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Resumen

Este documento concierne la elaboracién de un modelo dinamico para los dirigibles
Karma del LAAS y UrAn de la universidad de los Andes - Colombia, la concepcion de leyes
de control a nivel base para la estabilizacion de la velocidad, la altitud y la direccion en la
fase de vuelo crucero, y la planificacién de caminos 6ptimos al igual que su seguimiento.
Este trabajo fue realizado dentro del cuadro de una convencién de cooperacion entre el
INSA de Toulouse - Francia y la Universidad de los Andes en Bogota - Colombia. De la
parte del INSA el trabajo se efectué especificamente dentro del grupo Roboética e Inteli-
gencia Artificial del laboratorio LAAS/CNRS dentro del marco del proyecto COMETS.
El dirigible del LAAS estaba equipado con un conjunto de sensores, un computador em-
barcado y las conexiones radio : FM utilizado por el radio-control y Ethernet para las
estaciones base. Por el contrario, un dirigible con radio-control fue comprado por la Uni-
versidad de los Andes a la compania Minizzep, sobre el cual se efectu6 la instrumentacion,
la instalacion del computador embarcado y la conexion radio Ethernet para convertirlo
en el robot UrAn. La primera parte del trabajo concierne a la determinaciéon del modelo
matematico de la dinamica del dirigible. EI modelo analitico fue obtenido a partir de un
estudio mecanico y aerodinamico. Los parametros del modelo fueron tomados en un in-
icio de una tesis precedente, basados sobre experimentos efectuados en el tinel de viento.
Luego, una identificacion de coeficientes aerodinamicos del gran modelo y de modelos
reducidos (llamados en la literatura sub-modelos de control), fue realizado con técnicas
clasicas y el filtro de Kalman como identificador perimétrico. En una segunda parte, estra-
tegias de control fueron estudiadas (principalmente PID, GPC y controles no lineales con
extension de linealizacion), basadas sobre el desacople de la velocidad de desplazamiento
y las dindmicas relacionadas al movimiento en los planos de navegacion lateral y longitu-
dinal. Una vez establecidos los controles de bajo nivel, una aproximacion a la planificacion
de caminos 6ptimos fue efectuada con la teoria de control 6ptimo y conceptos de geome-
tria. Dos extensiones del modelo inicial para la planificaciéon fueron también planteados
y solucionados por métodos numéricos. Un lazo de control de alto nivel asegurando el se-
guimiento de la trayectoria planificada fue desarrollado. Estos resultados fueron validados
por diferentes pruebas en simulacién con y sin viento. Los controles de velocidad y altitud
fueron probados sobre UrAn.

Palabras-claves: Dirigible, modelado, estimacion, fusiéon, identificaciéon, control, sistemas
no lineales, sistemas sub-actuados, vuelo auténomo, planificacion, seguimiento.
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Introduccion

Desde agosto del 2002 la Universidad de los Andes, dentro del marco de apoyo a la
comunidad cientifica Nacional, a través de los programas de doctorados Nacionales de
COLCIENCIAS, inicio una profundizacion en los temas que abarcan la roboética aérea,
mediante la consecucion de una plataforma tipo dirigible no rigido. Los intereses de tra-
bajar sobre este tema de tesis se centran en : la aplicaciéon de diversas técnicas de
control para la realizacion de vuelos autéonomos del dirigible en la fase de vuelo llamada
crucero. De esta manera, se abarcaron diversos temas que conducen al objetivo final, un
vuelo auténomo. Entre los temas tratados, se pueden citar : la seleccion adecuada de
la electronica a embarcar para la conversion de una simple plataforma radio-controlada a
una plataforma roboética, la correcta gestion de todos los elementos utilizados para sensar
y controlar la plataforma, fusién sensorica, controles de bajo nivel para la velocidad de
desplazamiento, la altitud y la direccién, y por ultimo, la planificacién y seguimiento de
trayectorias durante un vuelo.

Al mismo tiempo y dentro de las politicas de internacionalizacion de los programas de
doctorado y sus candidatos de la Universidad de los Andes, se contacto el grupo RIA! del
laboratorio LAAS? de Toulouse en Francia, adscrito al CNRS3. Junto a ellos, se buscé
aprovechar la experiencia del trabajo recorrido desde 1998 con plataformas aéreas tipo
dirigible y su larga trayectoria en plataformas robdticas méviles terrestres de interiores y
exteriores.

Al iniciar la “cotutela” con el INSA* de Toulouse, adscrito a I’Ecole doctorale systémes
EDSYS5, a traves del grupo RIA, se formé parte del grupo de trabajoé del proyecto
COMETSS®, donde se busco mantener los mismos objetivos planteados inicialmente en la
tesis de la Universidad de los Andes. De esta manera se trabajo en el control automaético
de vuelo autéonomo del dirigible perteneciente al LAAS, llamado KARMA. Los temas
abordados con KARMA se enfocaron principalmente en el andlisis de datos reales de
vuelo, la identificacién de estados del sistema (fases de vuelo), el estudio de leyes de
control y técnicas posibles de planificacién de trayectorias y su seguimiento o ejecucion
de movimiento del dirigible por puntos de pasada.

De manera general el objetivo principal buscado con la presente tesis doctoral fue

LGroupe de Robotique et d’Intelligence Artificialle

2Laboratoire d’Analisyse et d’Architecture des Systémes

3Centre National de la Recherche Scientifique

4Institut National des Sciences Appliquées

5Ecole Doctorale Systémes

6Real-Time coordination and control of multiple heterogeneous unmanned aereal vehicles,
WWWw.comets-uavs.org
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Introduccion

el estudio de posibles técnicas de control, con bajo consumo de recurso computacional,
facil implementaciéon en el computador embarcado y que se ajustaran a la sensorica dis-
ponible. Los objetivos particulares formulados son : 1. modelado de los sistemas KARMA
y UrAn’; 2. fusién sensoérica por medio del filtro de Kalman e identificacioni; 3. eva-
luacion de técnicas clasicas tipo PID, controles predictivos GPC y controles no lineales;
4. planificacion y seguimiento de trayectoria en el plano horizontal segin la estrategia de
navegacion planteada y asociada a la restricciéon dinamica y limitaciones en los actuadores
del sistema.

Cabe resaltar que los logros principales de este trabajo se focalizan en : la obtencion
de reguladores de bajo nivel, capaces de controlar la velocidad aerodindmica, la altitud y
la direccién en el plano horizontal, la fusién y estimacién optimal de estados del dirigible,
la planificacién y seguimiento de la trayectoria, junto a la implementacion y prueba de
los controles de bajo nivel sobre las plataformas reales, los dirigibles Karma y UrAn.

Contexto de vuelos auténomos de dirigibles : La rob6tica como tema de van-
guardia en diferentes campos de aplicacion, presenta desarrollos en plataformas aéreas
para diferentes finalidades como lo son : la vigilancia, la asistencia al ser humano en
desastres naturales, cartografia y en general trabajos cooperativos.

La Universidad de los Andes inici6 a través de la presente tesis doctoral desde el 2002,
su incursion en el campo de la robotica aérea, planteando la adquisicion de una plataforma
tipo dirigible no rigido, de 10m de largo y 2.2m de didmetro mayor, con un volumen
de 28m?3, tal como lo presenta la figura 1,a. La experiencia en temas con plataformas
roboéticas se ha centrado en robots manipuladores y robots méviles de interiores. Entre
los trabajos realizados por los Andes se puede citar desarrollos con brazos manipuladores
[RBP04] y la silla de ruedas para discapacitados. Este ultimo tiene como finalidad asistir
la conduccién de una silla eléctrica para personas con problemas motrices (ver la figura
1,b).

Una larga experiencia acumulada a través de los anos puede ser resaltada en el labora-
torio LAAS de Francia, donde se han abordado temas relacionados con robots terrestres
de interiores y exteriores. Un gran dominio sobre temas de planificaciéon y seguimiento de
trayectorias [LLP04] pueden ser encontrados en los robots que pertenecen al grupo RIA.
Otra aplicacion que se puede destacar es la reconstrucciéon de ambientes poco estructu-
rados [LJSHO2| con los robots a través de camaras de vision, sensores de proximidad y
sensores laser embarcados en las plataformas. Algunos robots utilizados para estos fines
se pueden apreciar en las figuras 2.

Relativamente nueva es la incursion en plataformas aéreas, iniciada en 1998 a través de
una tesis doctoral y enmarcada dentro de un proyecto Europeo COMETS cuyo objetivo es
el diseno e implementacion de sistemas de control distribuido para la detecciéon y monitoreo
cooperativo usando vehiculos aéreos no tripulados (http ://www.comets-uavs.org). La
estructura trabajada inicialmente fue el dirigible radio-controlado AS-500 de la sociedad
inglesa Airspeed Airship (ver figura 3,a), la cual fue instrumentada y convertida en un
robot aéreo. Posteriores modificaciones de la carena por razones de carga paga (pay-load)

"Drigible perteneciente a la Universidad de los Andes
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(a) UrAn (b) Silla para discapacitados

F1G. 1 — Robots de la Universidad de los Andes

y escape de helio fueron realizados, dando origen a la plataforma actual llamada KARMA,
de 9m de largo y 1.8m de didmetro mayor, con un volumen de 18m3, mostrada en la figura
3,a.

Las relativas facilidades de pilotaje, razones de seguridad impuestas por las entidades
aeronauticas respectivas de los paises Colombia y Francia (en cuanto a tener siempre
la posibilidad de controlar la plataforma con radio-control y vuelos con linea de vista
al dirigible), posibilidad de bajos dafios en la estructura en caso de accidentes, poco
espacio para despegar-aterrizar, un bajo consumo de energia y la poca experiencia por
parte de cada uno de las entidades que trabajan con las plataformas aéreas, llevaron a la
seleccion de un dirigible por parte del grupo RIA y de igual manera a la Universidad de
los Andes. Ademas, este tipo de plataformas, abren las puertas a una fuente renovable de
energia que garantiza su permanencia en nuestros tiempos por un buen tiempo, divisando
aplicaciones en vigilancia y comunicaciéon en la industria militar y comercial, mas una
variedad de aplicaciones dedicadas al sensado de variables de particular interés para la
comunidad cientifica.

Hoy en dia y con algo de experiencia en plataformas aéreas, el grupo RIA se lanzo
desde 2004 con la adquisicion de un pequeno avion no tripulado, llamado Lhassa (ver
figura 4). Las investigaciones con el pequenio avion, estan orientadas al seguimiento de
trayectorias y trabajo cooperativo.

Los dirigible, conocidos también como vehiculos aéreos mas ligeros que el aire (Unman-
ned Light Air Vehicles, ULAV) o aeronaves aligeradas, estan constituidos de una carena,
de alerones, de un rotor de cola en algunos casos, de una géndola principal con propulsores
y vectorizacion de ellos, més algunas géndolas auxiliares segiin la estructura seleccionada
para alojar los elementos a embarcar. Es de anotar que la plataforma inicialmente ad-
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(b) Hilare 2 con remolque

F1G. 2 — Robots del grupo RIA del LAAS/CNRS

quirida tanto en el RIA como Uniandes, fue sin instrumentacién y sin mecanismos de
control sobre los actuadores desde un computador. De esta manera, la tarea fue también,
convertir estos aparatos en estructuras robéticas aéreas.

La carena o envoltura de gran volumen es llenada con un gas mas ligero que el aire,
tal como el helio por razones de seguridad y no repetir el desafortunado accidente del
dirigible ‘Hindenburg’ llenado con hidrogeno. El objetivo de llenar la carena con este tipo
de gas, es que el peso del sistema sea compensado por la fuerza de empuje creada por
el gas, tal como lo explica el principio de Arquimedes. Las carenas se pueden clasificar
como : carenas flexibles, carenas semi-rigidas y carenas rigidas.

Los dirigibles en general y caso especifico UrAn y KARMA, de carena flexible y de
forma elipsoidal son por si solos inestables, razon por la cual son adicionados alerones
en la parte trasera de la envoltura. Estos pueden tener tres configuraciones : en ‘+’, en
‘X’ o en Y’ inversa, y cada una de ellas presenta ventajas e inconvenientes. Para el caso
particular de KARMA se cuenta con la configuracion en ‘X’ y para el caso de UrAn se
tiene la configuracién en ‘+’.

El corazén motriz de la estructura lo forman los motores que se encuentran alojados
en la gondola principal. Estos pueden ser de dos tipos a saber : eléctricos y de combustion.
Segin los requerimientos de potencia para la ejecuciéon de vuelos se selecciona el uno o el
otro. Por ejemplo para la altura de Bogot4 de 2600 metros sobre el nivel del mar, donde
se realizan las practicas con UrAn, se requieren motores potentes capaces de impulsar la
estructura como lo son los motores a combustion, caso contrario a los motores de KARMA
que son eléctricos.

El trabajo planteado para la realizaciéon de vuelos auténomos con las plataformas
roboéticas aéreas, debe abordar diversas tematicas tales como :
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(a) AS500 (b) KARMA

F1G. 3 — Dirigibles del grupo RIA del LAAS/CNRS

— un estudio teoérico del modelo dindmico,

— una instrumentacion de las plataformas y fusién sensorica,

— la integracion de diversas leyes o algoritmos de control,

— la planificacién y seguimiento de trayectorias y,

— la validacién en simulacién e implementacién real.

Es de recordar que el objetivo del presente trabajo fue la realizacion de vuelos auténo-
mos en la plataforma real y en funcion de cumplirlo, se deben abordar todos los sub-items
anteriormente citados.

Un trabajo con gran profundidad en modelado de sistemas tipo dirigible desde diversas
teorias de la aerodinamica e identificaciones en el tunel de viento es presentado en la
tesis de Hygounenc [Hyg03|. Con gran similitud en cuanto al planteamiento del modelo
dindmico, se pueden encontrar tesis que abordan el modelado de submarinos [San95,
ZC98|.Gomes [GR98| presentan un modelo de un dirigible basado en identificaciones en el
tinel de viento y muestra la utilizacion de los desarrollos propuestos por Munk [Max36].

Una vez estudiada la dinamica y planteado un modelo matematico para el dirigible,
se procede al desarrollo de los reguladores. En [HS02] los autores presentan reguladores
basadas en técnicas “backstepping”. Azinheria [AdPRB00a] presenta técnicas de control
robusto aplicadas a la estabilizacon de la direcciéon del dirigible.

En el desarrollo y puesta en funcionamiento de leyes de control sobre la plataforma
real, es necesario pensar en la estimacion de las variables de estado y fusiéon de informacion.
Generalmente para plataformas aéreas se trabaja la teoria de Kalman. como estimador
optimal. En la actualidad, se pueden encontrar bastantes trabajos en la estimaciéon optimal
y fusion de informacion, por ejemplo, Sola [Sol03] trabaja la estimacion de posiciéon y
velocidad de un mini-avion. En [JU97|, Julier trabaja un estimador lineal recursivo que
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FI1G. 4 — LHASSA, avién no tripulado del grupo RIA

filtra y estima sistemas no lineales con técnicas de UKF. Grewal en su libro [GA93],
presenta la teoria de fusién de informacién sensorial con técnicas del filtro de Kalman
extendido (EKF).

Creada toda la estructura para poder realizar el control de la plataforma, la pregunta
a ser formulada es sobre la direccién que debe tomar el dirigible. Trabajos como los de
|[HBO03] presentan una planificacién optimal de la trayectoria que debe seguir el dirigible.
Métodos basados en biisquedas al azar para la consecucién de una trayectoria se presentan
en [KOO3|. Aportes en la planificaciéon de una trayectoria que es planificada a partir de
la teoria del control 6ptimo y conceptos de geometria, asociando entre las restricciones el
radio de giro fueron realizados por Souéres [BSBL94].

Al igual como el LAAS y Uniandes han adelantado trabajos de aplicacién en una
estructura robotica aérea tipo dirigible, muchos otros laboratorios y universidades lo han
hecho también. Por ejemplo, la universidad de Campinas de Brasil en conjunto con el
INRIA de Sofia-Antipolis de Francia y el IST de Lisboa-Portugal han unido esfuerzos
enmarcados dentro del proyecto AURORA (ver figura 5) con el animo de desarrollar una
plataforma de observaciéon con aplicaciones en vigilancia, inspeccién aérea y adquisicién
de imagenes. Otros trabajos que incursionan en el campo de procesamiento de imagenes
para la adquisicién y guianza del dirigible o realizaciéon de misiones, son presentados en
[ABBR98, AAPRB00b, CMK98, ASR*02]. Trabajos como los de Azinheira, [ALR95]| pre-
sentan desarrollos en el control del vuelo longitudinal o [MAO05], que presenta un desarrollo
y anélisis de un control por dindmica inversa.

Otros trabajos como el de [Z099], del laboratorio GRASP de Pensylvania, muestran
desarrollos en el control de sistemas subactuados, o como el de Kim [KKKO03], que muestra
el diseno y verificacién de controles tipo 'feed-back’, para hacer navegaciéon por puntos de
pasada.

Trabajos de modelado y planificaciéon de movimientos para un sistema que se desplaza
en 3D, como el dirigible, son realizados en el laboratorio CEMIF de la universidad de
Evry, Francia (ver figura 6). Algunos resultados de estos trabajos pueden ser vistos en
[Salb, Sala, BAO5]. El primero, presenta generacion de trayectorias para un sistema sub-
actuado, el segundo presenta el modelado de un dirigible de talla pequena. El tltimo
presenta, control de ’tracking’ a trayectorias de maniobras ascendentes y descendentes.
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F1G. 5 — Dirigible del proyecto AURORA F1G. 6 — Dirigible del laboratorio CEMIF

Trabajos sobre ahorro de energia o utilizaciéon de energias alternativas como son los
paneles solares, estan referenciados por el proyecto LOTTE de la universidad de Stutt-
gart y el programa AAD? de Virginia. Dentro de los trabajos de este proyecto se pueden
citar los de Wimmer y Kung [WW01, PKKO1], respectivamente. El primero, trata la ins-
trumentacion necesaria de un dirigible radio-controlado y el segundo presenta un estudio
en la utilizaciéon de energias alternativas.

La NASA, ‘Jet Propulsion Laboratory’ en conjunto con la universidad de California
y en el marco de desarrollo de una plataforma aérea de exploraciéon llamada Titan, han
realizado vuelos auténomos con reguladores PID y solo con puntos de pasada, es decir
que una vez el dirigible se encuentra en el radio de accién de un punto por donde debe
pasar, su misién cambia para dirigirse al siguiente punto de pasada, continuando de esta
manera hasta que acaba la mision [EMH™].

En los tltimos anos, algunos grupos han iniciado investigaciones sobre esta temaética,
asi, a lo largo de la presentacion del documento se citan algunos trabajos sobre el tema de
dirigibles de interiores (indoors airship) y exteriores, tales como [Z099, GLX05, KO03,
XY05, YG03a, RLGT05a, YGO03b, ZGMO04].

Este documento inicia con la presentacién de algunas notaciones ttilies para el segui-
miento del documento, luego presenta como primer capitulo el modelado de los dirigibles,
en segundo lugar se dedica a la identificacién y estimacién 6ptima. El tercer capitulo se
dedica al desarrollo de los controles de bajo nivel, tales como PID’s, predictivos y no li-
neales. En seguida se presentan modelos para planificacion de trayectorias desde el punto
de vista de la teoria de control 6ptimo, con el seguimiento de los caminos generados. A lo
largo de las secciones se presentan algunos resultados experimentales sobre la plataforma
real y al finalizar se presentan algunas conclusiones y perspectivas.
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Nomenclatura

Ejes de referencia

Ry sistema coordenado terrestre o global
R, sistema coordenado dirigible o local
R, sistema coordenado aerodindmico

Matrices de transformaciéon

M2 matriz de translacién de Ry a Ry
M¢  matriz de translaciéon de R, a Ry

Puntos importantes en el dirigible

cv centro de volumen

cG centro de gravedad

(O.,0,) centro de fuerza de los propulsores
(Zre, 2re)  centra de fuerza del rotor de cola

Posicion y orientacion

Zo,Y0, 20 posiciones en los ejes z, y y z del sistema coordenado Ry
T4,Yd, 24  posiciones en los ejes z, y y z del sistema coordenado Ry
Ta,Ya, Za  posiciones en los ejes z, y y 2z del sistema coordenado R,

o) angulo de alabeo (roll)
0 angulo de cabeceo (pitch)
(0 angulo de guinada (yaw)



Nomenclatura

Vectores, fuerzas y momentos

Va

U= [uvv7w7p7Q7T

[Vigs Ouws pSia]
va = [u,v,w
Vdr = [pa q, T]
Va|Ry

Tsta

D(Udr)

VA = [Ua|Rd7 'Udr]T

Ty (Varr)
Gatt
To(va)
Tea:t

Fp, Fg

.

velocidad aerodinamica

vector de estados dirigible en el sistema local R,
magnitud y orientacion del viento, medido en Ry
vector de velocidades lineales locales sin viento
vector de velocidades angulares locales

vector de velocidad local con viento

vector de esfuerzos y momentos estacionarios
vector de fen. aerodinamicos (fue. centrifuga y centripeta)
vector de estados dirigible en R, con viento
vector dinamico o centrifugo y de Coriolis

vector debido al peso y al empuje de Arquimedes
vector de fend6menos aerodindmicos completo
vector de fuerzas externas

fuerza de empuje de Arquimedes y peso

]T

Diferentes variables y notaciones

My
Pinf = P

Zgr

DSOS R
S <

=
g

PRPOSDE

(=%
o
lboq =

matriz de masas e inercias del dirigible
masa volumétrica

momento de alabeo (roll)

momento de cabeceo (pitch)

momento de guinada (yaw)

angulo de incidencia (alrededor de y,)
angulo de deslizamiento (alrededor de z,)
matriz de coeficientes de fluido adicionado
numero de Reynolds

masa total del dirigible

longitud del dirigible

didmetro mayor del dirigible

longitud de referencia

superficie de referencia

volumen del dirigible

coeficiente tangencial estacionario
coeficiente normal estacionario

coeficiente lateral estacionario

coeficiente de alabeo (roll)

coeficiente de cabeceo (pitch)

coeficiente guinada (yaw)

fuerza de los propulsores y angulo de vectorizacion
defleccion simétrica y desimétrica de los alerones
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1.1

Introduccion

Este capitulo es consagrado al estudio del comportamiento dindmico de los dirigibles
KARMA y UrAn. Se inicia con la presentacién de los sistemas coordenados usados
para la descripciéon del movimiento del dirigible en el espacio 3D. Luego, se tiene el
planteamiento de manera general de las ecuaciones que entregan las diferentes relaciones
dindmicas para un dirigible. Se continua con la presentacion de modelos reducidos en
complejidad y que son suficientemente representativos de las principales dindmicas del
dirigible en los puntos de operacién de interés, propios para el desarrollo de los reguladores.
La estructura del simulador del dirigible, construido en Matlab® es presentado al final, asi
como algunas conclusiones.

8programa registrado por Mathworks



Capitulo 1. Modelado de dirigibles

1.2 Definicion de sistemas coordenados usados

Para describir el movimiento de un dirigible en el espacio de tres dimensiones (3D),
tal como se hace para los submarinos (c.f. [San95|), es necesario considerar unos ejes
coordenados referenciales y unas matrices de transformaciéon entre ellos. Cabe resaltar
que las velocidades alcanzadas por KARMA no exceden los 30 K'm/h o las alcanzadas por
UrAn no sobrepasan los 45Km/h, por tanto el movimiento de la tierra es despreciable y
no se considera en los sistemas de referencia (ver [Hyg03]).

El primer eje coordenado a considerar es el que esta fijo en tierra, llamado sistema
coordenado terrestre [Ro|. El origen de este eje coordenado es un punto arbitrario (O),
que en general se deja en la posicion inicial del vuelo del dirigible o de habitud se fija a
la estacion base del GPS (‘Global Position System’). Los tres ejes (z,, ¥o, 2,) asociados
a R, estan orientados de igual manera que la convencién aeroniautica NED (North-East-
Down), esto quiere decir que : el eje x, esta orientado en la direccion del norte geografico,
el eje y, esta orientado al oriente y el eje z, esta orientado al centro de la tierra. (ver
figura 1.1).

F1G. 1.1 — Eje coordenado terrestre

El eje coordenado fijo al dirigible [R,], llamado sistema coordenado dirigible, esta
situado generalmente en el punto donde se hace la sumatoria de fuerzas actuantes sobre
el sistema (planteadas segin las leyes de Newton), en el centro de volumen (CV). Los
tres ejes coordenados (x4, Y4, 24) asociados a Ry estan sujetos a la geometria del dirigible.
El eje x; (eje longitudinal) esta ubicado sobre el eje de revolucion del elipsoide de la
carena y apuntando al exterior por la nariz del dirigible. El eje z; (eje vertical) esta
apuntando abajo y el eje y4 esta orientado de manera tal que en conjunto forma tres
planos perpendiculares (ver figura 1.2).

La matriz de rotacién que presenta la translacion del eje coordenado dirigible [R;] al
eje coordenado terrestre [R,] esta denotada por [M]. A través de una parametrizacién
en ‘pitch’ (), ‘roll’ (¢) y ‘yaw’ (¢0) (ver figura 1.2), los valores del eje coordenado R4, son
llevados a R, por medio de la matriz planteada en 1.1. Por facilidad en la notacién, se
define la funcién seno como sin = s y, la funcién coseno como cos = c.
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1.2. Definicion de sistemas coordenados usados

F1G. 1.2 — Eje coordenado dirigible y dngulos de rotacion entre Rd y Ro

cpcl)  —sep + spcpsd  spsy + sbcpep
M= | chst)  cpep+ sOspsp  —csg + chpshsi (1.1)
—s6 ctso clco

Otro eje coordenado a tener en cuenta es el que describe los desplazamientos aerodina-
micos, llamado sistema coordenado aerodinamico y denotado por [R,]. Los ejes (24, Ya; 2a)
de este sistema coordenado estan asociados a la orientaciéon del vector de velocidad ae-
rodindmica [v,], de forma que el eje x, apunta en la direccion de desplazamiento del
dirigible, es decir en la direccion de la velocidad aerodindmica (ver figura 1.3). El origen
de R, generalmente se ubica en el mismo punto que Ry o en la nariz del dirigible (IN).

F1G. 1.3 — Angulos de rotacién entre Ra y Rd

Si definimos o como el dngulo de incidencia alrededor del eje y, v ( el dngulo de
deslizamiento alrededor de z,, la matriz de rotaciéon que transforma el sistema coordenado
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aerodinamico [R,] al sistema coordenado dirigible [R,|, denotada por [M]], puede ser
expresada por :

cacl —casfi —sa
M§ = sp cf 0 (1.2)
sacf —sasfl  ca

Observaciones

— La transformacién que da el paso de las velocidades expresadas en Ry, a las veloci-
dades en el eje coordenado local R,, es expresada por :

(% u
Vo= | v, | = (Mg) (Ug) = (Mg) v (1.3)
Vy w

— La expresion que relaciona la transformacion de las velocidades de rotacion en R, a
las velocidades de rotaciéon en R,, es :

(Z:5 1 s¢td coth P
Qojpo=1| 0 | = 0 co —s¢ q (1.4)
v 0 % r

donde la funcién trigonométrica tangente es representada por tan = ¢. La ecuacién
1.4 presenta una singularidad cuando el 4ngulo ¢ toma valores como 3 + kw. Por
razones de la disposicion de los elementos adjuntos a los dirigibles KARMA vy
UrAn, su forma y fenémenos fisicos tanto dindAmicos como aerodindmicos, se hace
imposible que la singularidad matematica represente problema alguno.

— El viento es un elemento que tiene dinamica por si solo y generalmente depende
de diversos agentes. Para el presente caso, se considera solamente igual a un valor
medio (se puede adicionar una variaciéon alrededor del valor medio, modelando de
manera méas completa el viento exterior), quedando con una magnitud V,,, orienta-
cion longitudinal 6, y lateral v, referenciadas en |R,| (sensor de viento posicionado
en tierra).

