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Resumen:

Presenta la optimizacion utilizando algoritmos genéticos
para el disefio de un controlador robusto H8 usando
técnicas de desigualdades matriciales lineales para
controlar la posicion de cabeceo y direccion en un
helicoptero de dos grados de libertad. La optimizacion se
realiza cuando falla el sensor de velocidad de cabeceo y
direccion, con base en la energia consumida, el maximo
sobrepico y la frecuencia de oscilacion del sistema. Se
presentan los resultados de las simulaciones sobre el
modelo no lineal del sistema.

Abstract:

It presents the Genetic Algorithms’ use for the design’s
optimization of a Robust control H8 using lineal Matrix
Inequalities’ techniques, to control the pitch and yaw’s
position in a two degrees of freedom helicopter. The
optimization is carried out when the pitch and yaw’s
speed sensor, based on the energy consumption fails, the
maximum peak and the oscillation frequency of the
system. The simulations’ results are presented on the non-
linear model system.
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1. INTRODUCCION

importante para determinar caracteristicas esenciales en

diferentes sistemas. En este documento se dan las
caracteristicas de disefio de un controlador optimizado para la
falla de sensores de velocidad angular; se parte de un modelo no
lineal del sistema en donde se plantea encontrar los valores
optimos para el disefio de un controlador con limitacion en la
sefial, para realizar el seguimiento a una referencia dada. El
sistema consiste en el modelo de un helicptero montado en
una base fija con dos hélices que se manejan por motores DC,
como se muestra en la figura 1. La hélice derecha o delantera
controla la elevacion de la nariz del helicoptero sobre el eje
horizontal, y la hélice izquierda o trasera controla la direccion.

l a optimizacidn en ingenieria es una herramienta muy

El sistema Quanser utilizado es intrinsecamente inestable, por
tanto, se necesita aplicar la teoria de control realimentado para
estabilizar el sistema; se propone disefiar una estrategia de
control robusto para estabilizar el sistema utilizando técnicas
LMI, asi como se usa un integrador para obtener error de
seguimiento cero; adicionalmente, la posicion pitch es
regulada utilizando un lazo de realimentacion feed-forward
que compensa el torque gravitacional (tg). El disefio de
controladores LMI esta basado en los modelos lineales del
sistema y en el problema de optimizacion para lograr una
solucion al problema planteado, logrando asi la estabilidad y
robustez del sistema.
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La optimizacion se basa en 4 caracteristicas: maximo sobrepico
presente en las salidas, consumo de energia, frecuencia de
oscilacion de la sefial de control y, por ultimo, el mejor
desempeiio cuando estan funcionando todos los sensores; las
primeras de ellas se tienen en cuenta cuando fallan los sensores
de velocidad angular.

En el articulo veremos algunos conceptos basicos necesarios
sobre los temas trabajados en este desarrollo, tales como la
obtencion del modelo, el disefio de la funcion de optimizacion,
las simulaciones y resultados esperados, asi como las
limitaciones encontradas.

Las consideraciones del desempefio deseado son: se desea que
en estado estacionario la posicion pitch y yaw se mantengan en
X, dado, y se rechacen pequefias perturbaciones; es decir, se
desea error de estado estacionario nulo. Se deben evitar picos
excesivos en los voltajes de los motores, para evitar dafios de
tipo fisico, por tanto, los actuadotes tienen sefiales maximas, de
+24V para el motor de pitch y de £15V para el motor de yaw,
por lo que se deben implementar saturadores en el sistema.

2. MODELO DEL HELICOPTERO

El helicoptero de dos grados de libertad estd montado sobre el
pivote por el eje del angulo de pitch (0) y por el eje del angulo de
yaw (W), como es mostrado en la figura 1. El pitch es definido
positivo cuando la nariz del helicoptero sube, y el yaw es




Yaw axis

Pitch axis

Figura 1. Dinamica del helicoptero experimental
2 DOF Quanser.

definido positivo para un giro en el sentido de las manecillas del
reloj. Hay una fuerza de empuje Fp que actta en el eje del pitch,
que es normal a la hélice delantera, y una fuerza de empuje Fy
queactuaen el eje del yaw, que es normal a la hélice trasera.

