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PROLOGO

El presente proyecto “DISENO DE UN CONTROLADOR DEL GRADO DE
INCLINACION PARA UN AVION, MEDIANTE LMIS’, representa un aporte para la
teoria del disefio de controladores en el campo de la ingenieria dentro de la rama de

automatizacion y control.

Este trabajo presenta una alternativa adicional alos controladores clasicos, como lo es €l
control mediante Desigualdades Lineales Matriciales (LMIs), mediante € que a través de
criterios como los de estabilidad y ubicacion de polos, se logra redizar el disefio
optimizado de una planta no lineal ante la existencia de incertidumbre paramétrica,
obteniendo para €ello ganancias robustas que junto con el control por realimentacion de

estados, se garantiza que € sistema funcione bajo las caracteristicas deseadas.

Para ello entonces, anterior a desarrollo del controlador, se procedera a exponer ciertas
nociones preliminares de las LMIs. como su concepto, forma de planteamiento y tipos de
criterios empleados paralograr el control, ademés de las funciones a usarse dentro del LMI
Control Toolbox del software Matlab, que nos ayudaran a encontrar las soluciones
adecuadas para las LMIs planteadas de acuerdo a las condiciones de desempefio que se

desean obtener del sistema

A continuacion se expondrda un breve resumen sobre la obtencion del modelo
matemético del avion tomando en cuenta aquellos parametros dinamicos o fisicos, que
debido a su estimacion o aproximacion, causan la incertidumbre del sistema. Posterior a
esto, el modelo serd linealizado y representado en espacio de estados para finamente
proceder a disefiar ciertos tipos de controladores a més del desarrollado por técnicas LMIs,

con €l fin de establecer ciertas comparaciones.
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Entre los otros tipos de controladores disefiados, esta en primer lugar el obtenido por
realimentacion de estados, desarrollado a partir del sistema inestable, y € conseguido a

través de logica difusa (Control PD difuso) partiendo del sistema ya estabilizado del avion.

Luego de ello se procederd al disefio del controlador via LMIs, para que junto con los
anteriores controladores, se pueda establecer ciertas diferencias, principalmente en lo que

e refiere arobustez.

Por ultimo de las experiencias obtenidas alo largo de todo el trabajo, se elaboraran las

conclusiones correspondientes.
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CAPITULO 1

JUSTIFICACION, OBJETIVOSY CONTENIDO DEL PROYECTO

1.1 Introduccién

El proyecto que se desarrolla a continuacion tiene por objetivo fundamental el disefio
de un controlador del angulo de inclinacién para un avién mediante Desigualdades

Lineales Matriciales (LMIs por sus siglas en inglés).

Partiendo del punto de vista de que los pilares fundamentales del desarrollo tecnoldgico
son la confiabilidad y la eficiencia, o que se pretende con el presente trabgo es € de
complementar un proyecto de grado anterior de titulo: “ESTUDIO Y MODELACION DE
UN CONTROLADOR DIFUSO DE GRADO DE INCLINACION PARA UN AVION”,
mediante estas nuevas técnicas de control moderno como son las LMI's. Para ello
usaremos algunas de las herramientas de ingenieria de control conocidas hasta el momento
las cuales seran conjugadas con las nuevas herramientas que nos ofrece el control por

técnicas LMI, con el fin de lograr €l control del movimiento longitudinal del avion.

Este trabagjo al igual que muchos, puede ser sometido a otros tipos de andlisis, aceptando
mejoras oportunas a través de otros mecanismos de control, ya que como sabemos el

Control Automaético es unade las ramas de constante cambio.

1.2 Antecedentes

Las desigualdades matriciales lineales (LMIs) constituyen una herramienta matemética
poderosa y moderna para el andlisis y disefio de sistemas de control. Recientemente ha
tomado impulso y es asi que muchos de los papers publicados en las revistas técnicas de

prestigio internaciona en Ingenieria de Control hacen mencion a esta técnica
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CAPITULO 1 JUSTIFICACION, OBJETIVOSY CONTENIDO DEL PROYECTO 2

El andlisis de los sistemas de control se convierte, gracias alas LMIs en un problema de
optimizacion para el cual existen algoritmos cuya implementacion se encuentra realizada
dentro del LMI Control Toolbox del programa MATLAB.

Siendo este tema de mucha actualidad, sin embargo, en el medio local no se han
realizado proyectos de investigacion o desarrollo en este campo, lo que significa que existe

un retraso en el desarrollo de investigacion en el areade control.

Uno de los aspectos mas importantes que tiene el estudio de las técnicas con LMIs
radica en la posibilidad de mejorar los disefios en ciertas especificaciones que son dificiles
o imposibles de considerar mediante la teoria de control clasico e incluso del control de
espacio de estados moderno. Tal es el caso de laincorporacion en el disefio de la medida de
la robustez del sistema frente a perturbaciones externas lo cua esta valorado por una
medida llamada H infinito. Otro aspecto importante es que permite analizar sistemas de
control multivariables, en condiciones que el control clasico de realimentacion de estados
no lo puede hacer. Si bien es cierto que el tema de localizacion de polos mediante la
realimentacion de estados, permite realizar la ubicacion de los polos para obtener el
desempefio 6ptimo, en un proceso real, no siempre se dispone de sensores para cada
estado y esto conduce a un problema de realimentacion incompleta de estados que no es
factible resolverlo mediante las mencionadas técnicas. La posibilidad que se presenta es la
estimacion de estados que tiene la falencia de hacer fallar el controlador cuando el
estimador falla.

Otralimitacién de la realimentacién de estados es que no permite realizar el andlisis del
controlador frente a incertidumbres del modelo de proceso, 1o cual s es posible redizar

con LMls.

Tiempo atras se presentd como proyecto de grado € estudio y modelacion de un
controlador difuso de grado de inclinacion para un avion. El proyecto que se presenta seré
un complemento de aquel y permitira realizar comparaciones y obtener conclusiones
respecto de las dos técnicas modernas usadas en control multivariable como son: control

difuso y control mediante LMIs.

PDF created with pdfFactory trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com

CAPITULO 1 JUSTIFICACION, OBJETIVOSY CONTENIDO DEL PROYECTO 3

1.3 Justificacion

Parala Universidad es importante estar al dia en la Cienciay latecnologia. En este caso,
la teoria de control moderna hace uso extenso de las LMIs, a tal punto que ya se tiene
desarrollado un Toolbox en MATLAB. Este proyecto tiene por objeto desarrollar un
instrumento didéactico para involucrarse con las técnicas de optimizacion para resolver los

problemas de control

La importancia del tema radica en la comparacion de las dos técnicas actuales que estan
sendo usadas en el control multivariable: LMIs versus control difuso. Al finalizar €
proyecto se tendra elementos de juicio para exponer las ventgjas y desventajas de cada

técnica.

La teoria y estudio de controladores mediante LMIs es un campo sobre el cual existe
poca informacion, sin embargo se conoce que existen posibilidades de ampliar y continuar
este estudio. Este proyecto se encamina allenar dichos vacios y exponer una aplicacion del

control que se aplica en una parte del sistema de autopiloto del avién.

En este proyecto se presentara en forma documentada y clara la teoria matemética
involucrada, las aplicaciones y el proceso mediante € cua se resuelve un problema de

control real utilizando latécnica mateméaticade LMIs.

Con este proyecto ademés se abren nuevas posibilidades de investigacion en el érea de
Automatizacion y Control para proyectos futuros.
1.4 Objetivos Especificos

Formular el problema de disefio del controlador del grado de inclinacién para un avion
con criterios de estabilidad y minimizacion de tiempos de respuesta o ubicacion de polos

mediante una LMI.
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CAPITULO 1 JUSTIFICACION, OBJETIVOSY CONTENIDO DEL PROYECTO 4

Resolver el problema usando para € efecto herramientas que ofrece e LMI Control
Toolbox de Matlab.

Describir la técnica de formulacién de problemas mediante uso de Desigualdades
Lineales matriciales LMIs.

Realizar una descripcion de las funciones més relevantes del LMI Control Toolbox que

ofrece el software Matlab.

Formular matematicamente el problema de disefio del controlador, en el espacio de

estados, tras|o cual se obtendralaLMI que resuelve el problema.

Realizar la comparacion de la técnica mediante LM s versus la técnica de control difuso

en el disefio de controladores.

1.5 Contenidos del Proyecto

Con el objetivo de comprender mejor este proyecto, a continuacion se presenta una

vision general de ésta, donde se analizan brevemente los contenidos de cada capitulo.

El segundo capitulo tiene por objetivo presentar una nocién bésica acerca de lo que son
las técnicas LMI’s, la intervencién de estas en el Control, y la resolucién de problemas
mediante las LMI’s bajo condiciones impuestas como son la estabilidad, incertidumbres, y
ubicacion de polos, usando las herramientas que nos ofrece el Control Toolbox de Matlab.

En el tercer capitulo se analiza la formulacion del problema del controlador de grado de
inclinacion para un avion, para lo cual se tomara el modelo matematico de la dinamica
longitudinal del avién hallada en el anterior proyecto, para posteriormente tomando en
cuenta la incorporacion de incertidumbres a sistema, analizar y resolver el problema a

través de la ubicacion de polos con técnicas LMI’s.
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CAPITULO 1 JUSTIFICACION, OBJETIVOSY CONTENIDO DEL PROYECTO 5

En el cuarto capitulo se realizara una breve comparacion de los resultados obtenidos con
técnicas LMI frente a lo obtenido en el anterior proyecto aplicando técnicas de control

difuso.

El dltimo capitulo del proyecto serd referido a las experiencias obtenidas del presente

trabaj o, incluidas conclusiones y recomendaciones.
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CAPITULO 2

NOCIONESPRELIMINARESDE LASLMIs.

2.1 Introduccién

El disefio clasico de los procesos, en general, persigue la determinacion de las
condiciones de operacion de cada una de las unidades de proceso y de las dimensiones que

se requieren paralograr un objetivo de produccién.

Los ingenieros de procesos determinan las estructuras necesarias, las condiciones de
operacion y calculan los pardmetros fisicos de la planta. El objetivo se asocia a la
optimizacion economica, evaluando las diferentas alternativas posibles. En esta etapa por
lo general no se le brinda mucha importancia a condiciones de controlabilidad dindmica del

proceso.

El concepto de controlabilidad no es nuevo y su influencia sobre la operacion de los
procesos ha pasado a ser un elemento cada vez mas relevante. Las primeras ideas sobre

introducir la controlabilidad en el disefio fueron planteadas por Nishida e Ichikawa.

La evaluacion sobre la controlabilidad en model os en estado estacionario fue presentada
por Fisher, quien describe un procedimiento sistemético para evaluar la controlabilidad del

proceso en las etapas de disefio.

Por ultimo se ha potenciado la incorporacion de condiciones de controlabilidad en el
disefio de procesos, extendiéndose hasta @ concepto de disefio integrado, técnica en la cual
se persigue la obtencion de los parametros de la planta y de su sistema de control, en las

primeras
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CAPITULO 2 NOCIONES PRELIMINARES DE LASLMIs 7

etapas de disefio. Este problema se traduce en la resolucién de un problema de
optimizacion no-lineal multiobjetivo con restricciones y consideraciones econémicas y de

control.

En los afos recientes las Desigualdades Lineales Matriciales (LMI’s por sus siglas en
inglés) ha surgido como una poderosa herramienta, cuyo uso va desde la ingenieria de
control hasta la identificacion y disefio de sistemas estructurales, que ayudan a controlar

problemas que parecen dificiles y en ocasionesimposibles de resolver de forma analitica.

Aunque la historia de las LMI’s se remonta a los cuarenta con un énfasis mayor de su
uso en los sesenta (Kalman, Y akubovich, Popov, Willems), solo recientemente se han
desarrollado poderosas técnicas numéricas para resolver una LMI de manera précticamente
eficaz (Nesterov, Nemirovskii 1994).

Uno de esos avances son varios paquetes de software (entre ellos el LMI Control
Toolbox de Matlab a usarse en esta ocasion) que estéan disponibles para permitir una
codificacion simple de problemas de LMI’s generales, cuya intencién principamente es el
de replantear el problema en un nuevo esguema (sistema de desigualdades) para finalmente

ver si es posible o no su solucion.

De lo dicho anteriormente se puede resumir que las técnicas de LMI presentan ventajas

tales como:

- Unavariedad de especificaciones para disefio pueden ser expresadas como LMI’s.

- Formulado un problema en términos de LMI’s, se asegura una resolucion exacta por

algoritmos de optimizacion convexos eficaces.

- Mientras la mayoria de los problemas con multiples variables carecen de soluciones
analiticas en términos de un sistema de ecuaciones (matrices), estos en cambio son

tratables dentro de una estructura LMI, lo que hace de esta una valiosa herramienta.
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CAPITULO 2 NOCIONES PRELIMINARES DE LASLMIs 8

A maés de lo descrito anteriormente mediante este capitulo a continuacion explicaremos
gue son las LMIs, como se plantean de manera general y como estas intervienen en los

procesos de control.
2.2 DesigualdadesLinealesMatriciales(LM1’s)

Antes de mencionar el concepto de LMIs es necesario conocer € significado de lo que
eslaconvexidad y delo que son lasfuncionesy parametros afines.

2.2.1 Convexidad.

El concepto de conjunto convexo es algo sencillo de entender desde un punto de vista
geométrico. Son conjuntos convexos aquellos que tienen la propiedad de que al unir con un
segmento dos puntos cualesquiera del conjunto, €l segmento queda completamente

contenido en el propio conjunto.

Definicién: Un conjunto S es convexo cuando: " x,yT Sy "I 1 [01]se cumple

que:l x+(1- 1 )yl S.

Conjunie conmexo

Ama{1-A)y

Figura 2.1. Conjuntos: convexo y no convexo

Para comprender mejor la definicién de conjunto convexo debe tenerse en cuenta que
dados dos puntos x y y, los puntos de la forma corresponden justamente con los puntos del
segmento que une x Yy y. Por tanto, un conjunto es convexo cuando € segmento que une

cualquier par de puntos del conjunto esta completamente contenido en el conjunto.
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CAPITULO 2 NOCIONES PRELIMINARES DE LASLMIs 9

Conjunto convexoy funcién convexa.
Definicion 1: Un conjunto C se dice que es convexo Si:
I x+(@- 1)yl C paratodo x,yl Cy I 1[0]].

Definicion 2: Asuma que una funcion real f(x) es definida sobre un conjunto convexo

ClT R". Lafuncion f(x) es convexaen C si:

fAz+ (1= ANy) < Af(z) + (1 -A)f(y)

Propiedades de los conjuntos convexos.

Considérese los conjuntos Sy T como conjuntos convexos en un vector de espacio X.

Entonces:

- El conjunto aS:={x |X =as,s € S} esconvexaparaagun escaar a.
- LasumaS+ T :={x|x=s+t,sE St € T} esconvexa

- El exterior einterior de S (y T) son convexos.

- Lainterseccion SNT :={x |x € Syx € T } esconvexa.

2.2.2 Funcionesy Parametr os Afines

Unafuncion f:S— T esafins f(z)=T(2)+ fo donde fol Ty T:S® Tesun

plano lineal, es decir:

T(b,z +b,z)=b;T(z)+b,T(z)

Paratodo z,z,1 Sy b,,b,T R. Estos tltimos términos (b,,b,) vienen a representar

los parametros afines.
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CAPITULO 2 NOCIONES PRELIMINARES DE LASLMIs 10

Note que la funcion f : R"® Resafins y solo § existeun z,1 R ta que el trazado
z® f(z2)- f(z) sealineal. Esto significa que todas las funciones f : R"® R pueden

ser representadas como f (2) = f(z,)+ 9" (z- z,) donde g esalgin vector en R".

Todos los conceptos considerados hasta aqui nos seran de utilidad para lo que es la
definicién, planteamiento y resolucion de una LMI que lo veremos a lo largo del presente
trabgjo.

2.2.3 Definicion deuna LM .

UnaDesigualdad Lineal Matricial (LMI) esunarestriccion de laforma:

N
F()=Fy +XF, e, xF >0@(x)=F,+3 xF >0
i=1
Donde
- x=(x1........ Xn) es un vector de escalares desconocidos (vector de variables).

- F i=0,....N SOn matrices simétricas reales conocidas.

- * >0’ que significa que todos los valores propios de F(x) son mayores que 0.

Observaciones.

- Normalmente en las aplicaciones de control las LMI no aparecen en la forma estandar
[referencia 8] :

N
F()=F,+Q xF >0, sino en la forma equivalente, como por eemplo
i=1

F(x) = A'X + XA+Q >0, donde X eslavariable (matriz simétrica).

M
Si se toma en cuenta que X = é_ xF donde  son los vectores de una base para las
i=1
matrices simétricas de dimension N.
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CAPITULO 2 NOCIONES PRELIMINARES DE LASLMIs 11

Es decir, por gemplo s se tuviera:

_4 00 OW O 0
"Th oo ST TR

Y cualquier matriz simétrica:

éa bu . -

go 4= aE, +bE, +cE;, con dimension de estado 3
D cH

ay

SDHSeria larepresentacion de lamatriz en la base.
&ct

Reemplazando entonces el valor de X en laLMI original tenemos:

M M
F(x)=A"Q XE +a XEA+Q>0

i=1 i=1

Sabiendo que M = n(n +1)

es la dimensién de espacio la ecuacion anterior queda
como:
8 g
F()=a xA'E +a xE
i=1 i=1
M
F(0)=Q+a X(A'E +EA) >0

i=1

Laforma alcanzada en la forma candnica de F(x) es:

N
F=FR+axF>0 FR=Q F=(AE+EA; N=M

i=1
De donde se deduce entonces que la ecuacion de Lyapunov (que sera vista méas

adelante), esuna LMI.

- Lasformas F(x)<0y F(X)>G(x) también son LMIs puesto que:
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CAPITULO 2 NOCIONES PRELIMINARES DE LASLMIs 12

F(x)<0U -F(x)>0
F(X)>G(x) U F(x)- G(x)>0

- La LMI ademas es una restriccion convexa ya que cumple con la condicién de

convexidad como lo vamos a ver a continuacion:

Sea x, y X, taes que: F(x)>0 y F(x,)>0 vamos a demostrar que
F(x +(-1)x)>0 "I1][0]],paraesto note que:

Flx+@-1)%) =Fy+ A (1% +@- 1)%)F

i=1

N N
FUx+@-1)%)=F+l @ x F+@-1)a %, F
i=1

F( %+ 1)x) =1 Fy+ @ 1R, +1 & % F + (- 1A % F
FUx +@-1)x)=1F(x)+@- I )F(x;) _
ComoA>0y(1-A) >0y F(x) >0,F(x,) >0, entonces.
[F(x)+@-1)F(x,)>0

Y por tanto una LMI es una restriccion convexa.

La convexidad tiene una importante consecuencia: aunque la LMI no tiene una solucién
analitica en general, ésta puede ser resuelta numéricamente con la garantia de encontrar

una solucion, cuando existe una.

- Un sitema de LMIs puede ser reescrito como una Unica LMI. Sea

F.(x) >0,F,(x) >0.......,F,,(X) >0.

Utilizando lamatriz diagonal podemos tener se sistema como:
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diag[F,(X),...... F,.(X)] > 0

ér(x) 0 0
a
8 Fx) .. 0 i
é Fs(x) U
& (
é u>0
é U
é U
é u
. 0
go .. .. F. (0
La forma canoénica se obtiene haciendo:

F(X) = F,+xF;, +XxF,>0

FZ(X) = FOZ + XlFZl + X2F22 > O

éF,(x) 0 u_eéRy+xF,+xF, 0 u

8 = e g>0

g o0 FEXg é 0 Foo + X0 + X%:F0(

éF, (X) 0 u éF ou éF OV éF 0Oy

e’ g=é, - ote ) Cgtxes - >0

§ 0 FMXg 0 F,g &0 Fun 80 Fyuj

Que es la forma candnica estandar. Esta observacion es (til para resolver problemas con

multiples objetivos.

Entonces podemos recordar por ultimo que:

- Una LMI entonces define un problema convexo sobre la variable x, el cual se puede

resolver numéricamente con la garantia de encontrar una solucién, s existe alguna.

- Un sistema basado en multiples LMI’s puede ser considerado como un conjunto de

LMI’s simples, lo que permite que se mantenga la condicion de convexidad.
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Figura 2.2. Carasplanasy curvasdebido arestriccionesLMI

2.3 ProblemasLMI.

Los problemas genéricos que se resuelven por técnicas LMI’s son los siguientes:

Factibilidad del Problema: La prueba s existen o no soluciones de x tal que:
F(x)>0

Se llama factibilidad del problema. La LMI se llama no-factible en caso de no existir

solucién alguna.

Optimizacion o Minimizacion lineal del problema: consistente en la minimizacion de

una funcién lineal objetiva sujeto a restricciones de tipo LMI, como por ejemplo:

Minimizar c¢'x, tal que F(x) >0

Que juega un papel importante en el disefio basado en técnicas LMI.

Minimizacion de valor es propios generalizados: Este problema equivale a minimizar un

escalar A, donde se cumpla que:
iF(x)- G(x)>0

Minimizar ), sujeto a: : F(x)>0
1H(x) >0
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24 LMI'sen control.

Algunos problemas de control y especificaciones de disefio tienen formulaciones de tipo
LMI tales como la teoria de Lyapunov gque abarca tanto andlisis como disefio y control con
normas H¥ (rechazo a perturbaciones), estimaciones, identificacion, disefio Optimo,

disefio estructural y problemas matriciales [referencia 3].

Una de las ventgas de la formulacion de las LM1’s es la habilidad de combinar varias
expresones de disefio de una manera numéricamente tratable como se ha dicho

anteriormente.

Dentro del érea de control en si, innumerables tipos de problemas pueden ser tratados

mediante técnicas LMI’s, entre los que se destacan los siguientes:

- Edtabilidad Robusta de sistemas con incertidumbre lineal invariante en el tiempo (LTI).
- Estabilidad de Lyapunov.

- Egtabilidad cuadrética.

- Disefio de retroalimentacion de estado multi-model o, multi-objetivo.

- Ubicacién de polos.

- Sistemas dinamicos con introduccion de incertidumbres.

- Control con normas H¥ (rechazo a perturbaciones).

- Disefio de controladores robustos con gananciafija.