Como R, se encuentra orientado en la misma direccién del vector velocidad aero-
dinamica, Va|Ra = [14,0,0]T y v, = (Mg)fl(ﬁdl — 7,) es la velocidad aerodinamica
de translacion, donde ¥y = [u, v, w]T es el vector velocidad de translacién en Ry,
vista desde R, y Uyra = [uw,vw,ww]T es el vector de velocidad de translacion del

viento exterior, medido en R, y expresado en I7;. Entonces se puede expresar V; gq

como :
Vaira = U — (MZ) VS = (M3)Vaira (1.5)
Vi€ 80,
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1.3 Modelado de KARMA y UrAn

La formulaciéon del modelo de KARMA y UrAn se hace con base en los desarrollos
planteados por [Hyg03| y el reporte de Bonnet |[BL03| principalmente. Entre otros do-
cumentos que fundamentan y soportan el desarrollo del presente capitulo, se encuentra
el libro de Khoury [KG99|, los articulos de Tuckerman, [Tuc23| que trata las fuerzas ae-
rodindmicas que acttian sobre una carena y |Tuc26| que presenta los factores inerciales
usados para el diseno de un dirigible. El trabajo de DeLaurier [JD81| presenta un mé-
todo semiempirico, para el modelado de cinco dirigibles de gran envergadura. Mueller en
[MPZ]|, plantea un modelo para un dirigible y un sistema reducido, propio para el disefio
de los controles.

1.3.1 Las ecuaciones dinamicas

El comportamiento dinamico del dirigible es modelado por ecuaciones diferenciales,
planteadas de maneras similar a como se hace para un sistema tipo cuerpo rigido con seis
grados de libertad, tal como se muestra en el sistema de ecuaciones 1.6.

—

Mo =1F (1.6)
Jw =T

donde M es masa, J es la inercia en el centro de gravedad, v son las velocidades
lineales, w las velocidades angulares, F es la suma de fuerzas exteriores y T es la suma de
los momentos exteriores. El sistema de ecuaciones en 1.6 son planteadas a partir de las
teorias de la mecéanica clasica de Newton y de la aerodinédmica.

Un trabajo de modelado contemplando absolutamente todos los fenémenos fisicos
resulta dificil de realizar. Antes de entrar en la escritura de las ecuaciones dinamicas, se
deben tener en cuenta algunas hipoétesis, a saber :

— El dirigible es considerado como un sélido,

— el dirigible es supuesto de masa constante (motores eléctricos para KARMA). En el
caso de UrAn, esta hipotesis es considerada verdadera también, con la objeciéon de
que el regulador debe ser robusto en referencia a la variacién paramétrica asociada
al consumo de gasolina. De esta manera, se contorna el problema y se facilita el
modelado del sistema. Como esta variacién de masa produce variaciéon de la posiciéon
del centro de gravedad, es recomendable seleccionar como punto donde se realiza
la sumatoria de fuerzas y momentos, el centro de volumen (CV) de la carena del
dirigible y,

— la ubicacion del punto donde se realiza la fuerza de empuje de Arquimedes es su-
puesto en CV.

Utilizando las teorias de cantidad de movimiento, momento cinético y energia cinética,
podemos plantear las ecuaciones de movimiento translacional y movimiento rotacional,
tal como se presenta en la siguiente ecuacién.
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de\Rd

+Q/\Pd\Rd—ZFemt

1.7
dIC+Q/\IC+VC/\Pd|Rd—EMe$t ( )

El sistema de ecuaciones en 1.7, puede ser reescrito como :

mVC‘Rd — mS(rc)QC‘Rd +QAMVe— QA mS(rc)Q > .

ICQC|Rd + mS(Tc)chd +OANIQ+ QA mS(Tc)chd - VC|Rd AmS(r ) =3 My
(1.8)

donde los productos cruz del lado izquierdo de 1.8 estan asociados a las fuerzas cen-
trifugas y de coriolis. Si se presenta la condicién donde la distancia que existe entre el
centro volumétrico y el centro de gravedad (CG) es igual a cero r. = [0,0,0]7 (ver figura
1.2), se tiene que 1.8 se convierte en :

mVC\Rd+ﬁAm\7@ :Zﬁel‘t (1 9)
[CQC“{d + QN [Cﬁ = Z Mel’t

De manera general la ecuacién de movimiento del dirigible puede ser formulada como :

Myvg = — Ty (Varr) + Te (1.10)

donde T, es un termino conformado por los aportes debidos a los fenémenos aerodiné-
micos T,(V4), los fenémenos de empuje-peso g, y las fuerzas que aportan los propulsores
T,. En el caso de UrAn, se tiene una fuerza adicional debida al rotor de cola T}. y que
puede ser integrada a 7}, quedando un solo vector que describe estas fuerzas 7},r

Text - Ta(UA) + Gatt + Tp (111)

El termino M, de la ecuacién 1.10 representa la matriz de masas e inercias del sistema
y puede ser representada por :

m 0 0 0 mzg 0

0 m 0 —mzg 0 m,

[ mIy —mA '\ 0 0 m 0 —mzy, 0
Ma (Wi In )_ 0 -mz O I, 0 L. (1.12)

mzg 0 —ma, 0 I, 0

0 mgy 0 -1, 0 I,

donde la distancia entre el centro de volumen (CV) y el centro de gravedad (CG) es
representada por el vector 7. = [z,,0, z,]* (ver figura 1.2).

El vector Ty, (va,) es asociado a los esfuerzos de Coriolis (velocidad-rotacion) y los
esfuerzos centrifugos (rotaciéon-rotacion). Ty, (vq, ) es expresado por :

8
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mwq — mor — mx,q* + mzypr — ma,r

MUr — Mwp + Mmzgeqr + mTypq
mup — muq — mzyp? + maypr — mzyq?
—mzgur + mzgwp — I,.pq — (I, — I.)qr
—mz,ur — M up + mzywq + mrguq + L, (p* — r?) — (I, — L,)pr
—mz wp + mxgur — (I, — L,)pg + L,.qr

Tay(Vary) =

(1.13)

1.3.2 Definiciéon de los vectores de fuerzas y momentos exteriores

Segun las condiciones de vuelo y la forma de los dirigibles UrAn y KARMA, los
esfuerzos exteriores de los sistemas pueden ser considerados desacoplados y analizados por
separado.

Peso y fuerza de empuje de Arquimedes

Las fuerzas a tener en cuenta en este item son debidas a los fenémenos de la gravedad
y estan orientadas generalmente sobre el eje ‘2’ del eje coordenado terrestre [R,]. El peso
que se atribuye al total de la masa de los elementos que conforman el dirigible, aporta
como fuerza exterior al movimiento longitudinal (Fi; = mg) y rotacional (Mag = mroAg).
De la misma manera y en direccion opuesta, la fuerza debida al empuje de Arquimedes
aporta a las componentes lineales de velocidad (f B = —pVug) y no aporta a los momentos
rotacionales (punto donde se hace la sumatoria de fuerzas).

Debido a que el vector de fuerza total debido al peso y el empuje de Arquimedes
aportan solo en el eje ‘2’ de R,, dicho vector se ve reflejado en la sumatoria de fuerzas
como [0,0, (Fg — Fp)]*. Aplicando la transformacion con la matriz de la ecuacion 1.1,
podemos expresar estas fuerzas en R;. Partiendo del resultado anterior y sabiendo que la
sumatoria de fuerzas se hace en el centro de volumen (CV), la sola fuerza actuante en
el movimiento rotacional es debida al peso, ubicada en la posicion ([z,, 0, z,]"), el centro
de gravedad (CG). El aporte de esta fuerza a las ecuaciones mateméticas que modelan el
comportamiento dinamico del dirigible puede ser expresado como :

_(FG — FB)SG
(Fo — Fp)chse
_ (Fo — Fg)ccg
Gatt = —z,Feclsg
—2,Fqs0 — (xgFg — x.Fg)clco
(xgFo — x.F)chs¢

(1.14)

Propulsién y fuerza de empuje del rotor de cola

Los elementos encargados de producir movimiento a UrAn y KARMA, con prin-
cipios diferentes al peso y el empuje de Arquimedes, son generalmente dos propulsores
alojados en la gondola principal. Para el caso de UrAn, el dirigible cuenta con un rotor

9
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de cola, que proporciona un empuje adicional en los giros y se ubica en el aleréon inferior
de direcciom.

Los motores instalados en la gondola tienen un grado de libertad suplementario dado
por el motor de vectorizaciéon, denotando este movimiento por un angulo de rotacion pu.
Asi, la accion de la fuerza de propulsion vectorizada puede ser expresada como la suma de
los aportes individuales de cada uno de los motores instalados a cada lado de la géondola
principal, tomando como punto efectivo donde acttia la resultante (ver figura 1.4), el centro
de la uni6n entre ellos (O,, O,) . La ecuacién que presenta el aporte de estas fuerzas, viene
representado por la ecuaciéon siguiente :

Fyrep
0
—Fysp
b 0
FMOZC,U + FMOXS/,L
0

(1.15)

donde F); representa la fuerza resultante del aporte de los dos motores y u el a&ngulo
de vectorizacién.

La relacion existente entre la potencia y la fuerza de traccion de los motores de
KARMA, puede ser consultada en [Hyg03]. Para el caso de UrAn, una caracteriza-
cion de la fuerza de empuje, en funcion de las revoluciones por minuto (rpm).

FI1G. 1.4 — Motores en paralelo y mostrando el punto donde se realiza el aporte de ellos

El empuje producido por el rotor de cola de UrAn es generado por un motor con
inversion de giro. La caracterizacion de esta parte del sistema mostré que se presenta una
zona muerta alrededor de cero y una fuerza que no sobrepasa los 0.75N. La figura 1.5
presenta una representacion global en bloques y 1.6 presenta la curva que resulta de la
caracterizacion. La fuerza que proporciona este elemento en el punto (z,.,0, z..), puede
ser expresada dentro de las ecuaciones de movimiento como el vector de la ecuacion 1.16.

10
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Characteristic of tail rotor
0.8 T T T

Ret_ Pt J.-'r Hentans Wl
i | ystem P 7 »
Driver  MotorFunction Dead Zone oal
Pt to Waltage
F1G. 1.5 — Modelo simplificado del rotor de cola Y S— 12 e
Pulse-width modulation
F1G. 1.6 — Caracterizacion del rotor de cola
0
FT‘C
To—| .° (1.16)
FT'CZT'C
0
FT'C'CUT‘C

Finalmente el aporte de estos elementos puede ser expresado por una sola ecuacion :

Fyep
FTC
—Fys
T = Fﬂi“ (1.17)
FMOZC,LL -+ FMOXSM
FT‘C‘/ET'C

Fuerzas debidas a los fené6menos aerodinamicos

Para describir los componentes de este vector, ademas de tener presente la teoria de
fuerzas y momentos aerodinamicos que se ejercen sobre un cuerpo cualquiera en movi-
miento dentro de un fluido, la teoria de Kirchoff, la teoria de cuerpos enlazados y la de
Bryson (ver [BL03]), se deben tener presente algunas hipotesis :

— El dirigible se considera que se desplaza a una velocidad aerodindmica pequena, lo
que conduce a tener un ‘nimero de mach’ pequeno, de donde se infiere que la
masa volumétrica p., = p del fluido permanece constante. Esta masa volumétrica
es considerada igualmente constante a las altitudes que el dirigible trabajara (no
superiores a 200m).

11
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— En el interior de la carena, el movimiento del helio ocasionado por las aceleraciones
del dirigible, tienen inercia propia e induce coeficientes debidos al fluido adicionado.
Para el caso de UrAn y KARMA, considerados como dirigibles de pequena en-
vergadura, estos coeficientes son despreciables.

Segun lo anterior, una representaciéon general de las fuerzas y momentos aerodinamicos
pueden estar dada por :

. ﬁ = (%psrefva2)g(ReLaA767a7ﬁavaap7qar) (118)
M= (%pSTGfLTerGQ)h(ReLa )‘7 67a7ﬁ7va7p7q77°)

donde g y h son relaciones entre los diferentes elementos que las componen (funciones),
p es la masa volumétrica del aire en el infinito, S,.; superficie de referencia, L. longitud
de referencia, R., el nimero de Reynolds, los pardmetros A y e son el alargamiento y el
espesor relativo (esbeltez) respectivamente, «v el angulo de incidencia, [ el dngulo de der-
rape o deslizamiento, v, la velocidad aerodinamica y los parametros p, ¢, r estin asociados
a la rotacion del dirigible.

Las fuerzas y momentos debidos a los fenomenos aerodinamicos (carena + alerones -+
gondolas) actuantes sobre el dirigible son tratados tanto teéricamente como experimental-
mente con un grado de profundidad suficiente por Bonnet en [BL03|°. Nuestro interés es
dejar simplemente expresiones usadas para la simulacion y la identificacion. Asi, el trabajo
de Bonnet e Higounenc, presenta como conclusion que T;,(v4) es el vector aerodinamico.
Si definimos v4 = [vq|rd, Var)', donde v,y gq viene de la ecuacién 1.5, vy = (p,q,7) es el
vector de velocidad de rotacion, expresado en R, y reportado en Ry, el vector T,(v4)
puede ser expresado por :

F,
Fy
F, .
TG(UA) = qu —J = AUA - D(Udr)vA + Tsta(va|Rd2) (119)
My =M
M, =N

La definicion de los vectores que conforman 7,(v,4) se presenta a continuacion :

— Av, representa los fenémenos no estacionarios, funcion de las aceleraciones. Este
vector muestra, que los coeficientes a;; son constantes que dependen de la geometria
del sistema y la matriz A recibe el nombre de matriz de coeficientes del fluido adi-
cionado. Debido a Av4, la masa del dirigible puede aumentar en aproximadamente
un 5%.

9Bonnet forma parte del equipo del ‘laboratoire d’aérodynamique et propulsion de Supaéro, Ecole
nationale supérieure de ’aéronautique et de 1 espace’

12
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a1q 0 0 0 a1y 0 VXQ |Rd
0 ax 0 ay 0 agxp V. lrd
. 0 0 aszs 0 ags; O Vz
Avy = o| Rd 1.20
A 0 arr 0 au 0 agp D (1.20)
as1 O as3 O ass 0 q
0 as2 0 ass 0 aes r

— D(vgr)va representa los fenémenos aerodindmicos debidos a la fuerza centrifuga y
centripeta (translacién-rotacion, rotacion-rotacion).

0 ago1 —a33q
Dy 0 assp
(@11 — xma2)q — Q2P 0
Dlwar)va = D —(ae2 + ass)q D3
(ass + 2®man)q  —apragp — —aisq
D124 (a15 + as2)q  —assp (1.21)
A4T —assq QT VXa|Rd '
azsq —a159 0 VYG\Rd
—Q24P — GogT a1s5q 0 VZQ\Rd
—Qe4q (%5 - G66)7” 0 p
D5 0 —Qp4T q
(a4q — as5)q 467 0 r

donde Dy, = pmys + r(xmyy — anr), D1 = pmss + (a5 + xmas), D1z = (a2 +
a35)7r+a24p, D14 = — (a5 +a24—9€m13)p—(a26—9€2m11)7“ Y D125 = agap+(age —aas)r.

— Tsta(vg ra’) Tepresenta los esfuerzos y momentos estacionarios, referenciados a CV
o a la nariz N'°. Cabe resaltar que dentro de este vector, se relaciona las fuerzas de
friccién de un cuerpo sumergido en un fluido y la defleccién de los alerones, denotada
por 0. para elevaciéon o configuracién simétrica y d, para direccién o configuracion
desimétrica. Las deflecciones de los alerones afecta los esfuerzos lateral, normal y
tangencial (respectivamente Cp, Cy y Cr), y los momentos de alabeo (roll), cabe-
ceo (pitch) y guinada (yaw) (respectivamente Cj, C,, y C,,) del dirigible completo
(carena, gondolas, electronica embarcada, alerones).

%panSrefCT Fx\sta
1%/)UaLQSrefCL Fyjsta
2
2y 5PVq SrefCN _ Fz\sta
TSta(va ) _%pva2srefLrefCl LO (122)
_%pva25refLreme MO
_%panSrefLrean NO

Los coeficientes de 1.22 representan :

10Debido a la técnica de identificacién usada en el tinel de viento, los coeficientes encontrados por
Bonnet son referenciados a la nariz
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— Flsta, la fuerza o esfuerzo tangencial, con el coeficiente C'r asociado a los esfuerzos
normales creados sobre la carena.

— F)sta, esfuerzo lateral, con el coeficiente C7, asociado a los esfuerzos laterales que
actian sobre la carena.

— F’jsta, la fuerza normal, conformada entre sus elementos con el coeficiente tangen-
cial Cly, asociado a fendémenos que actiian de manera tangencial sobre la carena.

— Lo, momento de alabeo (roll), con C; como coeficiente debido a los momentos nor-
males actuantes sobre el dirigible. Para llevar este momento al centro de gravedad,
se debe aplicar la siguiente transformacion : Lg = Lo + 26Fysta-

— My, el momento de cabeceo (pitch), con el coeficiente C,, debido al momento de
cabeceo del dirigible. La transformacion que se debe aplicar para trasladarlo al
centro de gravedad es : Mg = My + 26 Fjsta — ZFy)sta-

— Ny, el momento de guinada (yaw), con C,, entre sus coeficientes y atribuido a los
movimientos de direccién del sistema. La transformacién para reportarlo al centro
de gravedad es : Ng = Ny — 2qFysta-

La identificacion realizada en SUPAERO de los coeficientes de los esfuerzos y

momentos aerodinamicos, segin las teorias antes mencionadas (Bryson y Kirchoff)

y con la ayuda del tunel de viento, son presentados en la tabla 1.1.

Pocas publicaciones se direccionan realmente a un modelado estricto de los sistemas

tipo dirigibles de pequena envergadura. Grandes aportes fueron realizados alrededor de
los afios 1920 y 1930 por Munk [Max36|, DeLaurier y Mueller, orientados a sistemas de
gran envergadura. Un trabajo en la misma direccién que el desarrollado por Hygounenc,
es presentado por Gomes y Ramos en [GR98]| o estudios como los realizados en el proyecto
con el dirigible LOTTE, demuestran que en cualquiera de los casos es dificil construir
un modelo matemético del sistema completo, quedando siempre alguna dindmica por
modelar o parcialmente modelada. Trabajos como el presentado en [PSGLO05|, muestran
ser parciales en la identificacion y modelado total del sistema.

Observaciones

14

— Si se plantea que la fuerza de empuje es igual a : Fig = V1 (pair — Prer)g ¥ Si se desea

saber el valor de la carga paga (‘pay load’), se tiene de la expresion Fg = (mp +
Mi0ad)g, €l valor de la capacidad de carga paga del dirigible. Aqui, mp representa la
masa de toda la estructura del sistema y m;,.q representa la masa de la carga paga.
Los coeficientes inerciales de la matriz de masas e inercias M, se realizan en fun-
cion de la geometria del dirigible. Una manera de determinar estos coeficientes es
presentada en [Hyg03|, permitiendo de esta manera, tener un simulador con una
estructura béasica y solo modificar sus coeficientes para tener los simuladores de los
dirigibles KARMA y UrAn.

Para un dirigible del tamafio y forma de UrAn y/o KARMA, la fuerza de friccién
puede ser escrita como Fp = %pVQACD, donde p es la densidad atmosférica, V' es
la velocidad nominal de desplazamiento libre, A es el area de referencia y Cp es el
coeficiente adimensional de fricciéon del cuerpo. En un dirigible esta fuerza de friccion
es una contribucién de la friccion de piel de la carena y de la presion que actian
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sobre ella. Si la intencién es determinar la velocidad minima a la que el dirigible
vencerd esta fuerza, debemos acudir a esta ecuacién.

— El parametro de alargamiento (en francés ‘allongement’) o el radio mayor (en
ingles ‘thickness ratio’) es igual al diAmetro mayor de la carena sobre la longitud

Coeficientes Aerodinamicos

Cxn = 0.024 + 0.937 sin 2(a + 0.0854,) cos? 3 + 1.855 sin(a + 0.0854,) cos 3
V/sin?(a 4 0.0856,) cos? 3 + sin? 3

Cr, = 0.1226 cos asin 23 + 0.372 sin 5\/sin2 acos? 3+ sin? B+ 0.937 cos asin 2(—
0.0850,) + 1.855 sin(3 — 0.0856,)/sin” o cos2(B — 0.08550,) + sin®(3 — 0.08554,)

2
Ot symtrique = <K1 sgn(Cy)/C% + C% + Kg) + Kg) cos? acos? 3

K7 = —0.0553 — 0.01295, + 0.04885>
Ky = —0.061 — 0.41320, + 0.689952 — 1.2764°
K3 = 0.1069 — 0.00876, -+ 0.093252

2
CT,dessymtrique = (Kl (Sgn<CL> \V C]2\[ + C% + K2> + K3) C082 a COSQ ﬁ

K, = —0.0553 + 0.0129¢, + 0.048853
K, = —0.061 4 0.41326, + 0.689952 + 1.2765;’
K3 = 0.1069 + 0.00874, + 0.093252

Cin = m(O.MB sina + 1.045p cos a) sin 23

Crnv = —0.04 — 0.173sin 2(v 4 0.26,.) cos?(5) — 1.234sin 2(x 4 0.26,.) cos 3
V/sin?(a — 0.20,) cos? 3 + sin? 3)

Chnny = 0.012 cos arsin 23 — 0.069 sin ﬁ\/sin2 acos? 3+ sin? B+ 0.173 cos a
sin 2(8 — 0.26,) + 1.234sin(8 — 0.28,)+/cos? acos?(8 — 0.28,) + sin(8 — 0.25,)

TAB. 1.1 — Coeficientes de esfuerzos y momentos aerodindmicos
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del dirigible (A = %) Para el caso de UrAn y KARMA, este valor se aproxima
bastante y segin los aportes de DeLaurier en el modelado de los dirigibles, los
coeficientes aerodinamicos son asumidos iguales o muy proximos.

— Para un parametro de alargamiento [\] << 1, se tiene que puede ser aplicada la
teoria de cuerpos enlazados planteada en [Hyg03, BLO03]. Adicional a este resultado,
se tiene que KARMA y UrAn, se clasifican entre los dirigibles de carenas con
bajos coeficientes de friccion (el rango para el coeficiente de alargamiento () esta
entre 0.2 y 0.25, ver [KG99]).

— La estimacion de los coeficientes inerciales y el calculo de la nueva posicion del centro
de gravedad se hace a partir de las teorias expuestas antes. Para esto, es importante
tener presente la geometria del dirigible y la ubicacién de los diferentes componentes
del dirigible, tales como gondolas, alerones y propulsores entre otros (ver las figuras

1.7y 1.8).
b Ailerons
al a2
b
(Xre,Zic)

(Ox,02)

F1G. 1.7 — Longitudes de los semi-elipsoides. F1G. 1.8 - !’untos mmportantes en el elipsoide,
alerones y gondolas. Son utilizadas para la for-

FEstas medidas son usadas para el calculo de los . Y .
. . . . mulacion matemdtica, referenciadas al centro de
coeficientes inerciales de la matriz M.
volumen (CV).

Es de precisar que por razones de seguridad, en el momento de vuelos de practica
con el dirigible, es dejado ligeramente mas pesado (masa aparente m mayor que pVy) y
picado!! (ver figura 1.8).

1.4 Modelos reducidos

Continuando con el objetivo de tener un modelo del dirigible que permita la realiza-
cion de reguladores para su control, se plantean modelos (sistemas estacionarios) en los
puntos de operaciéon que relacionan las dindmicas mas relevantes del sistema, es decir el
comportamiento local del sistema en el punto de operacién. Dichos modelos son conoci-
dos bajo el nombre de modelos afines. Segin Fossard [FNC93]|, los sistemas de estructura
triangular caen en la posibilidad de ser modelados como modelos reducidos o afines. El
dirigible, tratado como un sistema de estructura triangular, debe presentar condiciones
de vuelo predeterminadas para permanecer en la validez de este tipo de modelos.

HTermino que describe una ligera inclinacién del dirigible a nivel de la nariz, apuntando al suelo
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1.4. Modelos reducidos

1.4.1 Primera reduccion

El modelo de la dinamica del dirigible, planteado en la seccién 1.3, es bastante complejo
para la realizacion de los controles, pues es basado en ecuaciones analiticas e identifica-
ciones numéricas de modelos a escala en el tinel de viento. No es recomendado pensar en
linealizar un modelo de esta magnitud alrededor de un punto de operacion, pues continua
siendo complejo para los disenios de los reguladores.

Si se considera la hipotesis de que el dirigible se desplaza a una velocidad constante,
con un angulo de vectorizacion igual a cero (1 = 0), las sefales de control para las
superficies méviles de los alerones también iguales a cero (6, = 0y d. = 0), y a una misma
altitud debida a su equilibrio estatico en el eje ‘z’, caemos en la fase de vuelo crucero
con desplazamiento en linea recta a velocidad constante y posiciones angulares nulas. Asi,
simplificamos las variables de estado y las acciones de control a tener en cuenta dentro
del modelo a plantear.

Realizando las sustituciones del caso, se puede mostrar que la dinamica de la velocidad
de desplazamiento del dirigible en funcién de la fuerza de empuje de los propulsores es :

U= m(Fm cos i + %pviSrefC’T) (1.23)

Cabe resaltar que la velocidad de desplazamiento del dirigible para este caso, es la

suma cuadratica media de las velocidades entregadas por el GPS en su referencial local

R, y convencion NED. Al mismo tiempo, v, en el caso de ausencia de viento, es igual

a la velocidad de desplazamiento del dirigible en el eje longitudinal, es decir igual a la
velocidad en el eje x de R, (conocida como u).

1.4.2 Segunda reduccién

Garantizando la velocidad constante y ausencia de viento como se afirma en el item
anterior (v, = u = o) y un desplazamiento en linea recta (6, = 0, v = 0), se puede realizar
una segunda reduccién al modelo y plantear ecuaciones que representen la dindmica de la
posicién en altitud del dirigible.

Las variables involucradas en la dindmica de la altitud son z, w, u, 6, ¢ y d.. Si
consideramos que w es muy pequena comparada con vy « = 0, parte de las ecuaciones
originales pueden ser rescritas como :

Z = —usin(0)
0=q
G = ((mzg—azs—z2mo2)uq—2¢FG sin—(zg Fg—xcFp) cos 0+ Fn O cos u+FmOg sin ,u*%pUQSrefLremeN)
o Iy—ass

(1.24)

Linealizando alrededor del punto de operacion del sistema y considerando —(z,Fg —

x.Fp)cost+ F,,0,cospu~0,0~0— sinf ~ 0y cosf ~ 1, el sistema puede ser rescrito
como :
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Capitulo 1. Modelado de dirigibles

Z = —usinf
0 =q

. 1.25
q = k5.9 + Kkys.0 + k35,0 (1.25)

_ (mzg—azs—x*mao)u ~ —ZgFg —~ _pu2S,nefL,nefC'mN ..
donde ky5, = T, s , ks, ~ T ksjs. =~ e La ecuacion
1.25 presenta un sistema de segundo orden para control de posiciéon en 6 y tercero para
z. Considerando que la dindmica del angulo 6 se asemeja a un sistema de primer orden,
el modelo para z puede ser visto en este caso como un sistema de primer orden en serie

con un integrador puro.

1.4.3 Tercera reduccion

Bajo supuestos similares al item anterior, velocidad constante (v, = u = ug) y un
desplazamiento en el plano horizontal con §, = 0 y w = 0, se puede realizar una reducciéon
al modelo complejo y plantear ecuaciones que representen la dindmica de la posicién en
profundidad o direccion del dirigible, tal como es presentado por la ecuacién 1.26.