Las ecuaciones de movimientos se encuentran usando el
método del Lagrangiano. Posteriormente se encuentran las
cinematicas del centro de masa del helicoptero. Las
cinematicas se usan para encontrar las energias potencial y
cinética involucradas en el sistema del helicoptero. Se usa el
método de Euler-Lagrange para derivar las ecuaciones no
lineales que describen los movimientos del helicoptero,
obteniendo finalmente (1), donde V,, son los voltajes en los
motores.

9 V.o+K V

IR
D + mhelilcm)0 - Kpp mp py’ my

eq, T My glcm cos 0

- Bpg —my,; 12, sin 0 cos Oy’

gyt my; . cos 0)y =K YV, + K V,, ~ B,

+2m,,,; 1, sin 0 cos Oyl (1)

De las ecuaciones no lineales (1) se obtiene el modelo de
espacio de estados lineal del helicoptero, sobre el punto de
operacion X0 = (0, 0, 0, 0) (Skogestad, 2001; Dullerud, 2002),
obteniendo (2).

+K V. —-B0

py  my p

2 i
(J eq,p + My Icm)g - Kpp Vm,p

()
2 Lo _ .
(J eqy + Mpepi Icm)w - Knym,y + Kyme,p By v

Con el vector de espacio de estados y la entrada,
respectivamente, y los valores dados por el fabricante del
helicoptero, que se pueden observar en la tabla 1, se realizara el
disefio del sistema de control.
) . 9T T

x=[0 w 0 y] u=[Vv vV ]

m,p m,y
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Tabla 1. Valores nominales del
sistema Quanser 2DOF.

Simbolo Descripcion Valor
Kpp Thrust torque constant acting on Pitch 0.204
Axis from Pitch motor/propeller Nm/V
Kyy Thrust torque constant acting on Yaw 0.072
axis from Yaw motor/propeller N.m/V
Kpy Thrust torque constant acting on Pitch 0.0068
Axis from Yaw motor/propeller N.m/V
Kyp Thrust torque constant acting on Yaw 0.0219
axis from Pitch motor/propeller Nm/V
Bp Equivalent viscous damping about 0.800
Pitch axis N/V
By Equivalent viscous damping about 0.318
Yaw axis N/V
mheli Total moving mass of the helicopter 1.3872
1.3872 kg kg
lem Center-of-mass length along helicopter 0.186
body from Pitch axis cm
Jeq,p Total moment of inertia about 0.0384
Pitch pivot kg m’
Jeq,y Total moment of inertia about 0.0432
Yaw pivot kg m’

Fuente: Quanser 2 DOF Helicopter User and Control Manual.

3. DISENO DEL CONTROLADOR LMI+I

Para el disefio del controlador Robusto Hoo basado en técnicas
LMI se tiene en cuenta el modelo general dado en (3), que
corresponde al modelo de la planta P(s) del sistema
realimentado presente en la figura 2.

X(t) = AX(t)+ Bw(t) + B,u(t)
Z=CX(@{t)+ D w(t)+ D, u(t) (3)
Y = C,X(t) + Dyw(t) + D,,u(t)

0) w(?)
D a— Planta —
P(s) <
y(®) u(?)
Controlador
C(s)

Figura 2. Interconexion por realimentacion
de la planta y el controlador.
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3.1 Modelo con incertidumbres

Las incertidumbres se plantean como una variacion del sistema
nominal de la matriz A y la matriz B, es decir, se plantea un
sistema como el presente en (4), obteniendo el sistema dado por
(5); primero, para la variacion de los parametros se realiza la
variacion en un £10% sobre el valor nominal; los parametros
que se variaron fueronJ_,J..., B, B, K ,K K ,yK  ylas
variaciones sobre el punto de operacion se realizaron para el
angulo de Pitch y de Yaw de 15 grados, y debido a que se desea
que las velocidades angulares sean cero, la variacion sobre
estos se realizé de +10 grados (Higuera, 2008).

