la interfaz grafica

En esta seccién se hace el monitoreo de los Setpoint para los dos angulos a
regular, elevacion y travel, ademas cuenta con dos switch uno llamado estado
helicoptero que permite poner en marcha o apagar el sistema y otro switch
llamado punto de partida el cual al estar en modo ON el helicéptero se ubicara
de forma automética en los puntos de equilibrio y al estar en modo OFF se
ubicara en el angulo que ejecute el operador al estar encendido el helicoptero.
La tabla 8 se define el rango con los limites digitales y fisicos donde opera el
prototipo.

Tabla 8. Limites digitales y fisicos para los diferentes angulos.

Valor Valor

Angulo Tipo de limite minimo maximo
(Grados) (Grados)

Digital -27 27

Elevacion Fisico -27 44

Digital -170 170

Travel Fisico -180 180

Digital -40 40

Pitch Fisico -44 44

Tabla 9. Valores respuesta transitoria control LQG

TL (s) Ts (s)
Angulo Tipo Mp % (Tiempo de (Tiempo de
(Sobrepaso) Levantamiento) establecimiento)
Simulacién 11.2 5.4 7.1
Elevacion| Experimental 19 7.3 12.2
Simulacién 10.1 6.1 6.1
Travel | Experimental 20.3 8.2 10.4
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Tabla 10. Valores respuesta transitoria control MPC

TL (s) Ts (s)
Angulo Tipo Mp % (Tiempo de (Tiempo de
(Sobrepaso) Levantamiento) establecimiento)
Simulacién 15.6 3.3 55
Elevacion| Experimental 20.2 4.1 8.3
Simulacién 13.1 6.5 7.2
Travel | Experimental 19.3 8.2 12.3

2.5.2 Seleccién de los diferentes tipos de Setpoint.

La interfaz cuenta con tres formas de enviar la sefial de referencia al helicoptero
de 3 GDL, para seleccionar la sefial damos clic al bloque llamado referencia (Ver
figura 58) el cual nos llevara al menu de opciones donde se puede seleccionar
la forma de la sefial de referencia, simplemente cambiando el valor de la
constante que muestra la figura 59.
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Figura 58. Bloque de sefales.
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Figura 59. Seleccion de entrada del sistema.
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Tabla 11. Tipos de sefial de referencia segun el valor de la constante.

Constante Tipo de sefial
1 Generador de sefal cuadrada, senoidal o rampa
2 Secuencia repetitiva ajustada por el usuario
3 Valor constante regulado directamente desde el slider(Ver
figura 60)

Angulo de elevacitn

(R RN | tipurrn e peen LRI LRI R R R U R Rl R U R
2T 24 21 il 15 12 c 4 d ! L] G G LF 13 18 21 24 2F

Figura 60. .Sliders para variar los Setpoint para los &ngulos a regular.

2.5.1 Seccion 22 de lainterfaz grafica

La interfaz grafica esta compuesta por el bloque del controlador, donde estan
montados los lazos de la estrategia de control, el bloque llamado Helicoptero
3GDL Motores-Angulos corresponde a la lectura de las tres sefiales de los
sensores , para el angulo de elevacién y pitch se utiliza un S-Funcién y para el
angulo de travel un bloque convertidor de codigo binario a decimal, ademas los
bloques correspondientes a la escritura de PWM a los motores (ver figura 61),
finalmente esta el bloque de gréaficas, donde llegan las sefiales que se estan
monitoreando, tales como las respuestas transitorias de las variables del
proceso, las acciones de control y las fuerzas requeridas en los motores para

alcanzar la sefial de referencia deseada (ver figura 62).

71




Figura 61. Bloques para lectura de angulos y escritura PWM.

Graficas

Figura 62. Bloques para visualizacion de las diferentes sefales.
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CAPITULO 3 VALIDACION DE CONTROLADORES
En este capitulo se muestra la implementacion de los controladores LQG y
predictivo MPC en el prototipo funcional, debidamente disefiados en el capitulo
2, donde se evidencia el control de posicion de cada uno de los tres grados de
libertad, elevacion, travel y pitch, ante variaciones en la sefal de referencia y
perturbaciones. Para la validacion de los controladores se disefié una interfaz

grafica donde se pueden observar las variables del proceso y modificar las
sefales de referencia en tiempo real.