T = u cosy — vsin pst
Y = usiny — v cos psi
Y=r (1.26)
o ur(mxg“raQG*mmll)“I’Frcl'rc*%PuQSrefLreanN
o (I-—ae6)

Las variables involucradas en la dindmica de direcciéon son z, y, u, v, ¥, 7'y d,. Si se
considera v muy pequena comparada con u, 3 =~ 0 y considerando F,. = 0 por razones de
formulacion similar de las leyes de control para los dos dirigibles (KARMA y UrAn), el
sistema de ecuaciones de 1.26 pueden ser rescrito como :

T = uCcos
Y = usiny
b =r (1.27)
r = k’g‘gg?“ + Frcl‘rc + kl\zsgag
u(mxq+ase—ma 1 UQS're LycyChp
donde ko5, = ( (ngj%) wy ks, = _W

1.4.4 Escenario de la Misiéon

Basados en los modelos reducidos antes planteados, se debe garantizar y respetar
unas condiciones de vuelo. De esta manera el sistema opera siempre en la validez de los
modelos planteados y por lo tanto, los reguladores que se disefien permaneceran siempre
en las zonas de operacion lineal y validez de los modelos reducidos. Por esto, se plantea
un escenario de misiones que debe seguir y respetar en la medida de lo posible fielmente
el sistema.
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1.4. Modelos reducidos

Generalmente los vuelos se enmarcan en una altitud regular de 20m y no mayor a
200m del punto de despegue. La velocidad de desplazamiento es fijada entre 5 a 6m/s
para KARMA vy entre 6 a 8m/s para UrAn, no excediendo jamés los 35km/h o 45km/h
respectivamente. El tiempo de vuelo en cada prueba no sobrepasa los 25min, especial-
mente por limitaciones de baterias en KARMA y para tener bajas variaciones de masa,
al consumirse la gasolina en el caso de UrAn.

El despegue

Una manera de hacer el despegue del dirigible es dividiendo la fase de despegue en dos
sub-fases. En la primera, el dirigible despega verticalmente hasta una altura referencia. Los
actuadores implicados en esta maniobra son los propulsores (T') y la vectorizacion p. Las
variables de estado mas relevantes en esta parte de vuelo son z, w. Luego como segunda
sub-fase, al alcanzar una altura referencia, se realiza una transicion donde la velocidad
de desplazamiento debe llegar al valor de referencia (prefijado segin el dirigible). Los
actuadores que gobiernan estos movimientos son los propulsores (1), la vectorizacion ()
y los alerones en configuracion simétrica (d.). Las variables de estado implicadas en la
transicion son x, y, z, u, 6 y w.

Otra manera de efectuar el despegue se realiza cuando el dirigible cuenta con suficiente
velocidad para lograr cambios de altitud con los alerones. De esta manera, el dirigible parte
de una posicion inicial (altura igual al punto de despegue) con velocidad nula y llega a una
altura referencia con velocidad prefijada segiin el dirigible. Los actuadores involucrados
en esta etapa son los propulsores (T'), la vectorizacion (i) y los alerones en configuracion
simétrica (d.). Las variables de estado implicadas en esta maniobra son x, y, z, u, 6 y w.

El aterrizaje

El aterrizaje se puede realizar de una manera similar a las etapas del despegue, es
decir, invirtiendo los procesos antes mencionados para la fase de despegue.

El vuelo crucero

En esta fase se debe garantizar la velocidad de desplazamiento y la altitud del dirigible
constantes, para realizar vuelos en el plano xy idealmente desacoplados (vuelo lateral).
De esta manera, se puede realizar navegacion, controlando solamente los alerones en confi-
guracion desimétrica (d,), donde las variables de estado relacionadas son z, y, v y v. Para
asegurar un correcto funcionamiento del dirigible en esta fase, se debe garantizar que en
el momento de requerir un cambio de altitud significativo, mayor a un cambio limite de
amplitud en la referencia (fuera del punto de operacion para el que se disefi6 el regula-
dor), se pase a una tarea que prioriza el control de altitud y lleva el dirigible a la altura
solicitada (vuelo longitudinal). Una vez logrado el objetivo, se regresa a la navegacion
en el plano horizontal.

Considerando estas hipotesis, las fases para un vuelo auténomo del dirigible, pueden
ser representadas por la figura 1.9.
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F1G. 1.9 — Fases de vuelo para el dirigible

1.5 Sobre los simuladores de los dirigibles

Partiendo del simulador desarrollado por Hygounenc en el laboratorio LAAS-CNRS,
el AS?, construido sobre la base del gran modelo dindmico comentado anteriormente y
en la plataforma Matlab-Simulink, se implementd un modelo de simulacién de esquema
general, donde se tienen una interfase grafica de usuario (Graphical User Interface,
GUI) que despliega la foto del dirigible que se esta trabajando, posibilita el cambio en
linea de los parametros basados en la geometria del sistema y los valores de las senales de
control. Cabe resaltar que el simulador de igual manera permite cambios de la magnitud
del viento y su orientacién, o inclusive, permite dejar variaciones aleatorias.

La figura 1.10, muestra el simulador de UrAn, el cual presenta un esquema maés
general en comparacién a los simuladores de AS-500 y KARMA, pues entre sus fuerzas
exteriores se encuentra la creada por el rotor de cola, mientras que los otros simuladores
no cuentan con esta fuerza.

A groso modo, los simuladores implementados (uno por cada dirigible, el AS-500,
KARMA y UrAn) permiten una variacion en linea de los coeficientes atribuidos a las
caracteristicas geométricas de cada uno de los dirigibles, posibilitando un mejor anélisis
sobre la variacion paramétrica de los sistemas. Conjunto a esto, se permite el cambio de
las condiciones exteriores como la masa volumétrica (p), la magnitud y orientacion del
viento, variacién de la carga ttil y por ende, la posicion del centro de gravedad (CG).
De igual manera, presenta limitaciones sobre las senales de entrada, las mismas senales
de control del sistema. Estas limitaciones estan basadas en las restricciones fisicas de los
actuadores del dirigible.

Un bloque que relaciona los modelos de los sensores reales instalados en las platafor-
mas, con sus respectivos tiempos de adquisicion, es adicionado a la salida del sistema,
permitiendo tener un modelo muy aproximado a la realidad. Cabe anotar que los resul-
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Inerial States

tados més relevantes del simulador, son exportados al espacio de trabajo de Matlab,

proporcionando la posibilidad de visualizarlos en cualquier programa de 3D.

Finalmente, la singularidad matematica que se presenta en el modelo a causa del
angulo de cabeceo (6 = 90), no corresponde a la realidad, debido a la dindmica propia del
dirigible y por tanto no es considerada.

1.6 Conclusiones

Se mostré un modelo de gran complejidad, generalmente usado para simulacién y vali-
dacion. A partir de este modelo y segiin el anélisis de la misién a cumplir por el dirigible,
se realizaron simplificaciones del modelo, resultando modelos simplificados o modelos de
control que representan las principales dindmicas de la fase de vuelo crucero. De igual
manera, se presentan los simuladores realizados en el ambiente Matlab-Simulink.
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Capitulo 2

Identificacién de parametros y fusion

sensorial
Indice General
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2.1 Introducciéon

Este capitulo es consagrado a la identificacién paramétrica de los modelos simplifi-
cados, algunos parametros del modelo complejo y la fusién de la informacion sensorial.
Como primera medida, se presenta una aproximaciéon con los métodos clasicos, aplicados
en la identificacién de los pardmetros de los modelos reducidos. Enseguida, se presenta
el filtro de Kalman en sus versiones EKF y UKF como fusionador de la informacién
entregada por los sensores. Luego, la teoria de Kalman como identificador paramétrico es
aplicada en la bisqueda de los valores de los pardmetros de los modelos reducidos y algu-
nos parametros aerodinamicos del modelo complejo. Al final, se presentan las conclusiones
del presente capitulo.
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2.2 Identificacion paramétrica, métodos clasicos

El modelo matematico para un sistema dindmico puede ser planteado a partir de su
respuesta impulsional, del planteamiento de las relaciones fisicas a través de las ecuaciones
diferenciales, por funciones de transferencia o su representacion en espacio de estado.

El modelo desarrollado en el primer capitulo, formulado a partir de las relaciones fisicas
imperantes sobre la estructura del dirigible, arroja como resultado un modelo completo
que es utilizado generalmente para el anélisis y la construccién de modelos de simulacion.
Raramente este tipo de modelos son utilizados para hacer control automético, lo que
conduce a que en la mayoria de situaciones préacticas se prefiera realizar identificaciones
directas sobre el sistema (modelos para control).

En algunos casos la manera de encontrar modelos de control para un sistema puede ser
realizada al considerar el sistema como un sistema estacionario o tipo ‘caja-negra’ (black-
box). Estos sistemas han sido tema de estudio en las tltimas décadas, lo que permite tener
un desarrollo profundo en estas teorias, por ejemplo Ljung [Lju99| y Astrom [AW95]| en
su respectivos libros han planteado y recopilado métodos de identificacién de pardmetros
o Landau en [LLM98, Lan93| presenta la teoria para sistemas discretos, con algoritmos
de identificaciéon para sus parametros.

Modelos reducidos o afines (ver [FNC93|) como los de las ecuaciones (1.23), (1.25) y
(1.27), pueden ser vistos como modelos que no muestran las relaciones dindmicas reales
del sistema, pero si como modelos que resultan suficientemente representativos del com-
portamiento local de la planta en el punto de operacion. Respetando las fases de vuelo
(ver seccion 1.4), se garantiza la permanencia en configuraciones de vuelos particulares,
haciendo interesante la identificacion de los coeficientes de los modelos de control.

Resumiendo, la identificacién es una aproximacién experimental para la determinacion
de un modelo de la dindmica local del sistema. Esta labor esta compuesta por cuatro pasos
importantes a saber :

— adquisicién de entradas y salidas sobre un protocolo de experimentaciéon (construc-

cion de secuencias de entrada y salida),

— seleccion de la estructura del modelo (modelos de menor complejidad),

— estimaciéon de parametros del modelo, y

— validacion del modelo identificado.

Para los modelos planteados en capitulo uno, modelos SISO (Single Input - Single
Output), se trabajaron dos técnicas : la primera consiste en la identificacién a partir de
la respuesta ante entrada escalon y la segunda basada en algoritmos de adaptacion de
pardmetros (AAP) realizada en funcién del error de estimacion (salida medida menos la
salida calculada).

2.2.1 Respuesta escalon

El método consiste en estudiar la respuesta del sistema cuando tiene como entrada
una senal tipo escalén, se plantea un modelo y se identifica a partir de la grafica de la
respuesta. Los modelos seleccionados para representar el comportamiento del dirigible en
la fase de vuelo crucero son : uno de primer orden con retardo (ecuacién (2.1))

24



2.2. Identificacion paramétrica, métodos cldsicos

Hy(s) = e (2.1)
y el otro con primer orden mas integrador puro y retardo (ecuacion 2.2)

k —sL

Hy, = me (2.2)

donde L, k y 7 son el retardo puro, la ganancia estitica y la constante de tiempo
de respuesta del sistema, respectivamente. Los coeficientes se determinan segin el pro-
cedimiento descrito en [AW95]. Aun cuando este método necesita amplitudes grandes
como senales de prueba (raramente toleradas por los sistemas) y presenta baja precision,
influencia de las perturbaciones, ninguna posibilidad de modelar las perturbaciones, pro-
cedimientos largos y ninguna validaciéon del modelo, permiten validar a groso modo los
modelos simplificados.

Siguiendo bajo esta misma perspectiva, seguridad de una buena representacion de
las dindmicas del sistema por los modelos reducidos, se trabajado la técnica de minimos
cuadrados recursivos, la cual permite lograr una mejor precision en la estimacion de los
valores de los parametros de los modelos propuestos y tener entradas al sistema con
variaciones pequenas alrededor de un valor segin el punto de operaciéon deseado.

2.2.2 Identificaciéon por minimos cuadrados recursivos

El principio de la estimacién de pardmetros con este tipo de algoritmo de adaptaciéon
perimétrica (AAP) puede estar representado por el esquema de la figura 2.1, donde y(k)
es la salida del proceso en el instante de tiempo k, (k) es la salida predicha por el modelo
ajustable y £(k) es el error de prediccion entre y(k) y y(k).

u £t)

SBPA

Process

75 ()
discrete y :
e O

adjustable model

1

Identified f(f}
model AAP '

FIG. 2.1 — Estructura de la estimacion de pardmetros
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La entrada al sistema es generalmente una sefial binaria seudo-aleatoria (SBPA) de
baja amplitud alrededor de la referencia (los criterios de seleccion de la entrada pueden ser
consultados en [LLM98|), permitiendo realizar la estimacién mientras el sistema trabaja
en cualquier punto de operacién permitiendo también hacer estimaciéon de parametros en
tiempo real y la posibilidad de encontrar modelos de perturbaciéon. Se debe resaltar que el
criterio de este método de identificaciéon son los algoritmos de adaptaciéon de parametros
y especificamente el usado aqui fue la minimizacion de la norma del error cuadratico de
manera recursiva.

2.2.3 Sobre la implementacién en Matlab y sus resultados

La identificacion grafica se realiza directamente de los resultados arrojados en la simu-
lacién y considerando los desarrollos tedricos antes mencionados. Los algoritmos AAP de
igual manera han tenido grandes desarrollos en las ultimas décadas, tanto que Matlab
incluye una caja de herramientas (‘toolbox’) llamada Ident para la identificacion para-
métrica a partir de secuencias de datos de entrada y salida de los sistemas a identificar.
Por ser estas técnicas largamente tratadas en los tltimos tiempos no se hace referencia a
los procedimientos seguidos en la obtencién de los modelos.

Identificacion del modelo de la velocidad

El modelo encontrado por la identificacién grafica conduce a encontrar un modelo
continuo, diferente al caso donde se realiza la identificacién con minimos cuadrados ex-
tendido (algoritmo AAP) quien permite encontrar un modelo expresado en forma dis-
creta. La ecuacion 2.3 presenta de razon general la expresion de los modelos encontrados
por estos métodos para la velocidad aerodinédmica en funcion de la fuerza creada por los
propulsores.

Hll(s) - 1;((;)) - Tslil

(2.3)

_ va(2) __ botbiz7!
HlQ(’Z) T T(2) T aotaiz—?

Identificacion del modelo de la altitud

Los modelos que representan la relacion entre la altitud z y la defleccion simétrica .
de los alerones, se pueden escribir como :

_ 28 _ &k
H21<8> T e(s) T s(Ts+1)
(2.4)
z(z 2”1 2~ 2
HQQ(Z) = 56((Z)) = a0+2?:*bi+a2;rél2+a2273

El método grafico permite identificar un sistema de primer orden con un integrador
en el origen, confirmando lo presentado en la seccion 1.4.
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Identificacién del modelo de direcciéon

La ecuacion 2.5 presenta los modelos hallados para la direccién en el plano horizontal
1, en funcion de la defleccién de los alerones en configuracion desimétrica d,.

z(z 224bi 2 4+
H 2(2) J— q((z)) — b§2 fll 1(7)0

Observaciones

— Aun cuando la identificaciéon gréafica a partir de la respuesta del sistema ante entrada
escaléon no garantice la validez absoluta de los coeficientes, corrobora un compor-
tamiento similar a un sistema de primer orden para la velocidad y segundo orden
para la altitud y direccion en el plano 2D.

— Al tener secuencias de datos de entrada y salida de los sistemas, se logra por medio
de los algoritmos A AP caracterizar los parametros del sistema con sus respec-
tivas varianzas, permitiendo considerar estas variaciones en los desarrollos de los
reguladores. Al igual, permite realizar estudios a partir de datos reales del sistema
funcionando en un punto de operacion, tal como se presenta cuando el dirigible se
encuentra en la fase de vuelo crucero.

— De manera general y en funcién de los resultados obtenidos en esta seccion, se puede
garantizar que los modelos reducidos son validos en la fase de vuelo crucero.

2.3 Fusién sensoérica y estimaciéon 6ptima

Los métodos tratados en la presente seccion se apoyan sobre el formalismo de espacio
de estado. Dentro de este contexto, la implementacion de reguladores sobre el dirigible
necesita conocer los estados o una parte de ellos en un instante de tiempo segin lo re-
querido por los controles. Se suponen conocidas : las entradas al sistema (resultado de los
algoritmos de control o las sefiales enviadas por el radio-control) y las salidas del sistema,
medidas por los sensores GPS, Central inercial y Barémetro. En general, por razones de
implementacion técnica o de costo entre otras, la dimension del vector de salida es infe-
rior a la dimensién del vector de estado. Para condiciones de observabilidad, el vector de
estado z(t) puede ser deducido del conocimiento de las entradas y las salidas sobre un
intervalo de tiempo pasado u([0,t]), y([0,¢]).

El objetivo de un observador de estado es entonces la reconstruccién del vector de
estado, minimizando el error de la observaciéon del estado cuando el tiempo tiende a
infinito (|| e(t) ||=|| z(t) — z(t) ||— 0 cuando ¢ — o0), en funcioén del conocimiento de las
entradas y las salidas pasadas. Un problema adicional es la implementacién del estimador
en tiempo real, de forma que los algoritmos deben correr en un tiempo prudencial respecto
a la dindmica del sistema y limitaciones computacionales.
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2.3.1 Analisis de observabilidad

Sin entrar en rigurosas demostraciones de observabilidad para el sistema, de manera
intuitiva podemos mostrar que los estados del dirigible son observables a partir de las
medidas de los sensores embarcados'?.

El GPS posee grandes limitaciones de velocidad en la entrega de informacion (baja
respuesta dindmica con un tiempo de un segundo por muestra) y errores de precision
sujetos al nimero de satélites que logre ver. Asi, las observaciones son poco precisas en
intervalos de tiempo menores a un segundo, obligando a interpolarlas de alguna manera.
Sin embargo, las mediciones realizadas por el GPS son mediciones absolutas, permitiendo
la observacion de la posiciéon y velocidad del dirigible en un tiempo finito.

El compas e inclindmetros tienen una respuesta dindmica diez veces mayor que la del
GPS, facilitando el seguimiento en posiciéon angular del dirigible. Esto se traduce a realizar
estimaciones de posicion més exactas, con medidas absolutas en tiempo finito y por ende
las velocidades lo son también.

El altimetro, basado en el principio de presién barométrica y con la misma frecuencia
de funcionamiento que la central inercial, permite la observacién de la altitud del sistema
de manera absoluta.

Con lo anterior se puede garantizar la observacion de todos los estados del sistema,
mediante la fusion de la informaciéon de los sensores utilizando el filtro de kalman
como observador 6ptimo. Por esto, el valor de las variables de estado se garantiza con
la informacion entregada por los sensores embarcados en los dirigibles (ver [GA93]). El
filtro de Kalman a su vez, permite un filtrado de las senales adquiridas en funcién de las
caracteristicas de los sensores (ver [CC91]).

2.3.2 Teoria de Kalman

El fundador de la teoria del filtro de kalman (Kalman Filter, KF) fue Rudolph Kalman
en 1960 quien haciendo uso de la teoria de espacio de estado, plante6 un camino alternativo
para el filtro de minimizaciéon del error medio cuadratico. Desde entonces, el filtro de
Kalman ha sido utilizado en los campos de la estimacién de orientaciéon y posicién o
mejor conocido como la navegaciéon de robots. Lefferts [LMS82| por ejemplo presenta el
KF como estimador de estado para un sistema dinamico, Vaganay en [VAF93| muestra
la aplicacion del filtro de Kalman extendido (Extended Kalman Filter, EKF) para la
estimacion de la orientacion y posicion de un rob6t movil. Nuculescu |Nic| presenta una
discusion entre EKF y el ‘Unscented Kalman Filter’ (UKF). Sola [Sol03] presenta en su
reporte de DEA'? la reconstruccién del estado de un mini-avién por EKF.

El KF se basa en sistemas lineales invariantes en el tiempo (Linear Time Invariant,
LTT), descritos por la siguiente ecuacion de estado :

12Ge recomienda revisar el anexo A donde se presenta la electrénica embarcada.
13Diplome d’Etudes Approfondies.

28



2.3. Fusion sensdrica y estimacion optima

Tpt1 = Lo + wy

Yk = Hyxp + vy (2:6)

donde z; representa los estados observados, ¥y, son las senales observadas por los
sensores, wy es el ruido del proceso y v el ruido de las medidas, considerando a wy y v
como secuencias de ruido blanco con matrices de covarianza :

Elww]] = Qp, para i = j y 0 para i # j
Elvw]] = Ry, para i = j y 0 para i # j

Elww]] =0, para todo i y j

El proposito de este filtro es computar el estado estimado #, , mientras se minimiza el
espectro de la probabilidad del error de estimacion. De esta manera, el filtro de manera
recursiva propaga la funciéon de densidad de probabilidad de un instante de muestreo al
siguiente, tomando en cuenta la dindmica del sistema, las entradas e incorporando las
medidas y la estadistica de los errores de medicién en la estimaciéon. El algoritmo para
KF toma la forma que se presenta en la tabla 2.1, donde P, = E|[(z), — 2} ) (zr — ;)] es
llamada la matriz de covarianza.

Paso 1 :
Evolucion de los estados (a priori)

Paso 2 :
i = Fr Pl + Qy,

Ty = Frp

Calculo la covarianza de los erro- P
res (a priori)

Paso 3 :

Calculo la ganancia de Kalman
Paso 4 :

Actualizo la estimacion de esta- Tpy1 =37 + Kz — Hyz™)
dos con medidas z; (a posteriori)
Paso 5 :

Calculo la covarianza de los erro- P, = (I — KyHy)P,
res (a posteriori)
Paso 6 : Regreso al Paso 1

Ky, = P, HI (HyP; Hy, + Ry,) !

TAB. 2.1 — Algoritmo KF

Como el sistema de ecuaciones de 2.6 no es suficientemente representativo para consi-
derar los sistemas no lineales, se acude a la extension del filtro de Kalman EKF donde se
implementan funciones no lineales conocidas (f(zx) y h(zx)). La representacion en espacio
de estado del sistema puede ser reescrita como :
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T = f(or) + wy
(2.7)
yr = h(xy) + v

El algoritmo de EKF es presentado por la tabla 2.2. La diferencia entre KF y EKF
es el uso de las funciones no lineales f(x) y h(x) para hacer la proyeccion de los estados
y la actualizacion de las medidas. Note que EKF incorpora las matrices jacobianas, la
linealizacion de las funciones f(x) y h(x) (ver 2.8).

Ofi
P lwn] = G52 ams

(2.8)

oh;
Yo slen) = %52 ams

En algunos casos practicos el EKF presenta dos desventajas, la primera sucede cuando
la linealizacion produce inestabilidades si los supuestos de linealidad local son violados y
la segunda se presenta cuando las matrices jacobianas no son féaciles de encontrar ni de
implementar [JU97|.

Como solucioén a las dificultades de EKF, una variante al filtro de kalman para abordar
sistemas no lineales, fue planteada en 1995 por Julier [JUDW95, JU96|. La idea consiste
en realizar linealizaciones estadisticas, donde no truncan las funciones f y h como en
EKF, sino que truncan las densidades de probabilidad (para profundizar se recomienda
revisar [JU04, WMO00]). Numerosas aplicaciones pueden ser encontradas en [PSGLO05, Nic,
WMNO00, JUO5]. El algoritmo de UKF es presentado en la tabla 2.3, una descripciéon mas
profunda se encuentra en [CN03, VTKO04].

Paso 1: e aa
Evoluciono los estados (a priori) T = f (&)

Paso 2 :

Calculo la covarianza de los erro- P, = (DkPk(I)f + Q
res (a priori)

Paso 3 : Kp = PoYT(YRP T+ Ry~
Calculo la ganancia de Kalman k ke SkATRDE TR b
Paso 4 :

Actualizo la estimacién de esta- Tpp1 =27 + Ki(z, — h(27))
dos con medidas z; (a posteriori)

Paso 5 :

Calculo la covarianza de los er- P, = (- KyYy)P,
rores (a posteriori)

Paso 6 : Regreso al Paso 1

TAB. 2.2 — Algoritmo EKF

30



2.3. Fusion sensdrica y estimacion optima

2.3.3 Presentacion de los algoritmos y desarrollos en simulaciéon

Se desarrollaron programas de fusion sensoérica sobre la plataforma de simulacion Mat-
lab y Simulink. Dichos programas fueron construidos en funcién de los algoritmos presen-

Paso 1 : Xos =T

Seleccion de puntos sigma. Xijs =T+ /(n+ NP,
Dada la dimension del vec- Xignjs =T —/(n+ AP,
tor de estado (n), se selec-
ciona un conjunto de 2n + 1 donde : = 1,2,3,..,n y A es un factor de escala.
Paso 2 :

Se realiza la transformacion
no lineal de los puntos sigma Xijer = [(XGs)
con la funcién asociada a la
dindmica del sistema (f)

Xest = ZZQZO VVZXﬂa:f

donde W, son pesos asociados a cada uno de los
puntos sigma y su seleccion puede ser Wy = k/(n+
k), W =1/2(n+k) y Wiy, =1/2(n+ k). k es un
valor que pertenece a los R (reales) y esta relacio-
nado con el tipo de ruido del proceso estocéstico.
Algo importante a tener en cuenta es Z?ZO = 1.

Paso 3 :
Se hace la predicciéon de la
media de los estados como

Paso 4 :
Calculo la covarianza de P, .= Z?ZO WiXijzf — XeatXijar — Xt
prediccién

Paso 5 :

Transformacion de los pun-
tos sigma a través de la fun-
cion no lineal de medidas h

Yvi\yh = h<Xz|su um)

Paso 6 :

2n
. ., Yoo = > WY,
Se predice la observacion est = 2ito Wi¥ipn

Paso 7 :
. . 2
Calcula la covarianza de in- P,, = Zzzo WYy — YestYipyn — Yol
novacion
Paso 8 :
. 2
Calculo de la covarianza Ppy =" WiXijor — XestYijgh — Yool
cruzada

Paso 9 : Ky = PoyPyy

Se actualiza todo como en el X = Xest + Ky (Yineasure — Yest)
EKF P.=P,,— K,P,,K,!

Paso 10 : Regreso al Paso 1

TAB. 2.3 — Algoritmo UKF
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tados en las tablas 2.1, 2.2 y 2.3. En la simulacion, el método EKF calcula el jacobiano
de las matrices f(xy) y h(zx) mientras que para UKF es suficiente con la representacion
discreta del sistema. El esquema general de simulacién esta conformado por : el modelo
completo del dirigible para simulacién descrito en el capitulo anterior, un modelo de los
sensores embarcados en el dirigible y el filtro de Kalman. Estos elementos se encuentran
interconectados como se ilustra en la grafica 2.2.

v
u (T
Speed Je-ref
hieasures e hleasures add niolse H
speed control E (i 1
Speed Ref muu
[ Measures + nioise
e va J "
Atitude Jefr=f U ‘
L |state I |ieha g inpts Ui | Cistpusts States for Control
Ititud tral
Alfitude Rer | | 200F OO
) ] Inputs Estimates State
(0 0 01 —felnw
+Ua i —l.. Estimated: State
Heading Peret  u— Kalman Filter
W [T—wfm _
Heading Ref heading contral Riema Sates
D0-45000] e|initial position & onentation Real State
Initial position Adrship_Dynamic
: R
orientation 1 |_’.‘ UHM:}"’[E':TDPI Comparison Blod
B L_ce

tatctopp  stop Sim

F1G. 2.2 — Diagrama de Simulacién para filtro de Kalman, contempla un blogue con el modelo de los
sensores

El bloque de comparacion de la grafica 2.2 exporta al espacio de trabajo los resultados
que luego son graficados por macros. Es de aclarar que el bloque ‘Airship Dynamic’
contiene cualquiera de los modelos (AS-500, KARMA, UrAn) y el bloque ‘Kalman
Filter’ trabaja con uno de los dos métodos EKF o UKF, incorporando el modelo complejo
en sus célculos.

Como convencién para este documento, las senales que representan los resultados de la
estimacion de los estados se presentan en color azul, el color rojo representa la senal de un
filtro que suaviza el estado estimado por Kalman. Del lado de las medidas y la estimaciéon
de la salidas se tiene el color violeta para la informacién proveniente de los sensores y la
azul representa la salida estimada a partir de los resultados de Kalman. A continuacién
se presentan los resultados de la aplicacién de estos algoritmos sobre el modelo AS-500.

— Al usar el método EKF en el bloque ‘Kalman Filter’, se estimaron los estados y las
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salidas del sistema a una frecuencia de muestreo suficiente para los controles (un
tiempo de muestro de 0.1s). Estos resultados se muestran en las figuras 2.3 y 2.4
respectivamente. Detalles de estimacion entre cada muestra de los sensores no son
faciles a apreciar en las graficas anteriores, por esto, un acercamiento es presentado
en la Fig. 2.5 para los estados y la Fig. 2.6 para las salidas.