- Control de sistemas estocasticos.
De todo este tipo de problemas, nuestro proyecto se concentrara principalmente en
problemas tales como la estabilidad, introduccion de incertidumbres y ubicacién de polos,

a resolverse por medio de técnicas LMI, para lo cual daremos a continuacion principios

fundamentales sobre las formulaciones que implican cada uno de los problemas sefialados.
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2.4.1 Representacion de SistemasLineales Invariantesen el Tiempo (LTI).

Un sistema lineal invariante en el tiempo puede ser representado en el modelo espacio

de estados de forma matricia:
ng[( = A(X)t + Bu(t)

y(t) = Cx(t) + Du(t)

Donde A, B, C, D, E son matrices reales, sendo E invertible. Los vectores x(t), u(t) y

y(t) representan el estado, entrada, y salida del sistema.

Cuando lamatriz E resulta ser una matriz identidad E=I, se puede decir que se reduce en

ciertaforma la complejidad del problema.

Por gemplo, consideremos el sistema de segundo orden:

mx+ f x+kx=u
y=X

Llevada a representacion en modelo de espacio de estados tenemos:

X, =X

. dx

X, =—=X

1 dt 2
dx?

Xl—?—xz

X, = X, mXe+ X, +KX,=u ; y=X,
X, +0* X2 = 0% X, + X,

0*)(1+m*>'<z=u-k*xl-f*x2
y =X, +0* X,
en modelo estado - espacio se  obtiene :

6 P .
g4 0086° Bo 1280 o
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0

Se resalta el hecho de que en este modelo se obtiene una matriz E = g
D m

o

2.4.2. CondicionesLMI.

Mediante técnicas LMI se han desarrollado mudiltiples condiciones para el andlisis y
disefio de sstemas de control. Criterios como las dichas en €l inicio, criterios de
estabilidad, minimizacién de tiempos de respuesta o ubicacion de polos, y de rechazo a
perturbaciones basadas en ciertas normas, son comunes en la bibliografia reciente

[referencia 2].

De estas en especial explicaremos ciertas nociones béasicas que son de interés y que con

el avance del trabajo se explicaran de mejor manera:

Estabilidad cuadrética de Lyapunov.

Considérese el sistema sin entradas dado por:

Ex=Ax
Se dice que este sistema es cuadréticamente estable s y solo si existe una funcion

cuadrética positiva V = x' Px tal que V sea negativa. A esto se le conoce como lateoriade
estabilidad de Lyapunov [referencia 8][referencia 3].

Asi:

V =x Px+x Px<0; reemplazando términos:
T

sabiendo que x =(AXE'Y)" =x"AT(EY)T
x"AT(EY Px+x"P(E')Ax<0; entonces:
X" (AT(E')TP +P(E)A)x <0

con P>0

Con el fin de no trabgar con datos desconocidos e inciertos que nos lleven talvez a

complicaciones posteriores (por eiemplo E 'es un dato desconocido y s tuviera valores
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internos muy pequefios, tal vez ésta podria tender a infinito) se debera realizar ciertos

artificios mateméticos matriciales sin que se altere la desigualdad.

Asi pues en términos de Q=P [referencia 2], que es nuestro primer artificio

matemati co, tenemos que:

X' (ATEN' Q' +QYEHAX<0
de donde tenemos:
AT(E-l)TQ-l +Q-1(E-1)A< O

multiplicando a ambos miembros de la desigualdad por Q a la izquierda y por Q a la

derecha tenemos.
QA"(E')'Q'Q+QQ (E"AQ<0
QA'(E")" +(E)AQ<0

Ahora multiplicando de igual manera a ambos miembros por E' aladerechay por E a

laizquierdatenemos:

EQA (EY) E" + E(E ) AQE" <0

Nuestra LMI aresolverse finalmente quedaria como:
EQA" + AQE'<0 0
AQE" + EQA' <0 (resultado mas general en LMIs)

con Q>I

gue como vemos ha quedado expresada en términos conocidos para evitar problemas como
los descritos anteriormente. Se asume en la mateméatica LMI que Q > | (con P=Q'*) con

el fin de asegurar el valor positivo de dicha matriz.

En resumen entonces la estabilidad cuadrética de un sistema dindmico:

Ex = AX
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es equivalente alafactibilidad de:

Encontrar : Q > I;tal que: AQE' +EQA' <0

De manera similar para un modelo del tipo:
X = AX

para que cumpla con €l criterio de estabilidad se deberia:

Encontrar : P=P"  con P> ‘tal que: A'P+PA<O0

Anticipamos que la resolucion de las LMIs, como es el caso de esta desigualdad, selo
hace mediante algoritmos matematicos muy complejos, de alli que su resolucion se lo haga

mediante el uso de programas especiales (software) que ya abarcan dichos algoritmos.

En lo que respecta a nosotros, toda LM1 la resolveremos mediante la ayuda del software
Control Toolbox de Matlab.

Incertidumbr e de Sistemas Dinamicos.

La nocién de sistema dindmico con incertidumbre es importante en la teoria de control

robusta.

Para propositos de control, el comportamiento posiblemente complejo de los sistemas
dindmicos debe ser aproximado por modelos de complejidad relativamente bajos. La

diferencia entre modelos de este tipo y el verdadero sistema fisico se llama incertidumbre.

Una causa de laincertidumbre es el conocimiento inexacto de algunos componentes del
sstema, 0 la ateracion de su comportamiento debido a cambios en condiciones de
operacion, como deterioro, envejecimiento de los dispositivos, etc. La incertidumbre

también proviene de parametros fisicos cuyos valores sdlo se conoce aproximadamente o
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varian en el tiempo. Notese que la incertidumbre del modelo debe distinguirse de acciones

externas como perturbaciones o ruido. Existen dos clases de incertidumbre:

Incertidumbre dindmica: gque consiste en componentes dindmicos omitidos en €
modelo lineal asi como de variaciones en e comportamiento dinamico durante el
funcionamiento del sistema. Por ejemplo, los modos flexibles de alta frecuencia,

variaciones de tiempo retardadas, etc.

Incertidumbre de Parametros. que proviene de las la estimacion aproximada de los
valores de parametros fisicos, o de las variaciones de estos parametros durante €l
funcionamiento del sistema. Los ejemplos de pardmetros fisicos incluyen rigidez y
amortiguamiento de los coeficientes en sistemas mecanicos, coeficientes aerodinamicos de

dispositivos de vuel o, capacitores e inductores en circuitos eléctricos, etc.

Este tipo de incertidumbre sera analizada a lo largo de nuestro trabajo ya que las
condiciones de nuestro sistema estén influenciadas por parametros cuyos valores han sido

aproximados o desconocidos.

Antes de pasar a otro tema es necesario primeramente conocer |0 que es un parametro
afin.

Modelos en Espacio de estados con incertidumbre: Los modelos fisicos de un sistema
[levan a menudo a una descripcion de estado-espacio de su comportamiento dinamico. Las
ecuaciones estado-espacio resultantes involucran tipicamente parédmetros fisicos cuyo
valor lo se conoce de manera aproximada, asi como  aproximaciones complejas y
posiblemente fendmenos no lineales. En otras palabras, €l sistema es descrito por un

modelo estado-espacial con incertidumbre:

Ex = Ax+Bu y =Cx+Du
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Donde las matrices de espacio de estados A, B, C, D, E dependen de incertidumbres y/o
pardmetros que varian en el tiempo o varian en algunos conjuntos limitados de espacio de

matrices.

Estabilidad Cuadratica de Lyapunov para sistemas dependientes de parametros. La
principal desventgja al buscar una funcion cuadrética de Lyapunov para modelos con
incertidumbre es e conservatismo de la prueba para demostrar la estabilidad de una clase
de modelos. De hecho, la prueba de estabilidad cuadratica no diferencia entre sistemas que
contienen pardmetros variantes en el tiempo y sistemas cuyas caracteristicas dinamicas
varian rdpidamente en el tiempo. Para reducir el conservatismo de la prueba de la

estabilidad cuadratica se consideran funciones cuadréticas de Lyapunov para el sistema

E(p)x = A(p)x dependiente de parametros, esdecir, funciones de Lyapunov

V =x'Q*(p)x, con:Q*(p)=P(p)

Donde la matriz de Lyapunov Q *(p) es permitida para depender del paréametro p. De

manera méas especifica, nos interesaremos en una funcion de Lyapunov que es afin en el

parametro p, es decir:

Donde Q,,......Q, son matrices reales dedimensonnxny p = (p,....... p,) - Claramente
con:

se regresaria al caso de funciones cuadréticas de Lyapunov independientes de parametros

discutido anteriormente.

Definicion: Sedice que el sistema descrito por:

E(p)x = A(p)X

es cuadréticamente estable si existen matrices Q,,.......Q
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Q(P) = Q@+ pQ +.wet P,Q, > |
APQUPE(P)T + E(P)Q(p)A(p)" +d%(t'°) <0

Paratodo pi D={(p,....p,) | p; 1 [p,,p;],j =1.....K} [referencia2].

Interpretacion: Lafuncion afin Q(p) que satisface la desigualdad anterior paratodo
pl D define unafuncion cuadrética de Lyapunov:

V(x,p) = X'QY(p)x

para €l sistema E(p)X = A(p)x. De hecho, de

QP =Q,+pQ +....* p,Q, > 1
ADQUPE(D)T +E(p)Q(p)A(p)” + 2P dQ( P <o

Inferimos que V (x,p) >0 paratodo x* 0 vy:

dvg:’ P X (A(P)Q(P)E(P)" +E(P)Q(P)A(P)’ +d%(tm)x <0

paratodo x distinto de 0 tal que el punto de equilibrio x* =0 es(globalmente) estable si las
condiciones para :

QP =Q,+pQ +...+ p.Q, >
A(P)QUP)E(P) +E(PQ(P)A(p)” + TP Q(p) <0

son satisfechas.

De manera similar para un modelo de tipo:

X = AX
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tendriamos que para que este sistema sea estable debe cumplirse que:

P(p) = P+ PR+t PP, > |
A(P) P(p) + P(p) A(p) + dF;(tp’ <0

A continuacion nos limitaremos a observar la incertidumbre invariante en € tiempo ya
gue es la que nos competera tratar cuando entremos a problema planteado en el presente
trabajo.

Incertidumbreinvariante en el tiempo: Paraun modelo del tipo:

x = A(p)X

s el conjunto incertidumbre D1 R* mantiene constantes |os parametros de incertidumbre,

entonces obviamente en la matriz de Lyapunov Q(p) no variaen el tiempo, es decir:

dP(P) _
dt

dP(p)

en ladesigualdad A(p)" P(p) + P(p) A(p) + i

< 0. Por lo tanto, podemos garantizar la

estabilidad cuadrética afin del sistema x = A(p)xcon pl Ds nosotros encontramos

matrices R, B....., B .tal que:

P(p) =P, +p,P, +......+ p,P, >
A(p)" P(p)+P(p)A(p) <0

védlido para todo pl D. Teniendo en cuenta e conjunto  convexo

D={(py-P,) | pjT [Ej,TJj],j =1,....k} y considerando que el conjunto de vértices D,

como D, :={p=(p,--P,) | p; T {p,, P;}}, note que laexpresion:

L(p) = A(p)" P(p) + P(p)A(p)
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es en general no afin en p, distinto cuando A esta sobre un plano afin. Como consecuencia,

paratodo x1 R",lafuncién f(x):D® R definidapor:

f,(p) = X" L(p)x

es en general no convexa, de manera que la negatividad de la funcion f,en A no es

equivalente alanegatividad en los vértices D, de A.

Para lograr que f, sea una funcién convexa (paraun x1 R") se deben imponer criterios

adicionales. Suponga que tanto la matriz del sistema A(p), E(p) y la matriz Lyapunov Q(p)

son afines en p. Expandiendo L(p) entonces se produce:

k k k Kk
L(p)=[A+a p,AT'IR+A p,P1+[R +A pPIIA+a pA]
i=1 i=1 j=1 i=1

k
L(P) = AR +RA+A p[ATR+RA + AT +RA
j=1
g 5 T T
+4 4 pp[a'R+RA+ATR+RA]
j=1i=1
ERINGELTY
&pAR+RA

Ahora, permita que xI R'sea areglado y considere la funcion f_ como

f (p) = X" L(p)x. Entoncesparaagin pl Destafuncion tomalaforma:

1

Qor

k k k
f(p)=c,+a p;c; +a pipjcii+é~ p,°d,
i=1 ' =

=1 i=1 j=1

donde c,,c;,c;y d; son constantes. Una condicion suficiente para laimplicacion:

{f (p)<Opara todo pl D}P {f(p)<Opara todo pi D

estoes f, (P, Pjyee- Py ) €S CONVEXO €N Cada Uno de sus argumentos p;, j =1....k. Este

es el caso cuando:
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2
d.:ﬂf

" qp > (p)=x"(ATP, +P/A)x3 0
j

para j =1,....k . Desde un x arbitrario, nosotros obtenemos que:
A'P +PA20; j=1..k

es una condicion suficiente para inferir la negatividad de f, bajo el conjunto incertidumbre
A desde la negatividad de f, en todos los vértices D, de A. Esto conlleva a la proposicion

siguiente:

Si x = A(p)x es un modelo dependiente de parametros afinesy DI R es el conjunto

incertidumbre definido por D:={(p,,--.--P,) | pjT [Ej,f)j],j =1,....k} entonces el sstema

X = A(p)x, pl Des cuadréticamente estable si existen matrices reales P,P....., R, ta

que:

A(p)" P(p)+ P(p)A(p) <0, para todo pl D,
P>1|, para todo pl D,

A"P+PA <0, para todo i=1,...k

Kk k
Aqu, A(P)=[A+a PA] vy P(P)=[R+a pR]. También, en este caso
j=1 j=1
V(x, p) = X" P(p)xes una funcion cuadrética dependiente de parametros del sistema.

Parael sissema:

E(p)x = A(p)X

se cumplen los mismos criterios como €l visto en el modelo anterior pero con una funcién

de Lyapunov de laforma V (x, p) = x'Q *(p)x [referencia 2]. Donde:
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Q(P) =Q + PQ; + ... +p,Q, > 1

En otras pal abras este sistema dinamico es cuadraticamente estable si existen 2 matrices
Qy {M }, tal que

APQP)E(P)" +E(PQP)A(P) +A P°M; <0  para todo pl D,
Q(p)>! para todo pi D,

M, 20

APE"+EPA" +M, <0 para i=1....k

Ubicacién depolosen regionesLM .

Las regiones LMI, en términos de control, son lugares en los que uno puede lograr
ubicar los polos del sistema para determinar su estabilidad. Mediante estas regiones uno
puede influir sobre las caracteristicas del sissema dinamico, es decir, restringir tanto su
amortiguamiento como su tiempo de respuesta, dependiendo de lo que sea conveniente

para nosotros [referencia 2] .
Varias son las regiones que se pueden determinar. Entre estas se destacan las siguientes:

Semiplano a la izquierda de - a.:

5"

Esta region garantiza que el sistema presente un

tiempo de respuesta maximo determinado.

En la figura 2.3 se observa la regién donde se desea que los polos se encuentren, que

define el &reaalaizquierdadel gjedibujadoen - a:
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b Imy(s)

Re(s)

A\

/‘
/
/
s

Figura 2.3. Polosa laizquierda del gjeimaginario desplazado a
Paralograr esta area se diréa entonces que debe cumplirse que:

D={sl C:s+s+2a_<0}

Donde C representa el plano complejo, D es un subconjunto del plano C, y la condicién

final esllamada funcion caracteristica de la region de estabilidad denotada por f , la cual

indica relativamente la condicion Re(s)< - a, tal como selo ve a continuacion:

s+st+2a_<0
S +jw+s - jw+2a,<0
25 +2a.<0

S <-ag (0]
Re(S) <_as

Cono centrado en e origen, con angulo ©: En esta region se garantiza el
amortiguamiento del sistema, debido ala restriccion de la parte imaginaria de los polos del

sistema. En lafigura2.4 se presentadicharegion.
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Im(s)

0] Re(s)

Figura 2.4. Regién definida por un cono centrado en el origen, con un angulo ©

Deigua manerala condicién paraobtener estaregion es:
| . §s+§)sen (s- s)co u A
D={s c:& a Ma<of

]

]

| <

§ s- 9senq (s+9)senqy |

En donde la funcion f,, denota la condicion necesaria para establecer el sector conico

es decir:
Re(s)tanq < F(s)
Re(s)tanqg < - F(S)

Para determinar dicha region debemos partir de las funciones de cuya interseccion se

tiene laregion deseada, como seve en lafigura 2.5:

y=>x.tag B

™

7N

y<-x.ta :JB/

Figura 2.5. Interseccién entrefuncionesy > x.tag y y < -x.tag®
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Teniendo en cuenta lo dicho pasamos a resolver la funcion caracteristica f, afin de

obtener la condicién necesaria citada anteriormente:

g(s+§)senq (s- é)cosq3<0
ds- s)senq  (s+s)senq f
obteniendo los valores propios tenemos :

s+ 9seng (- cosqy, X
&s- senq (s+3senq ] &V
X(s + s)senqg + y(s- s)cosq < kx
X(s- s)cosq + x(s + s)senq < ky
X((s+ s)senq - k) + y(s- s)cosq <0

X(s- s)cosq + y((s+ s)senqg - k) <0

(s+s)senq - k  (s- s)cosq <0

(s- s)cosq  (s+s)senq - k

k? - (2(s+ s)senq)k + ((s+ S)senq - (s- s)cosq)?<0
de donde se tienen las siguientes raices:

(s+s)senq + (s- s)cosq <0; (s+s)senq - (s- s)cosq <0
dividiendo las raices para tanq:

(s+s)tanq <-(s- 5); (s+s)tanq<(s-s) que es decir:

s F(s)=(s- 9)
Re(s)tang < - F(S); Re(s)tang < F(s)

Hasta agui hemos demostrado al menos dos regiones para la ubicacion de polos como
son la del semiplano izquierdo y la del sector conico. Entre otras regiones que son usadas
generalmente tenemos: sector disco, barras verticales, y barras horizontales. Todas estas 5

regiones las resumiremos en la siguiente tabla [referencia 3] :
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Sector Condicion
Semiplano - -
i R(s)<-a,U s+s+2a_ <0
lzquierdo
{sl C|R(s)tang <F(9);  R(s)tanq < - F(s)}
Sector o ) 5
Conico 9] g?S’LS)S'nq (s- s)cosq+_
g(s- s)cosq  (s+S)sing g
e = o, 0
Sector H <r g 6-r s+qf<0
Disco 8S+q i
saras | {81 CIF9<aiF@<a) 6 o, o 0
Horizontales| F(s) =(s- ) g . .. 2aSH
Barras ) TS 22 5 ;
al <R(s)<a2, U ?S S) . [ »
Verticales 0 (s+9+2Li

Tabla 2.1. Regiones LM|

Ahora bien, para entrar en el campo de las LMIs cada una de estas regiones pueden ser

descritas en la forma:

D={sl C:P+sQ+sQ' <0}

Donde PT R™y Q1 R™" son matricesrealestal que P" = P,y lafuncion
fo(s) = P+sQ+sQ’

es llamada funcion caracteristica de la region de estabilidad como vimos anteriormente. El
conjunto incluye todas las regiones limitadas descritas anteriormente como sector disco,
sector conico, barras, etc. Las intersecciones finitas de tales regiones, pueden ser obtenidas
mediante sistemas de tipo LMI que aproximan virtualmente cualquier regién convexa en

el plano complegjo de laforma:

oo ..o} Wy ... 0 iy 0o ... 07
0 Fo...00 0 s ... 0O 0 s ... 0O
. ) + . ) ) a4t . ) ) F<0

a ... 0 B 0 ... 0 Qs a ... 0 iy
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que es larepresentacion de laforma: fy(s) = P+sQ+sQ’.

Por gemplo si representamos la region sector disco dada por:

g<r 0 E-r stal
8s+q -Ig

mediante un sistemaLMI general aproximado tendriamos:

&r 0 € 10 €0 Ou
Endonde P = 4 . Q=a © Yy Q =a -
g0 -rf T @ of & of

Ahora las regiones de estabilidad descritas de la forma anterior nos llevan a una

generalizacion interesante de la desigualdad de Lyapunov.

Teorema (M. Chiali and Gahinet) : Considéreseque P = P, Q y A son matricesreales.

Entonces A tiene todos sus valores propios en unaregion estable:

D={sl C:P+sQ+sQ' <

s y solo s existe una matriz real simétrica X = X' >0 con:

X + g AX g XAT L opp X g AX g X AT
: < [
P X + @ AX +quXAT o paX 4 QA X + g XAT

donde p;y q; sonlasi-j thentradas de Py Q, respectivamente.
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En otras palabras, A tiene todos sus valores propios en la regién de estabilidad D con

una funcion caracteristica f,(s) =P +sQ+sQ" s y solo s existe una matriz definida
positiva X tal que:
(P X +0; XA+ A™X) <0

para todo i,j. Notese que esta es una LMI en X y que € teorema clasico de Lyapunov

corresponde a la funcion caracteristica f(s) = s+s . Esto equivale entonces a sustituir

(Ls,s) U (A AX,XA")[referencia4].

NormaH,.

Lanorma2 en la dimension temporal, indica energia, si 1a sefial es proporcional a fuerza
mecéanica o0 a intensidades de corriente, o cual es apropiado en muchos problemas de

ingenieria.
Lanorma2 para una entradau (t) es.

ac 12
|1]|2 := ([ ejl:fjjeff) .

Por g emplo suponga que u es la corriente a través de una resistencia de 1ohm. Entonces

la potencia instantanea es igual a u(t)® y la energia total es igual a la integral de esta
denotada por HUHE . Podemos generalizar esta interpretacion: La potenciainstantanea de una

sefial u(t) es u(t)® y laenergiaes definida por el cuadrado de la norma2.

Lanorma 2 se aplicaa funciones de transferencia, en ese caso, esta definida por:
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S . W SR
1613 : = lim E '|_-T.|'DJ’ EtJ}EtJdl‘j‘
- 17 HiGi

_Eﬂ[ G (mG{jwidm

En si lanorma2 de una funcion de transferencia vendria a ser entonces el valor eficaz
de la salida (ganancia media del sistema) cuando a la entrada se aplica ruido blanco, de
media cero y de intensidad uno, en cada una de las componentes del vector de entrada.
Minimizar el valor eficaz de las perturbaciones aleatorias es un objetivo muy comin en
sistemas de control, por lo que la norma2 es muy utilizada como funcion de coste en los
métodos LQ optimo.