3.1Implementacion control LQG acoplado
La implementacion del controlador LQG acoplado disefiado en la seccion 2.2.1

se muestra en la figura 63 donde se observa la comparacion de la respuesta

tedrica (Modelo no lineal) y experimental, ante variacion en la sefal de

referencia.
= Respuestas Transitorias =
_g 20 F T T T T T T T T T—]
o <
= Ok ! ol e 3
5 P —
T .2 [ Ref Elevation ! |
o Elev Teorko
|:T‘j ----------- Elev EKDGFiIT‘GI'ItEI' ! L
T T T T T T T T T
'Ecn“‘ - =
E 1] - T i!‘-
= Ref Travel
E =0 I Trav Teorico .
m | e Trav Experimental
= -100 [ ; ; ; ; ; ; ] ]
o Ref Pitch ] I T T T T
g aor Pitch Teorico 1 1 1 1 1 ]
L] 20— rennnmnan Pitch Expermental 1 1 1 1 ! ; —
B . aé-t:‘r'f‘ NSNS ESOMRE NS - W % e
= O S —— ¥ % o
= 3 | ] ] ) 13 I —
o 1 1 1 | 1 1 1 | |
0 10 20 30 40 50 60 70 B8O a0

Figura 63. Validacion de control LQG acoplado ante variacion en la sefial de
referencia.

En la figura 64 se observa la comparacion de la accion de control de la respuesta

tedrica (Modelo no lineal) y la experimental de los controladores de la seccion

2.2.1.
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Accion de control
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Figura 64. Accion de control LQG acoplado.

3.2Implementacion control LQG desacoplado.

La implementacion del controlador LQG desacoplado disefiado en la seccion

2.2.2 se muestra en la figura 65 donde se observa la comparacién de la

respuesta tedrica (Modelo no lineal) y experimental, ante variacion en la sefial

de referencia.
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) .
= 20r
i
2 0 3 w
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..g A
E 0 e L TTITTITTTr T ) H
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E -50 Trav Teorico i
m [ [eeeeeee Trav Experimental
- 100 [ i ; ; ; i i . i L]
— Ref Pitch T T T I | I
g 4o Pitch Teorico ' ' ' [
B 20— Pitch Experimental 1l ' e 1
S . N A I — e el M F
= ¥ ¥ EE
= 20 T [ B — I
o 1 1 1 1 1 1 1 1 1
1] 10 20 30 40 50 &0 70 80 a0

Figura 65. . Validacion de control LQG desacoplado ante variacion en la sefial

de referencia.

En la Figura 66 se observa la comparacion de la accion de control de la respuesta

tedrica (Modelo no lineal) y la experimental de los controladores de la seccion

2.2.2.
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Accion de control Lt
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Figura 66. Accion de control LQG desacoplado.

3.3Implementacién control predictivo MPC Acoplado.

La implementacion del controlador predictivo MPC acoplado disefiado en la
seccion 2.4.4 se muestra en la figura 67, donde se observa la comparacion de
la respuesta tedrica (Modelo no lineal) y experimental, ante variacion en la sefial

de referencia.
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Figura 67. Validacién de control MPC acoplado ante variacion en la sefial de
referencia.
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En la Figura 68 se observa la comparacion de la accion de control de la respuesta

tedrica (Modelo no lineal) y la experimental de los controladores de la seccion

2.4.4.
ia I
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E 2 ! H E T E‘E | I
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= 0 -_:,t_ﬂu, :' S .:'l_i.:l-.-u"""““-n-i: Cole 1 i E&Wlﬂl“"l-‘f‘w"i -—:-""
= i = Iy ir X LiE"
L ogr—== E g = H R
i i
-4 E 1 1 1 1 1=

Figura 68. Accion de control MPC acoplado.

3.4Ilmplementacién control predictivo MPC desacoplado.