Ahora, con la version UKF en el bloque ‘Kalman Filter’ se tienen como resulta-

dos para los estados la figura 2.7 y para las salidas la figura 2.8. Realizando un
aproximacion sobre estas graficas, se tiene lo presentado por la Fig. 2.9 y Fig. 2.10.
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FIG. 2.3 — Estimacion de estados del AS500 por EKF

Un estudio estadistico muestra en general buenos resultados en la estimaciéon de las
velocidades lineales y angulares locales, las varianzas del error de estimacién en su gran
mayoria se encuentran por debajo de 0.1. Un error de estimacion en la velocidad w refleja
la inexactitud del GPS en la estimacion de la altitud. En la estimacion de las posiciones
lineales y angulares referenciadas a Ry, se tiene errores de estimacién con varianzas muy
bajas, proximas a cero en las posiciones angulares y por debajo de 0.5m para las posiciones
lineales. Como se menciond, existe una gran variacion en la altitud registrada por el GPS,
lo que explica la varianza de 5m en el error de la posiciéon sobre el eje z. Los anteriores
resultados pueden ser vistos en las figuras 2.11 y 2.12 para la estimacion EKF y 2.13 y

2.14 cuando se utiliz6 UKF.
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F1G. 2.4 — Estimacion de salidas del AS500 por EKF
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F1G. 2.6 — Acercamiento a la estimacion de las salidas para AS500, EKF
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F1G. 2.7 — Estimacion de estados del AS500 por UKF
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F1G. 2.8 — Estimacion de salidas del AS500 por UKF
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2.4. Kalman como identificador paramétrico, EKF y UKF
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F1G. 2.10 — Acercamiento a la estimacion de las salidas para AS500, UKF

Cabe resaltar que estas mismas pruebas han sido realizadas sobre las demés estructu-
ras, KARMA y UrAn.

La implementacion de las técnicas de estimacion de estado por los métodos EKF y
UKEF y con el modelo completo, presentan de manera global un buen comportamiento,
mostrando convergencia a los valores esperados, tal como lo muestran las figuras de los
errores (figuras 2.11, 2.12, 2.13 y 2.14).

2.4 Kalman como identificador paramétrico, EKF y UKF

En la teoria descrita antes el EKF y UKF son aplicados a sistemas con pardmetros
conocidos, pero cuando coeficientes de las funciones no lineales f y h no son conocidos,
es necesario identificarlos. La expansion del vector de estado, permite parametrizar las
funciones f y h para construir un vector de estado extendido (ver [WMO00, GA93]). Es-
cribiendo el vector de estado extendido como Xjjpe,, = [xk,gk]T, donde &, representa los
parametros no conocidos en f y h, el nuevo espacio de estado que representa el sistema
puede ser escrito como :

Tisinew = Pr(Tr, &) + Wi (2.9)

y las medidas descritas por :

2 = Yi(Tr, &) + Mk (2.10)

El ruido asociado al proceso v, y el asociado a la medida 7 tienen ahora asociados
también los ruidos de las nuevas variables de estado, es decir de los parametros a estimar.
Las matrices de covarianza pueden ser reescritas como se presentan en la tabla 2.4.
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F1G. 2.11 — Errores de estimacion de variables de estado, método EKF
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FI1G. 2.12 — Errores de estimacion de salidas del sistema, método EKF
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F1G. 2.13 — Errores de estimacion de variables de estado, método UKF
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F1G. 2.14 — Errores de estimacion de salidas del sistema, método UKF
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E[%”Yﬂ = Qi, parai=jy 0 parai #j
Enm]] = Ry, para i = jy 0 para i # j

Elyn ] =0, para todo i y j

TAB. 2.4 — Matrices de covarianza

Con esta nueva representacion de estado se aplican los mismos algoritmos presentados
en las tablas 2.1,2.2 y 2.3.

2.4.1 Identificacién de los modelos reducidos

Con la presente subseccion se pretende mostrar por medio de los algoritmos de Kal-
man, la validez de los modelos reducidos. Estos resultados se basan solo en datos tomados
a partir de simulaciones de los modelos AS-500, KARMA y UrAn.

Partiendo de los modelos continuos presentados en la seccion 1.4, es posible encontrar
los modelos discretos aproximados, con la salvedad de que estos modelos aplican solo si
los tiempos de muestreo son cortos. El método utilizado para esta aproximacion es el
conocido método de Euler, el cual a partir de un modelo @ = f(z,t) se encuentra el
equivalente discreto z(kT,, + T,,,) = x(kT,,) + T f(2(kT,,), kT,,), donde T, es el periodo
de estimacion y k la k—ésima muestra.

Es adecuado recordar que los modelos de los sensores y las varianzas de sus medidas
son calculadas a partir de la respuesta dindmica del sensor o de las tablas caracteristicas
entregadas por el fabricante. Del anexo A, donde se presenta la instrumentacion del
dirigible, se tiene que para el tipo de GPS embarcado, la variacién en la medida de la
posicion es +2m, en la medida de las velocidades es £0.5m/s y para la Central inercial,
los 4ngulos tienen variaciéon de £0.05rad.

Modelo Velocidad v.s. Propulsion (V,/T)

Si tomamos el modelo reducido para la velocidad (ecuacion 1.23) y consideramos que
el vector de estado para la identificacién es x = [z, #,7]T, el modelo de Euler para el
sistema simplificado puede ser escrito como :

x(k+1)= =zk)+ %(/{(k)u(k) —x(k))
r(k+1)= 7(k) (2.11)
k(k+1)= r(k)

Se puede mostrar que de 2.11 se obtiene la matriz I’ presentada a continuacion :
F= 0 1 0 (2.12)
0
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2.4. Kalman como identificador paramétrico, EKF y UKF

La figura 2.15 presenta los resultados de la implementacion de las ecuaciones anteriores
en Matlab-Simulink. La curva superior izquierda muestra la estimacion del estado de la
velocidad, comparada contra la velocidad de salida del sistema y la del frente (superior
derecha) muestra el comportamiento de la varianza del estado estimado. Las curvas de
la parte inferior izquierda presentan la convergencia de los coeficientes x y 7, con el

comportamiento de sus varianzas en frente.

Un analisis de la variaciéon de los polos en el plano complejo muestra que el sistema
propuesto permanece estable durante la fase de vuelo crucero, presentando una variaciéon
paramétrica de sus coeficientes y que se debe tener presentes en el diseno de los regula-
dores. Este resultado puede ser apreciado en la figura 2.16, donde también se muestra el

error de estimacion.
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F1G. 2.15 — Estimacion del estado de la velocidad y los pardmetros del modelo reducido

Modelo Altitud v.s. Deflecciéon simétrica (z/4.)

Si se considera el modelo de la ecuacién 1.25 con x; = [z, 0, q, k., k1, ks, k3T, el modelo

de Euler para el sistema a identificar es :

z2(E+1)= z(k)+ Thk.(k)o(
Ok+1)= 0(k)+ Tq(k)
qlk+1)= q(k)(1
k.(k+1)= k.(k)
ki(k+1)= ki(k)

ka(k+1) = ko(k)

ks(k+1) = ks(k)

(2.13)

de 2.13 y el vector de estado x; se tiene la matriz F',presentada en 2.14,
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error, x=[u — u*]

FI1G. 2.16 — Movimiento de polos en el plano complejo y error de estimacion para la velocidad

1 Tpk. 0 T.06 0 0 0
0 1 T, 0 0 0 0
0 Tky (14Tnkl) 0 Thng Tn Tho.
F=|0 0 0 1 0 0 0 (2.14)
0 0 0 0o 1 0 0
0 0 0 o 0 1 0
0 0 0 o 0 0 1

Al realizar la implementacion de estas ecuaciones en los algoritmos desarrollados segtin
la teoria de Kalman antes mencionada, se obtienen los resultados presentados en la figura
2.17 donde las curvas presentan la convergencia tanto de los estados del sistema como de
los parametros desconocidos de este. Si se estudia un poco mas en detalle estos resultados
se tiene que el sistema planteado permanece estable a lo largo de la fase de vuelo crucero,
afirmacion que es soportada por la figura 2.18 donde se muestra el movimiento de los
polos y la variacién del error de los estados estimados.

Modelo Dirceccion v.s. Defleccion de-simétrica (v/0,)

Considerando los mismos principios de los dos items precedentes, la ecuacion 1.27 y
como variables de estado x; = [, 7, k1, k2|7, el modelo de Euler es el siguiente :

Y(k+1)= (k)+ Turk)

r(k+1) = r(k)(1+ Tnka(k)) + Toky (k)3,(k) (2.15)

de donde la matriz F' para la prediccion es :
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F1G. 2.17 — Estimacion del estado de la altitud y los pardmetros del modelo reducido

Pole mouvement

o
1

Imaginary axe
=)
T

1 1 1 1 |
-1.8 -16 -1.4 -1.2 -1 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0
Real axe
Gaussian distribution

(%)
o
o

//\ |
| | I i’ | L ! L

T
0
-0.5 -04 -0.3 -0.2 -0.1 0 0.1 0.2 03 0.4 05
error, x=[z - z’]
Gaussian distribution
1 T B T

f(x)
o
ol
1

0 Il Il Il L j Y Il A - -l
-025 -02 -015 -01  -0.05 0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25
error, x=[6 - 9’]

Gaussian distribution
1 T ks T

(X

o

o
T

L

I I J I — | e I L JI—
-025 -02 -015 -0.1 -0.05 0 005 01 015 02 025
error, x=[q - q*]

o

FI1G. 2.18 — Movimiento de polos en el plano complejo y error de estimacion para la altitud
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1 Tm 0 0
T Twmbe(k) T _
| 917 ® 72ty (k)3 (k) — (k) (2.16)
0 0 1 0
0 0 0 1

Al hacer la implementacién de las ecuaciones anteriores, se tienen las figuras 2.19 y
2.20 donde se presenta la convergencia de los estados a un valor y el comportamiento en
el plano complejo del sistema identificado respectivamente.
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F1G. 2.19 — Estimacion del estado de la direccion y los pardmetros del modelo reducido

2.4.2 Validacion del modelo simplificado de velocidad, datos del
mundo real

Una vez estudiados los casos en simulacion, se deben aplicar estos algoritmos a los
datos reales de un vuelo. Las figuras 2.21 y 2.22 presentan los resultados obtenidos al
realizar la identificacion del modelo de control para la velocidad aerodinédmica, con datos
adquiridos de un vuelo real. En ellas se aprecia el comportamiento del polo del sistema
planteado y el seguimiento del estado a lo largo del vuelo.

2.4.3 Identificaciéon del modelo complejo

Pocas bibliografias hablan de la estimacién de pardmetros aerodindmicos a partir
de datos de vuelo real, generalmente se remiten a la realizaciéon de modelos a escala y
supuestos que permiten hacer la identificacién numérica a partir de datos tomados en el

tunel de viento (ver [BL03, GR98|).
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F1G. 2.20 — Movimiento de polos en el plano complejo y error de estimacion para la direccion
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FI1G. 2.21 — Ewvolucién del estado del modelo de velocidad durante un vuelo real u y sus coeficientes :
ganancia estdtica £ y constante de tiempo T

Partiendo de las diferentes hipotesis y planteamientos realizados en trabajos de sis-
temas como el dirigible [KG99, Tuc23, Tuc26, JD81, Max36, MPZ, YG03b, YG03a], se
realiz6 un analisis del vector de efectos aerodinamicos dentro del cual se encuentran para-
metros poco relevantes. En general se mantienen expresiones como la mostrada en la
ecuacion 1.18, donde existen parametros dependientes de la geometria del dirigible.
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F1G. 2.22 — Movimientos del polo durante el vuelo y el error de la estimacion

Recordando que T,(Va) = Ava — D(vg)va + Tsm(va|Rd2), se plantea ahora una re-
duccion a T,(v4), especificamente sobre el vector T,. para la fase de vuelo crucero (ver
[PSGLO05]), tal como se presenta a continuacion :

ki(er1 + eraa + ersée)
ki(cr1 + cr2f + crs3dy)
| Ki(ent + enea + ensf)
Talva) = ka(cn + cpa+ ¢i30e) (2.17)
kQ(le + Cm2ﬁ + Cm35g>
ka(cn1 + Cn2ae + cn3f3)

donde k; y k5 son constantes asociados a la geometria del sistema, a la masa volumé-
trica p y la velocidad aerodindmica de desplazamiento v,. Con esta formulacién reducida
para T, se tienen modelos mas simples que ayudan eventualmente a la formulaciéon de
las leyes de control.

Usando el filtro de Kalman (EKF y UKF) segun como se plante6 al inicio de la
presente seccion, con N = 1500 muestras, el método de Euler para la integracion (ODE
|[Bur02]) y medidas del compas y del GPS corruptas con un ruido Gausiano pequefio,
se obtuvo en simulacién la identificacién de los coeficientes de A, D(vg4,) y el vector de
esfuerzos y momentos estacionarios propuesto (ecuacion 2.17), resultados que son compa-
rados con los datos identificados en el tunel de viento y presentados al lado izquierdo de
la tabla 2.6.

Las figura 2.23 muestra la evoluciéon del parametro Cpy y la Fig. 2.24 presenta la
evolucién de los coeficientes C,,; v C,,3 solamente, el resto de coeficientes presentan un
comportamiento similar. )

Si consideramos el error definido por e = |$‘;‘x | donde 7 es la estimacion de los estados
del sistema con los nuevos parametros y = los estados del sistema ‘real’, se puede ver en
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identificador paramétrico, EKF y UKF

0151

Value Crz

0.05- J\)

-0.05 - !
0 50 100

150 200
Number of iterations

300
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F1G. 2.24 — Evolucion de los pardmetros C,,1

Y Cm3

la tabla 2.5 que el modelo propuesto con la reduccion de T, estima bien el sistema en la

fase de vuelo crucero .

Estado | Media UKF | Varianza UKF | Media EKF | Varianza EKF
u 0.0177 0.0004 0.0190 0.0006
v 0.0034 0.0006 0.0058 0.0007
w 0.0156 0.0003 0.0287 0.0007
P 0.0016 0.0001 0.0017 0.0002
q 0.0019 0.0001 0.0023 0.0002
r 0.0057 0.0001 0.0020 0.0002
T 0.0439 0.0015 0.0639 0.0016
Y 0.0670 0.0025 0.0209 0.0027
z 0.0217 0.0038 0.0086 0.0040
0] 0.0626 0.0009 0.0651 0.0009
0 0.0179 0.0001 0.0209 0.0003
P 0.0153 0.0171 0.0603 0.0018

TAB. 2.5 — Errores de estimacion de estados normalizados

Los resultados anteriores muestran una mejor aproximacién por parte del UKF en
la estimacién de los pardmetros identificados. Considerando esta hipotesis, se aplicaron
los algoritmos desarrollados a datos reales de vuelo en la fase crucero. Los resultados
son presentados al lado derecho de la tabla 2.6 y evoluciones de algunos parametros son
presentados en la figura 2.25.
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FI1G. 2.25 — Convergencia de algunos pardmetros identificados.

2.5 Conclusiones

Diferentes métodos permiten corroborar la validez de los modelos reducidos propuestos
al final del capitulo anterior. Métodos clasicos como la identificacion a partir de entradas
tipo escalon aseguran una validez parcial del modelo, pero no con gran confiabilidad a la
hora de aplicar en sistemas reales y especificamente para la fase de vuelo crucero. Caso
contrario sucede con las técnicas de identificaciéon paramétrica con algoritmos de adapta-
cion para los coeficientes de los modelos propuestos, pues permiten a partir de datos con
variaciones suficientemente grandes para distinguir el ruido de el comportamiento dina-
mico del sistema sin sacarlo del punto de operacion, logrando una identificaciéon cuando
el dirigible se desplaza a velocidad constante, altitud constante y giros suficientemente
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Parametros Real EKF UKF Parametros UKF | Covarianza(P;;)
al 1.5276 1.2633 1.9660 a1 11.2428 0.1580
a2z 21.0933 20.8660 21.1896 az2 90.4922 0.0925
ass 20.4220 20.2018 21.4239 ass 70.5841 0.0922
ag4 16.3905 15.9151 16.8548 a44 42.3387 0.0901
ass 382.1290 380.0030 380.1463 ass 383.7979 0.0837
aee 388.0972 379.9988 384.0155 aee 419.9314 0.0872
als = asy 0 0.1309 0.0001 ais = asi 6.9103 0.1309
a4 = a42 0 —0.0958 0.1628 a24 = Q49 1.2382 0.1240
a6 = a2 —69.6939 —59.9030 —69.8978 a6 = a2 —195.3407 0.1269
azs = as3 67.7045 70.0684 70.3361 ass = as3 59.4323 0.1053
a46 0 0.0801 0.0101 a46 —28.5030 0.1053
mi3 1.2801 2.0621 1.5235 mi3 33.7772 0.0621
ma33 —49.7019 —48.0249 —48.5013 ma33 —93.7707 0.0982
Tmi1 25.6919 23.0748 24.5183 Tmi1 76.4093 0.0905
TMm22 23.6878 20.0129 21.0075 Tma2 54.7163 0.0192
mi3 —4.5582 —9.1165 —5.4699 Tmi3 75.3240 0.0962
x2mi1 —173.4906 | —150.0044 | —170.8227 z2miy —201.9972 0.0335
x2mag —166.3538 | —149.9994 | —158.8524 z2mas —224.8353 0.0896
Cr1 - —1.8974 —0.6579 Cri —2.9074 0.1290
Cr2 — 0.1071 0.1069 Cra —0.2250 0.0446
Crs - —2.8752 —0.6877 Crs —0.7970 0.0767
Cra - 50.8756 15.4789 Cr1 15.0799 0.0744
Cra - —15.9874 —11.5582 CrLa —7.6177 0.0644
Crs — —1.2234 —7.2243 Crs —3.2706 0.0249
Cn1 — —0.0417 —0.0664 Cn1 —2.1196 0.0676
Cno2 - 0.5487 0.5789 Cno —13.9818 0.0949
Cns — 1.0258 0.389 Cns 0.6837 0.0508
Cn - 0.0205 0.0304 Cn 5.1576 0.0538
Ci2 — —0.1919 —0.1271 Cia 2.9208 0.1509
Cis - 0.0170 0.0266 Cis 1.0168 0.0582
Cm1 - —0.0405 —0.0415 Cm1 —0.0725 0.1442
Cma2 - 0.7975 0.9982 Cm2 —1.8937 0.0814
Cms3 - 0.2930 0.2173 Cm3 1.1017 0.0762
Cn1 - 1.0833 0.6207 Ch1 —0.1082 0.0942
Cna2 - —0.8574 —0.7589 Ch2 —0.5101 0.0415
Cn3 — 0.0450 —0.0010 Ch3 0.0115 0.0227

TAB. 2.6 — Lado izquierdo : Pardmetros estimados con datos de simulacion, tomando como datos reales
los coeficientes identificados en el tiunel de viento y al lado derecho : Pardmetros estimados con datos
reales de un vuelo del dirigible.

grandes para evitar los deslizamientos del sistema.

El filtro de Kalman, muestra grandes potencialidades en las aplicaciones de fusion
sensodrica, permitiendo tener una estimacién 6ptima a cada instante de muestreo necesaria
para la operacion de los reguladores. Una aplicacion adicional del filtro se centra en
la identificacion de parametros al mismo tiempo que efectiia la estimaciéon 6ptima de
estados, es suficiente con ampliar el vector de estados y considerar los parametros a estimar
dentro de este. Resultados satisfactorios se encuentran al tener el filtro de Kalman como
herramienta que ayuda a verificar la validez de los modelos de menor complejidad.

Con respecto a la identificacién realizada en la seccion 2.4.3, se tiene que el filtro
de Kalman permite encontrar algunos de los parametros que fueron identificados en el
tinel de viento para el antiguo dirigible del LAAS, el AS500. Probada esta técnica, en
las dos modalidades del filtro de Kalman (EKF y UKF), se procedio6 a la identificacion
paramétrica, del modelo complejo, con datos reales, logrando reproducir los estados del
dirigible y una convergencia de pardmetros.
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Reguladores para el vuelo auténomo
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3.1 Introducciéon

El presente capitulo esta dedicado a la concepcion de leyes de control de bajo consumo
computacional que aseguren el seguimiento de referencias en velocidad, altitud y direccién
en la fase de vuelo crucero. En la bisqueda de reguladores posibles a utilizar para el control
del dirigible en la fase vuelo crucero, se probaron reguladores de tipo adaptivo con
modelo de referencia por el método del gradiente y por el método de funciones de Lyapunov
(c.f. [AW95, AH95, BBP99|). Dichos reguladores presentaron acciones de control fuertes y
fueron descartados (ver [SGL04|). De esta manera la primera parte del presente capitulo
muestra una estrategia de control clasica tipo PID. Luego, se plantean leyes de control a
partir de la teoria de control predictivo generalizado (GPC). En seguida, leyes de control
basadas en técnicas no lineales tipo primer orden o de extincién del modelo linealizado
(FOC), son desarrolladas. Resultados de los controles de velocidad - altitud sobre la
plataforma real UrAn y de velocidad - direccién sobre Karma, son presentados al final,
al igual que algunas conclusiones.
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Capitulo 3. Reguladores para el vuelo autonomo

De manera general el esquema mostrado en la figura 3.1, es el utilizado para para
la realizacién de las pruebas de regulacion, persecucién, estabilidad y robustez de los

algoritmos de control desarrollados.
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Fi1G. 3.1 — Esquema de simulacion para el control de bajo nivel y el seguimiento de trayectorias

Las leyes que a continuaciéon seran expuestas, respetan en general los tiempos de
respuesta del dirigible, el tiempo que se toma el dirigible en lazo abierto para la ejecuciéon
de sus movimientos, permitiendo tener sefiales de control no fuertes y propias para que
el sistema permanezca dentro de las hipotesis de linealidad del modelo, seguidos para el
planteamiento de los modelos de control.

3.2 Reguladores clasicos tipo PID

Una teoria profundamente trabajada a lo largo de la existencia del control automético
lleva a pensar en reguladores tipo PID. Los disefios postulados aqui se realizan a partir
de los modelos reducidos estudiados en los capitulos precedentes.

3.2.1 Teoria

Sabiendo que los sistemas simplificados pueden tener una representaciéon en espacio de
estado © = Az + Bu, donde : z es el vector de estado, u la senal de control, A la matriz
de estados y B la matriz de la senal de control, se puede plantear una ley de control dada
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3.2. Reguladores cldsicos tipo PID

por u = Kpum + K; [(ter — um)dt + KddZ—g” (si no se tiene en cuenta la saturacion de la
accion integral), donde w,.s es la sefial de referencia y u,, es la variable controlada o salida
del sistema. Las ganancias proporcional k,, integral k; y derivativa k4 se determinan con
la teoria de realimentacién de estado y aplicando por ejemplo la técnica de asignaciéon de

polos (ver figura 3.2).

Ks

e

L -

+ 5_) 1 d Um
;( S K System >
Uref A j_ 4

’—) saturation
X

Fi1G. 3.2 — Esquema del regulador PID

Una vez planteada la ley de control a aplicar segiin el proceso en cuestién (primer PI,
segundo PID o tercer PIDD orden segiin modelos reducidos) se encuentra el polinomio
caracteristico del sistema en lazo cerrado. Los parametros de diseno o desempeno del
sistema se relacionan en un polinomio que debe ser igualado al polinomio de lazo cerrado
y de esta igualacion, se recuperan los valores de los coeficientes de los reguladores ([,
K;, K4y kod), tal como es planteado por la teoria de asignaciéon de polos.

3.2.2 Desarrollo de reguladores

Considerando la teoria mencionada y el esquema de la figura 3.2 se desarrollaron los
reguladores para cada uno de los modelos reducidos. Las pruebas de estos reguladores se
realizaron sobre el esquema de simulaciéon presentado en la figura 3.1.

Control de Velocidad
Asumiendo el modelo de control para la velocidad aerodindmica a la que el dirigible

se desplaza como se presenta a continuacion,

H(s) = = (3.1)

y planteado la ley de control siguiente :

ki
T(s) = kyv, + ;(UT — Ug) (3.2)
se tiene el polinomio de lazo cerrado
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1
s* — =(1+ kk,)s + Ek:l (3.3)
T T

Seleccionando un polinomio s? + 2Cw,s + w?, sujeto a los criterios de desempefio
del sistema en lazo cerrado, se realiza la igualacién con la ecuacion 3.3 y se obtienen
los valores de los reguladores, K, = 14.3333 y K; = 7.9012. Los resultados obtenidos
por este regulador se pueden apreciar en la figura 3.3, que muestra la evolucion de la
velocidad cuando sigue una referencia consigna (V;.) y la la reaccion de la senal de control,
presentando un control con bajo sobre-pasos (sobre-picos). Un estudio de estabilidad segiin
la variacion parameétrica del sistema, cuando funciona en lazo cerrado (H(s) = ngzg), es
presentada en la figura 3.4, mostrando que el sistema permanece en estable.
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F1G. 3.3 — Regulador de velocidad con fuerte ruido en la medida, Control PI
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FI1G. 3.4 — Movimiento de los polos del sistema con control de velocidad tipo PI
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3.2. Reguladores cldsicos tipo PID

Control de Altitud

Considerando el modelo para la altitud del dirigible en la fase de vuelo crucero si-

guiente :

la ley de control :

k.ks

53 — kos? — ks

ki
de(s) = kpz + ;(Z’r — 2) + kab + kaaq

se encuentra el polinomio de lazo cerrado de la ecuacién siguiente

84 — 83(]{?2 -+ k’gk’gd) — Sz(k’l -+ k’gk’d) — S(kfpk'gk'z) + k’zk'gk?l

(3.4)

(3.5)

(3.6)

Planteando el polinomio (s* + 2¢w,s + w?)(s + 1/71)(s + 1/72) segtn los criterios de
diseno del sistema en lazo cerrado e igualando a la ecuacion 3.6 se obtienen los valores

de los reguladores siguientes :

K, = 20.8889, K; = —3.5654, K4 = —167.5604 y Koy =

—31.0141. Los resultados de la simulacién con los presentes desarrollos son mostrados en
la figura 3.5, donde se observa que el sistema sigue la referencia (z,.), manteniendo bajas
velocidades de ¢ y en w, lo que indica que se permanece en la zona valida para los modelos
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FIG. 3.5 — Regulador de altitud, Control PID
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Capitulo 3. Reguladores para el vuelo autonomo

Control de direcciéon plano horizontal

Si definimos el modelo 3.4 como la representaciéon dindmica de la direccion del dirigible
en el plano horizontal (‘heading’) y la ley de control como :

i d
5y() = Kyt + 1 — ) + K (3.7

se puede mostrar que el polinomio en lazo cerrado es :

§* 4+ 8% (1 — KK + va(kKy)s — v,k K; (3.8)

Si el polinomio deseado viene dado por (s* + 2¢w,s + w?)(rs + 1), donde ¢ y w,
son coeficientes seleccionados segtin criterios de diseno, se tiene al igualar con 3.8 los
coeficientes del regulador, K, = —0.655496, K; = 0.034447 y K4 = 1.775082. La figura
3.6 presenta los resultados de esta ley de control, donde se observa que se mantiene bajas
velocidades de r y v, perturbando menos el comportamiento lineal del sistema en la fase

de cuelo crucero.
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F1G. 3.6 — Regulador de direccion en el plano horizontal, Control PID

Observaciones

Como se menciono antes, los reguladores tipo PID han sido profundamente estudiados
durante la existencia del control automatico, permitiendo tener teorias bien definidas y
con un buen grado de desarrollo. Esto permite aplicar la técnica de asignacion o fijacion de
polos de una manera eficaz segin criterios del comportamiento en lazo cerrado deseados.

26



3.83. Reguladores GPC

Aunque solo se presenta el andlisis de movimiento del polo del sistema en lazo cerrado
para el control de velocidad aerodindmica , de forma similar se verifico la estabilidad de
los controles de altitud y direccién en el plano horizontal.