Para un sistema retroalimentado, s la funcion de transferencia de un sistema esta
definida por:
Z
T,(9 =2
W, (s)

Se hara que la norma 2 en lazo cerrado de T,(S) no exceda de un valor v Si y s0lo Si

existen 2 matricessimétricas X, y Q tal que:

(A +B,K)X,+ XA + B KT B,
B] I

<)

A

1

=0

" Q (Cy+ Dy KX,
| Xy(Cy+DyuK)T X,

Trace( @) = '»'2

No profundizaremos en como se obtiene esta expresion tipo LM debido a que nuestra
trabajo consiste solamente en la ubicacion de polos del sistema con perturbaciones en una

determinada region para alcanzar su estabilizacion.

PDF created with pdfFactory trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com

CAPITULO 2 NOCIONES PRELIMINARES DE LASLMIs 34

Norma Hoo 0 rechazo a perturbaciones.

Lanormaco de una sefia es el limite superior del valor absoluto de la entrada u(t):
[|1]] e 2= sup |u(t)|.
[

Por giemplo, lanormax de

(1 —e ")1(t)
esigual a 1.Aqui 1(t) denota una funcion escalén unitario.

Mientras que la norma o parafunciones de transferencia esta definida por:

"'{-"'" o = BUP T (Gl F0) ).
13

s

Mediante estd norma se logra proporcionar una medida de la ganancia del sistema para

el peor de los casos cuando se presenta alguna perturbacién en la entrada.

Por gemplo en un filtro paso alto con funcién de transferencia s/(s+1) el maximo de
ganancia se alcanza cuando w tiende a infinito y su valor es 1, sin que este valor sea un
maximo de la funcidn. En funciones de transferencia SISO, la norma ¥ es simplemente la

méxima amplitud de larespuesta en frecuencia.

Para un sistema retroalimentado, si la funcién de transferencia de un sissema esta
definida por:

Z,(9)

T, (s) = W,(S)

Este sistema presenta un rechazo a la perturbacion si T, (s) no excede de un valor g.

Esto se cumplirasi y solo si existe unamatriz simetrica X, tal que:
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T T |
| (A+B,K)X_+X_(A-B,K)" By X_(C,+D,K)T |
' BT I Dl <0
(C,+D,KX_ Dy, .
X =0

Por razones iguales a las mencionadas en la norma2 no profundizaremos en como se

determina esta expresion tipo LMI.

A continuacién veremos como usar e software LMI Control Toolbox de Matlab para

plantear y resolver las LMIs mediante ciertas funciones.

25LMI Control Toolbox de M atlab.

LMI Control Toolbox 1.0
Jor use with MATLAB®
Puscal Gahinet
Arkadi Nemirovehi

Alan J Laub
Mahmoud Chilali

--d\'['he Mathworls

User's Gde

Veuwinm §

Figura 2.6 Software LM 1 Control Toolbox de Matlab.

En los ultimos afios, los programas que ofrecen dar solucion a las LMI's han surgido
como herramientas poderosas para resolver problemas de optimizacion convexos basados
en muchos andlisis y aplicaciones de disefio, tales como control, identificacion, y disefio
estructural. Uno de elloses el LMI Control Toolbox del Software Matlab.

El LMI Control Toolbox de Matlab es un programa de propésito general totalmente
integrado para poder especificar y resolver problemas bajo el entorno de LMI's, ofreciendo

herramientas innovadoras para el andlisis LM1 y un ambiente amistoso para el usuario en €l
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sentido de que este puede desarrollar sus propias herramientas personalizadas asi como
aplicaciones basadas en LMI's. Cabe sefialar ademas que € LM toolbox usa una estructura
representativa por medio de expresiones LMI que proporcionan una ayuda eficiente

minimizando requisitos de memoria.

El LMI Toolbox es eficaz para resolver problemas de LMI’s que generalmente tienen que

ver con:
* Factibilidad del problema.
» Minimizacion lineal del objeto bajo expresiones de tipo LMI.
» Minimizacion de valores propios generalizados.

Ingenieros de control han encontrado en las LMIs herramientas mateméticas
convenientes para expresar y combinar una variedad de especificaciones de disefio, tales
como, introduccion de incertidumbres, rechazo a perturbaciones, andlisis de robustez, y

ubicacion de polos. EI LMI Control Toolbox incluye adicionalmente herramientas para €l

analisis y disefio de sistemas de control usando técnicas LMI:

Estructura de datos compacta para una fécil manipulacién de modelos estado-

espacio.

Especificacion y manipulacién de sistemas dinamicos con incertidumbre (sistemas
lineales invariantes en el tiempo, sistemas poli-topicos, parametros dependientes,
etc.).

Andlisis derobustez, en laque se incluyen diversas medidas de estabilidad robusta,
basadas principalmente en el andlisis de lateoriade Lyapunov y en los criterios de

Popov.

Disefio multi-modelo / multi-objetivo de estados de retroalimentacion.
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Sintesi s de salidas retroalimentadas y ubicacion de polos.

Disefio de sistemas de control en lazo cerrado, etc.

2.6 Planteamiento y Resolucion de LMIs mediante funciones del LMI Control
Toolbox de M atlab.

Las herramientas y funciones que ofrece e Control Toolbox de Matlab para
planteamiento y resolucion de LMIs son muchas, de estas trataremos de especificar solo

aquellas que nos serviran alo largo del disefio de nuestro controlador.

Matlab primeramente plantea nuestro sistema en espacio de estados:

Ex = Ax+Bu y =Cx+Du

de manera conveniente en una sola matriz llamada Matriz de Sistema, que es representado

mediante |a siguiente estructura:

A+j(E-DB E’
c .,
0 |

donde j =-/- 1 [referencia 2]. La entrada superior n corresponde a niimero de estados (es

decir AT R™) mientras que la entrada —Inf es usada para diferenciar matrices de sistema

de matrices singulares.

Para ello tenemos las funciones Itisys y Itiss para crear sissemas de matrices y para
extraer los datos de espacio de estados respectivamente.
Funcion Itisys.

Esta funcion nos permite colocar nuestro modelo de espacio de estados de la manera
anteriormente descrita. La manera como se debe usar esta funcion la presentamos a

continuacion:

PDF created with pdfFactory trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com

CAPITULO 2 NOCIONES PRELIMINARES DE LASLMIs 38

sys = ltisys (a,b,c,d,e)

donde a ,b ,c ,d ,e corresponden a los valores de nuestra matriz A, B, C, D, E los cuales
deben ser ingresados y la variable sys es aquella que contendrd a nuestra matriz de sistema.
Funcion ltiss.

Esta funcion por el contrario nos permite extraer los datos de espacio de estados de un

sstemaLTI. Su planteamiento es:

[ab,c,d,e]=Itiss(sys)

donde las variables a, b, ¢, d, e son las variables en las que se colocaran los datos A, B, C,
D, E para la representacion del sistema en espacio de estados. La variable sys en este caso
es el sistema LTI de donde se extraen dichos datos. Un gemplo de lo dicho de ambas

funciones presentamos a continuacion:
sys = ltisys (-1,1,1,0)
especificael sistemalLTI:
X=-X+U, y=X
Para extraer en cambio lasmatrices A, B, C, D, E del sistema, matriz sys, colocamos:

[ab,c,d,e]=Itiss(sys)

La funcion Itisys ademas permite retornar la realizacion espacio de estados de una
funcion de transferencia SISO n(s)/d(s) en el formato matriz de sistema. Su representacion

esta dada por:

sys = Itisys (‘tf ’,n,d)

donde n'y d representan el numerador y denominador de la funcién de transferencia.
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Existen ademas otras funciones auxiliares Utiles en € planteamiento de una LMI, que
las presentaremos a continuacion.
Funcién sinfo, spol y ssub.

La funcién sinfo nos permite conocer e nimero de entradas y salidas de un sistema

lineal. Su planteamiento es el siguiente:

sinfo (sys)

Lafuncion spol en cambio nos da los polos de un determinado sistema:

spol (sys)

Y por ultimo la funcion ssub selecciona una entrada y salida particular de un sistema
retornando el subsistema correspondiente. Por egjemplo s un sistema descrito por una
funcién de transferencia G tiene dos entradas y tres salidas, el subsistema que plantearia la

primera entrada con la segunday tercera salida seria:

ssub (g,1,2,3)

2.6.1 Planteamiento de sistemas con incertidumbre.

Anteriormente habiamos definido a los sistemas con incertidumbre a aquellos en los que
se desconoce ciertos parametros de tipo fisico o dinamico y aquellos en donde sus

pardmetros varian o no con el tiempo.

De manera particular el Control Toolbox de Matlab trata dos clases de modelos con

incertidumbre: modelo politépico y el modelo dependiente de pardmetros afines.
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M odelos Palitopicos.

Este modelo se deriva del concepto de un politopo, de ali que primero pasemos a
definir primero el significado de este término, para posteriormente definir lo que es un

modelo politopico.

Politopo: Un politopo P es un cuerpo convexo con un nimero finito de puntos extremos.
Una cara de un politopo es el propio politopo, el conjunto vacio o la interseccion del
politopo con uno de los hiperplanos que lo soportan. Del mismo modo que para cualquier
otro objeto convexo, las descripciones geométricas de un politopo en términos de vértices o
de las caras (desigualdades lineales) son equivalentes. El significado de este término nos

ayudard a entender un poco més sobre |o que es un modelo politdpico.

Se [lama un sistema politopico a un sistema lineal variante en el tiempo:

Ex = A{t)x+ B(t)u
y =C(t)x+ D(t)u

Cuyamatriz de sistema:
s = LOTIEQ BOU

& cn b

varia dentro de un politopo fijo de matrices, es decir:

k
Sithe Co{Sy, ... 8} =4 > S, o, =20, > = 1::-

donde S,.......S, dan los sistemas vértices:

_éAM+ JE(M), B(t),u _éA(), + JEM), B, U
A0=e cy, b xO0=¢ e, D(t), &
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En otras palabras, S(t) es una combinacion convexa de sistemas de matrices S,,.......S, .

Los niimeros no negativos a,,......... a, son llamados coordenadas politopicas de S.

Cada uno de los modelos son también llamados inclusiones diferenciales politopicas

lineales (LDI) en laliteratura general y surgen en algunas situaciones préacticas.

A B A I

¢ D Sl
S B ra. B
o {r{.:;. Dit) ,1=[,:: g;]

\ .

= A OB

L )

Figura 2.7. Representacion gréfica deincertidumbre politépica.

Un gjemplo de lo dicho es € sistema:
X = (sinx)x
De quien lamatriz de estado A=x tiene rangos en el politopo:
AT Cof- 13 =[- 1]
Los sistemas politopicos son planteados por la lista de vértices del sistema, es decir, por

los sistemas de matricesS,.......S, . Por ejemplo, supongamos que un modelo politépico

toma sus valores en una cobertura convexa detressistemas LTI s1, 2, S3.

Esto puede ser declarado mediante la funcion psys de la siguiente manera:

polsys = psys([ sl s2 s3])

Nuestra matriz de sistema completa estara dada por polsys.
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M odelos dependientes de parametr os afines.

Las ecuaciones de fisica con frecuencia envuelven incertidumbre o coeficientes
variantes en el tiempo. Cuando € sistema es lineal, esto da lugar naturalmente a un PDS

(sistema dependiente de parametros) de laforma:

E x = A(p)x+ B(p)u
y=C(p)x+D(p)u

donde E(p),A(p), B(p), C(p), D(p) son funciones conocidas de algiin vector de parametros
p = (pl,....,pn). Estos modelos comunmente provienen de ecuaciones de movimiento

aerodindmico, circuitos, etc.

El PDS usado parauna LMI seria:

E(p) = E + p*E +.t P, E,
AP)=A+P* A+ P A
B(p) =B+ p,* B +....+ p,* B,
C(p)=Cy+p,*C, +..+ p,*C
D(p) =D, +p,* D, +....+ p,* D

En donde se usa la notacién matriz de sistema:

aA(p)+ JE(p) B(p)o
S(p) = x
=& D(p) 5
_@A+JE  Bo
3k D, 5

La dependencia afin sobre p se escribe de manera mas compacta en términos matriz de

sstema

S(P) =S+ PSS+t DS,

Un gjemplo de ello tendriamos:
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ép,+3p, 5+p,0
A(p)zépl 2 2

épl'spz 0 H
ep, Ou
B(p) = a 2
=& of
C(p=f 0
D=0; con E=I
€ 50 a oy & 1u
A=a o A=s a0 A=e, .
& of & of & 0f
€O 0oy € 0y & 0y
B =a =2 = B,=a «C =C(p); D,=D
03)03813308 ngOHO(p) o
i éA Bu éA, B,u
SO_?% B, g=¢ 0 g_é “a
&, oy _go og’ _go oa

S(P) =S +PS+ RS

En donde como vemos se logré tener un sistema de matrices con dependencia afin de

los parametros pl y p2 los cuales pueden variar en un rango determinado.

Funcion Itisysy modelos dependientes de parametr os afines.

Esta funcidn, vista anteriormente, permite ahora plantear un sistema dependiente de

pardmetros afines. M ediante esta funcién se logra:

- Una descripcion del vector de pardmetros p en términos de los limites sobre los valores

de los parametros y tasas de variacion.

- Plantear lalista de coeficientes de lamatriz desistema S,,.......S, .

Por giemplo si tuviéramos el sistema:

S(P) =S+ RS+ RS
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M ediante la funcion Itisys se puede plantear la matriz de sistema:
s0 = Itisys(a0,b0,c0,d0, e0)

sl = Itisys(al, bl, cl,d1, el)
s2 =ltisys(a2,b2,c2,d2,e2)

affsys = psys(pv,[sO sl s2])

donde pv describe todos los parametros p,........ P, CON sus respectivos limites de variacion

(detallado a continuacion), y la salida affsys es la matriz estructurada de todos los datos.

Cuantificacion de parametros de incertidumbre.
Los parametros de incertidumbre son cuantificados por el rango de sus valores o las

posibles tasas de variacion. La cuantificacion se lo hace mediante lafuncion pvec.

El rango de parametros de incertidumbre puede ser descrito como una caja (box) en el

espacio de parametros. Esto corresponde a casos donde cada incertidumbre o parametro

variante en el tiempo p variaentre dos valores extremos determinados p y  pi.

pl[p.p]

Si p=(peeee p,) es el vector de todos los parametros de incertidumbre p 1 [ P, o

delimita un hiper-rectangulo del espacio de pardmetros R" llamado caja de parametros

(parameter box).

Funcion pvec.

Como e dijo esta funcién lo que permite es especificar € rango de valores y tasas de

variacion de un vector de incertidumbres o pardmetros que varian en €l tiempo.

p=(pl p2, ..,pk)
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El dato denotado por pvec es usado en la descripcion de sissemas dependientes de
pardmetros.

La variacion de pardmetros puede representarse de dos maneras:
pv = pvec (‘box',RANGE,RATE)

En donde ‘box’ indica que el vector es evaluado en una cga de parametros, RANGE
indica los limites superior e inferior y RATE es la tasa de variacion de los parametros (en
caso de ser parametros variantes en el tiempo). Si latasa (RATE) es omitida, se asume que
los parametros son invariantes en el tiempo.

Otramaneraes:
pv = pvec (‘pol’, [V1V2..VN])

En donde se tiene un vector de parametros evaluado en un politopo del espacio de

parametros. Los vértices de este politopo son los valores extremos V1, V2,.....Vndep.

Para gemplificar esta funcion consideremos un circuito eléctrico con un resistor , y un

capacitor ¢ con las siguientes variaciones:

r 1 [6001000] , c=[L5]

El vector de parametros correspondiente p =(r,c)toma valores en una caa de

pardmetros como se muestra a continuacion:
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c A
SL . _ _ _ e
___—— range of parameter
| values
[
|
- - _ _ _ _ ..
| |
1 1
600 1000 =r

Figura 2.8. Cajade parametros

El rango de incertidumbre es especificado por los comandos:
range=[600 1000;1 5]

p=pvec(‘box’, range)

Lafilai-th delamatriz “range” enlistaloslimites superior e inferior de p,.

De manera similar los limites de la tase de variacion de p(t) son especificados

mediante un tercer argumento “rate’ llamado asi dentro de pvec. Por g emplo los criterios:

0.1£ p(t) £1, |c(t)|£0.001

Son incorporados de la siguiente manera:
rate=[0.1 1;-0.001 0.001]

p = pvec (‘box’, range, rate)

Todos los parametros son asumidos como invariantes en €l tiempo cuando “rate”’ es

omitido.

Parametros con una variacion lenta pueden especificarse de esta manera.
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Alternativamente, los vectores de parametros con incertidumbre pueden ser
especificados como una variacion dentro de un politopo del espacio de parametros R"

similar al descrito en lafigura 2.9, con n=2.

PzA T
= \\\
!
;’f \ _range of values of p
[T / \‘\ _.,-*"’i...
|/ N
4+ \\
| T
| N
- ———— =
T 3 10 e

Figura 2. 9. Rango de par ametros politopicos.

Este politopo es caracterizado por los tres vértices:
11 = (1, 4), 112 = (3, 8), 13 = (10, 1).
Un vector de parametros con incertidumbre p con este rango de valores es definida por:
pil=[1,4], pi2=[3,8], pi3=[10,1]

p = pvec(‘pol’, [pil,pi2,pi3])

El caracter 'pol’ indica que el rango de parametros es definido como un politopo.

Transformacion de modelo afin a modelo politopico.

Los model os afines dependientes de parametros:

A+ E(P)  B(p)6
S(p) = 2
P =& D) 5

Pueden ser convertidos a modelos politépicos. Suponga por jemplo que cada parametro

p, variaen un intervalo [p,, p,] . El vector de pardmetros p = (p,,....... p,) entonces toma
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valores en una caja de parametros con 2" esquinasI11, I12, . .. . Si lafuncion S(p) es afin
en p, esto permite trazar a partir de la cgja de parametros a algun politopo de matrices de
sistema. De manera més precisa, este politopo es la cobertura convexa de las imégenes
S(I11), YI12), . . . de las esguinas de la caja de parametros I11, 112, . . . . como se denota
bajo la siguiente figura:

P1 L .

), A m T

ﬁl-.___._ @-

J
\J

il . t
parameter box ra polytope of matricea Sip)

Figura 2.10. Trazado dela caja de parametros a un politopo de sistemas

Funcién aff2pol.

Dado un sistema dependiente de parametros afines, la funcion aff2pol permite obtener a

partir de este un modelo politopico. La sintaxis de esta funcion es:

polsys = aff2pol (affsys)

donde affsys es el modelo afin. EI modelo politopico resultante polsys es obtenida a partir
de los vértices dados en affsys.

Funcién psys.

Esta funcion es la que en si especifica de manera completa un sistema politépico o

dependiente de parametros afines.

La sintaxis de esta funcion esla siguiente:

pols = psys(syslist)
affs = psys(pv,sydlist)
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Donde psys especifica el modelo de espacio de estados donde las matrices de espacio de
estados pueden contener incertidumbres, pardmetros variantes en el tiempo, o pueden ser

solamente dependientes de parametros.

Como vimos anteriormente existen dos modelos que se tratan principalmente: modelo

politopico, modelo dependientes de parametros afines.
Funcién psysy M odelos politopicos.

Para este modelo se tenia el siguiente modelo de espacio de estados:

Eitw =Alt)x + Bithu
y = Clthx + Dithu

de quien lamatriz de sistema toma valores en un politopo:

" -

A(t)+jE(t) B(t)| E‘-o-:l A TiEy Byl [ApER By |}
C(t)y  Dit) | ¢ Dy |
O o —r

Donde S,,.......S, son sistemas vértices dados, y:

[k k
ColSy, .. . Sl =+ zmisi D020, zc.ci=1

S i=1

Denota la cobertura convexade S,,.......S, (politopo de matrices con vértices S,,.......S,).

Usando la funcion psys para por ejemplo plantear un modelo politépico con sistemas

vertices §,,.......S, , es creado por:

pols = psys([s1,s2,53,4])
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Funcion psysy M odelos dependientes de par ametros afines.

Para este modelo se tenia el siguiente modelo de espacio de estados:

E(p)x = A(p)x+B(p)u
y = C(p)x+D(u)

donde A(p), B(p), C(p), D(p), E(p), son funciones afines de algun vector p = (p,,.....p,) de

parametros reales, es decir:

[Afp‘l +1E(p) pr‘] -

Cip) Dip)
""" Sipl
Ap=iEy By Ay +iEy Byl p|An73Ea By
Co Dy C; Dy "l C. D,
Sg i 51- T E‘n- o

donde S,,S......S, son matrices de sistema dados. Los parametros p pueden ser variantes

en el tiempo o constantes pero inciertos.

Para un modelo afin entonces primero se debe tener en cuenta la descripcién pv del
vector de pardmetros (es decir rango de valores y tasa de variacion) lo cua se plantea
mediante la funcion pvec (vista anteriormente); para luego plantear finalmente el modelo

mediante lafuncion psys.

Por gemplo si consideramos un modelo dependiente de parametros afines con 4

pardmetros reales, este se definird como:

affs= psys(pv,[0,s1,2,53,54])

La salida seria una matriz estructurada que guarda toda la informacion pertinente.

Para especificar el sistema con parametros afines:
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¥ =Ailpl, Alpl =Ay + pidq + pads,
Se debe escribir:
0 = Itisys(a0)
sl = Itisys(al,0)
2 = |tisys(a2,0)

ps = psys(pv,[s0 sl 2])

No se debe olvidar de colocar O en el segundo y tercer comando, ya que estos indican la

independenciade lamatriz E en pl y p2. Escribiendo:

0 = ltisys(a0)
sl = ltisy(al)
< = ltisys(a2)

ps = psys(pv,[s0 sl 2])

en cambio se especifica el sistema:

Eipix =Alpx, Ei(p) =(1+py + pall, Alpl=Ap +pd +pady

2.6.2 Criterio de Estabilidad

La estabilidad de un sistema dinamico:
X = AX

Con E=lI, esequivalente alafactibilidad de:

EncontrarP=P" tal que A'P+PA<0 con P>0

Para verificar la estabilidad de un sistema mediante herramientas LM| de Matlab, es

necesario primeramente plantear la desigualdad, para lo cual usaremos las funciones
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Imivar, y Imiterm; y luego resolveremos el problema de factibilidad a través de la funcion

feasp.

Funcién Imivar.