La implementacion del controlador predictivo MPC desacoplado disefiado en la

seccion 2.3.4.1 se muestra en la figura 69, donde se observa la comparacion de

la respuesta tedrica (Modelo no lineal) y experimental, ante variacion en la sefial

de referencia.
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Figura 69. Validacion de control MPC desacoplado ante variacion en la sefial

de referencia.
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En la figura 70 se observa la comparacion de la accion de control de la respuesta
tedrica (Modelo no lineal) y la experimental de los controladores de la seccion
2.3.4.1.
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Figura 70. Accion de control MPC desacoplado.

3.5 Analisis de resultados
Una vez implementados los controlados LQG y MPC acoplados y desacoplados
en el prototipo funcional se procede a analizar el comportamiento del helicoptero

ante estos controladores.

Al implementar los controladores acoplados tanto LQG como MPC se pudo
observar que el helicéptero en la etapa de validacién experimental estabilizo para
cambios de set point minimos, una posible causa es el rango de linealidad del
modelo lineal. En el caso de los controladores LQG y MPC desacoplado se pudo
ver que el helicoptero ante cambios minimos de la sefial de referencia fue capaz
de responder y estabilizar, pero ante un cambio brusco el control desacoplado
LQG en el lazo de elevacién se inestabilizaba quedando oscilatorio debido a que

su tiempo de respuesta era muy lento.

Al verificar que el control LQG en el angulo de elevaciéon no fue el mas optimo se
decide mezclar las dos estrategias de control, dejando un control MPC
desacoplado para el &ngulo de elevacién y un control LQG desacoplado para el

angulo de travel como se puede ver en la figura 71.
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Figura 71. Estructura de control MPC y control LQG.

Se procedié a implementar la mezcla de controladores en el helicoptero y se
pudo observar que esta combinacion fue la que mejor que se adapt6 en la
estabilizacion del helicoptero de 3 GDL debido a que fue capaz de responder
ante cambios minimos y bruscos en la sefial de referencia, ademas ante
perturbaciones como se aprecia en la figura 74. La perturbacion se aplica en los
dos angulos (elevacion y travel), para el angulo de elevacién se aplica dos
perturbaciones, una en los 75 s y otra a los 250 s, se puede ver que el helicéptero
es capaz de volver a la posicién actual sin ningun problema, también se aplica
perturbacién en el &ngulo de travel alos 120,170 s y 330 s, se puede ver que
la perturbacion afecta al angulo de elevacion y al angulo de travel pero el
helicoptero logra estabilizar sin ningun problema , permitiendo obtener un
controlador que ayuda a permanecer estable todo el tiempo el helicoptero con

respuesta ante perturbacion de manera inmediata.

En la figura 72 se puede ver la comparacion de la respuesta en tiempo real y
simulado del helicoptero ante el control MPC en el &ngulo de elevacion y LQG

en el angulo de travel.
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Figura 72. Validacién de control LQG y MPC desacoplado ante variacion en la
sefal de referencia.

En la Figura 73 se observa la comparacion de la accion de control en tiempo real

y simulado de los controladores de la figura 72.
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Figura 73. Accién de control.

En la figura 74 se observa la respuesta de la mezcla de los dos controladores
ante perturbacion, el circulo azul significa la perturbacion aplicada.
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Figura 744. Validacion de control LQG y MPC desacoplado ante perturbacion.
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CONCLUSIONES

Para el disefio de los controladores se establecié un modelo acoplado y
otro desacoplado, permitiendo verificar cual de los sistemas respondia de
manera Optima en el prototipo funcional llegando a tener mejor
comportamiento el desacoplado debido a que el modelo acoplado solo
logro estabilizar el helicoptero en un rango minimo de la sefial de
referencia, llegando a concluir que la posible causa del no ajuste en la
validacion experimental del control acoplado es debido a que el modelo
lineal es valido hasta cierto punto de la zona lineal por lo que es
recomendable trabajar con técnicas de control no lineales, ademés el
modelo al estar acoplado la no linealidad del sistema afecta de forma
considerable en las respuestas transitorias.