La utilizacion del saturador de la parte integral (anti-wind-up) en cada uno de los
reguladores disenados es crucial a la hora de realizar implementaciones en tiempo real,
protegiendo las senales de control cuando el error de seguimiento persiste y la acciéon de
control se encuentra saturada. Una situaciéon donde se presenta la accion del anti-wind-
up esta enmarcada en acciones de des-aceleracion pues el control tiende a apagar los
motores e integrar a —oo la fuerza creada por los propulsores, situaciéon que no es logica
al no tener un sistema de freno diferente a la sola accién de friccién sobre la carena.

Es interesante pensar en el comportamiento del sistema al tener los tres reguladores
actuando al tiempo, por esto la figura 3.7 presenta un vuelo centrado en la fase ‘crucero’,
donde se deja al dirigible mas los reguladores actuar en conjunto al partir de un punto
inicial con condiciones de velocidad iniciales iguales a cero. Esto puede verse como una
prueba de robustez a los reguladores, los cuales recuperan el sistema y lo llevan a la
fase de vuelo crucero, aun cuando estos fueron sintonizados solo para esta fase, en otras
palabras, reaccionan bien ante un sistema que puede tener ‘parametros variables en el
tiempo’. La evolucion temporal de las posiciones en el marco de referencia global (Rj)
se aprecia en la figura 3.8. Estas dos ultimas figuran evidencian el efecto de tener un
dirigible ligeramente mas pesado (no cumple con la condiciéon de equilibrio estatica con
la fuerza de Arquimedes), se frena un poco el dirigible y se pierde altitud siempre en los
giros, mostrando acoples entre las dinamicas del sistema.

3.3 Reguladores GPC

La presente seccion hace referencia a disenos de reguladores aplicando técnicas de
control predictivo generalizado (Generalized Predictive Control, GPC) sobre los modelos
de control hallados en el capitulo 1.

3.3.1 Teoria

El GPC fue propuesto por Clarke en 1987 [CMT87|. Las principales ideas del control
predictivo se fundamentan en el uso explicito de un modelo para predecir las salidas futuras
de un proceso en un instante de tiempo dado (horizonte), el calculo de la secuencia de
control a aplicar segtin un criterio a minimizado y el desplazamiento del horizonte para
la recuperacion a cada paso de la senal de control.

En esta técnica es importante tener un modelo o idea del orden del modelo, conocer la
funcién de trasferencia o el orden de los polinomios (numerador y denominador), modelos
inestables pueden ser considerados. Igualmente se debe contar con un modelo de pertur-
baciones como el llamado CARIMA (Controlled Auto-Regressive and Integred Moving

Averange), n(t) = %

explicitamente tiene un integrador A =1 — 271 y e(t) es ruido blanco con media cero.
La funcion objetivo (F.O) para el GPC tiene como finalidad el seguimiento de la
referencia y la minimizacion de los esfuerzos de control. La expresiéon general para F.O

, donde C'(2—1) generalmente es 1, D(z-1) un polinomio que
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3.83. Reguladores GPC

es :

TN, Noy M) = S Syt +510) = wle+ ) + Y ADIBut +5 =D (39

donde E es la esperanza de la F.O., la primera sumatoria es el termino asociado al
seguimiento de una referencia y la segunda a la minimizacién de los esfuerzos de la sefial
de control. Para un lector interesado en profundizar sobre este control, puede consultar
[CB95] o el libro de Landau [LLM98|. La F.O presenta una solucién analitica por el
criterio cuadratico cuando el modelo es no lineal y no tiene restricciones, de lo contrario
la solucion se debe hacer de una manera iterativa (con la ayuda de computador). Una
publicacion de la aplicacion de la funcién objetivo con restricciones es presentada por
Camacho [Cam93]. Aplicaciones a la industria con resultados satisfactorios son realizados
por Clarke [Cla88]. Concluyendo, la idea basica del GPC es calcular una secuencia de la
senal futura de control, en via de conseguir la minimizacion de la F.O sobre un horizonte
de prediccion.

Si se tiene un modelo SISO como (modelo CARIMA) :

Az Dy(t) = 2Bz Du(t — 1) + C(zl)% (3.10)

donde u(t) es la entrada al sistema, y(t) es la salida de la planta, d es el tiempo muerto
del sistema, A es un integrador, e(t) es un ruido blanco con varianza cero y A;B y C son
polinomios, una ley de control tipo GPC puede ser planteada. La figura 3.9 representa
un sistema en lazo cerrado con un control GPC el cual sirve como punto de referencia
para los desarrollos que se presentan a continuacion.

Cost Constraints
Function

Um

W

— Optimizer
Uref u

T

F1G. 3.9 — Representacion grdfica de un sistema controlado con GPC

System

L

3.3.2 Desarrollo de reguladores

Considerando el esquema de la figura 3.9, se procedi6é a diseniar los reguladores para
los diversos sistemas reducidos (modelos de control).
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Capitulo 3. Reguladores para el vuelo autonomo

Control de Velocidad

Para este control se asumi6 el modelo general de la planta presentada en la ecuacion
3.1 y se procedi6 a su discretizacion.

0.01982"!
H(zY) = = (3.11)

1 —0.9802z"1

donde se observa que el tiempo muerto considerado es cero y que C'(z71) es igual a
uno.

Luego, aplicando cualquiera de los algoritmos presentados en [CMT87] o [CB95], con
Ny =1, No =N, =10, A = 1.2, la ley de control que se encuentra es :

T(k) = T(k — 1) — 4.7404v, (k) + 4.084504 (k — 1) 4 0.0151vgpef (k + 1)

+O'0288va\ref(k + 2) + e 4 0.1084va‘ref(k -+ 10) (312)

Los resultados al realizar la implementacion de esta ley de control en Matlab-Simulink
son presentados en la figura 3.10, donde se observa un sobre-paso mas grande, comparado
con el resultado del PID. Este comportamiento esta asociado a la sintonizacion reali-
zada para este regulador, tratando de llevar un poco mas rapido al sistema a el valor de
referencia.
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F1G. 3.10 — Control de velocidad, regulador GPC

Control de Altitud

En el disenio del control de altitud por GPC, se asumié el modelo :

1 0.000603 + 0.0024242~! + 0.000609z 2
H(z") =
1—3.021z71 +3.041272 — 1.02z3
Considerando los siguientes valores para las variables de la funcién objetivo N; = 1,
Ny =N, =10, A = 6.2, la ley de control calculada se presenta en la ecuacion 3.14.

(3.13)
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3.83. Reguladores GPC

5.(k) = 0.94846,(k — 1) — 0.05166,(k — 2) — 24.23632(k) + 65.64472(k — 1) — - - -
+18.37512(k — 3) + 0.000042,¢ ¢ (k + 1) + - - - + 003842, ¢ (k + 10)

Altitude Control

(3.14)

La figura 3.11 presenta los resultados en simulacion logrados por esta ley de control.
Estas curvas manifiestan el error de estado estable del regulador en un punto diferente
al punto donde se realizo la sintesis (punto de operacion), que para el caso de simulacion
fue de 10m, igualmente se presentan bajas velocidades de w y de ¢, cumpliendo con los
objetivos de disenio y manteniendo el sistema en la region lineal.
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F1G. 3.11 — Control de altitud, regulador GPC

Control de direccién plano horizontal

Para el disefio del control de direccion en el plano horizontal se consideré el modelo

discreto siguiente :

H(z™Y) =

~0.00183927" 4 0.00172222

1 —1.822271 +0.8219z2

Los valores considerados para la funcién objetivo fueron Ny = 1, Ny = N, =

A = 0.6. La ley de control que se encontro es :

(3.15)

10,
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0y(k) = 0.97176,(k — 1) — 0.02826,(k — 2) — 38.5727¢ (k) + 64.3467¢p(k — 1) — - - -
+0.0029¢,c (K + 1) + 0.0108¢ef(k +2) + - - - + 0.1609¢,.c ¢ (k + 10)
(3.16)

Los resultados obtenidos al aplicar la ley de control para la direcciéon sobre el modelo
en simulacién son presentados en la figura 3.12. Esto resultados muestran una exigencia
mayor a los actuadores, situacion deseada para lograr una estabilizacién del sistema en
un tiempo mas corto al solicitado para el PID, queriendo mostrar que el exigir al sistema,
estabilizaciones mas rapidas a la dinamica del sistema, se reflejan en acciones de control
mas fuertes.
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F1G. 3.12 — Control de direccion en el plano horizontal, regulador GPC

La figura 3.13 presenta el comportamiento de la estructura bajo la acciéon de los tres
reguladores GPC, presentado acoples entre las dindAmicas del sistema, atribuidas a un
sistema con la fuerza del peso ligeramente mas grande que la desarrollada por el helio del
dirigible (sustentaciéon de Arquimedes). Sin embargo se observa que los controles llevan el
sistema a la fase de vuelo crucero, aun cuando el sistema parte desde un punto diferente
para el cual se realizaron las sintesis de los reguladores. Una evoluciéon de la posicion del
dirigible en el espacio 3D se muestra en la figura 3.14.
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F1G. 3.13 — Resultados de control total en fase de vuelo crucero, requlador GPC
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F1G. 3.14 — Resultados de la evolucion de las posiciones, requlador GPC
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3.4 Reguladores no lineales tipo primer orden

La técnica abordada en este item se limita a sistemas tipo SISO (Single Input - Single
Output) y NLTT (NonLinear Time Invariant) o modelos con variaciones paramétricas len-
tas, tal como se pueden considerar los modelos simplificados. A continuacién se presentan
las leyes de control encontradas por la técnica de control de primer orden (FOC) por rea-
limentacion de estado, la cual es una técnica dedicada al estudio de los sistemas no lineales
en la vecindad del punto de equilibrio del sistema. Otras técnicas como realimentacion de
salida no presentadas en este documento, muestran ser ttiles también en el control del
dirigible.

3.4.1 Teoria

La linealizacion de las ecuaciones de sistemas no lineales, alrededor de un punto de
equilibrio ha sido durante mucho tiempo uno de los caminos a seguir por los ingenieros
de control. Relativamente, nuevas técnicas de control han sido planteadas segin la linea-
lizacion de los modelos, es decir, segin su validez local (en una superficie) o global (todo
el espacio de estado).

Cuando un modelo linealizado sobre un punto de operacion deja de ser valido, se debe
pensar en diferentes modelos linealizados en diferentes puntos de operaciéon. El conjunto
de estos modelos linealizados es llamado modelo lineal tangente. Algunos sistemas de
control de vuelo de pilotos automaticos para los aviones o sistemas quimicos por ejemplo,
son realizados con la ayuda de estos modelos.

Para un sistema no lineal la representacion de estado puede ser :

T = f(z,u) (3.17)

donde f es considerado un campo vectorial parametrizado por la entrada u y sobre
una variedad de estado M, que puede ser asociada a una superficie. Asi, a cada par (z,u)
el campo asocia una direccion f(z,u) tangente a la variedad de estado M en el punto P
de coordenada x. En el caso del dirigible, f es un campo de fuerzas y es modificado por
las entradas al sistema que son la propulsién, alerones, vectorizaciéon y rotor de cola.

Se puede considerar la aproximacion a primer orden del comportamiento de un sistema,
como el planteado por la ecuacion 3.17, en la vecindad de un punto de equilibrio (x°, u°),
utilizando el desarrollo en series de Taylor de f.

P = £@0,u0) + 2L (20,00 (@ — %) + 2 (00, w0y — 1) + (2 — 2%, u— %) (3.18)
ox ou
0

despreciando los términos de orden superior e imponiendo dx = 2 — 2° y du = u — u?,
la ecuacién 3.17 puede ser rescrita como :

g—i(xo,uo)éx+ %(:L’O,uo)éu (3.19)

que es la representacion lineal del sistema sobre el punto de operacion. Ahora si se
consideran los diferentes modelos en los diferentes puntos de equilibrio, el modelo resul-
tante es el llamado modelo linear tangente. Una teoria mas profunda y la demostracién

o0t = of
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de la gobernabilidad local pueden ser consultadas en |[FtDNC93|. La expresion analitica
para el modelo linear tangente en funcién del punto de operacién puede ser escrita como :

6 = F(2°, u°)dx + G(2°, u®)du (3.20)

Considerando la ecuaciéon 3.20 se formula una ley de control du por cualquier método
lineal (ubicacion de polos, realimentacion de estado, control 6ptimo, etc). Si se formula
la ley de control en funcion del punto de operacién y por realimentacion de estado con
referencia dv se tiene :

du=—K(2°u")ox + dv (3.21)

Esta ley calculada localmente, debe ser integrada para encontrar la ley control no
lineal y aplicarla a todo el espacio de estado, quedando las ganancias adaptables al punto
de operacion sin recurrir a estimadores del punto de operacion y sin conmutaciones. Esta
integracién es el paso mas dificil y una representaciéon para ella es :

Lo descrito antes, puede ser ilustrado por la figura 3.15. Para garantizar el buen
funcionamiento se debe respetar la condicion de equilibrio para la cual se diseno la ley, la
fase de vuelo crucero.

Ks

o

+ -

+ 1 o Um
5 iy K (x,u System >
U_’Cref SE =V y

r saturation
X

Fi1G. 3.15 — Esquema del regulador NL-PO

3.4.2 Desarrollo de reguladores

La nocién de sistemas de estructura triangular nos llevan a pensar que el dirigible en
la fase de vuelo crucero, cumple con un nimero reducido de limitaciones en el equilibrio,
es decir se tiene un equilibrio parcial, el cual aparece para los sistemas de tipo triangular.
La finalidad de estos sistemas es permitir la sintesis de leyes de control en diferentes
etapas, de tal forma que a cada paso se tenga un nimero reducido de variables y menor
complejidad en los modelos, tal como se realiz6 en la secciéon 1.4.
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Este tipo de reguladores llamados también seudo-compensadores, son desarrollados
con la finalidad de fijar los polos del modelo linear tangente a un valor independiente del
punto de operaciéon. Considerando el esquema de la figura 3.15 y probando los desarrollos
en simulacién segin el esquema mostrado en la figura 3.1, se disenaron los reguladores
para los diversos sistemas reducidos. Como requisito antes de realizar algin procedimiento
para la obtencion de los controles por esta técnica, se debe garantizar que el modelo linear
tangente (caso SISO) dependa solo de la variable de estado a controlar y que se cumpla
la condicion de gobernabilidad local (%(zo, u®) # 0). Los desarrollos que se describen a
continuacién, asumen como verdadera esta condicion.

Control de Velocidad

Para este control se asumi6 el modelo general de la planta :

1
mi = F,, cos pu + épuzsrefCTt (3.23)

donde u es la variable de estado, p el 4ngulo de vectorizacion, generalmente préximo
a cero en la fase crucero y F}, es la senal de control. El punto de equilibrio esta dado por :

2F},0 COS 11
2 m0
Uy = ——— 3.24
0 pSrefCTt ( )
y el sistema linear tangente o de primer orden es :
< PSresCriuo 2]
ot = ou+ EOF, (3.25)
I = a(u,)ou + b(uy)d Fy,
Definiendo la ley de control como :
O0F,, = —K(ug, F;,0)0u + /(5uref — du)dt (3.26)

tal que el sistema en lazo cerrado, ley de control 3.26 mas planta, satisfagan los reque-
rimientos de desempefio s + 2w,s + w? y error en estado estable nulo, se tiene :

k, m — 72£wom7psrefCTtuom
(te) o 2 (3.27)
ka(uo) = E

Realizando la integraciéon de la ley de control 3.26, se tiene la expresiéon para el com-
pensador de velocidad siguiente :

Fm(t) _ _2§womu(t> . %psrefCTtu (t) + muw, / (uref(t) o u(t))dt (328)

cos|L cos|L cosfi

Cabe resaltar que los resultados de este regulador son similares a la sintesis realizada
en el control PID, por lo tanto, se presenta el funcionamiento del control ante pruebas de
ruido en el sistema. Los resultados obtenidos por este regulador en el modelo dindmico
planteado en simulacién se pueden apreciar en la figura 3.16. Se observa en estas curvas,
que el regulador reacciona a las perturbaciones del ruido, mostrando senales de control
que reaccionan, sin sacar de la zona de estabilidad al sistema.
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Speed Control
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F1G. 3.16 — Control de velocidad, requlador NL-PO

Control de Altitud
Retomando el modelo de la ecuaciéon 1.25,
Z = —usinf
0=q
q = k?gq + k:10 + k?g(se

se encuentra el punto de equilibrio siguiente :

56020
00:0
4o =10

El sistema linear tangente para este sistema es :

02 = —u cos 0yol

51 = dgq
64 = kobq + k1660 + k300,

Si la ley de control se expresa como :

556 = _K(Z()u 907 qo, 560)5'T + /(5Zref - 5Z)dt

o]

(3.29)

(3.30)

(3.31)

(3.32)

donde dx es la variacion del vector de estado, K = [k, kg, k,]” €l vector de ganancias

de realimentacién y el desempeno esperado en lazo cerrado formulado por :

(82 + 2Cwps +w?) (s + 1/71) (s + 1/72)

la ley de control después de hacer la integracion, segiin la ecuacion 3.22, es :

(3.33)
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2

b = e [ (oreg — 2)dt — PO g

—u cos 0k3T1 T2 T172k3

(3.34)

. 1+24wn(T1T2)+T1Tz(w%+k1)9 4 Awntritr
T172k3 T1Tok3u cos 0

Cabe recordar que por disposiciones de los elementos en el dirigible, especialmente la
gondola principal, el dirigible no alcanzara un angulo 6 de 90 grados.

Los resultados pueden ser apreciados en la figura 3.17, donde se observa un compor-
tamiento similares al PID, logrando magnitud de velocidades bajas para w y ¢ con una
buena regulacién y seguimiento de la referencia.
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F1G. 3.17 — Control de altitud, regulador NL-PO

Control de Direccién plano horizontal

Procediendo de manera similar a como se hizo en el desarrollo de las leyes de control
anteriores, se disené el regulador de direcciéon para el dirigible. Tomando como partida
para el desarrollo de la ley de control el modelo reducido para la direccién en el plano
(x,y), reformulando en la ecuacién siguiente,

Y=
P = kot + k16, (3.35)

se tiene el punto de equilibrio :
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0g9 =0

90

ro = 0 (3.36)
El sistema linear tangente es :

o0 =r (3.37)

5 = k169 + kad,

Si la ley de control satisface en lazo cerrado el desempefio fijado por los polos segtin la
2
ecuacion s* + s2(28wy + 1) + s(w,? + £22) + Lo se tiene que la expresion del controlador
es :

w? 28w, +1 w3t + 2w,
5 L re - dt - — n
g (w f ,l/}) le r le

kit

W (3.38)

Los resultados obtenidos con esta ley de control son presentados en la figura 3.18.
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F1G. 3.18 — Control de direccién en el plano horizontal, regulador NL-PO

Como un anélisis de los resultados en forma general para el control FOC, se tiene
que los reguladores actuando de manera conjunta sobre el dirigible, logran alcanzar las
referencias para que de manera global se tenga un desempeno aceptable, tal como se
presenta en la figura 3.19. La evolucion del sistema en el espacio 3D se muestra en 3.20.
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F1G. 3.19 — Resultados de control total en fase de vuelo crucero, requlador NL-PO
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F1G. 3.20 — Resultados de la evolucion de las posiciones, regulador NL-PO
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3.5 Resultados de los controles de velocidad y altitud
en UrAn

La puesta en funcionamiento de los reguladores en la estructura real, reune con sigo
diferentes etapas : una instrumentacion del dirigible, selecciéon de sistema operativo y
programa gestor de las tareas a realizar, mas la implementaciéon de las leyes de control
en el computador embarcado. Las dos primeras partes se describen con un relativo grado
de profundidad en los anexos A y B respectivamente. El punto de la implementacién
de los reguladores reune consigo los tiempos de adquisicion del sistema, la velocidad de
procesamiento y algoritmos rapidos en tiempo de ejecucion. Logrando un equilibrio entre
las diversas tareas a ejecutar, los tiempos de ocupacién de la CPU, se logra controlar a
un tiempo de muestreo 0.1s, tiempo base de los algoritmos de control.

A continuacién se presentan los resultados experimentales realizados con el dirigible
UrAn. La Figura 3.21 muestra el control sobre la velocidad aerodindmica v, y la senal
de control enviada a los propulsores T, presentando un grafico que aclara el control que
funciona en el respectivo espacio de tiempo del vuelo, segiin control PID, GPC o no lineal
(ELC). Se observa que el vuelo es un poco perturbado y tanto la velocidad del dirigible
como la senal de control presentan variaciones un poco fuertes. al rededor del la referencia.
Es de resaltar que solo podemos decir que existen perturbaciones de viento, en funcion
del analisis de los resultados, pues no se cuenta en este momento con un sensor de viento
embarcado en la plataforma.

Un vuelo menos perturbado por el viento es presentado en la figura 3.22. La senal
de control es saturada cuando el viento es aplicado en frente del dirigible o cuando es
aplicado por detras del dirigible, presentando las saturaciones positivas o negativas de las
senal de control segin el caso.
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F1G. 3.21 — Control de velocidad en el sistema real (dirigible UrAn), primer resultado
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F1G. 3.22 — Control de velocidad en el sistema real (dirigible UrAn), sequndo resultado

La Figura 3.23 presenta el resultado de aplicar la ley de control basada en los algoritmos
descritos por la técnica GPC sobre la altitud del sistema. Se observa que la sefial de control
d. es un poco fuerte, actuando hasta tener el sistema nuevamente en el valor de la altitud
referencia z,.r. Estos resultados estan relacionados con la resolucién del sensor de altitud

embarcado (£1m).
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F1G. 3.23 — Control de altitud en el sistema real, dirigible UrAn
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3.6 Resultados de los controles de velocidad y direccién
en Karma

Los resultados experimentales logrados con el dirigible Karma son presentados a conti-
nuacién. La figura 3.24 muestra el control sobre la velocidad aerodinamica v, y la senal
de control enviada a los propulsores 7', presentando un grafico que aclara el control que
funciona en el respectivo espacio de tiempo del vuelo, segiin control PID, GPC o no li-
neal (FO). Se aprecia que el sistema logra seguir la referencia generalmente, existiendo
momentos donde la referencia exige al sistema demasiado, produciendo saturaciones en la
senal de control y no logrando llegar al punto solicitado.
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F1G. 3.24 — Control de velocidad en el sistema real, dirigible Karma

La Figura 3.25 presenta el resultado de aplicar la ley de control basada en los algoritmos
descritos por la técnica PID sobre la direcciéon del sistema. Se observa que el sistema
reacciona en funciéon de lograr la referencia, teniendo senales de control propias para
permanecer en las hipoétesis de la fase de vuelo crucero, es decir que logra tener velocidades
en el eje y de R,y bajas, haciendo pequeno el deslizamiento del sistema en los giros.

La Figura 3.26 presenta el resultado de aplicar el regulador GPC sobre el control de
la direccion del sistema. Se observa que el sistema sigue la referencia, permaneciendo en
el valor final solicitado, con senales de control ¢, adecuadas para permanecer sobre los
principios de los modelos de control.

3.7 Conclusiones

Segiun las condiciones de vuelo planteadas, estrategia de navegaciéon comentada en
la sub-seccion 1.4.4, se tiene que el objetivo es mantener el dirigible a una velocidad
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Reference (red) & Outpu (blue—-) system
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F1G. 3.25 — Control de direccion en el sistema real (dirigible Karma), primer resultado
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F1G. 3.26 — Control de direccién en el sistema real (dirigible Karma), seqgundo resultado

constante de desplazamiento, una altitud fija y el seguimiento de una trayectoria en el
plano horizontal 2D, con algoritmos que no requieran gran cantidad de tiempo en el
procesador embarcado. Lo anterior hace contemplar estrategias de control como PID’s
clasicos, GPC’s y controles no lineales (FOC) basados en un modelo linealizado sobre el
punto de operacién y la generalizacion de ellas a todo el espacio de trabajo.
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3.7. Conclusiones

Los algoritmos de control presentan en general buenos resultados para cada uno de los
controles que segtin los anélisis realizados en el planteamiento de los modelos de control,
son considerados desacoplados. Las perdidas de altitud de aproximadamente dos metros
en los giros son atribuidas al hecho de no considerar desacopladores para estas dindmicas
y que el dirigible vuela siempre ligeramente mas pesado en referencia a la fuerza generada
por el principio de Arquimedes. Es relativamente facil la implementaciéon de desacopla-
dores que podrian eventualmente mejorar esta situacién pero no son objetivo del presente
trabajo. Dentro de las misiones planeadas se acepta esta perdida de altitud sin causar
disturbios en el fin buscado con el dirigible.

Algunos trabajos como el de Xie [RLGT05a] o Mueller [MPZ] presentan estrategias de
control donde se consideran las dinamicas longitudinal y lateral desacopladas, controlando
principalmente el dirigible con los alerones, pero no discuten explicitamente sobre perdidas
de altitud en los giros, posiblemente vuelan siempre en equilibrio estatico. En nuestro
caso esto se mejora al realizar leyes de control mas exigentes, es decir que los criterios
de desempeno del sistema soliciten tiempos de establecimiento mas cortos, llevando a los
actuadores a mayores esfuerzos.
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Planificacion de trayectoria
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4.1 Introduccion

Dedicamos este capitulo a la planificacion de la trayectoria del dirigible y su segui-
miento. En primer lugar se plantea un modelo reducido para la dinamica de desplaza-
miento del dirigible en el plano horizontal, a través de la teoria de control 6ptimo y
apoyado en conceptos de geometria, se plante la solucion al problema de la generaciéon de
una trayectoria. Luego, dos extensiones al modelo reducido son consideradas, junto a una
solucién por métodos numeéricos. Una vez formulado el camino, se plantea un regulador
para hacer el seguimiento de la trayectoria y al final se presentan conclusiones.

4.2 Planificaciéon de Trayectoria

Entre los primeros objetivos de la roboética, presentados en los anos 60, se encuentra
la determinacién de caminos que lleven un sistema de una posicién inicial a una final,
de manera que temas como la planificaciéon y ejecuciéon de movimientos para un robot
ha sido un campo largamente estudiado. Antes de la década de los 90, la planificacion
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de caminos habia estado orientada a soluciones geométricas sin prestar atencion a las
limitaciones por la no holonomia de los sistemas. Una sintesis de algoritmos que dan
solucién a la planificacion de caminos en el dominio geométrico se encuentra en el libro de
Latombe [Lat91b|. A finales de la década de los 80 e inicio de los 90 aparecieron métodos
aleatorios como RPP (Random Path Planing) y PPP (Probabilistic Path Planing) tal
como se presenta en [BKL196, BL91, KL.94, OS94].

Personas como Lozano-Pérez [LP83| con sus trabajos en roboética popularizaron el
concepto espacio de configuracion (espacio fisico de trabajo del sistema y dentro del cual
esta localizado por su posicién y orientaciéon). Para situar un robot en el espacio, es
suficiente con conocer un minimo nimero de pardmetros del sistema. El espacio de estos
parametros constituye lo que se llama ‘espacio de configuracion’. Asi, un robot puede estar
situado en el espacio de 6 dimensiones con parametros que implican su configuracion.

Otros aportes como los de Chatila [Cah86] o Latombe [Lat91b|, presentan trabajos
sobre la evasion de obstaculos cuando un sistema se desplaza en un espacio real. La
robotica moévil a la hora de seguir una trayectoria en el espacio de configuraciones puede
presentar limitaciones de movimiento o movimientos no admisibles y por lo tanto no
cumplir la trayectoria objetivo, presentando la problematica de los robots no holonémicos.
Trabajos iniciales sobre este campo fueron realizados por Laumond |Lau87| y por Canny

[LC83].