Define matrices variables dentro de un sissema LM y su sintaxis de manera general es
lasiguiente:

X = Imivar(type,struct)

Donde:
- type(1)= define matrices simétricas con una estructura bloque-diagonal. Por ejemplo
struct (r,1) me indica una matriz simétrica de tamafio r x r.
- type(2)= especifica una matriz rectangular de tamafio m x n. [m,n] en este caso.

- type(3)= especifica matrices con otra estructura. Con esta opcién, cada entrada de X es

especificada como cero o * x, donde x,eslan-ésimavariable de decision.

- struct en cambio es unamatriz de iguales dimensiones a X tal que:

sstruct(i,j) =0 if X(i, ) isa0
estruct(i,j) =nif X(i, j) = X,
estruct(i,j) = nif X@, j) = - X,

Por ejemplo si quisiéramos definir un matriz X1 como una matriz simétrica 3" 3 y X2

como unamatriz X2 rectangular 2 2. El codigo respectivo seriael siguiente:

setlmis([])
X1 = Imivar(L,[3 1])
X2 = Imivar(2,[2 4])

En este caso setimig([]) siempre se coloca antes de plantear una estructuratipo LMI.

Funcién Imiterm.

Especifica el contenido de unaLMI y su sintaxis es la siguiente:
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Imiterm(termID,A,B flag)

Para este caso termlID es un vector de entradas especificando la ubicacion de la matriz
variable:
- termID(1):

o

1+
termID (1) =4 ©

.

+p en el caso de que la variable se encuentre al lado izquierdo de la desigualdad y —p en €
caso de que la variable este a lado derecho de la desigualdad. El indice p descifra e orden
lade LMI s esprimera 1, s segunda 2, etc.

[0,0] para factores externos

- termID(2:3) [i,j]] paratérminosen € (i,j)-ésimo bloque del factor
interno izquierdo o derecho
0 para factores externos

. termID(4)

X paratérminos variables de tipo AXB

-X para términos variables de tipo AX B

donde x es €l identificador de la matriz variable X retornado por Imivar.

Lostérminos A, B contienen el dato numérico y son colocados de acuerdo a la siguiente

tabla

Tipodetérmino A B
Factor externo N Valor delamatrizde N omitido
Término constante C Valor delamatrizdec omitido

Términovariable AXT o
AX'B

Valor de lamatriz de A
(1 9 A estd ausente)

Valor delamatriz de B
(1 si B estd ausente)

Tabla 2.2 Valor delosargumentosAy B
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El argumento extra flag es opcional y concierne solamente a expresiones conjugadas de

laforma

(AXB) + (AXB)T = AXB + BTX'TAT

en bloques diagonales . Colocando flag='s', se permite especificar tales expresiones

mediante un simple comando Imiterm. Por ejemplo:

Imiterm{[1 1 1 X],A,1,'s")

Afade la expresion simetrizada AX + X' A" del bloque (1,1) de la primera LMI y

resume los 2 comandos:

Imiterm([1 1 1 X],A,1)
Imiterm([1 1 1 X],1,A")

Aparte de ser conveniente, este artificio produce también una representacion mas eficaz
del LMI.

Veamos un ejemplo para saber como formular una LMI mediante esta funcion.

ConsideremoslaLMI:

F R
]

o AT T T | -'
2AXAT-xgE<DD BXy | o cx,c-exje’ o
| XiB I . 0 X, |

A

M

Donde X, X, son las variables de tipo 2 y 1 respectivamente, y X, es un escalar

variable (tipo 1). Después de inicializar la descripcion LMI con setlmis y declarando las
matrices variables con Imivar, los términos del lado izquierdo de esta LMI son

especificados como sigue:

Imiterm([1 1 1 X2],2*A,A") % 2*A*X2* A’
Imiterm([1 1 1 x3],-1,E) % -x3*E
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Imiterm([1 1 1 0],D*D") % D*D'
Imiterm([1 2 1 -X1],1,B) % X1*B
Imiterm([12 2 0],-1) % -

Aqui  X;,X,, X, deben ser los identificadores variables retornados por Imivar.

Similarmente, los términos contenidos a lado derecho de la LM son especificados por:

Imiterm([-1 0 0 O], M) % factor externo M
Imiterm([-1 1 1 X1],C,C')'s) % C*X1*C'+C*X1*C'
Imiterm([-1 2 2 X2],-f,1) % -f*X2

Note que CX,C' +CX1TCT es especificado por un ssimple comando con la bandera ‘s

gue asegura la propiedad de simetrizacion.

Editor deLMIsSLMIEDITOR.

EslaInterface Usuario-gréfica para la especificacion simbolicade LMIs.
Para describir nuestro sistema LM | se debe:

1. Definir las variables de la matriz en la parte superior de la ventana. Su tipo y estructura

se especifica como en LMIVAR.

2. Especificar cada LM como unaexpresion de Matlab en la parte inferior de la ventana.

Dada esta descripcién simbdlica, LMIEDIT genera la representacion usada por €l
Toolbox LMI asi como la descripcion del problema en términos de Ordenes de
LMIVAR/LMITERM.

Estas tareas son realizadas a través de |os siguientes botones:

- View commands. visuadiza los comandos LMIVAR/LMITERM necesarios para

especificar los LMIs dados.

- Save: guardaladescripcion de LMI como una cadenade Matlab.
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- Load: carga unadescripcion de LMI guardada como una cadena de Matlab previamente.
'read". lee una serie de comandos LMIVAR/LMITERM desde un archivo.

- Write: escribe los comandos LMIVAR/LMITERM en un archivo.

- Create: genera la descripcién interna usada por € toolbox LMI. Esta representacion es

acumuladaen unavariable de nombrada despuésdel sistema LMI.
- Clear all: limpiatodas |as areas de texto editables.

- Close; salede LMIEDIT.

Por gjemplo si se considerara el sissema con cuatro entradas (B), cuatro salidas (C) y

seis estados (A), con €l conjunto de matrices escalares entrada/salida D con una estructura

blogque-diagonal:
dy 00 0
0dy0 0
D = '
0 0 dyd,
0 0 dydy |

Se pide encontrar dos matrices X1 R*®y S=D",con DI R*

@l 0 0 0 0 09

¢0 x2 0 0 0 0+ a8 0 0 0¢

_ €0 0 x3 0 0 07 _ ¢0 & 0 02

Es decir X =¢ = S= -
¢cO 0 0 x4 0 0+ S0 0 s2 s37

0o 0 0 0 x5 0 0 0 3 s4y
§00000x6,§J

tal que:
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A'x-xa+c"sc XB | _
B'x -5 )

Todo esto nos lleva en el Matlab, a plantear el codigo correspondiente para este sistema
LMI, lo cud puede llegar a ser un poco tedioso. Para ello entonces usamos la herramienta
LMIEDITOR en el que como se dijo anteriormente solo introducimos tanto las variables,
con sus respectivas caracteristicas, y las condiciones LMI finales, para luego de una
adecuada codificacion obtener el codigo de Matlab apropiado que define dichas LMIs, afin

de posteriormente usarlo en un programa de Matlab con extension *.m.

Entonces de lo dicho anteriormente tendriamos entonces €l siguiente planteamiento

correspondiente a nuestro sistema LM1:

| name the LMI system: [ rlamta |

% describe the matrix variables 7 wiew commands bl
warnable name tupe [S/RAG] shructure
b 5 [E1]
g 5 [20:21]
& describe the LIz as MATLAR expressions & view commands el
[ &b 050, =*B; B™« 51«0
w0
51
| Ml dr=rrintinn oA internal drzrrinbinn
load I save || ‘ read I write | create ﬂl M

Figura 2.11. Planteamiento del sissema LM| con el LMIEDITOR.
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Para finalmente al activar la opcién “view commands’ dentro del LMIEDITOR como
podemos observar en la ventana superior e inferior de dicha pantalla, obtener el cddigo de

matlab a usarse posteriormente, asi:

<) Figure No. 1: LMI Editor - |o] x|
| name the L] spstem: [clanta | |
{7 describe the matrix variables * view commands bl
setmiz[]);
H=lmivar[1,[6 1]1;
S=lmivar(1.[2 0:2 11);
& describe the LMl as MATLAE expressions * view commands hel

Imiterml[1 1 1 #1.4'1.'s';
Irnitermn([1 1 1 S1.C.C;

Z LML HT: AR
Z LMl #1: C¥5+C

Irniterrn([1 21 #]1.B".10; I LM HT: B

Imnitermnfl[1 2 2 51.1.-10; % LMI K15

Irniterrn[-2 1 1 %1.1.10; I LMl B2

Imniterm([3 1 1 01.1]; ELMI #3:1

Iriterrn([-2 1 1 51.1.170; LMl B2 S

planta=getimis;

| kAl dArzerintinn internal dezerintinn

zave create

rnmmands
read I warike

I‘ | clear all | close |

Figura 2.12. Codigo de Matlab para definir el SstemaLM|

load I

El LMIEDITOR por lo general se lo usa solo para obtener el codigo en matlab de un
sistema LMI, para luego usar dicho cédigo en un archivo *.m de matlab para cualquier
aplicacion que desee hacer el usuario. Es por ello que no ampliaremos mucho en cuanto a
los otros comandos del LMIEDITOR.

Funcion feasp.

El proceso para encontrar un x1 R" (o matrices equivalentes X,......X, con estructura

prescrita) que satisfaga un sistema LM

A(X) < B(X)
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Se llamafactibilidad del problema. De esto es encargada la funcion feasp.

El propdsito de esta funcién es el de encontrar una solucién para un sistema dado de
LMIs.

La sintaxis de la misma es la siguiente:

[tmin,xfeas] = feasp(Imisys,options,target)

La funcion feasp calcula una solucion xfeas de sistemas LMIs descritos por Imisys. El
vector xfeas es un valor particular de la decision de variables por quien todas las LMIs son
satisfechas.

Por gemplo dado €l sistema

NN <MY Rix)M,

xfeas es calculado por laresolucién de un programa auxiliar convexo.
T . - T .
M|n|m|zartsujetoa_ III. i 1:':*_1\.—_&[ -r":l}::'_\Til[

El minimo global de este programa es el valor escalar tmin devuelto como primer
argumento de salida por feasp. Los criterios LMI son factibles s tmin » Oy estrictamente
factibles si tmin < 0. Si el problema es factible, pero no estrictamente factible, tmin es

positivo y muy pequefio.

En el caso del sistema A'P+PA<0 con P> por gemplo lo que se busca, enla
reestructuracion del problema segln el LMI Lab, seria A'P + PA<tl , en donde P viene a
ser lamatriz de Lyapunov que provee dicha estabilidad. Esto quiere decir que cuando ya en
el programa de Matlab, para el anterior sistemade LMIs AP+ PA<0 con P>1 ,se
use la funcion feasp, si tenemos como resultado un tmin <0, bajo criterios de estabilidad

diremos entonces que €l sistema es estable y si no diremos que es inestable (t.,, =t).
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Cabe destacar ademés que dicha reestructuracion hecha por el LMI Lab, no afecta €

problema LM, esto por tratarse Unicamente de desigualdades como |o podemos ver.

El argumento opcional target coloca un valor designado para tmin El codigo de

optimizacion termina en cuanto se alcance un valor det por debajo del valor colocado.

El valor adecuado de target esO.

Notese que xfeas es una solucion en términos de variables de decision y no en términos

delas variables de lamatriz del problema.

Usando la funcion dec2mat se puede derivar valores factibles de las variables de la

matriz de xfeas.

El argumento options da acceso a control de ciertos parametros de mando para la

optimizacion del algoritmo.
- options (1): no usado.
- options (2): maximo numero de iteraciones (de manera general =100).

- options (3): reestablece € radio de factibilidad, es decir, es una manera smple de

controlar la magnitud de soluciones. Por lo general el valor de R (radio de factibilidad) es
10°. Colocando R a un valor negativo se activa € modo “limite flexible’. En este modo, €

radio de factibilidad es inicialmente colocado a 10° el cual aumenta durante el curso de la

optimizacion de ser necesario.

- options (4): ayudan a acelerar la terminacion. Cuando se coloca un valor entero >0 el
codigo termina si t no disminuyera por mas del 1% en términos relativos durante las
Ultimas iteraciones de J. El valor genera es 10. Este parametro en si relaciona velocidad vs
exactitud. Si se colocara un valor <10 el cédigo termina rgpidamente pero sin garantia de
exactitud.
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- options (5): Si estaesigual a1 setrabaja fuera de la sefial de gjecucion del procedimiento
de optimizacién. Por lo general debe estar en 0.
Estabilidad Cuadratica de Lyapunov.

Mediante la teoria de Lyapunov (citada en un comienzo) se puede definir s un sistema
es estable 0 no. Hemos visto anteriormente como se pueden plantear las LMIs, a partir del
modelo espacio de estados, de manera matemética para definir si este es 0 no estable, o

cual es complejo, no solo su planteamiento sino ademés su resolucion.

Ante ello matlab nos ofrece funciones que directamente nos dan el criterio de
estabilidad sobre un determinado sistema: la funcion feasp (vista anteriormente) y
quadstab.

Cabe resaltar antes que la primera funcion es mas comunmente usada para problemas de
factibilidad, solo que usada de una manera similar nos puede ayudar a examinar la
estabilidad de un sistema.

Funcion quadstab.

Esta funcion como se dijo prueba la estabilidad cuadratica de sistemas ya sean

politépicos o dependientes de parametros afines.

El problema de factibilidad paralas LMIs es resuelto mediante la funcion feasp.

Su sintaxis es la siguiente:
[tau,P] = quadstab(pds,options)

Para sistemas dependientes de pardmetros:

Eipix =Alpl, pitl=ipylth, ..., palth)
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o0 sistemas politépicos :

Eitix = Aith, A, Ele Colld, Ey), .. ., (4, E, I,

La funcién quadstab busca una funcion de Lyapunov V(X) = x'Px con P>0 que

establezca la estabilidad cuadrética
Latarearealizada por quadstab es seleccionada por options(1):

Si options(1) =0 (por defecto) la funcion quadstab evalUa la estabilidad cuadratica

resolviendo el problema LMI:

Minimizart con Q =Q', tal que:

ATQE + EQA T <tl paratodoslosvalores admisiblesde (A,E)

Q>

El minimo global de este problema es devuelto ent y el sistema es cuadréticamente

establesit <O.

Si options (1)=1 quadstab maximiza la region de estabilidad por dilatacion de lacaa de

parametros alrededor de su centro (solamente aplicable para modelos afin).
Pueden accederse a otros mandos de control através de las options (2) y options (3):

Si options (2) = 0 (por defecto), quadstab opera en modo rapido, usando condiciones

suficientes. Colocando options(2) = 1 se usan condiciones conservativas.

El options(3)=0 es un limite en el numero de la condicion de la matriz de Lyapunov P.

Por defecto es 10°.
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Mediante pds se ingresa nuestro modelo a usarse ya sea este politdpico o dependiente

de parametros afin.

Por ultimo el carécter P encierrala matriz de Lyapunov P =Q*

Funcion psinfo.

De esta funcioén hay algunas sintaxis a usarse para diferentes propdsitos. Nosotros

usaremos al menos 2:

psinfo(ps)
sk = psinfo(ps,'sys,k)

donde ps representa a nuestro sistema.

Para el primer caso esta funcion (con esta sintaxis en especial) permite determinar el
tipo de sistema que se esta usando (politdpico o dependiente de pardmetros afines), €
numero k de matrices de sistema envueltas en la definicion y el nUmero de estados, de
entradas y de salidas del sistema.

Para el segundo caso esta funcion retorna el numero k de matrices de sistema en la
definicion de ps. La distincion k es relativa a la lista de sistemas sydist usada en psys, es
decir, es un sistema en particular que se ha escogido de unalista de sistemas.

2.6.3 Sintesisde Realimentacion de Estados.

El LMI Control Toolbox de Matlab ofrece herramientas para la realimentacion de

estados con una combinacién de los siguientes s objetivos:

- Funcion H, (rechazo a perturbaciones o aspectos de robustez).

- Funcion H, (aspectos LQG (linealidad cuadratica gaussiana), minimizacion de ruido en

laentrada, etc).
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- Especificacion de ubicacion de polos robustos (ganancias razonables, mejora de tiempo

de respuestay amortiguamiento, etc.)

Estas herramientas se aplican a problemas multi-modelo, es decir, cuando |os objetivos

son alcanzar la robustez de de diversas plantas modelos.

A continuacion veremos como se representa un sistema multi-objeto con realimentacion
de estados mediante el LMI Control Toolbox de Matlab.

Sintesis de Realimentacion de Estados M ulti-objetivo.

La funcién msfsyn (que veremos més adelante) realiza la sintesis de realimentacién de
estados multi-objetivo con criterios de ubicacién de polos. Por simplicidad, se describe el
problema subyacente en el caso de un smple modelo LTI. La estructura de control es
descrita por la Figura. La planta P(s) es un sistema LTI dado y se asume una medida del

vector de estado x.

Pis) - 23

K |

Figura 2.13 Realimentacién de estados M ulti-obj etivo.

Dendtese por T, (s)y T,(s)las funciones de transferencia de lazo cerrado desde w a z,
y z,, respectivamente, nuestra meta es disefiar un controlador por realimentacion de

estados u = Kx tal que:

- Mantener lanorma H, de T, (s), bajo algin valor prescrito g, > 0.
- Mantener lanorma H, de T,(s), bajo algiin valor prescriton, > 0.

- Minimizar el criterio derelacion H,/H, delaforma
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. 2
o|T] 2+ B Tl
- Ubicacién de polos en lazo cerrado en unaregion D en el semiplano izquierdo.

Esta formulacion abstracta abarca diversas situaciones practicas. Por gemplo considere
un problema de regulacion con perturbacion d y medida de ruido blanco n, y permita que e

denote la regulacion del error. Colocando:

El criterio mixto H,/H,tiene en cuenta ambos aspectos el rechazo a perturbaciones
(Norma H, : ganancia RMS de d hacia e) y aspectos LQG (norma H, den hacia z,). En

adicion, los polos en lazo cerrado pueden ser forzados a algun sector de estabilidad del
semiplano izquierdo para obtener mejores tiempos de estabilizacion y mejor

amortiguamiento [referencia 2].

En lo que concierte a nuestro proyecto solo nos dedicaremos al tema de ubicacion de

polos robustos en regiones LM, por lo que profundizaremos solo en esta parte.

Formulacion LM para ubicacion de polos.

Dado una realizacion de espacio de estados:

-

£ = Ax —le - BEH
— C113+D11E4'.-' _DIEH-
2y = ng +BEEE£

b
I

L

de la planta P, €l sissema en lazo cerrado estd dado en un espacio de estados de la forma

dada por:
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T8
il

(A+ByK)x+Bw
I:-C]_—D]_EHJI —ﬂuw
g = (CotDyK)x

b
Il

bi

Laformulacion LMI para estos 3 disefios objetivos, vista anteriormente, es la siguiente:

Funcion H, :
[ W+B,RX_+X_(A~B,KT B, X_(Cy+D KT |
' By I DI, <0
(Cy =D KX Dy 1 .
X =0
Funcion H, :

(A +B,K)X, + Xo(A + B.K)T B,
BT -1

<0

A

i1

-

" Q (Cq+DyoK)X,
| X5(Cy+ Dyok)T X,

Trace() < v

Ubicacién de polos en regiones LMI:
[(pljxpol + qij (A+ BZK)XpoI + qij XpoI(A+ BZK)T)]:LEi,jEm < O

Xpol > 0

Estos 3 tipos de condiciones se suman a un problema de optimizacién no convexa con

variables, Q,K, X, , X,y X, . Para poder manejar esto en & campo de las LMI, se debera

buscar una matriz de Lyapunov simple:
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gue encierre todos los tres objetivos. Con e cambio de la variable Y := KX, podemos
llegar a tener una formulacion LMI de nuestra sintesis de realimentacion de estado multi-

objetivo. Con esto se buscaria entonces:

Minimizar ag®+b  Trace(Q) enY, X, Qy g? satisfaciendo:

| Ax+xAT By +¥'B! B, xcT+¥"DY, |

T T
B -I 21 <0
C,X+DyY D, I
Q CoX+DpY |
! I =
Lxel +Y'DL, X '

[h;; + 1 (AX + ByY)X,

T L T,T
oot T (XA +Y Byl 2 e, <0

Trace(§) = 1—'3

2 2
T ="

Denotando la solucién 6ptima por (X',Y',Q°,g’), la correspondiente ganancia de

realimentacion de estados estaria dada por:

H‘l' = 1-“4'[}'::'{‘ .]—1

Y esta ganancia garantiza realizaciones tales como:

ITdsr.  |Toy< Taee@)

Todas estas LMIs, que hemos visto a lo largo de este proceso, se han reducido a unaen

particular, que es la LMI planteada a final, la cual absorbe todas las tres condiciones que
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se han planteado (H,,H,, ubicaciéon de polos) para tratar de alcanzar la robustez del

sistema.

Ahora para poder resolver dichaLMI como vemos si |0 hacemos mateméticamente seria
un proceso demasiado complejo. Pero gracias al Control Toolbox de Matlab, todo esto se
reduce a usar una sola funcion que abarca todos los algoritmos pertinentes para encontrar la

solucién deseada. Dicha funcion es conocida como msfsyn.

Funcién msfsyn.

Esta funcion implementa la LMI proxima a la sintesis multi-modelo H,/H, dada

anteriormente. La ubicacion de polos es expresada en términos de regiones LM :

D={sl C:P+sQ+sQ' <0}

caracterizada por dos matrices P y Q. Las regiones LMI (sector conico, semiplano
izquierdo, sector disco, etc. ya analizadas previamente) son especificadas interactivamente
con la funcidon Imireg, mediante la cua también se puede realizar la intersecciéon de

diferentes regiones.

Denotando las funciones de transferencia desde w a z, y z,, por T, y T,, msfsyn

calcula una solucién al problema combinado:

- Minimizar @ HT¥ Hi +Db HTz Hz

el <9

[Tel, <mg

- Ubicacion de polos en lazo cerrado dentro de unaregion D.
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La sintaxis para esta funcion es la siguiente:
[gopt,h2opt,K,Pcl] = msfsyn(P,r,obj,region)

donde:
- P: es la matriz de sistema de la planta para el caso de un modelo simple, o para la
descripcion politopica o dependiente de parametros de la planta en el caso multi-modelo

(uso de lafuncion psys). Las dimensiones de lamatriz D,, son especificadas por r.

- obj=[g,,n,,a,b]: esun vector de cuatros entradas especificando el criterio H,/H, .