X=(U+A, )X +(B+A, U 4
Y=CX+DU

X =AX +(A X +AU)+BU (5)

Para minimizar el error de posicion en estado estacionario,
segun las caracteristicas deseadas, se introduce un integrador al
control LMI. Introduciendo los estados X;=0y X,=, después
de realizar las variaciones, se logra encontrar las variables que
mas influyen en la incertidumbre, obteniendo la matriz B,, que
estaria descritaen (6).

0 0 0 0 00 W,
0 0 0 0 00 W,
03571 0.0120 04311 0.0432 0 0 w,

B = N4 (6)
0.0372 0.123 0.0418 0.5427 0 0 W,
0 0 0 0 00 W
L0 0 0 0 00| |w

3.2 Diseno del Controlador LMI+1

El disefio del controlador LMI esta basado en el sistema
representado por (3), con los estados adicionales X, y X,,
considerando la sefial de control (7), obteniendo el sistema (8).

u(t) =—KX(t) (7)

X(t)=(A-B,K)X(t)+ Bw(?)

Ale (8)
Z =(C, = D,K)X(1)+Dw(r)
Clc

Obteniendo la funcion del sistema en lazo cerrado dada por (9),
se desea disefiar un controlador por realimentacion de estados
Robusto Hoo usando técnica LMI; entonces, considerando
C2 = 1™ y D,=0, el problema es encontrar la matriz de

No. (5). Vol. 5 No. 2, Diciembre de 2007

realimentacion de estados optima Hoo, Ke R*™", tal que || FL
(P(s),K) ||oo sea minima.

Z(t) = [Cle(SI - Aley' B, + D, 1 X()  (9)

Considere una funcion de transferencia continua 7(s), que no
necesariamente es de realizacion minima, 7(s)=C(sI-A)'B+D;
entonces, 7(s) < v, para y> 0y A serd asintoticamente estable
si y solo si existe una matriz simétrica definida positiva, P>0,
tal que Q=P"', para la cual se cumple el siguiente lema.

LEMA 1. (Kebede, 2006) (Sintesis controlador realimentado
Hoo - Optimo): El problema de estabilidad de la sintesis del
control 6ptimo Hoo por realimentaciéon (K= LQ'™") es minimizar
ye R,Rcon 0>0, tal que laLMI (10) sea factible.

AQ+0A" —(B,L+L'B,") B, (CQ-D,L)
B, —yI D, <0 (10)
CIQ_DIZL Dn _YI

Donde

L=KO—K=LO"'—Q0=P"'>0
P=P" >0
Y=PXecR">X=P'Y>Xx"=y"pP!

La obtencion del controlador se logra empleando el Toolbox de
LMI de Matlab (Gahinet, 2003; Banjerdpongechai, 1997).

4. FUNCION POR OPTIMIZAR

La funcién por optimizar en este caso esta dada por (11); en esta
se reunen las caracteristicas esenciales, como maximo
sobrepico presente en las salidas, consumo de energia y la
frecuencia de oscilacion de la sefial de control cuando no existe
sefal presente en los sensores de velocidad angular, asi como
estos mismos valores cuando si estan presentes; las
restricciones en este caso son que el valor seleccionado de y
ER,Ryque0<y<1,conQ>0,asicomola LMIdadaen (11)
sea factible para el valor dey utilizado en cada iteracion.

myin F(x)= Zaiﬁ(X)

st 0<y <1
LMI (14) sea Factible

Q>0

(11)




Donde ¢, son las ponderaciones de cada una de las funciones
fix), que son las funciones evaluativas del desempefio del
sistema; para este caso se¢ tienen las siguientes funciones
evaluativas de desempefio:

Sin sefial en los sensores de velocidad

- Maximo sobrepico de pitch

- Maximo sobrepico en yaw

- Variacion de la energia de control

- Frecuencia de oscilacion en la sefial de control para el motor
de pitch

- Frecuencia de oscilacion en la sefial de control para el motor
deyaw

La implementacion de las funciones de restriccion, asi como la
obtencion de los evaluativos de desempefio son un poco
complicadas, para lo cual se realiza la evaluacion del sistema
controlador en simulink (figura 10), para cada uno de los pasos
de optimizacion y de cambio de valor de v; esto se realiza con
un llamado a la simulacion del sistema controlado y los
resultados de la simulacion son enviados al workspace para
poder realizar su analisis, y con base en estos resultados
obtenidos se lleva a cabo la evaluacion de si cumplen o no las
restricciones planteadas, y asi tomar la decision de si se varia o
no el punto seleccionado (Balas, 2003; Higuera, 2006).

Para realizar la optimizacion de los valores de ¥ se empled una
rutina de algoritmos genéticos. La optimizacion basada en
algoritmos genéticos ha demostrado un excelente resultado no
solo en aplicaciones de control, sino en sistemas financieros y
otras aplicaciones existentes. La rutina de optimizacioén hace un
llamado al esquema de simulacion del sistema para realizar la
evaluacion de las funciones y restricciones, como se menciond
anteriormente. En el programa principal del proceso de
optimizacion se encuentra la rutina de algoritmos genéticos. Se
utilizan cuatro padres para cada una de las variables, después de
realizada la evaluacion se va en este programa almacenando el
hijo que brinde el mejor resultado; un breve resumen de este
programa es:

- Escoger dos padres aleatorios para crear los nuevos hijos.

- Crearlos nuevos hijos (offspring, recombinacion, etc.).

- Seleccion del mejor de los dos hijos, para este caso se utiliza
una ponderacion de las funciones evaluativos y las
restricciones (funcion a optimizar).

- Siel valor de la LMI es no factible, no se tiene en cuenta nada
mas y es descartada esta opcion; aquel que obtenga la mejor
ponderacion es el mejor hijo y, por tanto, el que se tendra en
cuenta, el otro es descartado.

- Después de obtener el mejor hijo se realiza la Mutacion y se
evalua la funcion de optimizacidén, en este paso se esta
almacenando el mejor resultado, para asi obtener una salida en
caso de no lograr la convergencia después de un numero
determinado de iteraciones.

- Este procedimiento se repite n veces (niimero de iteraciones
maximo) o hasta lograr la convergencia.

El procedimiento se realiza con nimeros decimales de 0 a 1 en
codificacion binaria de 16 bits para‘y.
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5. SIMULACIONES Y RESULTADOS

5.1 Consideraciones para la simulacion

La posicion pitch es regulada utilizando un lazo de
realimentacion feed-forward que compensa el torque
gravitacional (tg); la sefial de control feed-forward (FF) esta
dada por (12), donde 6d es el angulo de pitch deseado, yd es el
angulo de yaw deseado y Kff es la ganancia de control feed-
forward que esiguala .

mheli glcm COsS Hd
Kpp

Uy =K g (12)

En resumen, el control FF+LMI esta dado por (13), donde los
valores de la constante K son la constante del controlador.

u K Myl glcm €Os 0d We _jd
itch -
Z’lyaw 0 0
7

Como resultado de optimizaciéon y con los valores de las
matrices se logra realizar el célculo del controlador Ke R™,
obteniendo que el valor 6ptimo se alcanza para:

vy =0.560 (14)
Conel controlador:
K= 25.264 1.8455 2.4403 0.0115 13.2857 0.6560
-5.2971 16.0285 -0.7153 3.9097 -3.1705 10.041

Con este controlador K se procede a realizar la simulacion,
obteniendo los siguientes resultados.