Contribuciones al seguimiento de trayectorias o puntos de pasada para dirigibles pue-
den ser encontradas en la literatura. Hygounenc [HS03] muestra una estrategia de control
de orientaciéon por realimentaciéon de estado que dirige el sistema en el plano horizontal.
En [EMHT] los autores proponen una aproximacion llamada “orienteering” : el objetivo
del control es definido en términos de los punto de pasada a lograr, en vez de mirar una
trayectoria planificada. Un trabajo similar es presentado en [RLG105b], donde la idea es
obtener 1,.; en términos de la desviacién con respecto al n'* punto de pasada. Cuando
la distancia entre el dirigible y el punto de pasada es menor a 20m, la misién considera
nt" como una posicién lograda y cambia su objetivo al (n + 1) punto de pasada. En
[RAO05], los autores presentan una aproximacion en la cual sefiales visuales son usadas
para realizar las tareas de seguimiento de trayectorias, una filosofia similar se encuentra
en [Z0O99|, donde se guia por visiéon un blimp. En [AdPRBO00a] los autores proponen dos
aproximaciones para guiar un dirigible : una es basada en la teoria de control de H, y
la otra es basada en controles clasicos PI. Pocos trabajos estan orientados al problema de
planificacion del camino a seguir por el dirigible. En [KOO03]| los autores describen algorit-
mos dedicados a bisqueda aleatoria, considerando en estos movimientos las restricciones
cineméticas y dindmicas. Un trabajo sobre caminos cortos para el vuelo en plano horizon-
tal de un dirigible es presentado en [HB03|; la idea es caracterizar los caminos 6ptimos,
tomando en cuenta la dinamica y las limitaciones de los actuadores.

La planificacién de una trayectoria a seguir por la plataforma dirigible, tiene como
hipotesis un ambiente estatico y libre de obstaculos. De esta manera, el problema para el
planificador es encontrar a partir de un punto de partida ([z;, y;, 1;], configuracion inicial),
una trayectoria admisible que lleve el dirigible hasta un punto de llegada ([zf,ys, V],
configuracion final), y dentro su solucion considerar las restricciones dinémicas del sistema
y los actuadores.

78



4.2. Planificacion de Trayectoria

4.2.1 Modelo del dirigible como el problema de Dubins

Generalmente dos enfoques para la modelizacién de un robot movil son considera-
dos, un modelo cineméatico que no se preocupa por limitaciones dindmicas del sistema,
y otro modelo que las considera en conjunto con las senales de control (c.f. [Lau93|).
Considerando que el dirigible se mantiene siempre a una altitud fija y con desplazamiento
a velocidad constante positiva (no se permiten movimientos en reversa), el modelo del
comportamiento del dirigible en esta fase de vuelo crucero puede estar representado por
la ecuacion 4.1, donde u es la velocidad constante de desplazamiento, ¢ el 4ngulo de di-
reccién, p es una constante atribuida al radio de giro y d, la senal de control, para este
caso especifico d, puede ser relacionada con la velocidad angular del dirigible. Desarro-
llos sobre sistemas con modelos similares fueron trabajos por Dubins'* [Dub], Souéres
[SL96, BSBL94| y Canny [JC89].

T = U Ccos
y=usiny (4.1)
Y =0g4/p

Una prueba de controlabilidad presenta que el modelo de la ecuacién (4.1) es contro-
lable y ademaés se puede mostrar que cumple con la ecuacién de no holonomia, 3 cos vy —
tsiny = 0 (c.f. [LSLI8]). Se debe recordar que la restriccion de la no holonomia consiste
en la existencia de un acoplamiento entre la posicion y la direccién a la hora de dar
solucién a la anterior ecuacion.

Caminos de longitud 6ptima (en el caso donde el sistema se desplaza a velocidad
constante), se tiene que la soluciéon es también de tipo 6ptimo en tiempo, fueron de los
primeros trabajos realizados sobre planificadores de robots no holonémicos (ver [Lat91a,
LJTM94]). Esta teoria se apoya en la teoria de control 6ptimo y conceptos geométricos,
dando como resultado trayectorias basadas en rectas y arcos de circulo con radio limitado.

4.2.2 Teoria sobre la trayectoria 6ptima

Como se mencion6, el sistema de la ecuacion 4.1 es controlable y se garantiza la exis-
tencia de una senal de control que lleve el sistema de una configuracion inicial (x;, y;, ;)
a una configuracion final (zy,yy,¢s). Al formular el problema de encontrar la sefial de
control que lleve el robot de una configuraciéon a otra, como un problema de control 6p-
timo (minimizacion en tiempo y/o distancia segun la velocidad de desplazamiento), se
deben encontrar leyes que minimizan el funcional :

ty
96 = [ Lat.8,). 6,00 (12)
to

La solucién que se plantea a continuacién permite encontrar la senal de control que
minimice el tiempo y la distancia para alcanzar la posicion deseada, pues el dirigible
se desplaza a velocidad constante. Si consideramos que el sistema 4.1 puede ser rescrito
como :

4Trabajos no sobre robots pero si sobre caminos cortos para el movimiento de una particula.
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T = Zgl(a:)uZ (4.3)

y si se cumple que las funciones g¢;...g, son localmente lipschitzianas, el conjunto de
controles U = [u,d,] es convexo y se puede encontrar una trayectoria que transfiera el
sistema desde un punto cualquiera a otro. Desafortunadamente el hacer que el dirigible
vaya a velocidad constante (propulsores a la misma velocidad angular), hace que el sistema
sea no holonémico y al encontrar su trayectoria se cae en la formulacién de un problema
de forma no convexa.

Para encontrar una posible solucion se acude al principio de Pontryagin, quien entrega
una condicién local necesaria de optimalidad para las trayectorias que son solucién del
sistema dindmico pero que en ningin caso asegura la existencia de una soluciéon 6ptima.
Para la determinacién de esta optimalidad, es necesario considerar en conjunto el principio
de Pontryagin y un analisis desde el punto de vista geométrico.

Para que la ley de control d,(t) y la trayectoria x(t,d,) sean Optimas en tiempo,
se necesita que exista un vector adjunto no trivial A(t) = {A;(t), A2(t), A3(t)} continuo.
Planteando el Hamiltoniano para el sistema 4.1 :

H = Mucosy + Ausiny + Asd, (4.4)

y haciendo la maximizacién de 4.4, podemos encontrar una ley de control d,(t) que
satisfaga el principio de Pontryagin y en ese caso, se tiene un control extremo. Realizando
estos desarrollos se encuentra que existen varias soluciones segin las funciones de conmu-
tacion, haciendo dificil la solucién analitica por el camino teérico y obligando a buscar
apoyo en los conceptos de geometria. Tomando en cuenta las condiciones de optimalidad
encontradas (control 6ptimo de tipo bang-zero-bang) y llevindolas a un andlisis geomé-
trico del problema, se encuentran 6 clases de curvas 6ptimas (c.f. [BSBL94|), formadas
por lineas rectas y lineas curvas. Asumiendo de manera similar la notaciéon seguida por
Souéres, se tiene : linea curva (C), linea recta (S), giro a derecha (R), giro a izquierda (L),
y los subindices de longitud de linea curva u, v, w y linea recta s. De manera general las
curvas 6ptimas se pueden expresar como :

— Familia C,C,C,, tiene 2 tipos :

- LR,L,

- RL,R

donde : v €], 27[, u,w € [0,v], y0<u<v—7mo0<w<v—m.
— Familia C,5,C,, tiene 4 tipos :

- CLSCy,

— CrSCRk,

donde : u,v € [0,27] y u+ v < 27.

- CrSCL

- CLSCRr

donde : u,v € [0, 27].

La integracién de la contribucién geométrica y de la teoria de control éptimo permite
limitar la regién de biisqueda en el espacio de configuracion y de esta forma encontrar
soluciones en tiempo finito. Como ejemplo, si tomamos la curva tipo L,S,L,, implica que
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se debe desplazar en linea de curva con una sefial de control saturada (bang) hasta un
primer punto intermedio donde se conmuta de control y de curva, entrando a la curva de
linea recta y continuando de esta manera hasta encontrar el punto final. Las ecuaciones
que relacionan este primer desplazamiento son :

T1 = psinv
Y1 = p — pCcosv
Luego, el sistema se desplaza desde la primer posicién intermedia hasta la segunda

posicion intermedia, la linea recta con control en cero (tipo zero). Las ecuaciones que
relacionan este desplazamiento son :

(4.5)

To = psSInv + SCOSV
Yo = p — pCcosv + ssinwv

(4.6)

El dltimo trayecto se realiza sobre una linea curva, saliendo desde la posicién in-
termedia 2 y llegando a la posicién meta (control saturado tipo bang). Las ecuaciones
son :

Ty = psinv + scosv + psiny — psinv

Yg=p— pPCOSV + $sinv + pcosv — pcos (47)

Simplificando estas ecuaciones, se encuentra un sistema de fécil evaluacién, como el
que se presenta en la ecuacion 4.8, donde v € [0,9] y s € RT.

Az = psiny + scosv

Ay = p+ ssinv — pcos (4.8)

De manera similar se procede a encontrar las ecuaciones que solucionen el sistema
para los otros tipos de curvas y se selecciona el que tenga menor distancia por recorrer.

Un problema que se presenta en la implementacion directa de los resultados de la
planificacién basada en el modelo simple 4.1, es que la trayectoria encontrada produce
senales de control para la velocidad tipo escalén y que su derivada genera senales impulso
que llevadas a los sistemas reales ocasionan aceleraciones infinitas. Una forma de solucionar
este inconveniente es aplicando algoritmos de suavizacion en la senial de velocidad de forma
tal que se limite la aceleracion. Souéres en [FSLC95| presenta una metodologia de alisado
de las trayectorias calculadas basada en la utilizacién de “clothoids”!® y anticlothoides.
Este tipo de curvas unen curvas de radio infinito a curvas de radio finito proporcionando
cambios continuos en la curvatura de la trayectoria.

Un algoritmo numérico para la soluciéon de sistemas no holonémicos es presentado
por Fernandes [FGL94|, donde inspirado en la aproximacién de Ritz, propone un método
numérico que encuentra la trayectoria semi-6ptima de un sistema no holonémico. Una
reciente aplicacion de estos algoritmos es presentada en [ALHBO6], donde se describe
la forma geométrica de las trayectorias locomotrices en de los seres humanos cuando se
realizan movimientos intencionados.

En respuesta a un suavizado de las trayectorias encontradas por la solucién 6ptima pre-
sentada y recordando que la planificacién de un camino no implica la planificaciéon de una

150 también “Cornu Spiral”
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trayectoria fisicamente implementable, se reformula el modelo 4.1 de forma que el nuevo
modelo asocie una dinamica a la velocidad de giro, permitiendo considerar indirectamente
el alisado de las trayectorias y de esta manera limitar su aceleracién

4.2.3 Modelos con ley de control inercial

A continuacion se presentan dos modelos con inercia en la senal de control y que pueden
representar mejor la dindmica del dirigible cuando se desplaza en el plano horizontal.

Modelo con control inercial uno

Un modelo un poco més elaborado y que puede asociar una inercia sobre la velocidad
de giros es presentado por el siguiente sistema de ecuaciones :

T = ucosy
y=u sin ) (4.9)
b=r |
7 = kgdg
donde u y 7 son las velocidades lineal y angular respectivamente, k, constante asociada
al sistema y ¢, la sefial de control del sistema. Igual a como se hizo para el sistema 4.1 se
puede mostrar que 4.9 cumple con la restriccién de no holonomia.
Una prueba de controlabilidad presenta que el modelo de la ecuacion 4.9 es controlable,
a continuacién se muestra este resultado,

ucosy 0 0 —kyusiny
usingy 0 0 Kkgyucosy
r 0 Ky 0 7 0.
0 ky 0 0

Planteando la solucién como un problema de control 6ptimo (minimizacién de la norma
L, asociado a la energia de la sefial), se tiene el funcional,

det

J(5,) = / 60, 0,(1) > dt (4.10)

to
Para que la ley de control d,4(t) y la trayectoria x(¢,d,) sean Optimas, se necesita que
exista un vector adjunto no trivial A(t) = {1 (%), A2(t), A\3(¢), \4(¢)} continuo. Planteando
el Hamiltoniano para el sistema 4.9 y segtn el criterio 4.10 :

1
H=—(u*+ 5;) + AMucos ) + Agusiny + Agr + Aidg

2
al tener las senales de control explicitas en el Hamiltoniano, se tiene %—IZ =0,

U+ Ay costy+ Agsiny + A\gr = 0
dg + M4 =0

De los desarrollos anteriores se puede mostrar que u? + 55 tiene valores constantes,
lo que hace estar en un caso similar al presentado para el modelo 4.1 y por tanto en el
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tipo de problemas no convexos, presentando miltiples soluciones y obligando a buscar
alternativas que complementen la solucién parcial. La técnica abordada a continuacién se
centra en el algoritmo numérico presentado en [FGL94|. La idea planteada por Fernandes
se focaliza en la construcciéon de un sistema afin que permita aplicar técnicas de solucion
numeérica para problemas no convexos. Considerando que el control del sistema puede ser
expresado en series de Fourier,

8o =Y (anex(t)) (4.11)
k=1
donde ¢ es una variable compleja, truncando la serie a un valor /N, el nuevo control
puede ser planteado como :

N
8o =Y (anex(t)) (4.12)

k=1
lo que permite pensar en un planteamiento de una funcion de costo andloga a 4.10. Si
a la nueva funcién de costo se le adiciona un término que asegure al sistema llegar a la
configuracion final, la nueva funcién de costo puede ser reescrita de la siguiente manera :

J(@) =Y lawl* +1f(@) — gl (4.13)

quedando el problema inicial no convexo como un problema convexo y facilmente
implementable su solucién en algoritmos de programaciéon cuadratica. Se recomienda al
lector interesado en profundizar sobre este algoritmo revisar [FGL94|.

Modelo con control inercial dos

Un modelo que contempla un comportamiento similar a un sistema de primer orden
para la variable 7, con respecto a la defleccién desimétrica de alerones (J,) es :

T = U Ccos
Y =usiny
b=r (4.14)
7= —k.r+9,

donde u y r son las velocidades lineal y angular respectivamente y k, constante de
tiempo de respuesta del sistema ante una accién de control d,. Dificultades similares a
los modelos anteriores surgen, el problema de no holonomia (Zsinvy + ¢cosy = 0) y el
problema de sistemas sub-actuados (4 estados a controlar por una sola senal de control
d,). La ecuacion siguiente presenta que el sistema es controlable y por tanto existe una
trayectoria que une (; con (s y satisface el sistema 4.14 :

wcosyy 0 0 —usiney
usiny 0 0 U CoS 1Y
det . 01 k #0.
—k.r 1 —Fk, k2
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Un sistema similar es presentado en [HB03|, donde se plantea desde la teoria del
control 6ptimo, minimizando el tiempo y presentando que las senales de control son de
tipo bang-zero-bang.

Si consideramos por facilidad y similitud a las soluciones planteadas en los parrafos
anteriores, el criterio de minimizaciéon de la ecuaciéon 4.10, el Hamiltoniano a minimizar
es :

1
H = §(u2 + 53) + Aucos ) + Ausiny + Agr + Ay (6y — k1)

Para encontrar la trayectoria sujeta a la dinamica descrita por el sistema 4.14, se
plantea una funcién de costo analoga, similar a 4.13 y que se soluciona mediante el uso
de métodos numeéricos.

4.2.4 Trayectorias generadas en simulacién

Codificando los algoritmos descritos antes en Matlab y considerando una configura-
cion inicial y una final, se tienen las siguientes trayectorias parametrizadas en funcion de
la velocidad de desplazamiento 6m/s y el tiempo de muestreo 0.1s del sistema.

Considerando los modelos 4.1, 4.9 y 4.14 se realizo la planificaciéon de la trayectoria
que debe seguir el dirigible cuando sale de la configuracion inicial [0,0,0] y llegar a la
configuracion final [250, 250, 0]. Los resultados logrados son mostrados en la figura 4.1,
donde la imagen superior presenta la evoluciéon de la posicién, la intermedia presenta la
evolucion de la direccion en el plano 2D (v) y la curva inferior presenta el comportamiento
de la velocidad angular.

Displacement in the horizontal plane (2D), Dubins in red & SmoothingMl in blue & SmoothingM2 in black
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F1G. 4.1 — Trayectoria de vuelo para el dirigible, ¢; = [0,0,0] y (5 = [250, —250, 0]
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Si se considera ahora como punto de inicio (; = [0,0,0] y punto de llegada (; =
[250, —50, —90], las trayectorias planificadas se presentan en 4.2, donde de igual manera
como se plante6 en la figura anterior, la imagen superior presenta la evolucién de la
posicidn, la intermedia presenta la evolucién de la direccion y la curva inferior presenta
el comportamiento de la velocidad angular del dirigible.

Displacement in the horizontal plane (2D), Dubins in red & SmoothingMl in blue & SmoothingM2 in black
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F1G. 4.2 — Trayectoria de vuelo para el dirigible, ¢; = [0,0,0] y (5 = [250, —250, —90]

Otros resultados son presentados por 4.2, cuando el dirigible debe realizar una mision
completa, saliendo de ¢; = [0, 0,0] y llegando a (y = [—100, 500, 180], con configuraciones
intermedias (; = [250, —50, —90], (> = [200, —300, 180], (3 = [—100, —250, —270], {4 =
[—100, —100, 90], (5 = [—50, 200, 0], ¢ = [250, 250, —270], ¢z = [200, 500, —180]. En esta
figura solo se presenta el desplazamiento del sistema en el plano 2D y la evolucién de .

Si miramos desde una 6ptica de control en lazo abierto y aplicamos las trayectorias
encontradas al sistema completo, se encuentra que la sefial de referencia calculada por los
métodos anteriormente descritos, no logra hacer que el dirigible siga “fielmente” el camino,
presentado desvios con respecto a las posiciones de la trayectoria referencia.

Para solucionar este problema, se debe pensar en realizar el seguimiento de la trayec-
toria planeada, realizando un control en lazo cerrado que asegure el desplazamiento del
dirigible entre las dos configuraciones. Asi, el sistema (‘airship + heading control’) debe
tratar de seguir la trayectoria calculada.

Note que debido al desplazamiento con velocidad constante del dirigible (garantiza
permanecer en las regiones lineales de la fase de vuelo crucero), no se puede hacer segui-
miento de objetivos o como se encuentra en la literatura, persecuciéon de un movil virtual,
excepto si el movil se desplaza a velocidad constante y dentro de las limitaciones del
regulador dedicado al seguimiento de la trayectoria.
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Positions in 2D of Dubins plan. Y evolution of Dubins plan.
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F1G. 4.3 — Trayectoria de vuelo para el dirigible, ¢; = [0,0,0] y (; = [—100, 500, 180]

Para esto, el regulador que tome la posicién y orientacion del sistema (salidas del sis-
tema) y las referencias encontradas por el planificador, debe generar la senal de referencia
para el control de bajo nivel de la direccion.

Bajo las reflexiones anteriores, la pregunta que se puede formular es : como hacer para
que el dirigible siga la trayectoria encontrada? Dentro la estructura de control disenada
para el dirigible (ver Fig. 4.4), se sabe que se cuenta con reguladores de bajo nivel encar-
gados de hacer que el sistema mantenga una velocidad constante, una altitud referencia
y una direccién deseada, lo que lleva a pensar en un lazo de control externo que tome en
cuenta los errores de posicion y orientacion del dirigible con respecto a la curva planificada
y con esto corregir la referencia encontrada por el planificador, que sirve como referencia
para el control de direccion de bajo nivel.

4.3 Seguimiento de una trayectoria

La secciéon anterior presenta la manera de planificar la trayectoria que debe seguir el
dirigible, tomando en consideracién parte de la dindmica del sistema. Ahora el interés es
hacer que nuestra plataforma realice los movimientos necesarios para lograr el seguimiento
de la trayectoria calculada, considerando las limitaciones dindmicas del sistema, de los
controles y actuadores que apliquen en cada caso.
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SUPERVISOR K —
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F1G. 4.4 — Esquema de control para el dirigible

La razén de realizar un control adicional se fundamenta en el hecho que al aplicar las
senales referencia calculadas en lazo abierto son insuficientes para garantizar una robustez
en las diversas aplicaciones y rechazo a perturbaciones posibles durante los vuelos.

4.3.1 Teoria de Seguimiento de trayectorias

El problema de seguimiento de trayectorias ha sido largamente explorado desde diver-
sas Opticas. En [WTST94], se encuentra la manera de hacer estabilizacion de la trayectoria
en un sistema no-holonémico. En [SRHO01, PR02, BR95|, los autores trabajan técnicas
para sistemas planos y de estructura cadena. En [CANB91, CANB96]|, se trabaja una
clasificacion de los modelos para robots moéviles. En [SdAW93, dWSB96], se realiza una es-
tabilizacion para un robot movil sujeto a restricciones. En [SAW92], se presentan técnicas
en general empleadas para el control de robots. En [Sam95, MPS98, MS00], se trabaja sis-
temas de estructura cadena o encadenada, estabilizando con el criterio de Routh-Hurwitz
y seguimiento de un punto moévil.

Considerando el sistema 4.1, con desplazamiento a velocidad constante (v = v,, caso
ideal sin viento y a ~ 0, 3 ~ 0) y generalizando estas ecuaciones cineméticas de forma
que el sistema coordenado de referencia sea un sistema coordenado de Frenet (ver figura
4.5), las ecuaciones pueden ser rescritas como se presenta a continuacion,

s = 1—3(2(5) cos P,
d = v, sin 1, (4.15)
,lvz)e = ¢d - 1/%»
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F1G. 4.5 — Representacion en el sistema coordenado de Frenet

donde v, es la velocidad aerodindmica de desplazamiento (supuesta constante), P, =
(x4, yaq) la posicion referenciada a Ry y ¢4 la orientacion del dirigible real. (x,., y,,,) son
las coordenadas del punto ‘s’ que corresponde a la proyecciéon ortogonal de la posiciéon del
dirigible (P; = CV') sobre la curva (. d es la distancia y 1. es el error de orientacion, que
existe entre el dirigible y la curva (, expresados en el sistema coordenado de Frenet (R,).
c(s) es la curvatura de ¢ en el punto s, y es equivalente al inverso del radio de curvatura.
El sustituir s por x, d por y, ¥, por ¥ y la hacer c(s) = 0, se tiene el sistema coordenado
4.1, lo que muestra que es una generalizacion.

Inspirados en la teoria de control para sistemas no lineales, se tiene por realimentacion
de estado linealizante, que el sistema 4.15 puede ser reescrito de la siguiente manera :

d:vasinwe
wezv

donde v = d}d — zl}r, pero considerando que el comportamiento en lazo cerrado del
sistema de control de direcciéon del dirigible en el plano horizontal es aproximado a 1, =
—k1y,ba + K2y, trey, €l sistema 4.16 se expresa como,

(4.16)

. d = v, sin 1, '
we = _k]‘wd’l/}d + karefwref - ,l/}T

permitiendo expresar la referencia del control en lazo cerrado de la direccion del diri-
kly, Yat+irtv

K2y,
Ahora, observando el comportamiento de todas las variables y que el sistema opera

generalmente proximo a (x,..y,, 1), se puede considerar un modelo linealizado tipo primer
orden del sistema 4.16.

(4.17)

gible como ¥, =
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4.8. Sequimiento de una trayectoria

od = Vq COS Ve, (4.18)
0. = dv

Construyendo el modelo de estado de este sistema, con un control disenado por reali-
mentacion de estado mas un integrador para llevar a cero el error de posicion d en estado
estable (posibilidad de seguimiento de rampas), se tiene el siguiente polinomio caracteris-
tico :

s —a 0
det | —kq (s —ky,) ko | =35> —5*(ky,) — s(aky) + ak,
1 0 s

donde a = v, cosVeq ¥ ky., ka y kq, son las ganancias de realimentacion de los estados
error de orientacion, error de posicion y ganancia de la accién integral sobre el error de
posicién d con respecto a un valor de referencia de cero, respectivamente.
El valor de los coeficientes &y, , kq ¥ kq, se determinaron con el criterio de estabilidad
de Routh-Hurwitz y cumpliendo los criterios de desemperio (s® + s*(2&wq + %) +s(wy? +
Ziﬂ) + ng predefinidos,
ky, = —2{75005—1— 1//7
L, — _wo +28wo/T 4.19
s = el (419

__ wo
k“_ ar

con la restriccion que d no debe ser mayor al radio de curvatura (ﬁ) en el punto sy

que 1. esta restringido al intervalo (

—mT T
5 )

La ley de control que estabiliza el sistema 4.18 y hace que los errores de posiciéon y
direccion tiendan a cero cuando el tiempo tiende a infinito es :

v = ky e + kad + kg / (—d)dt (4.20)

Finalmente la senal de control, que es la referencia para el control de direccién, viene
dada por :

kly,a + U + ke + kad + kg [(—d)dt

’lpref N karef

(4.21)

Esta ley de control es valida solo cuando el dirigible permanece dentro de una zona de
+50m de la trayectoria, debido a que se debe garantizar una sola proyeccién ortonormal a
la curva. Esta limitacién esta asociada al radio de curvatura de los giros de la trayectoria
planificada, garantizando de esta manera un solo punto sobre la curva planificada. De
igual manera, el error de direccion del dirigible debe permanecer en un valor inferior a
490 grados, evitando de esta manera la indeterminacién en la ley de control.

89



Capitulo 4. Planificacion de trayectoria

4.3.2 Simulacién, control de seguimiento de trayectorias

Considerando el modelo de simulacion de la figura 3.1, la trayectoria planificada (por
los tres casos Dubins, modelo inercial uno y modelo inercial 2), partiendo de la posicién
¢ = 10,0,0], pasando por la configuracion intermedia ¢; = [200, 200, 0] y llegando a la
configuracion final ¢y = [500,200,0], y el regulador de la ecuaciéon 4.21, se tienen los
resultados de las figuras 4.6, 4.7 y 4.8. Cada figura presenta la evoluciéon de la posicién
en z, en y, la evolucion de la direccion, la posicion del dirigible en el plano zy (2D) y las
dos curvas inferiores de derecha a izquierda respectivamente, presentan la evolucion de los
errores de distancia d y orientacién v, con respecto al punto ortogonal encontrado sobre la
curva planificada. En general estos resultados demuestran la convergencia del control de
seguimiento de trayectoria al camino planificado, llegando a tener los errores de posicién
y direccion préximos a cero.
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F1G. 4.6 — Seguimiento de trayectoria referencia por modelo Dubins

Si aplicamos la trayectoria planificada por el modelo de Dubins, presentada en la figura
4.3 al sistema completo, dirigible con controles de bajo nivel, més el control de seguimiento
de trayectoria, se tienen los resultados experimentales de la figura 4.9. La evolucién del
dirigible en el espacio puede ser apreciada en la figura 4.10, donde la trayectoria roja es
la referencia, la azul oscuro es el resultados sin perturbacién de viento y la azul claro con
perturbacion de viento. Estos resultados ponen de manifiesto que el control del seguimiento
de la trayectoria reacciona en funcién de llevar los errores de posicién y orientacién a cero,
logrando en los dos casos, sin viento y con viento, mantener el dirigible en la btisqueda de
llegar a estar siempre proximo a el camino planificado.