- region: especifica la regién LMI a ser usada en la ubicacion de polos, por defecto se

comienzacon el semiplano izquierdo.

En la salida, gopt y h2opt garantizan las realizaciones H, y H,, K es la ganancia de

realimentacion de estados, y Pcl es el sistema en lazo cerrado expresado en una matriz de

sistema o formato de modelo politopico.

Algunos disefios combinados o simples se pueden realizar mediante la funcion msfsyn.
Algunas posibilidades de éstas |las mostramos a continuacion:

obi Corresponding Design

[0 00 0] pole placement only

(00 10] H..-optimal design

[000 1] Hy-optimal design

[0 00 1] minimize ||Ty|s subject to ||T. ). <2
[0 h 1 O] minimize ||T.||.. subject to |[Tlz < h
[00ab] minimize a|T_|° < [T,

Tabla 2.3. Disefios combinados con la funcién msfsyn

Cabe resaltar entonces que nuestro modelo en espacio de estados para el caso de nuestro

avion debera quedar establecido de la manera vista anteriormente:
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£ = Ax —Blw - BEH
b .E'W = C']_:t: +Dllu'l _.D]EI-E-
|2'2 = CE:I: +ﬂ'22uz

Obviamente no se usaran los criterios de norma H, y H,, ni € criterio H,/H, sino
tan solo el criterio de ubicacion de polos, para lo cual solo se usara la primera
configuracién de los disefios anteriormente mostrados, es decir tendremos que usar obj=[0

0 0 0] para ubicacion de polos solamente. Todo esto es debido al objetivo planteado al
inicio del presente trabgjo.
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CAPITULO 3

DISENO DEL CONTROLADOR DE GRADO DE INCLINACION
PARA UN AVION

3.1 Introduccién

En este capitulo se pretende reestructurar el modelo matemético del avidn tratado
previamente en el proyecto anterior de tema: “ESTUDIO Y MODELACION DE UN
CONTROLADOR DIFUSO DE GRADO DE INCLINACION PARA UN AVION” de

cual se deriva € presente trabgjo.

El modelamiento matematico del avion en esta ocasion se caracterizara por ser
dependiente de aquellos parametros fisicos con incertidumbre que intervienen en el sstema
del avion, los cuales debido precisamente a su incertidumbre en muchas de las ocasiones
provocan € falo de los controladores disefiados bgjo condiciones ideaes, especiamente si

estos no son robustos.

Bao estos criterios, los mismos controladores obtenidos mediante las técnicas de
realimentacion de estados y l6gica difusa a partir del modelo ideal del avidn, en el que se
usan los valores nominales de los parametros fisicos, serdn considerados para el modelo
gue ahora cuenta con la presencia de incertidumbres. Los resultados que se obtengan luego
de la smulacion, nos indicarén si los controladores anteriores son 0 no robustos 'y a la vez

confiables.

Finamente se procedera a diseflar un controlador via LMIs usando el modelo

matematico del avion con presencia de incertidumbres fisicas. De igual manera, los
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resultados obtenidos, previa simulacién, nos indicaran cuan robusto y confiable es este

nuevo controlador.

Para el caso de todos los controladores se considerara un tiempo de establecimiento

promedio de 5 segundosy un sobreimpulso no mayor a 1%.

Un limite importante a considerarse por Ultimo en el disefio de los controladores, es que
la amplitud de la sefid de control fisicamente representada por el angulo de deflexion del
elevador, se encuentre en el rango de -0.2 a 0.2 radianes, ya que €l elevador solo puede
girar un angulo comprendido en dicho rango. La amplitud del escalon a usarse como

referencia serade 0.02 rad.

3.2 Formulacién del problema del controlador del grado deinclinacién para un avién

El problema como se ha explicado a lo largo del presente proyecto, consiste en
desarrollar un controlador 6ptimo para € angulo de inclinacion de un avion a partir del

modelo matematico que describe la planta del sistema

Para la formulacion de este problema entonces pasaremos directamente a incorporar la
incertidumbre en e modelo matemético del avion formulado y tratado en el proyecto de
grado sefialado anteriormente; para conseguir asi un modelo dependiente de parametros

fisicos del sistema.

Cabe mencionarse que € modelo general a tratarse fue reducido a un modelo
longitudinal que considera a plano XZ como un plano de simetria, con el objetivo de
observar el comportamiento del angulo de inclinacion, que serd nuestra variable a

controlar.

3.2.1 Definicién del sissema de referencia.

Los sistemas de referencia tomados para el avion seran los sistemas de referencia a

tierra, de referenciade viento y de referencia del avion.
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El sistema de referencia a usarse para el modelo sera el sistema de referencia del avion
[referencial], €l cual se caracteriza por estar adosado a la estructura rigida del aeroplano, y
por lo tanto rota con é (figura 3.1). Su origen se encuentra en el centro de gravedad del
avion, y su e longitudinal X es paralelo a la linea de referencia del fuselaje, su eje Y

apunta en ladireccion del aladerecha, y su gje Z, haciala parte inferior del avion.

Figura 3.1 Sistema de g esde un avion.

3.2.2 Ecuaciones de movimiento del avion.

La notacion a usarse para las diferentes variables que intervendran en las ecuaciones de

movimiento son las siguientes:

Velocidad | Vdocidad Sumatoria | Sumatoria | Desplazamiento
Ejes lineal en | angular en | de momentos | defuerzas angular en
cadage cadage encadage | encadage cadaee
. o o
X VX W a Mx a Fx WX
Y vy Wy a My aFy Wy
o o
Z Vz WZ a Mz afFz Wz

Tabla 3.1. Variables delas ecuaciones de movimiento.
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El modelo desarrollado se basa en las ecuaciones que dan origen al movimiento en los

tres gjes del avion.

Figura 3.2. Movimientos alrededor delos gjes.

De acuerdo a gréfico anterior podemos ver claramente que existen dos clases de
movimiento, la primera a lo largo de los ges de sistema de referencia del avion y la

segunda es un movimiento alrededor de los ejes [referencia 1].

3.2.3 Ecuaciones de Fuer za.

Se consideran dos tipos de aceleracion para describir € movimiento completo. La
primera es una aceleracion lineal, que corresponde al movimiento a lo largo de los gjes,
mientras que la segunda es conocida como aceleracion centripeta, central o normal cuya

direccién es hacia el centro, en este caso alrededor de |os gjes respectivos.

La aceleracion centripeta esta definida por el producto vectorial entre la velocidad lineal

y lavelocidad angular de acuerdo ala siguiente ecuacion [referencia 1]:

8, =WV,

donde W representa el vector de velocidad angular y V, seréael vector de velocidad lineal.
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Después de realizar dicho calculo; las componentes de la aceleracion centripeta con

respecto a cada eje nos quedarian:

Aoy :VZWY'VYWZ
Acy :—VZWx-VXWz
ac, :VYWx-VX WY

Para el andlisis de las ecuaciones dinamicas se toman en cuenta las siguientes

consideraciones:

Se asume que €l avion es un cuerpo rigido, lo que implica que cualquier distancia entre

dos puntos arbitrarios del cuerpo del avion es constante.

Se asume también que la Tierra esta fija en el espacio y la atmosferaterrestre es fija con

respecto a ésta.

Y por ultimo que la masa del aeroplano se considera constante.
Ahoratomando en cuentalaley de Newton, realizaremos el andlisis de fuerzas.

aF=ma

La aceleracion total sera la suma de la aceleracion lineal y la centripeta. Aplicando esta

ley en cada g e tenemos.

é. Fx :mNX+VzW'VY\A/Z)
é FY :m(vY"'VxWZ'VzWX)
é_ Fz :m(\/z+VYWx-VX\/\A()

PDF created with pdfFactory trial version www.pdffactory.com


http://www.pdffactory.com

CAPITULO 3 DISENO DEL CONTROLADOR DE GRADO DE INCLINACION PARA UN AVION 76

3.2.4 Ecuaciones de momento:

Debemos tomar en cuenta que los gjes x-y-z son adheridos al cuerpo del avion y su

origen se encuentraen el centro de masa del avion. La velocidad angular W del avidn esla
velocidad angular del sistema x-y-z observada desde el sistema de gjes de referencia fijos
del avion. De las ecuaciones de la dinamica de cuerpos rigidos en el espacio [referencia 1]

se sabe que el momento cinético con respecto a cada eje es.

Hy = 1 We- 1 We- |y, We
Hy = -1 Wi- |, We- 1, We
H, :-|XW><- |YZ\NY- |ZWz

Donde I,,l, e |,, representan el momento de inercia del avion en cada eje, mientras

que l,l,l,, sonlosproductos de inerciarespecto alos planos de coordenadas.

Ahora usando la ecuacion de sumatoria de momentos [referencia 1]:

am=10 Lwh

e dt g,

tendriamos la suma de momentos correspondiente a cada gje:

My = Hx- HYWZ"' HZ\/\N
A M, =Hv- H, W+ H, Wy
M

« =Hz- H We+ H, Wy

3.25 Transformacién del modelo general al modelo adecuado para €l control a

desarrollar.

Hasta aqui las ecuaciones de momento y fuerza se han obtenido tomando en cuenta los
tres gjes del avion. Para este trabajo se analizaran solo los movimientos alrededor del eje

Y, ya que nuestra salida seré el angulo de cabeceo o de inclinacion W, . Consecuentemente
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el plano XZ serd el plano de simetria de nuestro avion. Este anadlisis nos dard como

resultado un modelo longitudinal del avion. De ali que los productos de inercia |, 1., no

serén considerados. De igual manera las variables Wx y W; también seran nulas y solo
nos interesa las fuerzas con respecto alos gjes X y Z, asi como €l momento con respecto al

gieY. Asi las ecuaciones de fuerzay momento quedan expresadas de la siguiente manera:

Fy = me+VZ WY)

Qo

F, =m(Vz- V, Wy)

Qo

amM,=wl,

3.2.6 Descripcion de los parametros del avion.

Ahora es necesario definir los términos basicos para referirse a sus principales variables

en un vuelo longitudinal y los parametros caracteristicos del avion:

- Angulo de ataque (a ): Es el angulo que subtiende |a linea de referencia del fuselaje y la

proyeccion del vector velocidad del avion en su plano XZ.

- Linea de referencia del fuselaje (FRL): Es una linea imaginaria arbitraria que pasa a lo

largo del fuselgje y que define el sistema de gjes del avion.

- Cuerda: Cualquier linea imaginaria sobre el plano XZ del avién que une e borde de

ataque del ala con el borde de fuga.

- Angulo de deflexion del elevador (5€): Es el angulo que forma el elevador con

estabilizador horizontal.

Ezrubalivzelon anrizocal

|

Do adnl  c— 3
- I{F‘Iy/

Tehean oW

Figura 3.3. Elevador
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En la figura el elevador estd formando un angulo de 0° con €l elevador. Si € elevador
gira hacia arriba, se forma un angulo positivo, es decir que €l vértice del angulo esta dentro
del estabilizador, no en su borde.

La siguiente tabla proporcionara valores numéricos importantes que definen ciertas

caracteristicas estructurales del avion.

Masatotal m 34Kg
Momento de inerciaentorno a c.g. |, 1.233 Kgnv?
Superficie del alaprincipal S 0.742 m?
Superficie del estabilizador de cola S 0.2 m?
Cuerda aerodindmica mediac 0.37m
Centro aerodinamico del ala principal X, 0.02m
Centro aerodinamico de lacola x, -0.82m
i\?gulo entre lapropulsiény el gje X del avion -0.3E.2 rad
Brazo de |a fuerza de propulsion X, ()agspreci ble)
Efectividad del elevador t 0.5
Eficienciadelacolah, 0.8

Tabla 3.2. Parametrosde avion.

De los parametros que aparecen en la tabla, los siguientes fueron medidos directamente

S,S.C, X, X, @7, Xug @S COMO la razon entre las cuerdas del estabilizador horizontal que

permite laobtencién det ,y alaeficienciade lacola sele asignd un valor tipico.

Por dltimo, el momento de inercia |, fue calculado de manera aproximada a partir de la
masa del avion, la masa del motor y la distribucion de estas. Este serd uno de los
parametros que consideraremos como parametro con incertidumbre puesto que como
vemos su célculo fue realizado mediante aproximaciones que pueden afectar de una u otra

forma la dinamica del sistema. En las ecuaciones en donde intervenga este parametro, no
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se considerara su valor ideal de 1.233 Kgm?, sino gque sera considerado como un parametro

(1) que variadentro de un rango determinado.

3.2.7 Fuerzasinvolucradas en el modelo reducido.

En la siguiente figura se aprecia cada una de las fuerzas que influyen en el movimiento
del avion.

Figura 3.4. Fuerzasinvolucradas en el vuelo de un avién

El eje Xa corresponde al ge X del avion, el gje Xw, al ge dd viento, y € ge Xg con
respecto a la Tierra. Si ademés se define a V;, como el modulo de la velocidad total del
avion (considerando solo losejes X y Z) y a, es el angulo fijo que subtiende la propulsion
T con el sistema de referencia del avion; de la figura 3.4 se despende el siguiente sistema

de ecuaciones;

é F, =T cos(a;) + Lsen(a)- Dcos(a)- mgsen(\W,)
a F, =mgcos(W, ) + Tsen(a,) - Dcos(a) - Lcos@a)

Donde T es lafuerza de propulsién, L la fuerza de sustentacion, D la fuerza de arrastre;

y estas serén las 4 fuerzas que participen en el sistema.

PDF created with pdfFactory trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com

CAPITULO 3 DISENO DEL CONTROLADOR DE GRADO DE INCLINACION PARA UN AVION 80

Fuerza de gravedad.

A estafuerza se la considera como constante, independiente de la atitud y con direccion
fija. Eta fuerza no genera momentos en €l avion, ya que estos se consideran en torno a su

centro de gravedad.

Fuerza de propulsion.

Esta fuerza es generada por el motor del avion y depende de tres variables: la velocidad

(V;), ladtitud (H) del avion y el punto de operacion de laméaguina [referencia 1].

T=1(V;,d,H)

En nuestro caso se usa un motor de dos tiempos de combustion interna cuyo eje se

sujeta una hélice de aspasfijas.

Para e modelo se ha supuesto que la variable d,, expresada en términos de ciclo de

trabajo, estd acotada entre 0 y 1 para un modelo de avion de tipo general. De este modo la

ecuacion para la fuerza producida por € motor queda dada por:
T = (T, +Cpy V;)d;

Donde T, representa la propulsion maxima para una rapidez cero (avion en reposo), V;
es el médulo de la velocidad lineal del avidn, d; es una variable expresada como ciclo de
trabajo y C,, eslatasa de cambio de fuerza con respecto a la rapidez del avion, la que
tiene un valor negativo. El parametro T,, en el caso de nuestro avion modelo, tiene un

valor de 34 N, ya que el motor es capaz de levantar al avién completo cuando larapidez es

cero. El parametro C,, es-1.139kg/sy por ultimo se asume un ciclo de trabajo intermedio

es decir 0.5 para d;. Asi la ecuacion de fuerza de propulsion quedaria de la siguiente

manera

T =(34- 1.139V,)0.5
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Esta ultima variable (d, tomada con un valor medio de 0.5 para el modelado ideal), se

ha considerado como otro parametro con incertidumbre puesto que en la realidad esta
variable para nuestro modelo de avidn especificamente se encuentre entre valores cercanos
a 0.5. Debido a este criterio entonces se usard la siguiente ecuacion de fuerza de

propulsion en general.

T = (34- 1.139V,)Ct

Donde Ct=d, . La variacion de este parametro como se dijo anteriormente se lo hara con

valores préximosa 0.5.

Fuer zas Aerodinamicas.

Que son producidas por € flujo de aire a lo largo de un cuerpo. La Fuerza de

sustentacion parael caso de nuestro avién queda expresada como [referencia 1]:

2
F=k"V's
2

Donde V eslavelocidad del avion,r esla densidad del fluido en este caso €l aire, k es

una congtante que depende de laformadel perfil del alay Seslasuperficie del ala

En el andlisis de fuerzas y momentos aerodinamicos, se consideran de manera general
paréametros adimensionales |lamados coeficientes de fuerzasy momentos C. y C,, , donde
el subindice F puede ser L para lift (sustentacion) o D para drag (arrastre) [referencia 1].
Esto significa que los coeficientes adimensionales pueden ser utilizados para perfiles de ala
de diferentes tamafios, y el valor de las fuerzas en cada caso dependera de la magnitud de

los parametros dimensionales.

De este modo se obtiene que las fuerzas aerodindmicas se modelen segun la siguiente

ecuacion:
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F:CF;rVZS

Fuerza de sustentacion.

Aqui participan las componentes como € ala, cola y fuselaje. Cada una de estas tres
fuerzas participa en el calculo del coeficiente de sustentacion; pero dado que la superficie
que genera fuerzas en el fuselaje es mucho menor que la del aa, se despreciara su

contribucion en lafuerza de sustentacion.

De la ecuacion principal, anteriormente descrita, y luego de un analisis previo, la fuerza

total de sustentacion queda expresada como:

or V2

L= a%LW(a)+“°*h Cula@.d)°

Donde C,,, es €l coeficiente de la fuerza de sustentacion para el aa, y C, es €

coeficiente con respecto a la cola. Los demas coeficientes son conocidos mediante tablas

dadas anteriormente.

Tomando en cuenta a C_como €l coeficiente que suma los dos coeficientes anteriores
entonces tenemos que:

2
L= C(aa)is

Con C,, Yy C,;, caculados de acuerdo a graficos experimentales con su respectivo

analisis, son descritos como sigue:

a@earctg ((@ - 0.3).19.1)6

C,, (a)=4a +(-8.5 +2'9)§ %4052+ 0.15

P 7] o

C,(a)=5.729
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Entonces C, quedaria como:

%
g 785+ (2.57 - 7.54a Ewrdg a- 03)191)_+o5 2+ 0.619de + 0.128
e

g 20

Ahora, si €l avion vuela en condiciones de angulo de ataque (a ) entre -5° y 15°
aproximadamente, el coeficiente de sustentacion se puede considerar como lineal en

funcién del angulo de atague.

Este angulo (a) como varia dentro de ese rango (para un modelo de avién de tipo
genera), fue tomado con un valor aproximado de 0.1 rad, para este modelo de avion
especifico (equivalente a 5.73°) como valor nominal. Debido a que su valor fue
aproximado este angulo también serd considerado como un parametro con incertidumbre,
para el tratamiento del problema con LMIs. A lo anterior sumaremos gque del hecho de que

alfafue tomado como 0.1 rad,, aeste selo hara variar en valores muy cercanos a este valor.

Hasta este punto es necesario indicar ciertas aclaraciones de vital importancia. Para
disefiar el controlador mediante LMIs para el sistema del avion dependiente de parametros
con incertidumbre, que es el objetivo que se pretende alcanzar, desde un inicio se requiere
prever que los parametros que presentan incertidumbre dentro de la dindmica del avion
lleguen a ser afines en el modelo matematico ya linealizado del mismo. Los parametros
sefidlados hastaaqui a , ly y Ct, luego de un andlisis anticipado, se llegaron a conocer que
no son afines dentro del modelo linealizado del avion a excepcion del parametro ultimo Ct
(ciclo de trabgjo). Es por ello que nos vemos forzados a buscar parametros que estén en
funcién de aquellos que presentan incertidumbre a , Iy y Cty que alavez lleguen a ser de
tipo afin; lo cual eslo que procederemos a hacer alo largo de la formulacion del modelo

matematico del avion.

Retomando la teoria anteriormente sefialada, usando €l valor nominal dea, en la

ecuacion anterior C, tendriamos la siguiente expresion:

C, =0.7545+0.619de
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gue tomado junto con los demas valores de las caracteristicas de nuestro avién, darian una

fuerza de sustentacion total L , expresada como :

L = (0.336+0.275de)V,2

Donde V; eslavelocidad lineal total del avion y de representa el angulo de deflexion

del elevador.

El coeficiente 0.336 depende a y fue obtenido teniendo en cuenta un valor a =0.1; s
variara a dentro de un rango determinado, este coeficiente también variaria dentro de un
rango especifico. De alli entonces que la fuerza de sustentacion L podria quedar expresada

Como:
L = (L, +0.275de)V;
Donde L, pasariaaser un parametro que esta en funcion del parametro principal a .

Fuerzadearrastre.

Igua que la fuerza de arrastre, esta fuerza tiene su origen en el arrastre del ala, de la
colay del fuselaje, y puede ser expresada como:

rv?

D=Cy(a,a,) )

S

donde

S
CD = CDW (a ) + ghtCDt (at(a ’de))

t
Recordando que el subindice w significadel alay t de lacola.

En este caso tampoco es posible determinar el valor de la fuerza de arrastre para €l

fuselgje, ya que en general es muy pequefio y por lo tanto seré despreciable.
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Ahora, los gréficos que se obtienen a partir de las pruebas en tlneles de viento permiten

obtener |as siguientes ecuaciones:

Cow(@) =1.102a2 +0.1538 +0.01637
C..(a) =1.237a2 +0.0068

Y sumando ambos para obtener el coeficiente total de arrastre, obtenemos:

C, =1.327a° +0.24a de+0.067.de’ +0.114a - 0.02de+0.018

Usando de igual manera el valor de a igual a 0.1 rad, el coeficiente total de arrastre

quedaria como:

C, =0.043+ 0.004de + 0.067de’

Tomando en cuenta este valor y los valores de |as caracteristicas del avion, lafuerza de

arrastre quedaria expresada como:

D =(0.0297de? + 0.0017de + 0.091)V.?

Ahora, por razén de los criterios anteriormente mencionados, los valores 0.0017 y 0.091

como dependen de a los dejaremos expresados como variables. D, y D,

respectivamente. Entonces la fuerza de arrastre finalmente obtenida es:

D =(0.0297de” + D,de + D, )V,

M omentos involucrados en € modelo reducido.

El momento alrededor del €e Y, se descompone en el momento producido por la

propulsion o M; y e producido por las fuerzas aerodinamicaso M ,.

M, selo puede calcular de acuerdo ala siguiente ecuacion:

M T = T 'Xthrust
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Como x,,, €sdespreciable, entonces este momento de igual manera lo sera, por lo que

el momento alrededor del eje Y se resume solo @ momento producido por las fuerzas

aerodinamicas.

