Diseno del control de trayectoria de un pararrotor
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Abstract

En el presente trabajo se desarrolla un sistema de control de trayectoria para un modelo
linealizado de un decelerador aerodindmico de alas rotatorias (pararrotor).
Los pararrotores son dispositivos que funcionan en régimen de autorrotacién, y estan

pensados para la realizacion de una variedad de tareas que pueden ir desde la recuperacién
de sondas espaciales hasta la entrega de cargas en sitios de dificil acceso por via terrestre
o acuatica. Debido a caracteristicas constructivas, utilizan palas de bajo alargamiento,
con lo que se anaden singularidades aerodindamicas propias de este tipo de palas.

Luego de analizar las principales caracteristicas dindmicas del dispositivo, se disefia el
sistema de control de trayectoria. Para el mismo se propone un esquema de control en
cascada, en donde a partir de controlar la actitud del pararrotor se controla la trayectoria
de descenso. Isto hace necesario disenar un lazo interno, donde se pone en juego la
dindmica actitudinal del pararrotor, y un lazo externo para el cual se utiliza un modelo

de masa puntual.

Esta hipdtesis permite desacoplar el control de trayectoria en el plano horizontal me-
diante dos controles SISO en cada uno de los ejes ligados al cuerpo, mientras que para la
actitud se analiza la implementacién de un control por realimentacién de estados.

A modo de validacién (o comparacion) se presenta una evaluacién de los aspectos
dinamicos esenciales del sistema de control obtenido mediante el modelo linealizado.

1 Introducciéon

Un pararrotor es un decelerador aerodinamico
de alas rotatorias, que tiene la particular-
idad de poseer alas de bajo alargamiento.
Este factor, que obedece principalmente a
cuestiones operativas, introduce un régimen
aerodinamico altamente complejo.

El comportamiento dindmico del mismo
puede modelarse asumiendo el pararrotor
como un conjunto de cuerpos rigidos articu-
lados entre si (el cuerpo principal y las palas)
sometido a la accién de fuerzas aerodindmicas
que se desarrollan a medida que se establece
una corriente fluida alrededor del mismo (ver
figura 1.Actdan también componentes de ori-
gen gravitatorio e inercial. La relacién entre
estas fuerzas y las variables cineméticas que

describen el estado del pararrotor se establece
a partir de las ecuaciones de Newton-Euler.
La determinaciéon de las variables de estado
permite computar en cualquier momento la
trayectoria que sigue el dispositivo. A partir
de este modelo dindamico no lineal se obtiene
un modelo linealizado (nominal), cuya finali-
dad es ser utilizado en el desarrollo de un al-
goritmo de control para la trayectoria.

—c | ;eb
® &

o
>

1.Esquema del pararrotor y definicién del
angulo de paso.
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Para el sistema de control se propone una
arquitectura en cascada. Una de las ventajas
que esto presenta es que permite realimentar
variables intermedias que se encuentran entre
la perturbacién y la salida. Esqueimaticamente
puede interpretarse con la ayuda de la figura
5
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2.Arquitectura de control

El control dec la travectoria cn el plano
horizontal puede hacerse controlando la
proyeccién de la fuerza de traccién que gen-
era el pararrotor sobre el mismo. Para el eje
vertical, puede controlarse la velocidad de de-
scenso Zr por medio de la fuerza de traccién
que genera el pararrotor, considerando las lim-
itaciones que impone la autorrotacién.

Se disena el lazo de trayectoria con un
modelo simple de masa puntual, sin modelar
el lazo de actitud, que operard como actuador.
Esto indudablemente introduce incertidumbre
dindamica en el diseno, pero si se apunta a que
el ancho de banda para la trayectoria sea una
década menor al de actitud, esta incertidum-
bre resultara de alta frecuencia, sin comprom-
eter la robustez del disefio. Para su imple-
mentacién se indaga en métodos de sinteti-
zacion para sistemas SISO.