Si aplicamos la trayectoria planificada por el modelo inercial 2 al sistema completo
(dirigible + controles de bajo nivel y control de seguimiento), se tienen los resultados
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FI1G. 4.7 — Seguimiento de trayectoria referencia por modelo inercial 1
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F1G. 4.8 — Seguimiento de trayectoria referencia por modelo inercial 2

de la figura 4.11. La figura 4.12 presenta el seguimiento de la trayectoria referencia en
el espacio, denotada por el color rojo. La trayectoria azul oscuro es el resultados de la
prueba sin viento y la azul claro, el resultado con la perturbaciéon de viento. Se observa
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F1G. 4.9 — Seguimiento de la trayectoria completa de una mision, planificacion con modelo Dubins
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F1G. 4.10 — Evolucion del dirigible en el espacio, planificacion con modelo Dubins.
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que al igual que para la trayectoria planificada con el modelo Dubins, el sistema sigue
proximo a la trayectoria planificada, llevando los errores de posicién y orientacion a cero.
Esta planificacién muestra ser una trayectoria mas ajustada a la dindmica del dirigible,

presentando menos perdidas de altitud en los giros y en general sefiales de control menos
fuertes ().
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F1G. 4.11 — Seguimiento de la trayectoria completa de una mision, planificacion modelo inercial 2

4.4 Conclusiones

Es importante dentro de la estrategia de navegacién y en especial para la finalidad
buscada con el dirigible en el proyecto COMETS, tener un planificador de trayectoria
optima que tome en parte las restricciones dindmicas y las limitaciones de los actuadores
del sistema para su calculo. La planificacion de la trayectoria es insuficiente por si sola
para hacer que el dirigible se desplace de una posicion inicial ¢; a una posicién final ; sin
presentar desfases con respecto al camino encontrado, para esto se planted un control que
obliga al sistema seguir la trayectoria planificada. Controles basados en la teoria de control
6ptimo fueron presentados, tomando como partida la minimizacién de tiempo para la pri-
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F1G. 4.12 — Evolucion del dirigible en el espacio, planificacion modelo inercial 2

mera trayectoria encontrada. Al tener un desplazamiento con velocidad constante, se tiene
al mismo tiempo una minimizacién de distancia. Inercias en la sefial de control, logran
deformar las trayectorias planificadas por Dubins, hasta el punto donde las aceleraciones
no presentan discontinuidades, mejorando el desempeno del dirigible y manteniéndolo en
la validez de los modelos reducidos o representaciones de las dindmicas de la fase de vuelo
crucero. Un control que obliga al dirigible a seguir una trayectoria presenta al mismo
tiempo una buena solucién para soportar las perturbaciones debidas al viento, mostrando
que mantiene siempre proximo el dirigible a la trayectoria predeterminada.
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El trabajo precedente tiene como objetivo lograr vuelos auténomos con el dirigible
en la fase de vuelo crucero fundamentalmente. Buscando cumplir esta meta, se plantea
el modelo matemaético para la dinamica del dirigible, resultando un modelo fuertemente
no lineal y parametros relativamente conocidos, como consecuente y para efectos de los
disenios de los controles para la regulacion de la velocidad, la altitud y la direccién en
el plano 2D, se plantean modelos simplificados o conocidos como modelos de control,
para los cuales se realizan labores de identificacién paramétrica. Enseguida, tres tipos
de controles actuando sobre el sistema de manera que se mantenga en la fase de vuelo
crucero, en la region donde se asume una dindmica lineal fueron elaborados. Asi, logrando
la estabilizacién en la navegacion, se hizo seguimiento de trayectoria a partir de caminos
planificados por técnicas optimales.

Del lado del modelado, el dirigible es un sistema complejo, sensible a miltiples fuentes
de perturbacién, no lineal, multivariable y dindmicas acopladas; modelos generalmente
usados para las pruebas de simulacion. El buscar un modelo matematico se fundamenta
en el estudio de las variables y dindmicas fundamentales del sistema. Lo anterior permite
plantear una estrategia de navegacién, orientada a minimizar las no linealidades del sis-
tema y acoplamientos entre sus dindmicas, tal como se presenta en la navegacion lateral
y longitudinal. La variable comin entre estas dos maneras de navegar es la velocidad,
afectada por la deflexion de los alerones en condiciones ideales, es decir de no pertur-
baciones externas. De esta manera, existen perdidas de altitud del dirigible cuando se
realizan giros, que pueden ser compensadas a condicion de tener acciones de control méas
fuertes o exigencias de tiempos mas largas en la estabilizaciéon de las referencias. Como el
objetivo es la implementacion real de leyes de control sobre la plataforma real, se plante6
una estrategia de navegacion que permite caer en casos de comportamiento lineal a nivel
local. Esta estrategia nos remite a la fase de vuelo crucero, donde el dirigible se debe
desplazar a velocidad constante, una altitud y direccién preestablecidas por un usuario o
un generador de referencias, actuando en conjunto con un planificador y un control para
el seguimiento de la trayectoria. Los modelos simplificados propuestos en el capitulo 1,
se apoyan en los razonamientos expuestos antes, de manera que se encuentran relaciones
directas entre las senales de control (F,,, 0. y d,) del sistema y las variables relevantes de la
fase de vuelo (velocidad de desplazamiento u, altitud z y direccion v). Estos tres modelos
son suficientemente representativos de las principales dinamicas del dirigible cuando se
desplaza en el plano 2D.

Del lado de la identificaciéon y fusién de informacion sensorial, dos labores fueron
realizadas fundamentalmente. La primera, presenta un estudio del sistema para la iden-
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tificacion paramétrica de los modelos simplificados por técnicas basadas en respuestas
escalon, algoritmos de adaptacion paramétrica y el filtro de Kalman como identificador
paramétrico (KF-P). La técnica basada en la respuesta del sistema ante entrada es-
caléon, permite simplemente explorar el orden del sistema, si presenta un factor integrante
(polo en el origen) o no, pero jamés una gran validez sobre los valores de los parametros
identificados, ademés que, es dificil de aplicar en el sistema real, por lo tanto, fue solo
probada en simulacién. Los algoritmos de adaptacién presentan un mejor desempeno en
la determinacion de los coeficientes, ademas de ser aplicados sobre datos reales de vuelos
experimentales planificados, es decir con sefiales de entrada tipo SBPA sobre el punto de
operacion, capaces de excitar a nivel frecuencial el sistema. Otro aporte de esta técnica de
identificacion es la posibilidad de conocer la variacion de los coeficientes de los modelos,
lo que permiti6 realizar pruebas de robustez sobre las leyes de control ante variaciéon de
parametros de los modelos. El KF-P permiti6é probar la validez de los modelos simplifi-
cados a partir de datos de simulacion y reales de vuelo. La segunda labor usa el filtro de
Kalman (EKF y UKF) para la fusion sensorial y estimacion de algunos coeficientes del
gran modelo. Los resultados obtenidos en la estimacion optimal del estado del dirigible,
presentan una buen convergencia y estabilidad, propios para su utilizacién durante los
tiempos que no se tienen senales del GPS y que son necesarias para las leyes de control.
De la parte de la identificacion, se plante6 en la medida que los nuevos dirigibles varian
el tamano (Karma) de la envoltura y el tamafio de los alerones (UrAn). Numerosas si-
mulaciones fueron realizadas con el modelo del AS500 (sus coeficientes fueron estimados
con una maqueta y en el tunel de viento) con el objetivo de determinar coeficientes simi-
lares a los del modelo establecido. Luego, teniendo unos algoritmos que funcionaron sobre
esta labor de estimacion, se probaron sobre datos reales de vuelo, mostrando resultados
aceptables, aun cuando es una tarea netamente numérica (métodos numeéricos para su
solucién), dependiente fuertemente del punto inicial y no convergiendo siempre a valores
coherentes.

En cuando a los controles, tres tipos de controles diferentes y que en principio, con
un bajo consumo computacional fueron planteados. El comportamiento global de ellos es
aceptable en referencia a los pardmetros de desempeiio para los que fueron disefiados. Las
simulaciones ponen en manifiesto perdidas de altitud en el momento de los giros, lo que se
traduce a un acople entre las dindmicas de lateral y longitudinal, que en principio para el
desarrollo de los reguladores fueron consideradas desacopladas, sin embargo, un mejora-
miento parece posible al exigir a los reguladores ejercer senales de control mas fuerte ; este
camino no se selecciono puesto que son leyes a ser implementadas fisicamente. Otra solu-
cién es disenando desacopladores, pero este es un tema que no se consider6 en la medida
que 2 metros no son significativo para las misiones deseadas con los dirigibles. Técnicas
de control no lineal, tal como inversion del modelo por retroalimentacion, involucran un
buen modelado e identificacion del sistema, caminos como estén no se abordaron en la
medida que las dos estructuras Karma y Uran, aun cuando son similares en tamano y
comportamiento dindmico al AS500, no fueron identificadas con pruebas en tiineles de
viento, quedando incertidumbres sobre sus parametros y recobrando interés la identifica-
cion paramétrica antes mencionada.

En cuanto ala planificacién y seguimiento de una trayectoria, es considerado un modelo
reducido de la dindmica de desplazamiento del sistema en el plano 2D, permitiendo aplicar
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la teoria desarrollada para un robot terrestre y que se desplaza a velocidad constante. Asi,
la aproximacion de Souéres [BSBL94| fue utilizada para esta tarea. Luego, dos modelos
con extensiéon en la dindmica fueron realizados y solucionados por métodos numéricos,
presentando trayectorias suavizadas o relajadas, que son de més féicil seguimiento por
el dirigible. Estas trayectorias son todas optimales en tiempo, distancia y energia. Las
trayectorias calculadas con métodos numeéricos seran siempre dependientes de las condi-
ciones iniciales, no garantizando una solucién absoluta. Es claro que estas leyes planteadas
son funcién de cada estructura, siendo no generales para cualquier dirigible pero si extra-
polables a otros dirigibles.

Finalmente podemos decir que este trabajo cumple con el objetivo de un vuelo auto-
nomo, al menos totalmente en simulacién, donde simplemente se entrega una configuracién
inicial y una final, se planifica el camino a nivel optimal y se controla la estructura durante
su mision. Parcialmente se logra la automatizacion de la estructura real, implementan-
dose solo los reguladores de estabilizaciéon en velocidad, altitud y direcciéon, con una rutina
que entrega la trayectoria optimal parametrizada con respecto al tiempo de muestreo del
sistema, que a su vez puede ser considerada para realizar un control en lazo abierto,
faltando el regulador de seguimiento de la trayectoria para su recorrido e inmunidad a
perturbaciones.

Los trabajos que son presentados en los anexos A y B, deben ser realizados y concebi-
dos para una buena operacion del dirigible. Asi, una arquitectura para la electronica fue
disenada e implementada en “hardware”, permitiendo la medicion de las senales del recep-
tor de la radio, utiles para los procesos de identificacion, ademés de, facilitar el control de
los servos y la mezcla de senales provenientes del computador y la radio-control, funda-
mental para el ajuste y pruebas sobre la plataforma real. La arquitectura de programaciéon
presenta facilidad de expansion, buena gestion de la informacion y algoritmos adecuados
para el control, dentro de una arquitectura jerarquica de actividades. Aunque son tareas
poco descritas, fueron muy enriquecedoras desde el punto de vista de una instrumentacion
total de la plataforma, obligando a trabajar en todos los aspectos asociados a electrénica
de instrumentacién, telecomunicaciones en la implementacién de la red inalambrica y por
supuesto la codificacién de algoritmos orientados a un bajo consumo computacional.

Perspectivas a corto plazo :

Una primera fase de integraciéon de los elementos de la estructura ha sido realizada, al
igual que la implementacion de las leyes de control de estabilizaciéon de velocidad, altitud
y direccion. Se espera continuar con la realizacion de vuelos que permitan probar aun més
los reguladores y su adecuada sintonia en funcién de cada estructura.

Se plante6 en el documento una ley para el seguimiento de una trayectoria planificada
optimalmente, se espera en el corto plazo poder iniciar su implementaciéon en el cédigo
de programacioén del dirigible, la realizaciéon de pruebas y una adecuada sintonizacién en
funcion de los vuelos reales.

La adicion de un sensor de viento en la estructura parece ser adecuada en la caracte-
rizacion y consideracion de esta perturbacion en el calculo de las leyes de control. Asi, se
propone la instalacién de un sensor de viento embarcado y su estudio en los vuelos de las
estructuras.
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Conclusion general

Perspectivas a largo plazo :

Queda abierta la posibilidad a explotar otras técnicas de identificacion, pues la técnica
planteada no conduce a resultados absolutos, solo es una aproximaciéon a una solucién
particular. Se espera poder trabajar, técnicas que permitan contornear el problema de la
utilizacién de modelos a escala en tineles de viento.

Una labor a realizar se focaliza en el control de las fases de despegue y aterrizaje,
se plantea el estudio e implementacién de leyes de control que faciliten esta tarea o que
minimamente asistan la operacién manual.

Se propone igualmente explorar el control por técnicas de modos deslizantes, es una
técnica interesante desde el punto de vista de robustez ante modelos con pardmetros poco
conocidos. Su posible integracion esta focalizada a los controles de velocidad, altitud,
direccion y el seguimiento de trayectorias.
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Anexo A

Arquitectura y Electrénica embarcada

A.1 Introduccion

Generalmente en el mercado se encuentran dirigibles de pequena envergadura equipa-
dos con lo estrictamente necesario para ser controlados a distancia, mediante una conexion
de radiofrecuencia entre un radio-control y un receptor embarcado. El receptor decodi-
fica la senal del radio control y la retransmite a los servo-motores que actian sobre : las
superficies moviles de los alerones, los servo-motores que controlan los propulsores a com-
bustion en el caso de UrAn o los “drivers” de los motores eléctricos de Karma y el rotor
de cola de UrAn. Las senales estén en el formato estdndar de aeromodelismo, senales tipo
PWM (ver figura A.1) con periodo de 24ms y un ancho de pulso que varia de 1ms a 2ms.
De esta manera, es necesario realizar la debida instrumentaciéon de las plataformas para
convertirlas en robots.

2m5

Llins

Control signal

F1G. A.1 — Seial PWM, estindar de aeromodelismo

Este anexo esta dedicado a plantear la arquitectura de la electronica embarcada, que
habilita la plataforma dirigible para ser controlada con el radio control y/o senales creadas
a partir de la informacion enviada por el computador. Se inicia con la presentacién de la
arquitectura planteada para la instrumentacién del dirigible UrAn. Luego, se presenta un
control local de los propulsores, orientado a mantener un mismo par en ellos. Al final se
presentan las caracteristicas mas relevantes de los elementos embarcado y desarrollados
para la instrumentacién del robot.
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A.2 De una plataforma radio-controlada a un robot

La primera labor a realizar una vez adquirida la plataforma aérea radio controlada es
la conversion a una plataforma aérea robética. Para esto se instrumento con un sistema de
posicionamiento global (GPS'), una central inercial (SMU"), un sensor de ultrasonido,
sensor de viento, cAmara de video, sensor de altitud y de velocidad aerodinamica. Como
sistema central de gestion y procesado de informacion, se instalé un computador PC-104.
Estos elementos son detallados mas adelante.

Una vez instalado toda la electrénica se procedi6 a la instalacion de la red de comu-
nicacién con el dirigible en vuelo, una manera de acceder al computador embarcado, a la
medida de los sensores y lanzar los controles o tareas requeridas. Para esto, se instalo un
"Access-Point, AP’ en el computador embarcado y la o las estaciones terrestres fueron
conectadas a un 'Router, Rou’ que a su vez, fue conectado a una antena omni-direccional
para irradiar en un mayor espacio aéreo.

La figura A.2 presenta la arquitectura a nivel de la electrénica que rodea la estructura
aérea robotica. La o las estaciones terrestres y el computador embarcado estan comunica-
dos por una intranet que asegurar la constante vigilancia del dirigible y la posibilidad de
lanzar tareas de ejecucion en cualquier instante. Microcontroladores como fue concebido
en primera instancia y que ahora son PSoC’s, se encargan de la lectura de las senales
PWM’s provenientes del receptor del radio-control, la generacion de PWM'’s segtin lo re-
quieran los algoritmos de control, la vigilancia de carga eléctrica restante en las baterias
y la combinacién de senales, sea del radio-control o provenientes del computador. Otro
modulo de sensores, basado en la tecnologia PSoC’s fue implementado para la lectura de
la altitud y la velocidad aerodinamica [IS06].

A.3 Control del par generado por los propulsores

La presente seccion de este anexo, tienen por objetivo mostrar una posible soluciéon
al problema de controlar los propulsores a razén de mantener un mismo par generado
por ellos. Se presenta en primera medida la formulaciéon del problema. Luego, se plantea
pruebas en laboratorio que permitan caracterizar las diferentes relaciones entre la senal
PWM que maneja el servo-motor que controla los motores a combustiéon, con las revo-
luciones por minuto generadas por ellos y al mismo tiempo su relaciéon con la fuerza de
empuje proporcionada por los motores. Teniendo como meta el cumplir una misma fuerza
de impulsién en los propulsores, se presenta un modelo de segundo orden que representa
la dindmica del sistema propulsor y que sirve como punto de partida para el disenio de los
reguladores. El montaje fisico en un sistema basado en microcontroladores, presentado
junto a los resultados experimentales al final de la seccion.

16Global Positioning System
17System Management Unit
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A.3. Control del par generado por los propulsores
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F1G. A.2 — Arquitectura de la electrénica embarcada en UrAn

A.3.1 Planteamiento del problema

Reescribiendo el vector T, el vector de fuerzas y momentos debidos a los motores de
propulsion (ecuacion 1.15), de la siguiente manera,

(Fmr + Fi)Cu
0
_(Fmr + sz)SM
(*Fmr + le)OyS,LL
(Fmr + Fry)(OzCu + FpOx Sp)
(=Frmr + Fin1))OySp

(A1)

donde F,,; representa el empuje generado por el motor derecho (subindice r) o por el
motor izquierdo (subindice 1), respectivamente, la suma de F,,; y F,,,, equivale a la fuerza
total F,,,. (O, O,) representa la posicion de la fuerza resultante de la accién de los dos
propulsores, en referencia al centro CV. O, representa la distancia de los propulsores al
punto (O, O,) (ver Fig. A.3).

La ecuacion A.1 pone en evidencia el problema de tener pares generados por los mo-
tores de magnitud diferente en la estrategia trazada para la fase de vuelo crucero (ver
seccion 1.4). Si se tiene (F,,; # Fpn), se producen momentos alrededor del eje z; 0 x4, no
deseados a la hora de hacer un desplazamiento en el plano lateral (plano (z,,¥,)) y que
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F1G. A.3 — Esquema motores propulsores embarcados en la gondola principal

ademaés no se consideran en la leyes de control propuestas en este documento.

A.3.2 Principio de funcionamiento de los motores a combustiéon

Los motores de combustion interna son aquellos que desarrollan potencia directamente
de los gases de combustion, entre esta clase de motores se encuentra los motores alter-
nantes de piston. Estos motores se clasifican en una gran diversidad de tamafios, desde
los utilizados en aero-modelos hasta los de propulsién de barcos y de uso industrial.

Los motores de combustion interna de dos tiempos son aquellos en que el ciclo de
combustién se completa con una sola revolucién del cigiienal, con una subida y una bajada
del piston.

En nuestro caso tenemos motores de igniciéon por chispa de MVVS 26¢.c (ver Fig. A.4)
con carburado walbro. En teoria, para el mismo didmetro, carrera del piston y velocidad
de rotacion, un motor de dos tiempos entrega el doble de la potencia de un motor de
cuatro tiempos y por lo tanto el flujo masico del consumo de combustible es mayor, al
igual que la temperatura del cilindro.

En este tipo de motores es muy comun que el aceite se mezcle con el combustible.
Esta mezcla permite mantener la lubricacién del motor, claro que a baja velocidad se
presenta una mala combustion. La energia entregada a la propela en cada ciclo de com-
bustiéon depende de la calidad del aire, de la mezcla gasolina-aceite y de la temperatura
del piston, variables que en cada instante de tiempo estan cambiando y por lo cual se
generan oscilaciones en la fuerza de empuje proporcionada.

A.3.3 Caracterizacion de los motores

El modelo del dirigible se encuentra escrito con respecto a su comportamiento dindmico
y las relaciones fisicas existentes en la operaron normal del sistema. Bajo este contexto,
la ecuaciéon que relaciona la fuerza de empuje causada por los propulsores en el vector de
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A.3. Control del par generado por los propulsores

F1G. A.4 — Foto de los motores del sistema propulsor de UrAn

fuerzas exteriores (A.1), se realiza en funcién de la fuerza (medida en Newtons) generados
por los motores embarcados en la géndola principal.

Un primer estudio realizado sobre los propulsores, buscando encontrar una relaciéon
directa de la senal que los controla y la fuerza generada por ellos, presenta diferencias
entre la propulsién y la velocidad a la que giran las hélices, aun cuando estos motores
pertenecen a un mismo fabricante. La figura A.5 presenta una aproximacién lineal para
la fuerza generada por cada motor en funcion de las revoluciones por minuto (rpm). Las
ecuaciones que muestran estas relaciones puedes ser descritas como :

Ny, = 0.014823327692042,,, — 30.66539713900427
(A.2)
Np = 0.01004850893208,,,,, — 8.05131775009724

Donde N representa la fuerza creada por los propulsores (F,) con un subindice que
indica el propulsor en referencia, derecho R o izquierdo L. x,,,, son las revoluciones por
minuto a las que trabaja cada motor.

La senial de referencia al sistema de propulsiéon viene dada en el formato estandar de
aeromodelismo, PWM de periodo 24ms y un ancho de pulso entre 1 a 2 milisegundos
(ver figura A.1). La figura A.6 presenta la caracterizacion de la relaciéon entre la PWM
de entrada al sistema propulsor y las rpm generadas por ellos, la ecuacién que representa
esto viene dada por :

Y,pm = —0.00006037  x% +0.29296733 * x2 — 474.80403631 * x pw s
P PWM PWM

£260021.59578985 (A.3)

donde Y,,,, representa las revoluciones por minuto del motor y zpw s la sefial de
entrada al sistema propulsor.

De esta manera tenemos las relaciones necesarias para poder determinar la fuerza que
se necesite para alcanzar una velocidad deseada (segin el control de velocidad planteado
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F1G. A.5 — Curva caracteristica de rpm’s a F1G. A.6 — Curva caracteristica de la sefial de
Newtons en los motores. entrada al sistema (PWM) y las rpm generadas.

en el capitulo 3), en funcion de una sefial PWM de referencia para el sistema propulsor.
Lo anterior puede es ilustrado por la figura A.7.

A.3.4 Control PI

Una identificacion del sistema muestra que su comportamiento puede ser modelado por
un sistema de segundo orden con retardo (retardo insignificante con respecto a la dindmica
global del dirigible), tiempo de establecimiento de 5 segundos y sin sobre-impulso.

kw?
H(s) = L A4
Un regulador tipo P1 es suficiente para asegurar un seguimiento a la senial de referencia
y mantener en lazo cerrado (ver A.8), casi las mismas caracteristicas de respuesta presentes
en el sistema cuando esta en lazo abierto [AH95|. La ecuacion del regulador PI puede ser
expresada como :

1

H(s) = Kp(1+ 7}5) (A.5)

Un disenio simple por asignacién de polos puede ser elaborado para determinar los co-
eficientes de ganancia proporcional (K,) y ganancia integral (K; = K,/T;). Los resultados
luego de implementar : un sistema de sensado de rpm’s con un sensor de efecto hall, apro-
vechando los imanes del sistema de ignicion electrénico ; un preprocesamiento de la senal
sensada mediante el uso de un filtro pasa-bajas ; transformaciones segiin la caracterizacién
precedente ; la implementacion del regulador en un microcontrolador dsPIC30F2010 de
Microchip (ver figura A.9), son presentados en la figura A.10. Se debe remarcar que las
senales que llegan al sistema de microcontroladores son en PWM, que internamente son
transformadas a fuerza que deben proporcionar las hélices (Newtons), de manera similar
las senales sensadas son transformadas a un espacio similar y es donde se crea el error
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refarence i Pl | Maotor |:|
reference | I metar | » Wewtons_ref Controller  Model-Motor | Newtans_out
Filrhd Mator-Madel Newtonz
Fic. AT - Esquema del sistema propulsor Fig. A.8 - Esquema del tsiistema propulsor en
en lazo abierto. Relaciona las RPM’s necesarias lazo cerrado. Presenta un sistema con una refe-
para generar una fuerza de impulsion rencia dada en PWM’s y la salida como fuerza

debida al empuge de los propulsores.

para entregarlo al control discreto. La salida de estos controles son en PWM, senales que
al final controlan los servomotores de paso de combustible a los motores.

-5
MWD u

F1G. A.9 — Hardware diseriado para controlar independientemente las rpm’s de cada motor en funcion
de una sefial de referencia. Conectores superiores de dos terminales reciben la sefial de sensado y entregan
la senal de control para el servo-motor, canales independientes para motor derecho e izquierdo. El conector
inferior de cuatro terminales contiene la polarizacion y senales referencias para cada uno de los motores.

De este trabajo, se puede concluir que el modelo matematico planteado en la ecuaciéon
A.1 para el vector de fuerza debida a los propulsores (un modelo mas general al presentado
en el capitulo 1), manifiesta un aporte significativo de los motores en el par generado alre-
dedor de los ejes x4 v z4. En un vuelo estabilizado en altitud y a una velocidad constante
de desplazamiento, es importante si no se quiere realizar giros involuntarios o diferentes
a los debido por las acciones de los alerones del dirigible, tener una fuerza de impulsién
igual a cada lado de la gondola principal, para esto la estrategia de control planteada
recobra un gran interés. Las pruebas realizadas en laboratorio con los motores presen-
tan una relacion lineal entre las revoluciones por minuto (rpm) y la fuerza de impulsiéon
(Newtons), cosa contraria a la relacion entre las rpm’s y la sefial PWM que controla el

105



Anexo A. Arquitectura y Electronica embarcada
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F1G. A.10 — Resultado del control PI sobre el sistema propulsor. La curva superior presenta el sequi-
miento de la referencia luego de escalar adecuadamente la senal sensada. La curva inferior muestra la
senal de control enviada al servomotor que controla el motor a combustion, note que es invertida la senal
segun la caracterizacion realizada.

sistema de propulsiéon. Una sintonizacién del regulador tipo PI parece ser suficiente para
el control de este sistema, evidentemente con una previa identificaciéon de su dindmica.

A.4 Generalidades de los elementos embarcados

Los equipos que forman parte de la instrumentaciéon de UrAn, son instalados en cajas
tipo gondolas. Esta instalacién es realizada con el animo de poder ser adicionados a la
estructura original del dirigible, protejerlos durante los vuelos y crear una inmunidad
parcial a las vibraciones del sistema. A continuaciéon se relacionan los equipos instalados
en las géndolas, clasificandolos en dos grupos, uno presenta los desarrollos dentro de esta
tesis doctora y el otro los elementos comprados a sociedades.

A.5 Elementos desarrollados durante la tesis doctoral

Tarjeta Generadora-Medidora de PWMs y de adquisicién de voltajes de ba-
terias

Tarjeta medidora y generadora de 9 canales PWM’s en formato estdndar de aeromo-
delismo, medicion de 5 canales de voltajes analogo y selectora de seniales provenientes del
radio-control o el computador. Diseno y concepciéon durante la tesis. Las caracteristicas
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mas relevantes son : alimentacion : 5Vpc a35mAmp, area : 3318mm? y peso : 15.42¢ (ver
foto en A.11).

-
-
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-
. —
=
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-

oot

F1G. A.11 — Tarjeta selectora y generadora de PWM'’s

Altimetro y anemémetro

Tarjeta encargada de medir la altitud del dirigible y la velocidad aerodindmica. Diseno
y concepcién durante la tesis. Las principales caracteristicas son : alimentacion : 5Vpe a
36.7mAmp, 4rea 1523mm? y peso : 10.27¢g (ver foto en A.12).

F1G. A.12 — Altimetro y Anemdémetro embarcados
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Fuentes de Alimentaciéon para la electrénica y el computador

Fuentes encargadas de regular los voltajes de los diferentes elementos embarcados.
Diseno y concepcién durante la tesis. Las principales caracteristicas son : voltaje de 5Vp¢
a bAmp para el computador y access point, 5Vpe y 12 de 3Amp y 1 Amp respectivamente,
para alimentaciéon de servo-motores, GPS y ultrasonido y una fuente de precision de
5VDC + —1% a 200mAmp para el altimetro.

F1G. A.13 — Fuente reguladora de tension para F1G. A.14 — Fuente reguladora de tension para
el computador y “Access Point”. la sensdrica embarcada y servo-motores.

A.6 Elementos comprados a sociedades

Computador

El computador embarcado es un PC-104, marca Tiny 886ULP8-800 de Advanced micro
peripherals Ltd (http ://www.ampltd.com /prod /t886.html). Sus principales caracteristi-
cas técnicas son (ver figura A.15) : Pentium de 500MHz, SDRAM 256 MBytes, periféricos
de entrada/salida, alimentacion +5Vpc a menos de 4.0A.