El disefio mediante la estrategia de control predictivo MPC tiene como
ventaja conseguir compensadores manipulados bajo los términos de
restriccion, control de prediccion y horizonte, obteniendo regulaciones
optimas en términos de entradas y salidas, incluyendo la posibilidad que
el sistema pueda responder adecuadamente ante perturbaciones, como
se observé en la simulacién e implementacién este tipo de controladores
ofrecen caracteristicas, de predecir comportamiento indebidos vy
responder ante ella a diferencia del control LQG el cual toca adaptarle un
saturador y ganancia anti-windup para restringir el sistema y evitar posible
saturacion.

La implementacién del controlador predictivo MPC se hizo para los tres
angulos, sin embargo, se observé que el lazo de travel presentaba un
desfase de aproximadamente 7 grados, por esta razon se utilizo el
controlador LQG desacoplado para este lazo permitiendo obtener
mediante el filtro Kalman la estimacion de los estados de forma rapida y
precisa ayudando a reducir el desfase presentado por el control MPC,
validando asi los controladores MPC para el &ngulo de elevacién.

El prototipo de helicoptero 3 GDL se hizo basado en las tres etapas
primordiales para la construccion de un sistema mecatronico, disefo

mecanico, electrénico y de control, permitiendo obtener un prototipo
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funcional con el mismo beneficio de un prototipo ofrecido por la empresa
Quanser, minimizando en gran parte el efecto monetario.

El mejor controlador que se ajusto al helicoptero de 3 GDL de libertad fue
el control MPC para el angulo de elevacion y control LQG para el &ngulo
de travel porque para los tres angulos estabilizaba en lapsos de tiempos
muy cortos ademas su reaccidn ante perturbacion era de forma
instantanea

La integracion de Simulink con Arduino permite validar estrategias de
control avanzado, reduciendo considerablemente los tiempos de
programacion de cada uno de los reguladores debido a que se puede
programar mediante bloques de Simulink sin necesidad de generar lineas
de codigo. El problema que presenta la integracion es que no garantiza el

periodo de muestreo cuando es menor a 0.01 s

82



BIBLIOGRAFIA

[1].Angulo, Alexander y Garcia, Johan (2017). “DISENO DE UN SISTEMA
DE CONTROL DE POSICION DE UN HELICOPTERO DE TRES
GRADOS DE LIBERTAD (3GDL)". Bucaramanga, Santander, Colombia.

[2].Bodin, Erik y Stenholm, Fanny (2015). Modelling & Control of a 3DOF
Helicopter. University Linkoping Suecia

[3].Alcides, Andrés y Diaz, Manuel (2010). “DISENO Y CONSTRUCCION DE
UN HELIBOT DE 3 DOF (HELICOPTERO DE 3GDL) COMO
HERRAMIENTA DE INVESTIGACION Y DESARROLLO PARA EL
LABORATORIO DE SISTEMAS DINAMICOS DE INGENERIA DE
CONTROL” .Bucaramanga, Santander, Colombia.

[4].Quanser, “3dof  helicopter = manual.”  Available at  http:
Ilwww.lehigh.edu/~inconsy/lab/frames/experiments/ QUANSER3DOFHeli
copter Reference Manual.pdf

[5].Staples, G. (2019). Propeller Static & Dynamic Thrust Calculation - Part 1
of2. Retrieved from
https://www.electricrcaircraftguy.com/2013/09/propeller-static-dynamic-
thrust-equation.html

[6].MathWorks. (2017). Disefio y utilizacion de filtros Kalman en Matlab y
Simulink. Obtenido de MathWorks:
https://es.mathworks.com/discovery/filtros-Kalman.htmi

[7].1.Egaina, M.Iribas, J. Mota, J. Castillejo, P.Vital, J.Villanueva, M. Barreras,
M. Garcia-Sanz (2012). “CONTROL ROBUSTO QFT PARA UN
HELICOPTERO DE 3 GDL”. Arrosadia, Pamplona.

[8].Y.Zhai, M. Nounou , H. Nounou, Y. Al-Hamidi (2010). “Model predictive
control of a 3-DOF helicopter system using successive linearization”.
University at Qatar, Doha.