Para el lazo de actitud buscamos el mayor
ancho de banda que nos permite la planta,
dado que este condicionard el ancho de banda
del lao de trayectoria, y con ello su exactitud vy
capacidad de rechazo de perturbaciones. Para
el disefio del lazo de control de actitud se uti-
liza un esquema del tipo LQR.

2 Modelo
pararrotor

del

dinamico

El régimen operativo bajo el cual se encuentra
un pararrotor es el de autorrotacion, entendida
como la rotacién de un cuerpo bajo la accién
exclusiva de un par aerodindmico generado por
una corriente fluida.

Para modelar las ecuaciones dindmicas del
mismo [1], se define un conjunto de variables
de estado, a saber:

e u. vy w, son las componentes de la ve-
locidad del centro de masas expresadas
en una terna solidaria al cuerpo.

® W,, Wy, W, son las componentes de la
velocidad angular del pararrotor en la
terna solidaria al cuerpo.

e O, ® v ¢, son los angulos de Euler en-
tre la terna solidaria al cuerpo y la terna
tierra.

Estas variables pueden agruparse para rep-
resentar vectorialmente la velocidad, la veloci-
dad angular y la actitud del pararrotor. As{
pueden construirse los vectores que se obser-
van en la ecuacion (1):

u =[u v
Q =|w, wy, w] (1)

¥ =0 ¢ vy

Junto con el vector de estado x =[u Q |
se define el vector de controlue = [0y s Hic
(dngulo de paso colectivo, de paso ciclico lat-
eral y longitudinal respectivamente).

El modelo dindmico resulta en una funcién
no lineal de las variables de estado (1),
del vector de control u~ y del tiempo.
Matemdaticamente puede sintetizarse en la
ecuacion (2):

M(x, t)%x = f(x,uc, t) (2)
donde
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Esta  formulacién  permite  describir
genéricamente el sistema de ecuaciones difer-
enciales ordinarias no lineales. El efecto de
las fuerzas v momentos de origen inercial
aparecen en los primeros 6x8 elementos de
la matriz de masas, que son los que consti-
tuyen las submatrices MY y M . Los efectos

f8><1 =



aerodindmicos interactian junto a los iner-
ciales y los gravitatorios a través de las com-
ponentes del vector f.

Los elementos que constituyen la matriz
(3) v el vector (4) se obtienen analiticamente
en [1].

La linealizacién del modelo (2) se realiza
alrededor de un punto de equilibrio, en el que
todas las variables de estado (a excepcién de
la variable 1) se mantienen constantes. Asum-
iendo esta hipdtesis, se linealiza el modelo
de estados no lineal haciendo uso del desar-
rollo en series de Taylor, reteniendo solamente
términos de primer orden.

Como consecuencia de esto, puede mod-
elarse el sistema segin la notacién habitual
para espacios de estados lineales:

x = Ax + Bu (5)

Donde x = [u © ®¥|. Las matrices A
y B pueden representarse como se muestra en
(6). En la matriz de estado se identifica una
submatriz asociada a la dindmica de cuerpo
rigido del pararrotor (A p), una submatriz que
establece una relacion cinemética entre el vec-
tor ¥ con las velocidades angulares €2 y una
submatriz que da cuenta de la proyeccion del
efecto gravitatorio en la terna ligada al cuerpo
A;. En cuanto a la matriz de control puede
decirse que el vector de control opera en el
cuerpo incidiendo en las ecuaciones de los es-
tados uy €.