F1Gg. A.15 — Computador embarcado
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DGPS

El DGPS embarcado es el Lassen SK II de Trimble (http ://www.trimble.com /gpsbc-
lassensk2.shtml). Es un receptor auto sintonizado con hasta 8 canales en paralelo, diseiado
para trabajar en la frecuencia L1. El Lassen Sk II adquiere una posicioén fija en un tiempo
minimo de espera después de ser alimentado. La informacién necesaria para ayudar a la
localizacion de satélites es cargada en la RAM, tal como : almanaque, efeméridos, Reloj
de tiempo real, ultima posicién. El Lassen Sk II DGPS opera usando cualquiera de los
siguientes protocolos : Trimble Standard Interface Protocol (TSIP) a 9600 baud 8-odd-1,
Trimble ASCII Interface Protocol (TAIP) a 4800 baud 8-none-1, NMEA 0183 a 4800 baud
8-none-1. El Lassen Sk IT también soporta RTCM SC-104 para DGPS (4800 baud 8-none-
1). La energia necesaria para su funcionamiento es de +5V,C a 100mA y los datos de
salida son entregados cada 1s, Latitud-Longitud- Altitud, posicion y velocidad (ver figura
A.16).

Ultrasonido

Sensor de ultrasonido con un rango maximo 10m de la sociedad Senix corporation
(http ://www.senix.com). Es utilizado para asistir las futuras aplicaciones de despegue
y aterrizaje (ver figura A.17). La alimentacion es de 10 — 30Vpe a 60m 4y, con una
resoluciéon de 0.086mm méaximo. Los datos de salida son entregados por defecto a 300ms,
aun cuando puede trabajar a 100ms.

F1G. A.16 — DGPS embarcado

F1G. A.17 — Ultrasonido embarcado

Central Inercial

Central inercial tipo EZ-Compass-3/Magnetometer rev-2 de Electronic advanced orien-
tation system Inc (http ://www.aositilt.com/Compass.htm). Sus principales especifica-
ciones técnicas son (ver figura A.18) : medicién Pitch/Roll con compensacion de tem-
peratura y Compass/Magnetometer ; los datos de salida son entregados por RS-232, el
Azimuth es generado a partir de un semiconductor 3Dmagnético con 12 bits de resoluciéon
(0.08 grados) ; la informacion de la inclinacién es lineal y con 12 bits de resolucién para
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cubrir +-70 grados ; los protocolos de interfase : La EZ-Compass-3 / Magnetometer rev-2
opera usando RS-232 y RS-422 y a tasas de transmision entre 300 a 38400 baudios, 8 bits,
N, 1; la alimentaciéon : 5 VDC +-10% ; La resolucién esta dada por un conversor de 12
bits (Azimuth, Pitch y Roll a 0.08 grados) ; Los datos de salida a una rata de 100ms son :
Azimuth, Pitch, Roll, Temperatura.

F1G. A.18 — Central Inercial embarcada
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Anexo B

Arquitectura de programacion

B.1 Introduccion

Bajo el requerimiento de lanzar procesos en paralelo y una arquitectura de facil creci-
miento y adiciéon de nuevas labores para los robots, se acude al sistema operativo “Linux
y la arquitectura de programacion de robots llamada “Open GenoM [FHC97].

Dentro de las tareas a realizar por los dirigibles, se encuentran labores paralelas que
deben ser abordadas al mismo tiempo o mejor procesadas en paralelo. De este reque-
rimiento, nace la utilizaciéon de Linux, sistema operativo que permite la ejecucién de
labores en paralelo y generalmente estable. Para la programacion del robot UrAn y por
supuesto KARMA, se ha acudido a la herramienta llamada Open GenoM y GenoM
respectivamente. Esta arquitectura se orienta a la modularidad y facilidad de crecimiento
del software asociado a un robot.

Este anexo tiene por objetivo mostrar la arquitectura general de programacién en
UrAn principalmente, aun cuando similares funciones han sido programadas por Karma,
especificamente el modulo dedicado al control del vuelo auténomo. Se inicia con la descrip-
cion del esquema de programacion y su descripciéon de manera general. Luego, se presenta
de manera global cada moédulo, profundizando principalmente en el médulo dedicado al
vuelo autonomo.

B.2 Arquitectura de programacion

La figura B.1 presenta la arquitectura de programaciéon de los robots de manera gene-
ral, mostrando los médulos y sus interacciones. Antes de continuar con la presentaciéon de
la programacioén de los robots, se debe hacer claridad que la capa del supervisor se muestra
en la arquitectura pero no es abordada en esta tesis. Una descripcion de las principales
labores ejecutadas por los modulos es presentada a continuacion.

El esquema anterior relaciona diferentes tareas ejecutadas en las estructuras. Una de
las primeras tareas a ejecutarse es la apertura de puertos seriales y la establecimiento
de un dialogo entre los sensores y el computador, para esto la parte inferior presenta
los sensores embarcados y sus médulos asociados, encargados de recibir la informacién y
tenerla disponible por la capa superior donde se alijan los algoritmos de control. Luego
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F1G. B.1 — Arquitectura de programacion de los robots dirigibles KARMA y UrAn

de esto se debe garantizar la posibilidad de controlar los actuadores del sistema, para
esto, una labor se encarga del envio constante de las senales de control a los actuadores
del sistema, tomando registros comunes y que son actualizados por las leyes de control o
por un usuario, el moédulo que realiza esto es CardDriver. Garantizadas estas dos labores
base, se ataca la capa dedicada al control, moédulo encargado de los seguimientos de las
referencias para la estabilizacion en velocidad, altitud y direccién del dirigible. El médulo
de control toma los valores de los sensores exportados por los médulos que gestionan
la informacion de ellos (modulos : GPS, Central, Ultrasound, MeasurePSoC) y controla
los actuadores por medio del médulo CardDriver, quien se encarga de comunicar con el
“hardware” llamado CarDriver, presentado en el anexoA.

Dentro de la estrategia de planificacion se tiene la generacion y seguimiento de trayec-
toria, las rutinas encargadas de estas labores son llamadas desde el médulo de control,
denotado por controlfly. De esta forma, se cierra el lazo de control para seguir una trayec-
toria, mediante la unién de todas las estructuras y en pro de la navegaciéon auténoma del
dirigible.

Un médulo de poco interés en la ejecucion de labores reales es el de simulacion (simul),
creado con el objetivo de depurar y hacer pruebas sobre los médulos . Este modelo permite
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repetir vuelos a partir de los datos guardados en disco de vuelos reales o a partir de datos
de simulacion, por ejemplo, resultados en archivos *.txt provenientes de Matlab. De esta
manera este modulo permite realizar pruebas en tierra, garantizando un funcionamiento
igual al de la estructura en vuelo.

B.2.1 GPS Module

El m6dulo GPS se encarga de configurar el DGPS ‘Lassen SK I’ en modo diferencial si
tiene la senal de correccion y de recibir la informacion enviada por la estacion base. Tiene
dos archivos “*.h’ (lassenStruct y gpsStruct) que contienen las estructuras necesarias para
la gestién de datos entregados por el DGPS. Este m6dulo corre una tarea permanente
(‘GpsPosterUpdateTaskPerm’) de lectura del sensor, mediante el puesto serial ‘ttyUSB1’,
recupera, desempaqueta y actualiza los registros del moédulo a partir de la informacién
entregada por el GPS. Esta rutina se ejecuta cada 500ms, aun cuando el sensor solo
actualiza su informacioén cada segundo.

Las diferentes solicitudes de servicio al modulo (‘request’) son :

— InitGps : Se encarga de la inicializacién de mddulo (apertura puerto, configuracion
sensor y activacion de la tarea permanente de ejecucion). Se debe especificar si el
modulo trabaja con el sensor real o en modo simulacion, tomando los datos de los
diversas posibilidades (log, Matlab, Others). Otro pardmetro a ingresar es el nombre
del puerto serial por el cual se entabla la comunicacién con el sensor.

— CloseGps : solicitud que se encarga de cancelar la tarea programada, liberar me-
moria y cerrar la comunicacién serial.

— Reconnect : Se encarga de hacer la reconexion con el puerto serial y relanzar la
tarea programada.

— SetReference : Se encarga de cargar los valores iniciales del sensor. Sirve para
tener un punto de partida.

— DisplayGpsValues : Se encarga de mostrar la lectura del sensor, almacenada en
la estructura de datos que se encuentra en lassenStruct.h.

— SaveOnDisk : Se encarga de la apertura de un archivo ‘gps.dat’, donde se registran
las lecturas del GPS cada segundo.

Una tarea que no cabe dentro de las solicitudes de servicio es la exportacion de la
informaciéon adquirida por el médulo a partir de la informacién enviada por el sensor.
Esta estructura de exportacion es llamada ‘poster’ y es ejecutada automéaticamente por
el modulo. Es la manera que tiene el médulo de hacer publica su informaciéon para los
otros modulos que la requieran. Por ejemplo, el modulo de control (‘controlfly’) necesita
esta informacion para hacer la fusiéon sensorial con ‘kalman’ y poder calcular las diferentes
senales de controla a enviar a los actuadores.

B.2.2 CENTRAL Module

El médulo CENTRAL se encarga de la interpretacion de la informaciéon proveniente
de la central inercial 3D. Tiene el archivo ‘centralStruct.h’ que contienen la estructura
necesaria para la gestion de la informacion recibida. Este médulo se encarga de realizar la
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apertura del puerto serial ‘ttyUSBO0’ y entablar la comunicacién con el sensor. La rutina
principal del médulo (‘CentralPosterUpdateTaskPerm’), se ejecuta cada cada 100ms.
Las diferentes solicitudes de servicio al médulo son listadas a continuacién
— InitCentral : Se encarga de la inicializacién de modulo (apertura puerto, configu-
racion sensor). Se debe especificar si el médulo trabaja con el sensor real o en modo
simulacion, tomando los datos de los diversas posibilidades (log, Matlab, Others).
Otro parametro a ingresar es el nombre del puerto serial por el cual se entabla la
comunicacién con el sensor.
— CloseCentral : Se encarga de cancelar liberar memoria y cerrar la comunicacién
serial.
— DisplayCentralValues : Se encarga de desplegar la lectura del sensor, almacenada
en la estructura de datos que se encuentra en centralStruct.h.
— SaveOnDisk : Se encarga de la apertura de un archivo ‘central.dat’, donde se
registran las lecturas de la Central cada 0.1 segundos, segin la estructura que se
encuentra en adrportCompas.c.

B.2.3 ULTRASOUND Module

El médulo ULTRASOUND se encarga de la interpretacion de la informacion prove-
niente del sensor ultrasonico. Tiene el archivo ‘ultrasounStruct.h’ que contienen la estruc-
tura necesaria para la gestiéon de la informacién recibida. Es el encargado de realizar la
apertura del puerto serial ‘ttyUSB2’ y entablar la comunicacién con el sensor. La rutina
principal del médulo (‘UltrasoundPosterUpdateTaskPerm’), se ejecuta cada 200ms. La
informacién adquirida por el médulo a partir de la informacién enviada por el sensor es
exportada a un ‘poster’. Las solicitudes de servicio al m6dulo son descritas a continuacion :

— InitUltrasound : Se encarga de la inicializacion de modulo (apertura puerto, confi-

guracion sensor). Se debe especificar si el médulo trabaja con el sensor real o en modo
simulacion, tomando los datos de los diversas posibilidades (log, Matlab, Others).
Otro parametro a ingresar es el nombre del puerto serial por el cual se entabla la
comunicacién con el sensor.

— CloseUltrasound : Solicitud que se encarga de cancelar la tarea programada, li-

berar memoria y cerrar la comunicacién serial.

— DisplayUltrasoundValues : Se encarga de desplegar la lectura del sensor, alma-

cenada en la estructura de datos que se encuentra en centralStruct.h.

— SaveOnDisk : Se encarga de la apertura de un archivo ‘ultrasound.dat’, donde se

registran las lecturas del Ultrasonico cada 0.1s, segtn la estructura que se encuentra
en ‘adrportUltra.c’.

B.2.4 MEASUREPSOC Module

El m6dulo MEASUREPSOC se encarga de la lectura de las PWM'’s entregadas por el
receptor de la radio-control, de vigilar los voltajes de las baterias embarcadas, la medicién
de la velocidad aerodinamica y el altimetro. Cuenta con el archivo ‘measurPSoCStruct.h’,
donde se tienen la estructura de los datos gestionados por el. La comunicacion con el sensor
la realiza por el puerto serial ‘COM1’ del computador. La rutina principal del médulo
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(‘measurPSoCUpdateTaskPerm’), se ejecuta cada 200ms. La informacion adquirida por
el modulo se hace publica a través del ‘poster’. Las solicitudes de servicio al moédulo son
descritas a continuacién :

— InitPSocMeasure : Se encarga de la inicializacion de modulo (apertura puerto,
configuracion del PSoC). Se debe especificar si el médulo trabaja con el sensor real
o en modo simulacion, tomando los datos de los diversas posibilidades (log, Matlab,
Others). Otro parametro a ingresar es el nombre del puerto serial por el cual se
entabla la comunicacién con el sensor.

— ClosePSoc : Se encarga de cancelar la tarea programada, liberar memoria y cerrar
la comunicacién serial.

— DisplayMeasurePSoc : Se encarga de desplegar la lectura del sensor, almacenada
en la estructura de datos que se encuentra en centralStruct.h.

— SaveOnDisk : Se encarga de la apertura de un archivo ‘measurepsoc.dat’, donde
se registran las lecturas del PSoC cada 0.2s, segtin la estructura que se encuentra
en ‘measurePSocStruct.h’.

B.2.5 SIMUL Module

El médulo SIMUL se encarga de recuperar los datos almacenados en disco (gps.dat,
central.dat, measurepsoc.dat, ultrasound.dat) y ponerlos a disposicion de los otros modu-
los a través de ‘posters’ (centralData, measurepsocData, gpsData, ultraData). Los datos
almacenados en disco provienen de datos reales de vuelo (../log), datos de simulacion
(../Matlab) o del directorio ‘Others’ que es dejado para implementaciones futuras.

El archivo ‘simulStruct.h’ contiene las estructuras de los datos a exportar en los
postres. La tarea que ejecuta esta labor en forma permanente es ‘SimulSimulTaskPerm’ y
se ejecuta continuamente (+5ms). La razén de correr a esta velocidad es fundamentada
en el hecho que este modulo debe reconstruir un vuelo a partir de los datos almacenados
en disco, como si fuera en tiempo real. Asi, este médulo deja una tarea programada de-
bajo de el, encargada de la lectura de los archivos y actualizacién de postres de manera
manual.

Las diferentes solicitudes de servicio al modulo (‘request’) son descritas a continuacion :

— InitSimul : Se encarga de la inicializacién del médulo (programacion de la tarea
permanente de ejecucion). Se debe especificar la procedencia del dato (log, Mat-
lab, Others), la ubicacion del directorio principal, el nombre de loas archivos que
contienen los datos (.dat).

— ReadSimul : Se encarga de ejecutar paso a paso la lectura de los archivos de datos.

— StopSimul : parada de lectura de datos.

— RewindSimul : Se encarga de enviar los punteros de lectura de los archivos a cero,
es decir que reinicia la lectura de los archivos de datos.

— SetVerbosity : Permite ver impreso en pantalla la procedencia del dato y su valor
a cada paso de iteracion.

— GetVerbosity : Retorna el estado de la bandera de impresion en pantalla.
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B.2.6 CONTOLFLY Module

El médulo CONTOLFLY es el mas complejo de todos (ver figura B.2). Este modulo
debe hacer :

— Programaciéon de labor permanente para interacciéon con cardDriver, encargada de
generacién las PWM’s de los diversos servo-motores.

— Generacién de senales seudo aleatorias tipo SBPA.

Fusién sensorial por medio de la ejecucion de un filtro 6ptimo tipo ‘Kalma’.

Generacion de las senales de control a partir de diferentes posibilidades de regula-

dores (First Ordre, GPC, PID).

Planificacion de la trayectoria, dado un punto de partida y un punto meta.

Préximamente deberd estar el algoritmo que hace el seguimiento de la trayectoria

planeada.

Por facilidad en la descripcion de este modulo, se describe a continuacion cada una de
las tareas ejecutadas por ‘controlfly’.
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Fi1G. B.2 — Esquema de las funciones del médulo de control
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Labor CardDriver

El médulo ‘controlfly’ debe programar una tarea permanente, encargada de configurar
la comunicaciéon con la tarjeta ‘cardDriver’. El puerto serial usado para esto es ‘COM2’
y la actualizacién de informacién enviada y recibida es ejecutada cada 50ms por la ‘task’
permanente ‘flyFlyTaskPerm’. Aqui, se tiene la posibilidad de enviar una o todas las
senales PWM’s a uno o todos los actuadores. Esta programaciéon de la tarea permanente
invoca los algoritmos que se encuentran en el archivo card.c.

Las diferentes solicitudes de servicio al modulo (‘request’) por la labor CardDriver son
descritas a continuacion :

— InitCarddriver : Se encarga de la inicializacion de modulo (apertura puerto, confi-
guracion microcontroladores y activacion de la tarea permanente de ejecucion). Se
debe especificar si el moédulo trabaja con el sensor real o en modo simulaciéon, to-
mando los datos de los diversas posibilidades (log, Matlab, Others). Otro parametro
a ingresar es el nombre del puerto serial por el cual se entabla la comunicacién con
el sensor.

— Reconnect : Se encarga de hacer la reconexion con el puerto serial y relanzar la
tarea programada.

— Disconnect : cancela la tarea programada, liberar memoria y cerrar la comunicacién
serial.

— DisplayCardDriverValues : Se encarga de mostrar la informacién enviada-recibida
de CardDriver y tiene la estructura de datos que se encuentra en controlflyStruct.h.

— PrintPosters : Se encarga de imprimir los valores de todos los postres (como prueba
de recepcion de informacién de otros médulos).

— SaveOnDisk : Se encarga de la apertura de un archivo donde se registran las
lecturas del GPS cada segundo, segiin la estructura que se encuentra en carddriver.c.

— SetSwitch : Brinda la posibilidad de seleccionar un canal (actuadores : R-MOTOR,
L-MOTOR, V-MOTOR, ANYTHING, T-MOTOR, C-MOTOR, E-MOTOR, S-MO
TOR) y decir de donde queremos que provenga la senal (CPU, RADIO o MIXED).

— SetAllSwitchs : Brinda la posibilidad de seleccionar para todos los canales la
procedencia de la senal a enviar a los actuadores.

— GetSwitch : Despliega cada uno de los actuadores y su respectiva seleccién de
procedencia de senal.

— SendValveValue : Encargado de abrir (1) o cerrar (0) la valvula de seguridad.

— GetValve : Presenta el estado de la valvula de seguridad.

— GetSensor : Despliega los valores de las fuentes de alimentacion (CPU, Access-
point y Electronica).

— SendSinglePWM : Se encarga de enviar un valor en porcentaje comprendido
entre —100 (minimo) a 100 (méximo), a un actuador determinado (R-MOTOR, L-
MOTOR, V-MOTOR, ANYTHING, T-MOTOR, C-MOTOR, E-MOTOR, S-MO
TOR).

— Send AIIPWMs : Envia a todos loas actuadores el valor deseado para cada uno de
ellos, bajo el formato de la ‘requet’ SendSinglePWM.

— GetSiglePWM : Entrega el valor medido de unos de los actuadores. Este valor es
el que envia el radio-control.
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Labor SBPA

Una tarea importante en el camino de la identificaciéon es poder lograr tener senales
ricas en informacién estatica y dindmica. Por esto, se programo algoritmos de genera-
cion de senales tipo SBPA para los actuadores. La rutina principal, donde corre la tarea
permanente, invoca los algoritmos que se encuentran en el archivo sbpa.c. Las diferentes
solicitudes de servicio dentro del médulo (‘request’) para esta labor son :

— SetSbpaParams : Gestiona la entrega de la configuracion a los algoritmos de la

generacion de la SBPA.

— GetSbpaParams : Lista los valores actuales de las rutinas de generaciéon de la

SBPA.

— StartSbpa : Permite la generacion y envié de la senal a un actuador desde la tarea

de ejecucion permanente ‘flyFlyTaskPerm’.

— StopSbpa : Para la generacion y envio de la seial SBPA a los actuadores.

Labor Fusion

Dentro de las tareas de ‘controlfly’ estd el hacer la fusiéon de la informaciéon prove-
niente y recuperada de los ‘posters’ (CENTRAL-STR, LASSEN-STR, ULTRASOUND-
STR, CONTROLFLY-DATA-STR). Debido a que los sensores no trabajan a la misma
velocidad. La rutina principal, donde corre la tarea permanente, invoca los algoritmos que
se encuentran en el archivo stateUpdate.c. Las diferentes solicitudes de servicio al médulo
(‘request’) por la labor Fusién son descritas a continuacion :

— StartStateUpdate : (StartKalmanFilter) : Lanza la fusion de los datos por Kal-

man.

— StopStateUpdate : (StopKalmanFilter) : Finaliza el proceso de fusion por Kalma.

— SetKalmanFilterParams : Asigna valores a las varianzas de las medidas. Funda-

mental en el proceso de estimacion 6ptima del estado del dirigible.

— SetKalmanFilterParams : Lista los parametros de las varianzas.

— SaveStateUpdate : Inicia el proceso de registro de las senales del filtro.

Labor Planificacién

Cuando el usuario quiere realizar la planificacion de la trayectoria sujeta a las restric-
ciones dinamicas del dirigible, debe invocar esta labor. Esta ejecuta un algoritmos para
determinar la trayectoria mas corta segtin el problema de ‘Dubins’. El resultado de esta
planificacién es guardado en memoria bajo una estructura de datos que se encuentra en
controlflyStruct.h. La rutina principal, donde corre la tarea permanente, invoca los algo-
ritmos que se encuentran en el archivo planification.c. Las diferentes solicitudes de servicio
al médulo (‘request’) por la labor Planificacion son descritas a continuacion :

— BeginPlanification : Proceso que a partir de un punto inicial y uno final, encuentra

la trayectoria, regresando un vector de tiempos, posiciones y direccion.
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Labor Generacion senales de control

Para lograr el vuelo auténomo, este modulo ejecuta 3 posibles técnicas de control
sobre los sistemas bases (altitude, Heading, Speed). Esto brinda la posibilidad de selec-
cionar controles diferentes para cada sistema base. La rutina principal, donde corre la
tarea permanente, invoca los algoritmos que se encuentran en el archivo control.c. Las
diferentes solicitudes de servicio al mddulo (‘request’) por la labor Control son descritas
a continuacion :

SaveControlData : Encargada de iniciar el registro de los datos procesado por la
labor de control.

SetStateForControl : Se encarga de definir el tipo de estructura de informacién
a ser tratada por las rutinas de control (RAW-STATE, KALMAN-FILTERED-
STATE, KALMAN-FILTERED-CHEBY-STATE, SIMULATED-STATE).
GetStateForControl : Imprime en pantalla la estructura de informacion tratada
por las rutinas de control, es decir, el nombre de la estructura que tiene la informa-
cion de los sensores.

ConfigureControl : Se encarga de definir el tipo de control a aplicar por actuador
(FIRST-ORDER, GPC, BS, PID).

GetControlConfiguration : Imprime en pantalla el tipo de control a aplicar por
cada actuador.

GetControlStatus : Imprime el estado del proceso de un control (<actuator>Con
trolActivated or <actuator>FirstTime), es decir que indica si esta para lanzar por
primera vez o si ya ha pasado esta etapa y esta activo.

SetFakeState : Se encarga de enganar las rutinas de control al pasarles un dato
falso como si proviniera de los sensores. Los datos a ingresar por tecleado son :
spped, posDown, vUp, pitch, heading, headingSpeed.

GetFakeState : Imprime en pantalla los valores falsos.

SetSetPoints : Se encarga de registrar los valores de referencia para cada uno de
los controladores (Speed, Altitude, Heading). Un parametro adicional en esta tarea
es la especificacion si la referencia es absoluta o relativa.

GetSetPoints : Imprime por pantalla los calores de las referencias.
StartSpeedControl : Inicializa la rutina de control de velocidad y deja el proceso
del calculo de la senal de control de manera permanente.

StopSpeedControl : Se encarga de parar la rutina de control de velocidad.
Start AltitudeControl : Inicializa la rutina de control de altitud y deja el proceso
del calculo de la senal de control de manera permanente.

StopAltitudeControl : Se encarga de parar la rutina de control de altitud.
StartHeadingControl : Inicializa la rutina de control de giros (direcciéon) y deja
el proceso del calculo de la senal de control de manera permanente.
StopHeadingControl : Se encarga de parar la rutina de control de giros (direc-
cién).
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Résumé

Cette thése concerne 1’élaboration d’un modéle dynamique pour les dirigeables Karma du LAAS et
UrAn de "Université de los Andes - Colombie, la conception de lois de commande pour 1’asservissement,
bas niveau de la vitesse, I’altitude et le cap dans le vol croisiére, et la planification de chemins optimaux
ainsi que leur exécution. Ce travail a été fait dans le cadre d’une convention de cotutelle entre 'INSA de
Toulouse - France et ’Université de los Andes & Bogota - Colombie. Du c6té INSA le travail s’est déroulé
spécifiquement dans le groupe Robotique et Intelligence Artificielle du laboratoire LAAS/CNRS dans le
cadre du projet COMETS. La premiére partie du travail concerne la détermination du modéle mathéma-
tique de la dynamique du dirigeable. Le modéle analytique a été obtenu & partir d’une étude mécanique et
aérodynamique. Les paramétres du modéle ont été repris dans un premiére temps d’un travail précédent,
basé sur des expérimentations effectuées en soufflerie. Ensuite, l'identification des coefficients aérodyna-
miques du grand modéle et des modeéles réduits (appelés dans la littérature sous-modéles de commande),
a été réalisée avec des techniques classiques et le filtre de Kalman comme estimateur paramétrique. Dans
une deuxiéme partie, des stratégies de commandes ont été étudiés (principalement PID, GPC et com-
mande non-linéaire de type premier ordre) basées sur un découplage de la vitesse de déplacement et des
dynamiques relatives aux plans de navigation latéral et longitudinal. Ensuite, les asservissements de bas
niveau ont été établis et une approche de la planification de chemins optimaux a été effectuée avec la
théorie de la commande optimale et le géométrie. Deux extensions du modéle initial pour la planification
ont aussi été proposées et résolues par des méthodes numériques. Une boucle de haut niveau assurant
Iasservissement de la trajectoire planifiée a été développée. Ces différents résultats ont été validés par de
nombreux tests en simulation, avec et sans vent. Les asservissements en vitesse et altitude on été testés
sur UrAn.

Mots-clés: Dirigeable, modélisation, estimation, fusion, identification, controle, systémes non linéaires,
systémes sous- actionnés, vol autonome, planification, asservissement.

Abstract

The aims of this thesis are the development of a dynamic model for the LAAS’s Karma and los
Andes University’s UrAn airships, the elaboration of a set of base control laws of speed, altitude and
heading in cruise flight, and optimal path planning and its pursuit. This work has been done within
the framework of cooperation between the INSA of Toulouse and De los Andes University - Colombia.
On the INSA side, this work has been made principally in the Robotic and Artificial Intelligent group
of LAAS/CNRS, within the COMETS project. The first part of the document presents a mathematical
model of the blimp dynamics. The analytic description of the model has been deduced from a dynamic
and aerodynamic study. In a first time, the model parameters have been taken from precedent work
based on wind tunnel experiments. Next to that, an identification of aerodynamic parameters of the
grand model and also simplified models (called control model) were made with classical techniques and
the Kalman filter as parametric estimator. A third part is devoted to the formulation of control strategies
(PID, GPC and non-linear control by extended linearization principally), based on the decoupling of the
velocity, the longitudinal and lateral dynamics. When this base controls are formulated, an approach to
optimal planning based on the optimal control theory is presented. Two extensions to the initial model of
path planning are proposed and their solutions are computed with numerical methods. A control for the
following of the generated trajectory has been developed and is presented in the fourth chapter. These
different control strategies have been validated by numerous simulation tests with and without wind. The
speed and altitude controllers have been tested in the real airship structure (UrAn).

Keywords: Airship, modelling, estimation, fusion, identification, control, non-linear systems, sub-actuated
systems, autonomous flight, path planning, following.