[9].Garcia, M., Elso, J., & Egafia, . (2018). “CONTROL DEL ANGULO DE
CABECEO DE UN HELICOPTERO COMO BENCHMARK DE DISENO
DE CONTROLADORES ”.Retrieved from
https://polipapers.upv.es/index.php/RIAl/article/download/8132/8275

83



[10]. V. Adonai, G. hernando, (2018). “DISENO DE UN CONTROL PID
Y LQG PARA UN EXOESQUELETO DE DOS GRADOS DE LIBERTAD".
Bucaramanga, Santander Colombia

[11]. Caicedo, S. (2018). Control Predictivo Basado en Modelo - MPC
(Ejemplos y Cadigos MATLAB). Retrieved from
https://controlautomaticoeducacion.com/control-predictivo/

[12]. Craig, Kevin. Improving mechatronic-system design. En: EDN
Network. [en lineal]. (27 deene.,2017).Disponible en:

https://www.edn.com/electronics-blogs/mechatronics-in-

design/4368269/Improving-mechatronic-system-design

84


https://www.edn.com/electronics-blogs/mechatronics-in-design/4368269/Improving-mechatronic-system-design
https://www.edn.com/electronics-blogs/mechatronics-in-design/4368269/Improving-mechatronic-system-design

ANEXOS
ANEXO A: Datasheet motor pittman dc

PITTMAN

Product Details

Brush DC Motor —— e —
02345006-R1-SP Motore
Prica [USD) 510793
Mate: Product photo s for lustrative Frame Size (Mounting Facs] (In] 1.5
pUrpases. Please refer to Enginesning Maobor Frame Sizs {In) 1.58
Drarwing far specitcs. Geal Frama Size {in) nia
Owerall Body Length {In) 2403
Supply Voitage [V} e
Continucts Outpud Torgue jozn) |
Outpud Speed @ Cont. Torque (RPM) 5040
Current @ Cont. Tongue (&) 15
Continuods Outpul Power (W) 23
M0 Load Current [4) 0.16
M0 Load Outpul Spasd [RPM) 6030
Peak Current [4) at
Peiak Cutpud Torgue [oz4n) 4
Mitor Constant [oz-aniiw) am
Miotor Torque Constant joz-In/a) 5.17
Miotor Violtage Constant [Wikrpm) 382
Terminal Reglstancs (Ohms) 256
Inductancs (mH] 25
Coulomib Friction Torgus [oz4n] 06
WViscous Damping Factor joz-4nkrpm) 0.0
Electrical Tima Constant (me) 0.85
Mechanical Time Constant {ms) 33
Thermal Time Conatant (i) 12
Thermal Reslstance FC/wat) 17
Maximum Winding Tempsraturs [C) 15
Rotod Inartia [oz-in-a2) 0.0005%
Outpud Bearing al
Geal Sarles nz
Gaal Ratlo [x1) na
Geal Type na
Gaal EMclsncy na
Geal Maximum Torgus [oz-n) na
Encoder Saries na
Encoder Resclution [CPR) na
Encoder Outpul Channels na
Wisighi [Mass) (oz) 10
Voitags Nots nz
Torqus Waming nz
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ANEXO B: Datasheet potenciometro lineal

SPECIFICATION

OUR PART NAME WDJ22A -208-BSK(G)
CLUSTOMER'S PART NAME NO C10A025
CUSTOMER 'S NAME nw - RER S DATE! 2010.11 10

Plastic housing
 Conductve plastic alament wth high resolutan
. Resistance range 1 xohms to 100 kohms £20%
+ Stangard linearty tolerance =19%
- Rotational Iife 1 million shaf revolubons
Electrical angle 350" { +0* ~ 5°)
- Mechanical angie 350° without =top
- Angular sensor
- Special oparabtng forque

Dimensions
- ' -
) — —-—
o T A
U] m I3 - i
= T |‘ R —‘_:;‘ < ) vl ¥ .-*-'-.‘ e, } f
—~ i — | AN ¢ oy \ " i S o
i ] TN - ¢
' {3
8 L 7 |
ELECTRICAL CHARACTERISTICS
« Technology Conduclive plastic
 gstandard resstance value o 1K . 5K o 10K(specal upto 100k)
+ Resistance taper JA B8 [ C
- standard resistanca tolarance +20%
+ standard lingarty tolerance 1%
- Type of Insarity Independant linnarity
Fower rating CEWITOC
« Maxmal racom wiper current 1TmA = 10mA
- Insukation resistance S00440) Min at 500V DC
- Withstand voitage 1 Mnute at 500V AC
- Temperature co=fficient +S00PPM / T
Effective angle 350" { 0" ~-5")
MECHANICAL CHARACTERISTICS
- Mechanical angle 380" without stop
- Rotations! life {shaft revolutions) 10,000 000 cycles
< Get up < 0.0896N (MAX)
+ Operalng temperature A0 ~-4125 1
Bushing nut tighting strength More than 6 kg