El célculo de cualquier momento producido por fuerzas aerodindmicas en el avion
requiere conocer e coeficiente de momentos y el brazo de fuerza, que para todos los
momentos aerodinamicos tendra el mismo valor. Entonces el momento en forma general se

calculara bajo la siguiente ecuacion:

2
M :CM(a)p'\Z/S.c

En este caso, ¢ es la cuerda aerodindmica media que en el caso de nuestro avion

corresponde al valor de la cuerdadel ala

Los momentos provocados por las fuerzas aerodinamicas se dividen entre aguellos
provocados por las fuerzas de sustentacion y aquellos provocados por el arrastre, ambos
para el ala(w), lacola(t) y el fuselgje (f). Entonces, la expresiéon general para el momento

del avién en torno a su centro de gravedad debido a fuerzas aerodinamicas tienen varios

coeficientes para el ala, e fuselgje y la cola, que sumados entre si darian el coeficiente C,, .

Finalmente, a partir de graficas obtenidas a partir de pruebas hechas en el avion en

particular se obtiene la expresion para el coeficiente de momentos del avién.

C, =-1.398a - 1.369de +3a % + W +0.0525

Asumiendo de que a =0.1 de la misma manera y tomando en cuenta las otras

caracteristicas del avion se obtiene la ecuacion del momento para el avion:

M, :g? 0.2256de + 0.164 W - 0.0144 4.2
(4]
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3.2.8 Obtencion delastres ecuaciones principales:

Obtenidas las tres ecuaciones anteriores, se procede a relacionarlas, de tal forma que
estas formen tres ecuaciones principales que describan el modelo longitudinal smplificado

del avion.

Las relaciones obtenidas en los apartados anteriores van a ser igualadas

convenientemente en:
1) m(\7x +V, \M) =Tcos(a;)+Lsen(a)- Dcos(a) - mg.sen(W,)
2) m(Vz+V, W) = mgcos(W ) + Tsen(a,) - Dcos(a) - Lcos(a)

Parala tercera ecuacién que es la del momento se tiene que:
We l, = 8 0.2256de+ 0.164Wy - 0.01444/° con |, =1.233
a

W :E@ 0.183de+ 0.133W - 0.0117%/2
7]

Tenemos una aceleracion angular obtenida (W) a partir de dos pardmetros con

incertidumbrequesona e |,.

Logicamente, los coeficientes de esta aceleracion dejados en términos de a e |,
quedarian expresados como la division de estos 2 parametros (a /1,). Pero este ultimo

término a formarse (a /1), no llegara a ser un parametro afin en el modelo matemético

linealizado de nuestro avidn por obvias razones. Por ello es que de igual manera que en

casos anteriores a cada uno de los coeficientes de Wy se los colocard como variables:

P, P, Y P, respectivamente, y cada uno de ellos sera afectado por los parametros con

incertidumbrea e |, .

Es asi como entonces nuestra tercera ecuacion principal correspondiente a la aceleracion

angular en €l ge’Y quedara expresada como:

PDF created with pdfFactory trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com

CAPITULO 3 DISENO DEL CONTROLADOR DE GRADO DE INCLINACION PARA UN AVION 88

3) W :g%ﬂe"' pz\NY"' p3§~/T2

Antes de obtener ecuaciones de fuerza y momento finales, usaremos las siguientes

representaciones de todos los parametros vistos anteriormente:

L1:p4’D2:p5’D3:p6y Ct:p7

junto con p,p,,y p; ya sefialados dentro de la aceleracion angular W . Todo esto se

hace solo con €l fin de trabajar bajo una sintaxis sencilla.

Finalmente igualando por Ultimo las ecuaciones de fuerza y momento respectivamente,
asi como reemplazando los valores numéricos obtenidos anteriormente, despejamos las 3

ecuaciones principales representadas por |as aceleraciones, de la siguiente forma:

aé/zoo
eVX

Vx= 0294)[(34 1139\ +VZ) p, +(p, +0.275) (VX +Vz2)§e
2 2 & d750
- (0.0297%€” + p,de+ p,)(VX* +VZ*)gCok—— ==
g eVXeg

- (333548er(W,)) |- (v, W)

Vz= (0.294)[33.354 cos(W, ) - 0.093.(34 - 1.139-/Vx? +Vz?) p,

@z oO

- (0.0297de* + p.de + p,)(Vx? +Vz? )gsen
e Xﬂg

- (p, + 0.275de)(Vx* +Vz?) ]g:osgélzgg+ vV, Wy)
eVX gg

W =§ep1de+ o, W+ p, SV +Vy?)
%)
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El sistema fue analizado y llegado a la conclusion de que es un sistema dinamico,

causal, finito-dimensional, no lineal, estacionario y de tipo continuo.

Dinamico se refiere a que las variables que definen el estado del avidn en un instante t

dado V x,V ZW,,y W no dependen en forma instantanea del angulo de deflexion del
elevador de. Si por gemplo se aplica un valor del angulo del elevador constante, W,

tomara un tiempo no nulo en alcanzar su valor de equilibrio.

El sistema es causal o anticipativo puesto que la salida en un instante dado, depende de

los valores presentes y pasados de la entraday no de los valores futuros.

Es finito-dimensional, ya que el estado x(t) en un instante cualquiera de tiempo t puede
ser caracterizado completamente por un numero finito de variables (en esta caso

velocidades y angulos.)

Aqui cabe resaltar que la definicion de estado x(to) de un sistema en el instante to que
es la informacion en que to que junto con la entrada u(t) para t3 0 determina
univocamente la salida y(t) para todo t3 0. El estado x(to) resume toda la historia del
sstema desde - ¥ hastato: conociendo los valores de las velocidades y aceleraciones, se
puede predecir la respuesta del avion a valores de angulo de deflexion del elevador de para
todo t 3 0.

Por obvias razones el sistema no es linea y es estacionario ya que los parametros

utilizados no dependen del tiempo.

3.2.9 Representacion del modelo del avién con dependencia de parametros afines en

espacio de estados

Todo sistema lineal finito-dimensional puede escribirse por medio de ecuacién de

estados de espacio. Para ello se definen las variables de estado. Se toman entonces las

PDF created with pdfFactory trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com

CAPITULO 3 DISENO DEL CONTROLADOR DE GRADO DE INCLINACION PARA UN AVION 90

variables de la siguiente forma: X; = W, ; X, =W X, =V, () X, =\L(), 1a

salidarepresentadapor Y = W, (t) ylaentradasera u(t) = de(t) .
Entonces las ecuaciones en espacio de estados quedan de la siguiente manera:

f, =X, =X,

f, = Xz :§F)1de+ pz\NY"' pgg(xsz + X42)
| -
f,= X, = (0.294)[(34- 1.139, X+ X,”)p, + (p, +0.2750e)(X,” + Xf)éserée;“%
390

e o)
- (0.02970€” + p.de+ py) (X5~ + X,%) cosée(“j_i-
X; gy

- (33354sen(X,)) |- (X,X,)

f,=X, = (0.294)[33.354cos(xl) - 0.093(34- 1.139,/ X,* + X,”) p,
2 aX, o0

- (0.0297d€” + p.de+ p,)(X; + X,%) M

6 3 4 ésergx3m

e 00
- (p, +0.2750e) (X" + X,°) ]éco%ex“ T+ (X, X,)
X, o
Y =X,

Luego de €ello ahora procedemos a redizar la linealizacion del sistema para poder

facilitar de esta manera los algoritmos de control.

La linealizacién del modelo del avion se rediza alrededor de una trayectoria de

operacion que sera cuando el vuelo es horizontal. Los valores nominales son los siguientes:

X,=0,X,=0,X,=18X, =0,y de=0.
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Para ello se evalUan las cuatro funciones mediante diferenciacién parcial con respecto a
cada uno de los estados para luego evaluar dichas diferenciales para los valores nominales

en cada caso; para finalmente obtener el sistema:

Ex = Ax+Bu
y =Cx+Du

Entonces para ello tenemos: que para nuestro caso la matriz E sera la matriz identidad

puesto que esta para nuestro caso no depende de parametros. El resto de matrices serén

COmo Sgue:
éfm, T T o co éfyu
& g etr, u &
P o By Sxigel &’
eff, T, 1, Wy et 4 alvy
5 G aa
E:|;A(t):$:g%‘; f[?f‘z ]grr?‘j %gB(t):ﬂTge—éﬂdeUC(t)— =6v 3D =0
g8 = 8 3y &
M T B P ke e i
A A &M g e
& T B WG e M

Realizando las derivadas respectivas y evaluando conforme a los valores nominales

tenemosque:
&€ 0001 & 0 1 0 0
: a 6 (
£ @ 1005, ¢ 0 3p, 36p, 0y
@ 0 1 00 &09804 0 -1058p,- 0.3348p, 5292p, U
00015 & O 18 0.03114p, - 1058p, - 5.292p,
¢ 0 u
e U
S 324
B=€¢ “P 4c=f 0 0 D=0
& 95.25p,
& - 2625 §
Es decir:
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& 0 0 0y &Y ¢ O 1 0 0 U éXu
& us doe 5 &
20 01 og X0l 2—9.804 0  -1058p,- 0.3348p, 5.292p48 §X38
P00 1yl e O 18  0.03114p,- 1058p, - 5292p.i &X.0)
e 0 u
e u
+é 324p1 l,’l*d
8 9525p.0
e
& - 2625

éX, U

ey U
Y=[1 0 0 0*€ ?U+0*de

eX,u

e, u

eXqli

Como se puede observar claramente todos los parametros son afines ya que tanto

P., Py, Pas Py Ps,Ps cOMO p, T R.

Se probo redlizar las derivadas incluyendo los parametros a,l,,d;, que son los
pardmetros con incertidumbre generales, para la obtencién del modelo matemético
linealizado, de lo cua se obtuvo como resultado solamente expresiones largas y sin que
alguno de estos parametros llegue a ser un parametro afin. De alli que se justifica el uso de
los artificios mateméticos realizados anteriormente para poder obtener un modelo

matematico linealizado con parametros afines.
Modelo matematico ideal del avion (Sistema sin incertidumbre)

Este modelo se obtiene mediante el uso de los valores nominales de los parametros

fisicosdel avion a =0.1,1, =1.233,d; = 0.5. Su representacion es la siguiente:
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&€ 0001 &0 1 0 0 o
& a & (
E:go 10 ol}’A:(:a 0 432851 -02744 0
@ 01 00 69804 0 -0368 177761
0001 & O 18 - 35383 - 0.1005)
e 0
e u
¢ 59,2574
B=¢ Gc=[1 0o 0 OD=0
&- 0.1696
g - 2625

3.2.10 Andlisisde Controlabilidad y Observabilidad.

De acuerdo a resultados obtenidos en el proyecto de grado anterior del que se deriva el
presente, mediante las funciones crtb(A,B) y rank(crtb(A,B)) (que determina el rango de la
matriz), se llegd a determinar que el sistema es controlable puesto que e rango de la matriz
de controlabilidad esigual a rango de lamatriz de estados (n=4), lo que indica que nuestro

sistema puede ser controlado.

Para la observabilidad (que es el hecho de que se pueda estimar el estado del sistema a
partir del conocimiento de la salida), de igual manera mediante las funciones obs (A,C) y
rank (obs(A,C)) se llegd a determinar que el sistema es observable puesto que el rango de
la matriz de observabilidad es igual al rango de la matriz de estados (n=4), lo que indica

que nuestro sistema es observable [referencia 1].

3.2.11 Andlisisde Estabilidad:

La estabilidad del sistemapara el caso de nuestro sistema, en lo que respectaa LMIs, no

es més que lafactibilidad de:

Encontrar una matriz, X = X' tal que A X+XA<0 con X >0

Con E=I. En el caso de que para el sistema LMI no se encontrase una matriz P que

cumpla con tales condiciones, se dira que es sistema es inestable [referencia 2].
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Para €ello entonces primero plantearemos la LMI estableciendo primeramente las

variables que en este caso seria Unicamente la variable X. Esto o hacemos mediante la

funcion Imivar.

Con esto pasamos luego a formular el sitema LMI, escrito anteriormente
A'X+XA<0 y X >0.Por lo general se sugiere colocar no X >0 sino X >1 con
el fin de hacer aun mas estricto al problema de factibilidad. Esta formulacion se lo redliza

mediante la funcién Imiterm.

Para describir nuestro sissema LMI nos vadremos entonces en este caso del

LMIEDITOR para obtener el codigo en Matlab con las funciones Imivar y Imiterm, asi:

.} Figure NMo. 1: LMI Editor - |Of =
name the Lkl spstem: | P e |
* describe the matrix variables & view commands hel

wariable name tupe [S/RAG] structure

* 5 [41]

i* dezcrbe the LMIs az MATLAR expreszions 7 wiew commands hel

A aes < 0

el

LI descriotion commarnds internal descriotion | I |
load I save I read I write: I create I clear & | clase |
T

Figura 3.5. Planteamiento LM | simple de la Planta.
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<) Figure No. 1: LMl Editor BE E

| name the LI sypstem: | avion |

% describe the matrix variables % view commands hel
zetimiz([]);
He=lmivar(1.14 1]0;

7 describe the LMz as MATLAR expressions & lview commands help |
Iriterm([1 1 1 OLARF ) LML HT AR
Iiterm([2 11 01.1); E LI #2:1
Imitermn{[-2 1 1 0].x; LM #2:

avion=getmis;

[==<]

interal descriotion
create

LI descriotion commarnds
load zave read wirite

clear all | cloze |

Figura 3.6. Cédigo en Matlab delaLMI dela Planta.

Una vez planteadas tanto las variables, como los sistemas LMIs en el Control Toolbox
de Matlab, procedemos a escribir un programa en MATLAB que permita verificar S es o

no factible:

Encontrar una matriz, X = X' tal que A'X+XA<tminl con X >

Todo esto lo realizamos mediante la ayuda de la funcién feasp, la cual como resultado
nos arrojara un tmin<0 en €l caso de que se cumplan las condiciones que conllevaria a
deducir que € sistema es estable, o un tmin>0 en el caso de no cumplirse las condiciones

anteriores definiendo correspondiente un sistema inestable.

Por medio entonces del uso del LMI Control Toolbox de Matlab, usando las funciones
anteriores bajo €l archivo estabilidad.m, se pudo obtener |a siguiente respuesta para nuestro
sistema LMI.
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tmin = 2.4911e-013
y una matriz de Lyapunov P (que representalamatriz X para nuestro caso):

80.9301 0.6108 0.8264 -6.01560
0.6108 0.1185 -0.0101 -0.3200-
0.8264 -0.0101 2.2358 -0.0848"
-6.0156 -0.3200 -0.0848 1.11115

&
¢
X=g

con valores propiosiguales a:

[-1.273E-13; 0.7734; 2.2275; 81.3945]

donde todos son >0 excepto por e primer término. Con todo esto podemos concluir

entonces dos cosas:

- No se pudo encontrar una matriz X tal que sus valores propios sean mayores que la
identidad (X>1).

- Debido a lo anterior es marginalmente factible cumplir la condicion A"X + XA<tl , ya
que minimizando tmin sujeto ala condicion A"X + XA<tmin| se pudo llegar a encontrar
un tmin = 2.4911e-013 (tmin toma un valor pequefio positivo por lo que tmin ya es >0) y

por tanto tminl es >0y no 0 absoluto o un valor <0.

Al final entonces debido a que no se cumple con ninguna de las condiciones anteriores
se lleg6 adeterminar que nuestro sistema es inestable. Cabe resaltar que haciendo la prueba
con la condicion X>0 el sistema también llegd a ser inestable ya que se encontraron
resultados parecidos.

3.3 Controlador obtenido mediante realimentacion de estados frente al sisema sin

incertidumbre
Para modificar el desempefio del sistema entonces se puede usar solamente una matriz

de ganancia K con realimentacion negativa y con ella se introducird una sefia de

referenciar(t), paralograr estabilizar el sistema, lo cual es suficiente.
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u(t) = - Kx(t)

De ser necesario se puede acoplar ademas una ganancia de precompensacion N que
permita que la salida del sistema producida por perturbaciones tienda a cero. Para

encontrarla se usa la siguiente ecuacion [referencia 1] :

N =-1/C(A- BK)'B

Con esta ganancia N a mas de a la matriz de ganancia K, se obtiene una sefia de control

delaforma[referencia 1]:

u(t) = Nr(t) + (- K)x(t)
u(t) = Nr(t) - Kx(t)

Con lo cual llegariamos a tener nuestro sistema de la siguiente manera:

X(t) = (A- BK)X(t) + BNr(t)
y(t) = Cx(t)

Para que el sistema sea estable sera necesario que los autovalores de la matriz (A-BK)
sean negativos (teorema 5.5 de estabilidad interna) [referencia 1]. Ademas se fijara ciertas
caracteristicas de desempefio que debe cumplir el sistema controlado. Por ejemplo que el
tiempo de establecimiento este alrededor de los 5 segundosy el valor del sobreimpulso sea
menor a 1%.

Obtencion del vector degananciaK y del precompensador N.

Los valores de K y N fueron obtenidos a partir del modelo matematico ideal del avién,
en e que se usan los valores nominales de los parametros fisicos que intervienen en la

dindmica del sistema.

Mediante la funcion acker del programa de célculo Matlab se puede llegar a calcular
este vector de ganancia. Esta funcion requiere como entradas las ganancias de las matrices
Ay B del sistema de lazo abierto y los valores de polos deseados.
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Para que €l sistema llegue a estabilizarse, los polos del sistema en lazo cerrado deberan
estar en e semiplano izquierdo. Es por ello que luego de varias pruebas los polos

adecuados para el sistema fueron los siguientes [referencia 1]:

pol, = -6 pol, = - 6; pol, = - 6, pol, =-6;

Con estos polos y mediante el uso de la funcion acker ((A,B) ,[ pol,, pol,, pol,, pol,]) se

obtiene el valor de gananciaK.

K=[-3.8333 -1.1617 0.8574 0.0714]

La ganancia de precompensacion N obtenida fue la siguiente:

N =-1/C(A- BK)'B

Con dlo tenemos que el valor deN es-3.5792.

Cabe sefialarse ademas que la amplitud de la sefial de referencia a usarse para el angulo

de deflexion del elevador sera de 0.02 radianes [referencia 1].

Con los valores de N y K anteriormente obtenidos se procede a construir € sistema en
lazo cerrado mediante la herramienta Simulink de Matlab, para luego de la smulacion
obtener las oportunas respuestas. Esto lo podemos observar mediante las figuras que se

presentan a continuacion:
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Figura 3.7. Modelo de Realimentacién de estados con ganancia K y precompensador N.
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Figura 3.8. Respuegsta en lazo cerrado del sistema con realimentacion de estados

Como se puede ver, para el caso del sistema sin incertidumbre, la respuesta obtenida

presenta un tiempo de establecimiento de 1.98 segundos (dentro de la banda del £1%) y

una oscilacion considerable sin obtener un sobreimpulso mayor a 1% (sobreimpulso = 0%

en 5 seg.); en otras palabras se cumple con los requerimientos establecidos para el sistema.
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3.4 Disefio de un controlador PD difuso aplicado a la planta

Como sabemos el control difuso no es mas que la aplicacion de la inferencia difusa

(observacionesy reglas cualitativas) ala automatizacion de procesos.

Un controlador difuso en si infiere los consecuentes de un conjunto mas o menos grande
de reglas simples (base de conocimiento); tal proceso de razonamiento se puede realizar en

paralelo, obteniéndose el resultado (consecuente) mediante una sencilla suma légica.

Los componentes principales en la estructura de control difuso son: fuzzificacion de
entradas, aplicacion de los operadores difusos AND y OR al antecedente, implicacion del
antecedente al consecuente, suma de los consecuentes a través de las reglas y

defuzzificacion.

Una configuracion bésica de un sistema de control difuso se muestraen lafigura 3.9.

dipiit LT TH
_F-fu'l M Fislnon M liieie ] Dl e i ’ Flan ’

Kiigtledig
et

Figura 3.9. Sistema de control difuso

En base a esta estructura se procedera a disefiar un controlador difuso tipo PD.

Controlador PD difuso

Cabe destacar que € controlador PD difuso ya establecido para el problema del grado
de inclinacion de un avion, fue disefiado a partir del sistema estable del avion, logrado
mediante realimentacion de estados, puesto que se llegd, luego de varias pruebas, a la

conclusion de que no se puede establecer un controlador difuso con el sistema inestable
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[referencia 1]. Este controlador PD difuso por ya haber sido disefiado y definido

anteriormente, serd descrito de manera general en el presente proyecto.

Para establecer €l sistema de interferencia difusa de la planta, cabe resaltar que se hizo
uso de laherramienta FUZZY LOGIC TOOLBOX de Matlab.

Mediante €l uso del FIS EDITOR de esta herramienta, se determinaron las entradas del

sistema, que para este caso son dos llamadas error y error punto respectivamente.

El tipo de inferencia escogido: Mamdami, tal como se define para el Fuzzy Logic
Toolbox, considera las funciones de membresia de salida como conjuntos difusos

[referencia l].

La fuzzificacion es el método de evaluacion de las funciones de membresia. Una vez
gue las entradas han sido fuzzificadas, se conoce el grado en que cada parte del antecedente
participara en la regla. Si el antecedente de la regla tiene méas de una parte, el operador
difuso se aplica para obtener un nimero que representa el antecedente para esa regla. Ese

numero sera aplicado alafuncion de salida.

La operacion definida para la operacion AND fue prod (producto) y para el método OR
fue prob (probabilistica).

El método escogido para € proceso de implicacién fue prod (producto) que escala €l

conjunto difuso quetiene el proceso como salida.

La agregacion se produce cuando se unen las salidas para cada regla en una sola. El
método de agregacion es conmutativo, por 1o que el orden en que se ejecutan las reglas es

irrelevante. El método de agregacion usado en el disefio fue max (méximo).

El dltimo paso de todo el proceso implicito es la defuzzificacion. La entrada para este

altimo proceso es un conjunto difuso (el que resulta de la agregacion) y la salida es un
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nimero. Asi que dado un conjunto difuso que abarca un rango de valores de salida, se
necesita devolver un nimero. Se trata entonces de pasar un conjunto difuso a una salida

bien definida[referencia 1].

El método usado para la defuzzificacion fue el del calculo del centroide usado

comunmente, que devuelve el centro del &readefinida por el conjunto difuso.