[A] o AD6><6

AGexz o BD6><2
S e B o

O2><2 O2><2
(6)
Para una condicién de vuelo como la que
se muestra en la ecuacién (7):

Br = 45°% w, = 8m/s, Vg = 3m/s, (7)

puede obtenerse un vector de control de equi-
librio, promediando las fuerzas y momentos a
lo largo de una vuelta [1]. En la ecuacién (8)
se muestra el vector resultante:

ue = [.09,.0914, —.088] (8)

Para esta condicién se tiene un sistema lin-
eal con los autovalores y autovectores de la
matriz A que se muestran en 9 y 10:

)\z' W, C
Aia 0.67 0.55
Ass 0.68 0.47 (9)
Ass 2.1 0.80
Arg 148 0.02
[0.03 0.00 0.39 0.40]
0.03 0.00 0.40 0.43
0.00 0.05 0.07 0.03
0.70 0.00 0.02 0.02
V= 0.70 0.00 0.01 0.02 (10)
0.00 0.99 0.81 0.80
0.00 0.00 0.02 0.03
1 0.00 0.00 0.02 0.03]

Puede observarse un par de polos comple-
jos conjugados (A7) en el semiplano izquierdo
de bajo amortiguamiento (( = 0.02) |,
practicamente ubicados sobre el eje jw. Es-
tos autovalores tienen un orden de magnitud
superior que el resto, por lo que se analizard
la posibilidad de desacoplarlos del resto del
sistema. Estos modos rapidos (A7g) se en-
cuentran asociados predominantemente con la
rotacion segun los ejes x e y, por lo que una
variaciéon de velocidad angular en un eje se re-
fleja con una precesion en el otro.

También hay tres pares de polos comple-
jos conjugados en el semiplano izquierdo. Uno
de ellos con amortiguamiento ;2 = 0.7, mien-
tras los otros dos tienen un amortiguamiento
menor. Al ser todas las componentes reales
negativas se puede decir que el sistema es
estable. Los modos de orden de magnitud
unitario (Ass) se asocian con la dindmica
rotacional segin z4, y los restantes pares
complejos congujados (A12 y As4) represen-
tan la dinamica lenta dominante acoplando la
rotacién segin z4 con la dindmica lineal en el
plano x —y.La figura 3 muestra la distribucién
de los autovalores en el plano complejo.
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3.Distribucién de polos y ceros en el plano
complejo

Otra dimensién de andlisis que puede in-
corporarse y que aporta resultados de interés
es aquella que involucra la descomposicion en
valores singulares del sistema. FEste analisis
brinda informacién en cuanto a como pesan
las acciones de control en las salidas. La figura
Amuestra segin la frecuencia de la entrada la
magnitud de la descomposicién obtenida.
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4.Diagrama de Bode para la descomposicién
en valores singulares

A partir de este andlisis puede observarse
que en una banda de frecuencias hasta 10
rad/s, el dngulo de paso colectivo tiene alta
ganancia en la salida, mientras que el efecto
de los angulos de paso ciclico comienza a aten-
uarse a partir de 1 rad/s. Los valores minimos
y maximos de esta descomposicién brindan
una cota inferior y superior para la relacién
entre el error y el seguimiento de una referen-
cia (performance).

A modo de resumen puede decirse que el
modelo dinamico linealizado presenta un com-
portamiento estable, alrededor del punto de
equilibrio indagado. Con este punto de par-

tida se exploran alternativas para la imple-
mentaciéon de un sistema de control de la
trayectoria.

3 Control de actitud

En este apartado se describe el diseno del lazo
de control de actitud.

En base al modelo dindmico represen-
tado sintéticamente en la ecuacién (5), y la
hipétesis de que el vector de estado es accesible
a través de un sistema de navegacién integrado
se disena el control mediante realimentacién
de estados. Se arriba a una solucién robusta
y balanceada en cuanto a la exigencia para las
acciones de control y la evolucién que siguen
las variables de estado.