En la figura 3 se puede observar el error del angulo de pitch y de
yaw cuando se tiene realimentacion completa de estados;
podemos observar que el sobrepico es de 5%. La figura 4
ilustra las sefiales de control en este caso, en estas se puede
observar que no sobrepasan el valor fijado como desempefio.
En la figura 5 se observa el error cuando fallan los sensores de
velocidad angular de pitch y de yaw, donde se observa un
sobrepico del 20%, en las dos figuras se logra ver que el sistema
es estabilizable, y se puede ver que la oscilacion del sistema es
baja. En la figura 6 se observan las sefiales de control, en ellas se
incrementan en gran proporcion el segundo pico de voltaje,
mientras el primero es igual; este pico presentado es debido a la
compensacion que se realiza dada la falta de informacion de la
velocidad.
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En cuanto al seguimiento, se logra observar en las figuras 7y 8;
el sistema ante falla en los sensores ya mencionados presenta
un excelente seguimiento de la referencia, solo tomando un
tiempo cuando se presenta cambio de referencia. En la figura 9
se observa la sefial de control para el seguimiento de la
referencia de la figura 8.

10 —
0 (o

S0 V .

20+ .

10 —
0
10k -
20 i -
1 1 1 1 1 1
20 25 30 35 40 45 50
Time (seg)

Figura 3. Respuesta del error ante cambios de punto
de operacion con realimentacion total.
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10 - : -
5 -
0 -
Sk -
1 1 1 1 1 1
20 25 30 35 40 45 50
Vmp
T T T T T T
2 -
0 -
2k o
4+ -
i i i i i
20 25 30 35 40 45 50
Vmy

Figura 4. Voltaje en los motores ante cambios de punto
de operacion con realimentacion total.
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Figura 5. Respuesta del error ante cambios de punto de
operacion con fallo en sensores de velocidad angular.
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Figura 6. Voltaje en los motores ante cambios de punto de
operacion con fallo en sensores de velocidad angular.

Figura 7. Seguimiento de referencia con fallo en sensores
de velocidad angular de pitch y yaw.




Figura 8. Seguimiento de referencia con fallo en sensores

de velocidad angular de pitch y yaw.

Figura 9. Voltaje en los motores para seguimiento de referencia
con fallo en sensores de velocidad angular de pitch y yaw.
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6. CONCLUSIONES

Después de realizar un andlisis de los resultados y observar con
detalle sus caracteristicas, se puede concluir que el disefio del
controlador basado en desigualdades matriciales lineales
presenta grandes resultados, demostrando un excelente
comportamiento y seguimiento de referencia con sobrepico
moderado y oscilacion de baja frecuencia; gracias a la
optimizacion basada en algoritmos genéticos se logrd obtener
un controlador que es tolerante a falla de sensores y que puede
ser utilizado frente al fallo de cualquiera de los dos sensores de
velocidad angular; solo queda seguir investigando en el trabajo
de controladores tolerantes a fallas, ya sea aplicando técnicas
adicionales a esta, tales como modos deslizantes, los cuales
puedan soportar el fallo de cualquiera de los sensores del
sistema.

Al terminar este trabajo sobre optimizacion, se logra
determinar la importancia de tener orientada la aplicacion que
se desea optimizar en algunas areas de trabajo propias de la
ingenieria; la optimizacion es basica para lograr concluir con
éxito las labores necesarias, como en este caso especifico lo fue
encontrar los valores de un controlador para un sistema
tolerante a fallas.

Encontrar el modelo matematico de las diferentes variables que
influian en el disefio y respuesta del sistema controlado y, por
tanto, en la optimizacion fue clave para poder solucionar y
encontrar un punto factible de solucion a este sistema. Dado
que este sistema era no lineal y que no se podia por simple
inspeccion encontrar cual era la solucion Optima, se hizo
necesario implementar rutinas de evaluacion y cambios de
parametros en la evaluacion del controlador.

00
Pitch
deseado

00

Yaw
deseado

Quanser 2DOF Helicopter: Closed-loop simulation

LMI=1

2DOF HELI:
LMI+1 =2 Controller

Realimentacion
Visualizacion

4

=>
2
I_>
> 2
4
2ﬁz-_ﬁ

S-Function

Seleccion Falla

5P
Visualizacion

Falla 1

Falla 3

Figura 10. Esquematico de simulacion

en MATLAB.
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