Todas las caracteristicas escogidas anteriormente se las usa luego de un andlisis
experimental es decir luego de varias pruebas de smulacion. Estas finalmente quedan
estipuladas en el FIS EDITOR de la siguiente manera:

<} FIS Editor: PDdifuso E@E

File Edit ‘iew

| X

Errar

PDdifuso

[mamcanil

\
XX _

errarpurta
FIS Hame: PDdifuza FIS Type: rnarndan
And method I prod LI Current % anable
Or method I probor ;I Mame errar
Implization I prod LI e Input
Range [-11]
Aggregation — -
| | <]
Defuzzification I centroid LI Help Cloze
Opening Membership Function E ditar

Figura 3.10. FIS-EDITOR del controlador PD difuso

Funciones de membresia: Para estas se usd la funcion MEMBERSHIP FUNCTION
EDITOR perteneciente al Fuzzy Logic Toolbox, que permite mostrar y editar las funciones
de membresia. Se determinaron 3 funciones de membresia para la variable de entrada:

negativo, cero y positivo, normalizadas a un rango de -1 a 1. La funcién de membresia
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usada fue gaussmf (distribucién gaussiana) en el editor de funciones. Por otro lado
funciones de membresia para la variable de salida fueron 5: gran negativo, pequefio
negativo, cero, pequefio positivo y gran positivo, que también son distribuidas en €l rango

normalizado de -1 a 1. Asi entonces las funciones de membresia tanto para la entrada como

para la salida guedan de la siguiente manera:

<) Membership Function Editor: PDdifuso

File Edit Wiew
=8 Yarialiles Membership function plats  PIot paints: 181
m Neg*ﬁvu Cero Positivo
1
errar zalica
errarpunto
I:I 1 1 1 1 1 1 1 1 1
-1 08 06 04 02 0 0.2 0.4 06 0.s 1
input variable "error”
Current Wanable Current Membership Funchion [click on MF ta zelect]
Hame enar Marme I Cem
Type input = I gaussmt j
Paramns 030
Range I [11] I 030
Display Range I [11] Help | Cloze |
Selected vaniable “error”

Figura 3.11. Funciones de membresia para la variable de entrada Error
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<} Membership Function Editor: PDdifuso

File Edit Wiew
FIS Variahlas Membership function plots  Plot points: 181
Negalativa Cero Posttivo
1
X
;EEE;  zalida
J DS L -
etrorpurto
D 1 1 1 1 1 1 1 1 1
-1 -0.5 -0.E -0.4 -0.2 1] 0.2 0.4 05 0.8 1
input varizable "errorpunto”
Current Y ariable Current Membership Function [click on MF to zelect]
Mame EfforpLnto Mame I Cem
Type irput e I gaussmf ﬂ
Paramsz 030
Range I [11] I [0.30]
Display Flange [ (-11] Help | Close

Ready

Figura 3.12. Funciones de membresia para la variable de entrada Error punto

<} Membership Function Editor: PDdifuso

File Edit View

FI= “ariables

XX

error salida

XX

errorpurto

hembership function plots plat paints:

Cero FF

-0.2 0

0.2
output variable "salida”

Current Y ariable
MHame

Type

Range

Dizplay Range

Current Membership Function [click on MF to select]

zalida M ame I Cero
output Type I trirnf LI
Params | [01001]

I [11]

Help | Cloze |

I [11]

Selected variable “'salida™

Figura 3.13. Funciones de membresia para la variable de salida
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Reglas IF-THEN: Una regla difusa If-Then tiene la forma general: If x is A Then is B,
donde A y B son los valores linglisticos definidos por los conjuntos difusos de las
variables x ey, respectivamente. A la parte If de la regla se la [lama antecedente y a la
parte Then se la llama consecuente. Para nuestro sistema los valores linglisticos de los
antecedentes fueron: negativo, cero y positivo, mientras que para la salida fueron: gran
negativo, pequefio negativo, cero, pequefio positivo y gran positivo. Las reglas construidas,
fueron basadas en una matriz de reglas simétricas obtenidas en experiencias anteriores, de
las cuales se pudieron establecer 9 reglas resultantes de la combinacion de |os antecedentes
respectivos. Luego de varias pruebas de simulacién hechas a sistema se decidio eliminar
tres de estas reglas ya que estas no contribuian al desempefio del sistema, por lo que a
final quedaron establecidas 6 reglas resultantes [referencia 1]. Estas finalmente fueron
detalladas en el proceso mediante el RULE EDITOR del Fuzzy Control Toolbox.

ERROR-PUNTO
Negative Cero Positivo
E | Negativo |Gran Negativo{ Peq. Negativo Cera
| : Cero Peq. Negativa Cero Peq. Positivo
| g Positivo Cero Peq. Positivo |Gran Positivo

Figura 3.14. Matriz de Reglas Simétricas

<) Rule Editor: PDdifuso A= E
File Edit Wiew Options

1.1
2. If [ermor iz Megativo] and [emorpunto iz Positivo) then [zalida iz Cero) [1)
3. If [emmar iz Cero) and [emorpunto iz Megativo] then [zalida is PN) (1)
41 [emar iz Cero) and [emorpunto iz Positivo] then [zalida is PP) (1)
5. If [errar iz Pasitivo] and [erarpunto iz Megativo) then [zalida is Cero] (1]
. If [ermor iz Pogitiva) and [ermorpunto iz Cera) then [zalida iz PP (1]
=
If and Then
ermor is ermorpunto is zalida is
Cera
Positivo
none
I~ ot I~ ot
— Connection Wfeight;
& or
& and I 1 Delete rle Add rule | Change rile |
‘ FIS Marme: PDdifuzo ‘ ‘ Help | Tl ”

Figura 3.15. Reglas del control PD difuso finalesen el Rule Editor.
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Simulacién: Cabe mencionarse que luego de algunas pruebas no pudo definirse un
controlador difuso para el sistema inestable del avion. Es por ello que para este sissema en
particular se pudo disefiar un controlador difuso solo usando el sissema ya estabilizado del
avion para obtener una mejor respuesta. El sistema estabilizado y usado junto con el
controlador difuso es e obtenido mediante realimentacion de estados con la matriz de

gananciaK y el precompensador N.

Cabe mencionarse que a no usarse € precompensador N dentro del sistema estabilizado,
mediante el controlador difuso se obtiene una respuesta fuera de las caracteristicas de

desempefio deseadas.

Bajo estas consideraciones |o que se necesita finalmente para un desempefio estable de la
planta, es e de variar el valor de las ganancias tanto de entrada: proporciona (Kp) y
derivativa (Kd), como de salida. Asi los mejores resultados de desempefio se obtuvieron

colocando las ganancias: Kp=625 y Kd=16.8, con una ganancia de salida de 0.25.

El modelo completo queda establecido entonces de la siguiente manera:

|t

Referencia

_ZXXE_ Ertrada Salida > (I

i K salida Angulo de inclinacion
Controlader difuse Sisterna estable

Derivative

Figura 3.16 M odelo completo con controlador PD difuso.
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Respuesta en lazo cerrado

0.0z r ! ! r : : ;
0.018 Tiempo de establecimiento: 0.6 seg.| & &+ i |
Armplitud pico; 0.02. ! . ] ]
0.016 Sobreimpulso: 0%, ----- Peoooeoos tRERERRELRl IRRREEEER poooooo-- .
Tiempo: 5 seq.

TiI7) - H— e e e == S— — — —

o
o
=
(]
I
h
h
i
i
H
h
1
i
I
H
h
1
H
h
1
h
1
.
T
1
h
1
H
h
1
H
1
1
v
1
H
1
H
h
1
H
h
1
B
I
H
h
1
h
1
H
h
1
.
T
H
h
1
H
1
H
h
1
1
v
1
h
1
H
h
1
h
1
H
B
i
H
1
H
h
1
H
1
H
.
T
H
h
1
h
1
H
h
1
h
B
|
h
1
H
1
H
h
1
]

R B i

0.008 -{------ o e o o e oo oot oo oooooes s

Angulo de inclinacion

L s e s R
L B

0.002 1 -------- o e o o e oo R oo oooooes s

Tiempo (sec)

Figura 3.17 Respuesta al escal6n del sistema con controlador PD difuso.

Como se puede apreciar claramente, tanto el tiempo de establecimiento de 0.6 seg
(banda del +1%) como el sobreimpulso de 0% a 5 seg, demuestran un desempefio
adecuado del sistema. Esto para € sistema ya estabilizado del avién obtenido a partir del

modelo sin incertidumbre.

3.5 Controladores de realimentacion en espacio de estados y difuso frente al sistema

con incertidumbres

Ahora someteremos nuestro sistema linealizado a incertidumbres, que como vimos en
un comienzo vienen dadas por 3 pardmetros en especial: Angulo de ataque (a ), momento
deinercia(ly) y ciclo de trabajo (Ct), con valores nominales aproximados de 0.1 rad, 1.233
Kgm?2y 0.5, respectivamente.

Para el caso de estos disefios, |0 que se procede a hacer es variar cada uno de estos 3
pardmetros dentro de un rango de terminado, para de esta manera obtener los diferentes
modelos en espacio de estados y junto con ellos proceder a comprobar la robustez o no de

los controladores previa simulacion. Para la variacion de los parametros usaremos una
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aplicacion conocida como Simulacion de Montecarlo que permite variar y aproximar el
nivel de incertidumbre en uno 0 mas pardmetros a través de una distribucién de
probabilidad conocida. Ladistribucién de probabilidad que se usara seré la de distribucion

normal 0 gaussiana.

Bajo esta distribucion de probabilidad [o que se busca es colocar el valor del parametro
desconocido en un rango de variacion, dentro del cual se encuentra su valor real. Para ello

se utilizan conceptos como la media r (valor esperado del pardmetro) y la desviacion

estandar s (valores alejados de la media, conocida como la raiz cuadrada de la varianza)

[referencia 6].

Lafuncion de densidad normal es simétrica respecto del punto x = i, y tiene dos

puntosdeinflexion. Estos se encuentranen X=m-s; y X=m+s .

Se cumplen las siguientes relaciones:

- Probabilidad que x se encuentreentre m-s; y m+s = 68%.
- Probabilidad que x seencuentreentre m- 2s; y m+2s =95%

- Probabilidad que x seencuentreentre m- 33 ; y m+3 =99.7%.

Estas relaciones se visualizan mas claramente en la siguiente figura:

3% | 34%
2.35%

0.015% 0.015%

u=3c u=26 pu-c¢ U pt+o pi2o prdo x o
-3 -2 -1 0 1 2 3

Figura 3.18. Distribucion normal o gaussiana
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Para el caso de cada uno de los pardmetros a, ly,Ct , tomaremos la probabilidad de que
susvaloresseencuentrenentre m- 2s; y m+2s (zonaen laque existe el 95% de que
su valor este en ese rango de valores). Luego de ciertas consideraciones establecidas para
el modelo del aviony luego de varias pruebas realizadas se llegé a determinar lamediay la
desviaciéon estandar para cada uno de estos parametros, como se lo puede ver en la

siguiente tabla:

. Media Desviacion
Parametro () Estandar (s) m-2s r+2s
a 9)'1 rad (5.72 | 5 01 (1.5%) 0.07 rad (4.58°) | 0.13 rad (6.88°)
ly 1.233 Kgm? 0.01 (1.5%) 1.203 Kgm? 1.263 Kgm?
Gt 05 0.05 (5%) 0.4 0.6

Tabla 3.3 Criterios para los pardmetros con incertidumbre

Como observaciones cabe mencionarse que anteriormente se habia explicado que €l
pardmetro a podia variar entre valores cercanos a 0.1 para este modelo de aviéon en
particular. Mediante pruebas se [lego a comprobar que a méximo puede llegar atener una
desviacién de hasta un 1.5% puesto que con esta consideracion se pueden alcanzar las
especificaciones de disefio descritas (sobreimpulso méximo del 1% y un tiempo de
estabilizacion promedio de 5 seg.). Si se la desviaciéon llega hasta un 5% se puede lograr
estabilizar el sissema pero ya ho bajo las especificaciones mencionadas, y si esta alcanza un

mayor porcentagje el sistema muy dificilmente puede ser estabilizado.

A partir de este pardmetro, que es el mas influyente dentro del sistema, se llegd a
establecer que el parametro ly (momento de inercia), maximo puede presentar una
desviacion de hasta un 1.5%. Mientras que para el caso del ciclo de trabajo (Ct) se
determind que su influencia en el sissema no es tan definitiva como los dos parametros

anteriores, es por €llo que se consider6 su desviacién alrededor del 5%.

Conocidas estas consideraciones se procedera a continuacién a simular los modelos en
lazo cerrado obtenidos tanto para realimentacion de estados como para control PD difuso
frente al sistema linealizado con incertidumbres; con el fin de conocer si a pesar de ello

mantienen las condiciones de desempefio deseadas.
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La simulacion de los controladores se lo hara con los modelos en espacio de estados
obtenidos a través de todas las combinaciones posibles de los tres parametros (a,ly,Ct),
pero en especia con los valores extremos correspondientes a los valores maximos y
minimos de cada uno de estos parametros, de cuya combinacion es posible obtener 8
diferentes modelos en espacio de estados. Si para todos estos modelos se comprueba que
los controladores responden de manera adecuada, se dira por tanto que los controladores
son robustos y confiables; caso contrario se dira que son controladores no robustos puesto
que frente a la incertidumbre, no permiten que el sistema cumpla con las caracteristicas de

desempefio deseadas.

Recordemos que tanto para €l caso de realimentacion de estados como para control
difuso se usaran los disefios obtenidos anteriormente bajo el modelo del avién sin
incertidumbre, puesto que no existe forma de andlizar y disefiar otros controladores
mediante estas técnicas que permitan obtener las condiciones de desempefio deseadas para

todos los sistemas en espacio de estado posibles, producto de la incertidumbre.

Respuesta del sistema con incertidumbre en lazo cerrado con controlador por

realimentacion de estados.

RESPUESTA AL ESCALON EN LAZ0O CERRADO

oo ! ! ! ! ! ! !
Systerm: untitled1
o.0e Systemn: untitled? ]
Feak amplitude: 0.0204
=) Cwarshoot (%) 0
£ g g g ! ! ! At tirme: &
§ oot5| |-\ i A A S— S — .
o 1 1 1 1 1 1 1 1 1
£
©
=
-t}
T . SO O U Uty O SOy SRR S _
S OO =p------
=
=
=
<<
0.005 : : : : : T T .
a 1 1
4 4.5 ]

Tiempo (sec)

Figura 3.19. Control por Realimentacion de Estados: Respuesta del sistema con valores de

a min, ly miny Ct min
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RESPUESTA AL ESCALON EN LAZ0O CERRADO

o . ! ! ! ! ! !
System: untitled1
. : : : Settling Time: 3.35 _ 0 _
002F—=== 2 S i i D e ===
' ' ' T ' b System: untitled1
Peak amplitude: 0.0204
= Owershoot (%) 0
£ g d g g g ] At time: &
8 005 Z : e e e Ees e — —— -
o 1 H 1 1 1 1 H 1 1
£
3
£
o i ] i i i i ] i i
= Lo W I et s e I A, [ P _
s oL —r------ ' ' 0 0 ] i |
g‘ 1
=
<
e D — T e S
0 | | |
0 0s { 1.6 2 2.5 & 3.5 4 4.5 (3

Tiempo (sec)

Figura 3.20. Control por Realimentacion de Estados: Respuesta del sistema con valoresde

a min, ly miny Ct max

RESPUESTA AL ESCALON EN LAZ0 CERRADO

LEC | . ! ! ! ! ! ! !
Syétam: untitled1
| . i B L ; Settling Time: 3.27 | _ o __ _ _ .
Qp2EEE= = =EEEEE EEEI SIS TR iSgmTm T T === =
: ' : ' y ' : System: untitled?
} ' Peak amplitude: 0.0204
g‘ Overshoot (%): 0
— At time: §
._E- 0.045 b ke e o . o v . ........ -
g i
= !
% o .
<
O IS S S et s s S
0 ] i 1 | 1 I
o 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 45 5

Tiempo (sec)

Figura 3.21. Control por Realimentacion de Estados: Respuesta del sistema con valores de
a min, ly maxy Ct min
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RESPUESTA Al ESCALONENILAZ0 CERRADCO

v . ! ! ! ! ! ! !
: System: untitled?
Settling Time: 3.37 _ 1 _ _ _ _
0.0z e, o S o ===
' Systern: untitled?
; Peak amplitude: 0.0204
5 ! Owershoat {%6): 0
£ g 0 0 ' ' At time: 5
S 0015|-f---\-- s s e e B o oo s —— =
9 | 1 | 1 | 1 1
2 :
'S :
= 0
o i ] i ] i ] ]
= [ W I dedeeaad e s [ [ AR -
LG : . . . : : .
g ' :
3 i ]
< E : '
0.005{------- L S N L
f l | l | l i [ i l
o 5 1 1.5 2 2.5 3 ks 4 45 &

Tiempo (sec)

Figura 3.22. Control por Realimentacion de Estados: Respuesta del sistema con valores de

a min, ly max y Ct max

RESPUESTA AL ESCALONENLAZ0O CERRADO

0.025 T I — I T T
' ' | Systemn: untitled? ' '
Peak amplitude: 0.0201 i
Cwershoot (%) 1.93 i
At time: 1.63
aozE e e Y e B ey
| | Systermn: untitled1 '
s I I ISettIing Tirl"ne: 1.93
£ ' : :
| f Co I H | |
_E 0.8 —-t--4--- pERSECoEaE A | SepECEEaE G Rttt [ REaGaGtt PCoBEEaEa PEEEECEE0E PERSECoEaE ESEGEEE -
] : 0 ] I 0 : :
g |
5 [ [ ;
S | | :
) i i i i i i i
= [ U bedmeaes L N i, SR DA e [ [ becmnas -
o 0.0 \ H Co I H | |
> [ [
T
1 ' 1 | | 1 ' 1
. . o T S -
' ' A ' ' i
I
o L 1l i | i i i
2 2.5 & & @ 4 45 &

Tiempo (sec)

Figura 3.23. Control por Realimentacion de Estados: Respuesta del sistema con valores de

a max, lyminy Ct min
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RESPUESTA AL ESCALONENLAZO CERRADO

) T ST | (S S S SRS

Settling Time: 1.88

Systern: untitled1

] Systern: untitled]

Peak amplitude: 0.02
Cwershoot (%) 1.47

At time: 1.65

A

0.625
0.095 -§--4---
0.01 (—f------

(pes) uoreurour ap onbuy

4.5

246 35
Tiempo (sec)

1.5

0.5

Figura 3.24. Control por Realimentacion de Estados. Respuesta del sistema con valores de

a max, ly miny Ct max

RESPUESTA AL ESCALONENLAZ0O CERRADO
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Figura 3.25. Control por Realimentacion de Estados: Respuesta del sistema con valores de

a max, ly maxy Ct min
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Systern: untitled1
Settling Time: 1.82
RESPUESTA AL ESCALON EN LAZQ CERRADO

0.0z2 T — . — ;
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Figura 3.26. Control por Realimentacién de Estados Respuesta del sistema con valoresde

a max, ly max y Ct max

Luego de la simulacién como se puede apreciar para cada uno de los casos, se tiene un
determinado tiempo de establecimiento menor a los 5 seg dentro de la banda establecida
del +1%; con sobreimpulsos mayores a 1% (maximo de 1.93%) y un error en estado
estacionario maximo del 2%; razén por la cual se concluye que el controlador disefiado por

realimentacion de estados para un sistema con incertidumbre no es robusto.
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Respuesta del sistema con incertidumbre en lazo cerrado con controlador PD difuso.

RESPUESTA AL ESCALON ENLAZO CERRADO

0.0z =P EEEEEE L \ \ \ T ! 3
: 5 Sobreimpulso: 0% a 5 ser.
0018 S i e parnplitud: 0.02 :
de establecimiento: 0.5 seq. ' ' i i :
1T S S S S SN SN NS -
1 1
? DD‘]d _______ P [ P Lommmoooo o P Loeoeom oo —
g :
= i i i i i i i i i
Q 0012 - fmmmgmmmme oo e R SRR R R .
& ' i ' ' ' ' ' ' '
.E!":. i i i i f i . 1
R - -~ --- - -- e ee e Froooanoes ETCPELEOPE oo nennes Foeees Alfa min, [y min, Ctmin -3---c---- -
= i i i Alfa min, ly min, Ctrax
= 0.008 - i o o e P . Alfa min, Iy max, Ctmin ; i
-g : ' : ! ' : : Alfa min, ly max, Ctrax |
=) : : : : : : Alfa mas, Iy min, Ctrmaxt
= i i i i i i '
T JO0F | J---cooa oo I CECCEEEEET EEREERERES LR EE T Alfa max, ly max,Ctmax; -------- -
: Alfa rmax, ly max, Ctmin |
]
0.002 ff -------- e e s e s e e o e :
0 I I I I I I I I
1 146 2 25 3 348 4 4.5 3]

Tiempo (sec)

Figura 3.27. Control PD difuso: Respuesta del sistema estable con controlador PD difuso con los
diferentesvaloresde a , ly y Ct

Bajo la simulacion del sistema estable con incertidumbre con controlador PD difuso se
puede se llegar aver mediante lafigura 3.27 que este controlador funciona parala mayoria
de variaciones de Alfa, Iy y Ct, obteniéndose un tiempo de establecimiento de 0.6 seg con
un sobreimpulso de 0%; lo que hace pensar que este controlador, hasta cierto grado, es
robusto. Pero al simular el controlador para valores de Alfa max, ly min y Ct min, junto
con otros valores cercanos a estos, pierde su robustez estimada como se |o puede ver en la
figura 3.28:
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" 10'4 RESPUESTA AL ESCALONEN LAZQ CERRADO
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Figura 3.28. Control PD difuso: Respuesta dd sistema estable con controlador PD difuso con
valoresde @ max, ly miny Ct min

Con egte resultado finalmente se deduce que el controlador obtenido mediante I6gica

difusa, no esrobusto.

3.6 Disefio de un controlador mediante ubicacion de polosviaLMIs

Para €l disefio de este controlador usaremos la herramienta LMI Control Toolbox del

software Matlab, la cua planteard y resolvera la LMI correspondiente a nuestro modelo

dependiente de parametros afines.

Mediante la teoria de LMIs se tratatara de encontrar un controlador u=Kx (matriz de

ganancia positiva K) que permitala estabilizacion del sistema.