Los objetivos de disenio se recuperan del
apartado de andlisis dinamico. Luego de varias
iteraciones en el diseno de un controlador me-
diante técnicas de optimizacién de un indice
de desempeno se obtiene la matriz de reali-
mentacién de estados (11). Esta matriz es de
dimensién 2x8 ya que el control de actitud se
ejecuta controlando los angulos de paso ciclico

(bhsy Oic):

[0 —002 0 002
“ 1002 0 0 031

—0.32 0
0.02 0

—1.52
2.67
(11)
Las matrices Q y R utilizadas, que estable-
cen a través de sus elementos el peso relativo

de cada variable, son las que se muestran en
(12):

K

100 0
0 100

(12)
Con esta matriz se minimiza el indice de de-
sempeno y se obtiene una nueva configuracién
para los polos en el lazo cerrado de actitud que
se considera aceptable. El andlisis de las fun-
ciones de sensibilidad y de sensibilidad com-
plementaria dan cuenta de esto, como puede
inferirse observando la figura 5 , que corre-
sponde a la referencia © del control de actitud.

|

2.70
1.55



Allf se observa que la sensibilidad de la salida
al cambio en la referencia (sensibilidad com-
plementaria) tiene ganancia significativa en el
ancho de banda deseado(w < 12rad/s). Esto
significa que en esta banda el seguimiento de
referencia es satisfactorio. Por otra parte, la
sensibilidad del error al cambio en la referen-
cia tiene ganancia negativa, lo que indica que
se tiene buen rechazo de perturbaciones. Un
analisis similar puede realizarse para el dngulo
de referencia &.
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5.funciones de sensibilidad de lazo cerrado

Por  ltimo, se muestra la  re-
spuesta a condiciones iniciales obtenida
para un vector de condiciones iniciales

Xg=[0 0 0 0 0 0 0.1 0]. En las fig-
uras 6 y 7 se observa que el tiempo de re-
spuesta es aceptable y las acciones de control
se encuentran dentro de limites admisibles.

0.1
—a
—®
e~
8
2 0
=
ab
=
<
—0.1 :
0 1 2

t [s]

6.Respuesta a condiciones iniciales
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7.Respuesta a condiciones iniciales

4 Control de trayectoria

Para el control de trayectoria (lateral y longi-
tudinal), se disena un compensador de manera
que el lazo cerrado tenga un ancho de banda
de wpw = lrad/s con error nulo en el estado
estacionario. Para esto, se incorpora un inte-
grador, se ajusta la ganancia a lazo abierto y
se ahaden polos y ceros para que la frecuencia
de cruce a ganancia 0 dB. sea a la frecuencia
de ancho de banda deseada [2].

Con estos criterios, se sintetiza el compen-
sador de la ecuaciéon 13.

s 1 0.07)(s + 0.15)
s(s + 10)

C(s) — 124 (13)

El diagrama de bode del sistema compen-
sado se muestra en la figura 8 , donde puede
observarse que el ancho de banda es el deseado.
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8.Diagrama de Bode para el lazo de control
de trayectoria



El control de trayectoria se implementa
utilizando un esquema anti-windup, de man-
era de evitar la integracién en el lazo de control
cuando la accién de control es maxima.

Para el control de velocidad se requiere que
sea capaz de ejecutar la maniobra de desacel-
eracion en la etapa final del vuelo. Se propone
un ancho de banda wy, = lrad/s y se anade
un integrador para eliminar el error en estado
estacionario. El compensador sintetizado es el
que se muestra en la ecuaciéon 14.

(s +0.1)
s(s + 22.5)

El diagrama de Bode del lazo de velocidad
es el que se observa en la figura 9.

C(s) =12 (14)
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9.Diagrama de Bode para lazo de control de
velocidad

5 Validacion del modelo
lineal

En esta secciéon se presentan los resultados
obtenidos en distintas simulaciones para la im-
plementacién de los compensadores disefiados
aplicados al modelo lineal del pararrotor. De
este modo, se puede también dar cuenta de
la robustez en el diseno del compensador uti-
lizando el modelo linealizado de la dindmica
del pararrotor y wvalidarlo para su imple-
mentacién en la planta. FEl sistema de ecua-
ciones (5) se resuelve haciendo uso de un paso
de integracién variable con una tolerancia rela-
tiva de 0,001 bajo un esquema de Runge Kutta
de 5to. orden [3].