JASON ELECTRONICS INDUSTRY LTD.
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ANEXO C: Datasheet encoder absoluto

EP50S Series

Diameter 650mm Shaft type Absolute Rotary Encoder

u Features

o Compact size of external diameter o50mm

o Varicus output code: BCD, Binary, Gray code

» Various and high resolution(720, 1024 divisions)

o Profection structure 1P84{Dust-procf, Oil-prood)

= Applications

o Precision machine tool, Fabric machinery, Robol, Parking system

) ( €

#| Ordering information
Egsro_81[all1ou|l1 L R -L_P__J-[_2
I T
[otal damaier [Pubi 1 Revorson [Outout cose  [Fevaiusen deacion | ETE T Frower sty
sy 8 1:060Case |/ OuRC R memia it (P PUE 0N ot |5 15VDC 25N
sairn 2: Bary Coou | o 122eVDC
3 Gray Cose L Outpet walkut ncraics a | N NPN opan prm)
tree ¥ COW Ssnttion cobediol oupud
u| Specifications
Dearmunes oS0me staft of atechie GO
cobatan 8, 1012, % 20,24, 32 40, 45 48, 64, 90 128 180, 258, 380, 512, 120, 10M
Dutput cooe Code zma uc:-%m [ECO Code  [Binay Coow |Gy Code
¥ () [} (112
- - — Pz (1 sraeynn e s 1
% fro 0509 (e JT5 0 50y poay [T TS [20- 7830 1 2'u00) e [TP2 Fanine
: 2utmon |15 {0 0t s u-mw TS 2" BT\ S0t
b & H g e e ) JEP A |59 107 a0 oty
TE AR TS rasmey s rasme
T R T R T TP 1578071 be 191 45" o8 10t
' Ll UL L
s rasme s iasmy s cusime L3 s TS 48
T : oy [R.21
T T IRET | : arar |52
2L a8 - J
O drs ramimey  [reaassy [T rosiee
TS LTS TS S 2 sy TS 0 2mteamee 5w oty |5 e [ 15uan
[Outgus ghaea / - e ——ln o |2 Yadovies [w2 3 edring
Outonst arge TR ISR TS TSGRE TS Shaa) Oper) TS 60 WS4
< 0E [EP Xras0)ibe)
BT ST O™
i : } MR T] : L TGt
3 o [Pr 2o e Tamyery [z raoie |9 ez reseeder w2 12 v0vee
§ Sacers puaiey (TS  [Ts wraogn  |eseon TS deouen [rs daveoies; |1s mrenesg
~ . §
u TP T BT 184) T a1 o Tae0 bR 20°80\ ) [TPY 37400010 | TP & 38 a0 10
g o fwr2eoves)  [rer oo Tuoe |9 1y ieefoer arueiioe | P2 15 w0y
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ANEXO D: Toolbox MPC Matlab

Para utilizar la Toolbox mpc de Matlab se debe digitar en el workspace la funcion

Mcptool el cual redirecciona de manera inmediata a la siguiente interfaz.

4 MPC Designer = =

MPC DESIGNER -i!m Il-[lefme MPC Structure By Importing X @

MPC Structure
- ¥

Open Save MPC Vo Im
Session Session  Structure Aftributes Pl

0 Measured Disturbances O Unmeasured |
L4

|>I

FILE STRUCTURE
0 Manipulated Variables Inputs

» - —— 3y Plant  DeE,

Data Browser ®

¥ Plants 0 unmeasured Distrbances 0 measure d

- — —J

Select a plant model or an MPC controller from MATLAB Workspace:

Select MName Type Order Inputs Outputs

=)
E3

=

oby

=
W
i

=

obv & 5

=

obv t s
mpcl 1 C

mpel 1 C 1 mpc

w Controllers

E]
b

BEEEEE
BEEEEE
FEREEE

Controller Sample Time

Specify MPC controller sample time:

Assign plant ifo channels to desired signal types:

variable (MV) channel indices:

-
Scenarios Measured disturbance (MO} channel indices:

Unmeasured disturbance (UD) channel indices:
Measured output (MO} channel indices:

Unmeasured output (UO) channe! indices:

@ Refresh workspace Define and Import| | Cancel| |Help

i) To aet started <elect "MPC Structure” to imnort a nlant or contraller from MATI AR warkenace and use it to define |/0) channel tunes.

La interfaz consta de 3 ventanas las cuales se llaman:

e Model: hace referencia al modelo que se va trabajar incluyendo el periodo
de muestreo.

e Tuning: contiene todas las opciones de ajuste del controlador, como
funciones de costo, restricciones, predicciones etc.

e View: permite visualizar las simulaciones con los MPC disefiados de

varias maneras.

El primer paso para realizar el disefio es definir la estructura del modelo a
trabajar, una vez se ingresa a la Toolbox mpc la interfaz reconoce de manera
inmediata las funciones de transferencias o representacion de espacio de
estados cargadas en el workspace de Matlab, luego se selecciona la funciéon y

se inicia el respectivo disefio del controlador ingresando a la 2 ventana.
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L4 MPC Designer - scenarioT: Output = - .

MPC DESIGNER TUNING VIEW BE 4 B0 e )
. Sample time: |1 UV . fx L ) EaN »°
P! = . 5 \f—‘ Robust Closed-Loop Performance  Aggressive Lsf \ﬁl
Prediction horizon: | 10
Internal Plant: | sys_t - . C Weights i Review Store Export
= ‘Contrel horizon: | 2 L d
ModEls > gjower State Estimation Faster Desion Controller Controler ~ _
CONTROLLER HORIZON DESIGN PERFORMANCE TUNING ANALYSIS A
Data Browser ® scenariol: Input [ scenariol: Output |
w Plants
sys t i i i .
Input Response (against internal plant) Output Response (against intemal plant)
6 1.2
1 i ey
4
w Controllers 0.8
mpcl (current)
3
5 5,
= =
2
0.4
1
w Scenarios
scenariol .
0.z
-1
0 2 4 6 8 1 2 4 6 8 1
Time (seconds) Time (seconds)

Para el disefio del controlador la interfaz cuenta con varias pestafias de disefio

las cuales son:

e Model and horizon: el cual especifica los tiempos de muestreo y de
prediccién del controlador.

e Contrains: se ajustan los valores maximos y minimos tanto de las entradas
como salidas del sistema permitiendo restringir el comportamiento de la
planta.

e Weight tuning: permite ajustar los valores de ponderacién de la funcion de
costo. Una opcién muy interesante es el ajuste de un coeficiente de
compromiso entre sistemas de respuesta mas rapida y controladores
mas robustos.

e Estimation Models: permite establecer caracteristicas avanzadas de
prediccidn que tengan en cuenta tanto perturbaciones a la salida como
ruidos. Estos ajustes pueden ser muy Utiles para modelar efectos del

viento o ruido generado por los sensores.

La ventana adicionalmente cuenta con dos sliders, el primero permite dar
robustez o volver mas agresivo el controlador y el segundo permite estimar los
estados de manera rapida o lenta, adicionalmente cuenta con una pestaia
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llamada export controller que permite generar el script del control generado o

generar el diagrama de blogues de manera automética en Simulink como se

¥

puede ver en la siguiente figura:
mpc1_G L D

L mo
MPC mv _
I
Quiputs

ref
References

b

MPC Plant

La tercera ventana corresponde a view la cual permite ver la respuesta transitoria

y la accion de control de diferentes maneras segun lo desee el disefiador

MPC DESIGNER TUNING VIEW

E IE Left/Right! % g=| Tabs Position v
Top/Bottom ™ Shrink Tabs to Fit

Single | = Float

- [ custom ¥ M Alphabetize

TILES DOCUMENT TABS
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