En cuanto al modelo para la perturbacién,
se utiliza un modelo de turbulencia de Dryden
[4], siendo la expresién correspondiente para

la densidad de potencia espectral de las com-
ponentes laterales la que presenta la ecuacion
(15).

27 1+ 3L2(&)?
q)uw(w): g (Uo

La escala de longitud de turbulencia L
para la componente lateral viene dada por la
relacién presentada en la ecuacion 16

h
(0.177 + 0.000823h)%4

L(h) = 5 (16)

Donde h es la altura.

Para una condicién de vuelo determinada
(Vu = 3m/s, § = 45°, wr = 8m/s) y
suponiendo un modelo para la turbulencia at-
mosférica como el descripto previamente, se
resuelve el sistema (5) ahadiendo el sistema
de control en cascada diseniado. Los resulta-
dos obtenidos se observan en las figuras 10,11
y 12
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10.Evolucién de la posicién en el plano x — y
del pararrotor



0 10 20 30 40

11.Evolucién de la posicién en el plano x — 2
del pararrotor
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12.Evolucién de los angulos de Euler

En la figura 5, los gréficos  —y v x — 2
muestran un comportamiento transitorio os-
cilatorio, pero recupera rapidamente la trayec-
toria seleccionada. Este comportamiento es
sehalado también en el grafico correspondiente
a los dngulos de Euler. Particularmente los
angulos de Fuler se encuentran limitados en
su rango, aunque puede observarse que du-
rante el transitorio inicial no hay indicios de
saturaciéon. Una vez atravesado este compor-
tamiento inicial, se establecen alrededor de
una condicién de equilibrio para la condicién
de vuelo.

Por lo tanto, la actitud y la trayectoria re-
sultantes se encuentran dentro de valores ra-
zonables.

6 Conclusiones

Por medio de la linealizacion del modelo de
estados no lineal se ha profundizado en el
andlisis del comportamiento del pararrotor
alrededor de condiciones de equilibrio deter-
minadas.

Del estudio del modelo linealizado se de-
terminé que, para la condicién de equilibrio
seleccionada, el sistema dindmico es estable.
Ademas, el estudio de la descomposicién en
valores singulares mostré que la accién de con-
trol del paso colectivo tiene ganancia significa-
tiva en una banda de frecuencia de una década
mayor que las otros dos acciones de control
(ciclico lateral y longitudinal).

A partir de estos modelos lineales se desar-
rollaron esquemas de control para la trayecto-
ria, implementando un esquema en cascada en
el que a partir de orientar el pararrotor (acti-
tud) se gobernara la trayectoria del mismo.

El control de actitud del pararrotor fue
realizado mediante técnicas LQR, muy uti-
lizadas para este tipo de problemas. Existen
otras técnicas no analizadas en este trabajo
que plantean posibles perspectivas de desar-
rollo de este aspecto en particular (H., o mo-
dos deslizantes por citar algunas). Mediante
esta técnica, se relocalizaron los polos a lazo
cerrado del sistema dindmico formado por el
pararrotor.

Para el control de trayectoria, se disené
un controlador atendiendo a la respuesta en
frecuencia del sistema. La implementacion
del mismo fue realizada mediante un esquema
anti-windup, con el objetivo de anular la inte-
gracion numérica del error cuando la senal de
control se encuentra saturada.

El sistema disenado fue simulado en condi-
ciones de vuelo determinadas, con el agre-
gado de perturbaciones atmostéricas aleato-
rias. A partir de los resultados obtenidos
puede interpretarse que el sistema de control
disenado tiene un aceptable rechazo a las per-
turbaciones. También aparecen limitaciones
en cuanto a las maniobras requeridas para
efectuar ciertas misiones, asociadas a la lin-
ealizaciéon del modelo.
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