El modelo matematico a usarse sera el modelo dependiente de parametros afines que

fue establecido desde un comienzo especialmente para el tratamiento con LMIs, puesto que

como hemos visto estamos trabajando con un sistema con incertidumbres.
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El disefio aimplementarse utiliza para este caso la ley de realimentacion de estados méas
control integral, que presenta la estructura mostrada en la figura 3.29. Este esquema tiene
la ventagja de poder garantizar una condicién de desempefio ante perturbaciones
estacionarias, en la cual el sistema puede realizar un seguimiento de la sefial de referencia

sin error. Esto representa una condicion mas interesante que la que se obtiene por
realimentacion simple de estados [referencia 7].

K |«

Figura 3.29. Esquema de control por realimentacion de estados mas control integral

Para el esquema se tiene que el sistemalinealizado alazo cerrado queda definido por las
siguientes ecuaciones diferenciaes:

x:(A+BK)x+§gr+Bw
u

y=Cx

Donde el vector de estados esta dado por:

X |
1
(D> (D~

7
[
et en ) e

Y las matrices del sistema alazo cerrado pasan a ser

_ 6A 00 - éBQ
A=£A % =20 cz[c d
& C 0g €00
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En la expresion de x, como se puede apreciar figura 3.29, aparece el nuevo vector de
estados del sistema, donde se observan los estados originales de la planta y un nuevo
estado que resulta de la incorporacién de un integrador asociado a la sefial de error
resultante de la diferencia entre la referenciay el valor de la salida del sistema, con lo que
se pretende asegurar el seguimiento de la sefial de referencia que permita eliminar el error

del sistema ante valores constantes de la misma.

El vector de ganancias de realimentacion de estado estaria dado por:
K = [K kn+:I_]

Entonces en funcion de las matrices originales del sistema podemos aplicar las

condiciones LM establecidas, considerando las matrices del sistema extendido.

Entonces seguin este disefio de control y debido al aparecimiento de un nuevo estado, la
representacion en espacio de estados de nuestro sistema seguin la formulacion LMI en lazo

abierto, quedaria expresada de la siguiente manera:

X = AX + B(u + W)
z, =Cy x+ Dy (u+w)
z,=C,x+D,u

En donde:
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é 0 1 0 0 Og
S A O g 0 324p, 36p, 0 OH
e c Y
A=g ngg 9804 0  -1058p,- 0.3348p, 5.292p, O
€ T Mg o 18  0.03114p, - 1058p, - 5.292p, O
g -1 0 0 0 of
¢ 0
e u
@ §324p1 G
B=g =6 95.25p,u
00 &
e
E 0 H
c=[1 0 0 0 0
D=[0 0

Siendo la matriz E igual a la Identidad (E=I). Recordemos que colocamos nuestro
sistema conforme a esta representacion, ya que solo con este formato se podra usar la
funcién msfsyn que permitird utilizar € criterio de ubicacién de polos robustos que
precisamos. Cabe sefialar que la perturbacion w, esta definida de manera general dentro de
la sintaxis interna de la funcién msfsyn, por lo que constara dentro de nuestro sistema, pero
no se llegard a analizarla ni a tratarla ya que para ello se requiere del uso de las normas

H, y H,, las cuales como se dijo desde un comienzo no serén usadas. Nuestra salida 'y

como se pudo apreciar estara descritapor z, y z,, yaque solo mediante ellas se establece

lasalida de un sistema general mediante uso de LMIs.

El sistema reestructurado segun las consideraciones anteriores y de acuerdo a la
formulacion para el uso de la funcion msfsyn dentro del LMI Control Toolbox de Matlab,

guedaria de la siguiente manera:
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X=A*x+B*w+B,*u
e 0 u e 0 u
e u e u
C §py g34p g
B =& 95.25p,4 B, =& 9525p,(; B=[B B,
S - 26.25 € - 2625
E 0o ¥ E 0 ¥
(Z¥:Wy:X1); Z¥:61*;(+D11*W+D12*U; Z¥=61*X1+0*W+0*U
e X, U
e u
e %z
z,=[1 0 0 0 QO]*éX, 4+0*w+0*u
&,
&4l
anHH

(z=W, =X); 2z =C,*x+Dy*W+Dy*u; 2 =C,* X, +0*w+0*u
eX, b
e u
6”2
z=[1 0 0 0O 0]*&X, U+0*w+0*u
éX a
€4

gxnﬂa

C,=[L00O0O0; C,=[1000O0TQ0Q]; C=

ifg

(¢}
O
oc o

2

s

_ ) éD, u
D¥ =[D11 D12] =[O 0]1 Dz =[D21 D22] =[0 0]’ D= -é-D Q
e-2u

Una vez definido el sistema, procederemos mediante los comandos adecuados del LMI

Control Toolbox de Matlab a plantear nuestro modelo dependiente de parametros afines.

Primero debemos definir nuestro sistema dependiente de parametros de la siguiente

manera

E(p=E+p*E+..+p*E,
ApP)=A+p*A+..+p* A
B(p) =B, +p,* B +....+ p,* B,
C(p):CO+pl*Cl+ """ +pn*Cn
D(p)=Dy,+ p,*D, +....+ p,* D,
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En donde las matrices que acomparian a cada uno de los parametros, vienen dadas de la

siguiente manera:

& 0 1 0 0 O & 0 U
é a é 0
g 0 0 00 Of S 0 4
AO=698040 0 O O O&; BO=& 0 U
€ 0 8 00 ol € 26.2489"
é 1 G & 26.248%
g -1 0 00 Of g 0 §
el 0 0 0 0f
D 100 og
CO=[1 0 0 0 0; DO=[0 0; EO=é 0 1 0 0d
0 00 1 0f
@ 0 0 0 1§
e0q
Al=A0*0: Bl=80 it C1=0*CO: D1=0*DO0: E1=0
&,
e~ u
E0H
¢0 0 0 0 Oy
go 324 0 0 03
A2=80 0 0 O 00, B2=B0*0; C2=0*CO; D2=0*DO; E2=0
e u
g0 0 0 0 0
80 0 0 0 Of
@ 0 0 0 0y
go 0 36 0 og
A3=€0 0 0 0 00, B3=B0*0; C3=0*CO; D3=0*D0; E3=0
e u
H 0 0 0 0
@ 0 0 0 Of
@ 0 0 0 0f
é 0O 0 O og
A4=6&0 0 0 52920 OG; B4=B0*0; C4=0*CO; D4=0*D0; E4=0
© 0-105800 0 0y
@@ o0 0 0 Oof
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¢ 0
o
A5= A0*0; B5=895250; C5=0%CO; D5=0*DO0; E5=0
¢, U
e u
g8 0 H
© 0 0 0 oy
© o0 o0 o0 o0y
A6=€& 0-1058 0 0O B6=B0*0; C6=0%*CO; D6=0*D0; E6=0
© 0 0 -52020 0y
& o0 o0 o0 Oof
© 0 0 0 o
© 0 0o 0 o0
A7=€ 0 -0338 0 04 B7=B0*0; C7=0*C0; D7=0*DO0; E7=0
© 00031 0 O
® o o o0 of

A continuacion, la dependencia afin de los parametros la pasaremos a escribir de

manera mas compacta mediante la matriz de sistema S(p):

S(P)=S+SP+S P, +SP+S,p,+SPs+SPs + Sy

Paraello en primer lugar, cada uno de los coeficientes de lamatriz de sistema: §,.......S,

las definiremos mediante la funcién Itisys de la siguiente manera:

S, =ltisys(A,,B,.C,, D, E,)

Posteriormente pasamos a especificar |os vectores de los parametros con incertidumbre

como rangos en un politopo del espacio de parametros R" con n=8. Para nuestro caso este

politopo se encuentra caracterizado por 8 vertices:
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P1=(Pu, Pors Pty Pass Psis Pers Pr)i P2=(Pay Pozs Pas Pazs Pozs Pezs Pr2);

P3= (p13, P23 Pass Pazs Pszs Pess p73); P4 = (py, Poss P34+ Pags Psas Pess Pa);
P5 = (p15’ p25' p35’ p45’ p55' p65’ p75); P6 = (plG’ pZG' p36’ p46’ p56’ p66' p76);
P7 = (P, Pors Pazs Pazs Pz Pszs Pz)i - P8 = (Pug, Pags Pags Pags Pogs Pegs Prg);

Donde cada uno de los componentes de estos veértices esta dado por los diferentes
valores de los parametros afines p,pP,,Ps, Py Ps, Py P;, resultantes de las
combinaciones entre los valores maximos y minimos de los 3 parametros fisicos
(a,ly,Ct); puesto que como sabemos cada uno de los 7 parametros anteriores esta en

funcién de estos 3 Ultimos.

Con esto formaremos €l vector de parametros pv con €l de rango de vaores
anteriormente expuesto. A este vector lo definiremos mediante la funcion pvec de la

siguiente manera:

pv=pvec (‘pol’, [P1, P2,P3,P4,P5,P6,P7,P8])

En donde ‘pol’ indica que se define un politopo a través de los 8 vértices
correspondientes.

P1= (pu, Pars Ps1, Pav, Psvs Pers Pr) P2 = (P, Paxs P> Paz» Pis Poas Pra)

F8 = (g, P, Pags Pigr Poar Poas Pra)
P3 = (P, Prz o Pss» Pass Pss» Pasy Prs)

rango de valores de pv

P4 = (D4, P> Pass Pass Dss» Poa» Prs)
P7 = (Py. Py, Pz Paz» Psrs Poz» Prr)

P& = (Prg, Pass Pas s Pass s » Pos Prs) PS5 = (P, Pas, Pass Disr Pss» Pasa Prs)

Figura 3.30. Rango de parametr os definidos en un politopo
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Teniendo pues entonces la descripcion del vector de parametros pv en términos de los

valores extremos posibles de cada uno de los parametros y la lista de los coeficientes de la
matriz de sistema §,,......... S,; procederemos a formar nuestro sistema dependiente de

parametros afines conforme ala notacion:

aA(p) + JE(p) B(p)o
S(p) = =
P8 o b

Lo cua se logra mediante la ayuda de la funcién psys. Usando esta funcion; nuestra

expresion para obtener e modelo dependiente de parametros afines quedaria como:

pds= psys(pv,[S,, S, S,, S84, S, S, S])

Hecho esto, procedemos ahora a usar lafuncion Imireg la cual desplegara un ment que
nos indica que tipo de regiones LMI podemos usar para lo que es la ubicaciéon de polos
como por gemplo los sectores: conico, disco, semiplano izquierdo, etc. En la figura 3.31
podemos ver dicho mena.

To get started, select "MATLAE Help™ from the Help menu.

»»= lmireg

Select a region among the followineg:

h) Half-plane
d) Disk

c) Coniec sector
el Ellipsoid

pl Parabola

31 Horizontal strip
w) Matrix description of the LMI region
Jug] Quit

choice:

Figura 3.31. RegionesLM|

Cabe destacar que nosotros podemos hacer uso de varias regiones a la vez, obteniendo

como resultado una regidn resultante que es la de lainterseccidn de las regiones usadas.
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Una interesante region usada para propésitos de control es € conjunto descrito por

S = (a,r,q) de nimeros complejos x+jy tal que:

X<-a, <0,

X+ jy <r,(tang)x < -

y

como se puede apreciar en lafigura 3.32 [referencia 4].

Figura3.32. Region S = (a,r,q)

Esta region en si  corresponde a la interseccion de las regiones. semiplano izquierdo,
sector disco y sector conico. Limitando los polos en lazo cerrado a esta region se asegura
una minima tasa de decaimiento a  (determinada por la ubicacion del polo, los polos Igjos
del origen en e semiplano izquierdo s determinan un decaimiento rapido de la sefial
mientras gque los polos cerca a origen determinan un decaimiento lento de la sefial), un
minimo coeficiente de amortiguamiento z =cosg (cuando x es cercano a cero las
respuestas del sistema son oscilatorias, mientras que s se acerca a 1 es menor €
amortiguamiento de las oscilaciones hasta el punto de no presentarlas.), y una maxima
frecuencia natural no amortiguada w, =rsing . Esto a su vez limita el sobre pico maximo
(Mp), lafrecuencia de modos oscilatorios, |a tasa de decaimiento, el tiempo de crecimiento
(tr), tiempo de pico (tp) y €l tiempo de establecimiento (ts). Algunos de estos criterios los

podemos ver mediante lafigura 3.33 [referencia5].

PDF created with pdfFactory trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com

CAPITULO 3 DISENO DEL CONTROLADOR DE GRADO DE INCLINACION PARA UN AVION 126

=1 (w] A o =3 10 15 Z0
Fe=ali=) e

Figura 3.33. Respuesta al escaldn para un sistema con distintos coeficientes de amortiguamiento Z ,
y variaciones de la tasa de decaimiento debido a la ubicacién delos polos.

Para nuestro sistema en particular, por los criterios expuestos anteriormente, se buscara
ubicar nuestros polos en la region S=(a,r,q), puesto que como hemos visto mediante
esta zona se pueden controlar de manera adecuada diversos factores que a su vez permiten

obtener el desempefio deseado para nuestro sistema.
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Luego de varias pruebas realizadas se obtuvo que los valores de los coeficientes que
definen una region adecuada para € desempefio de nuestro sistema fueron:
a,=-115; r =20y 20 = pi/2 rad (» 45°). Cabe destacar que bajo el programa, en lo
que respecta a la region conica, se debe ingresar el valor de 26 correspondiente al valor de
toda la abertura del cono. De alli que se especifica que € angulo © debe estar en un
intervalo de 0 <q >180.

Una vez descrita la region donde se ubicaran los polos, procedemos por ultimo a usar la
funcion msfsyn, que considerando todos los criterios dados, nos proporcionara la matriz de
Lyapunov (X) que resuelve la LMI, junto con el controlador adecuado (matriz de ganancia
positivaK ) que contendra tanto la ganancia K para realimentacion de estados como la

ganancia k,, parael control integral.

Parala simulacion, al igual que en casos anteriores usaremos usa sefial de referencia de
amplitud 0.02 que corresponde al valor del &ngulo de deflexion de.
Posterior ala simulacién del sistema con incertidumbre en lazo cerrado, se obtuvieron

las siguientes respuestas:

Referencia Integrador C Angulo de Inclinacion

Figura 3.34. Modeo del controlador obtenido viaLMIs aplicado ala planta.
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RESPUESTA AL ESCALONENLAZ0 CERRADO

Lo | | | | | ' ' |
: ' ' : ' ' Systern: untitled!
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At time: 45
.02 : _.:.:;.:'.-: e
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Figura 3.35. Control via LMIs. Respuesta del sistema con incertidumbre para valoresde

a min, lyminy Ct min

RESPUESTA AL ESCALON EN LAZO CERRADO
0.025 I I I I I | '

Systermn: untitled1
Peak amplitude: 0.0201
Overshoot (%): 0.555

g2 == = e e T

Q.05 -------- beonseoaes bemoseaas . CEPTLITE CRTTCLRPEE EERRTCERE RCEREEE besronesee b oces -
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Figura 3.36. Control via LMIs. Respuesta del sistema con incertidumbre para valoresde

a min, ly miny Ct max
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System: untitled1
Peak amplitude: 0.0201
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Figura 3.37. Control via LMIs. Respuesta del sistema con incertidumbre para valores de

a min, ly maxy Ct min

~ Systern: untitled?
Peak amplitude; 0.0201

Owershoot (%): 0.56

~ Attime: 459

d
:

Figura 3.38. Control via LMIs. Respuesta del sistema con incertidumbre para valoresde

a min, ly max y Ct max
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System: untitled?
RESPUESTA AL ESCALONEN LAZ0O CERRADCO Settling Time: 3.9
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Figura 3.39. Control via LMIs. Respuesta del sistema con incertidumbre para valoresde

a max, lyminy Ct min

Systern: untitled1
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Figura 3.40. Control viaLMIs. Respuesta del sistema con incertidumbre para valoresde

a max, ly miny Ct max
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RESPUESTA AL ESCALONENLAZ0O CERRADO

Systern: untitled?
Settling Time: 3.9
ﬂ

00 === === tmrimrmr—rmrmrmr—r—rmr—s——c—g T T
i F T T T T
i i . . . ' 0 System: untitled?
R S N U S oot S I SR Feak amplitude: 0.02 |
S i i Cwvershoot (%): 0
' ! ' ' ! ' ! At time: &
| s R oo s s S Sl SRt .
! : ; ! : ! i - i
L e e — s e
g : i : : i : i o i
: : : : : : : [ :
S 0012 - s e s oo — b e oo o s
x : : : : : : : [ :
£ : : : : : : : o :
L A S oo i o e
£ - - - ; - ; . ;
= [ [ S e . eemeeam e [ O _
=) DL : : : : : : : ([ :
S : s s s s s e s
g QB e [ T P S A T
| oo e
E E E E E E E I E
L S e S R e
a ] I ] ] I I L I
0 0.4 1 1.5 2 2.5 & 25 4 4.5 &

Tiempo (sec)

Figura 3.41. Control viaLMIs. Respuesta dd sistema con incertidumbre para valoresde

a max, ly maxy Ct min
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Figura 3.42. Control via LMIs. Respuesta del sistema con incertidumbre para valores de

a max, ly max y Ct max

PDF created with pdfFactory trial version www.pdffactory.com


http://www.pdffactory.com

CAPITULO 3 DISENO DEL CONTROLADOR DE GRADO DE INCLINACION PARA UN AVION 132

Systern: untitled?
RESPUESTA AL ESCALONEN LAZO CERRADO Settling Time: 3.72
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Figura 3.43. Control viaLMIs: Respuesta del sistema con incertidumbre para valores nominales:
a =0.1rad, ly=1.233Kg.m2y Ct=0.5

Los resultados y valores obtenidos fueron los siguientes:
- Se tuvo que el sistema encontrado es estrictamente factible con un tmin = -4.073 E-013
(tmin 1<0 condicion para la estabilidad).

- Unaganancia K=[K k., ], K=[10.2432 0.8378 -2.1498 1.0678 -14.1058], con
K=1[10.2432 0.8378 -2.1498 1.0678]y k,,, = [-14.1058] respectivamente.

- Una matriz de Lyapunov X con valores propios mayores o iguales a 0 (condicion para
gue el sistema sea estable):
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e 0.0031-0.0173 0.0071-0.0076 0.000%

§ -0.0173 0.1717-0.0296 0.0911-0. 00111!

X =le- o4*c; 0.0071-0.0296 0.0184-0.0102 0.00113
§ -0.0076 0.0911-0.0102 0.0585 0.0004,

& 0.0005-0.0014 0.0013 0.0004 0.000%

€0.0000
£0.000%
Valores propios de X =1e-04* €0.004%
é
§0.0184
80.228§

Entre otros resultados se tiene que el sistema posee un coeficiente de amortiguamiento

z =0.707, unatasade decaimiento a rapiday unafrecuencianatural w, =14.14rad/seg.
Ademas los polos ubicados mediante LM I s fueron los siguientes:

¢-12.3026+7.2520i)
-12.3026- 7.2529 !

Polos ubicados: €-3.9216+ 3.1898i u
-3.9216-3.1898i ﬂ

8-1.3590 f

™ D

> (D> (D>

Con estos resultados finalmente se tiene que € modelo con incertidumbre se ha
estabilizado, ya que se cumple con todas las caracteristicas de estabilidad. De manera
general se logré un tiempo de establecimiento menor a los 5 seg (dentro de la banda
establecida del +£1%); y un sobreimpulso menor a 1% (un maximo de 0.611%). Se
concluye entonces que el controlador disefiado mediante LMIs para el sistema linealizado
del avion con incertidumbre cumple con los requerimientos de desempefio solicitados, por

lo que selo considera como un controlador robusto.
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CAPITULO 4

COMPARACION DE RESULTADOS

4.1 Introduccion:

Bajo este capitulo se disefiara primeramente un modelo comparativo, para el sissema del
avion linealizado sin incertidumbre (los pardmetros a, ly, Ct tendrén sus valores nominales
de 0.1 rad, 1.233 Kg.m? y 0.5 respectivamente), entre los controladores por realimentacion
de estados, PD difuso y el obtenido mediante LMIs.

Luego de ello estableceremos la misma comparacion entre los controladores
anteriormente mencionados pero ahora con e modelo linealizado del avion bajo

incertidumbre. Para este caso en cambio los parametros a,ly,Ct seran sometidos a

incertidumbre con unadesviacion del 1.5% paraa elyy del 5% para el parametro Ct.

Para ambos disefios se usara una sefial de entrada (angulo de deflexion del elevador) de
amplitud 0.02 rad estandarizada durante todo el trabajo.

4.2 Disefio comparativo entre los controladores por realimentacion de estados, PD

difusoy €l obtenido por LM Is para el sissema nominal del avion.

Para este caso mostraremos la respuesta de los controladores disefiados por
realimentacion de estados, mediante |6gica difusay €l obtenido por via LMIs,, suponiendo
un sistema sin incertidumbre, es decir usando los valores nominales de los tres parametros
fisicos(a =0.1rad, ly = 1.233 Kg. m?, Ct=0.5).
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Figura 4.1. Comparacion de controladores por Realimentacion de Estados, PD difuso

y €l obtenidoviaLMIs
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Figura 4.2. Comparacion gréfica de lasrespuestas obtenidas para los distintos controladores con

sistema del avién usando valores nominalesde (a = 0.1rad, ly = 1.233 Kg. m?, Ct=0.5)
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De acuerdo a la gréfica el controlador PD difuso logra una mejor respuesta que €l
controlador por realimentacién de estados y que el controlador desarrollado por via LMIs,
caracterizado por un tiempo de establecimiento de 0.6 seg y un sobreimpulso del 0%. Pero
recordemos que estos buenos resultados son debido a que este tipo de controlador se o
disefio a partir del sistema estable del avion, puesto que como se dijo en un comienzo no se

pudo desarrollar un controlador PD difuso a partir del sistema inestable.

Por otro lado el control por realimentacién de estados permite cumplir con los criterios
de desempefio deseados para el sistemaal darnos un tiempo de establecimiento de 1.98 seg
y un sobreimpulso del 0%; pero como se puede ver claramente, su respuesta también puede

afectar en gran manera al actuador utilizado para el control.

Finalmente mediante el controlador obtenido por via LMIs, adaptado a un control por
realimentacion de estados méas control integral; se logré obtener una respuesta adecuada
bajo las caracteristicas de desempefio deseadas. un tiempo de establecimiento menor a 5
seg (3.72 seg.) y un sobreimpulso menor a 1 % (0%). Todo esto se logré gracias a la
ubicacion correcta de los polos robustos dentro de una region que aseguraba la obtencion
de una tasa de decaimiento rapida, un minimo coeficiente de amortiguamiento (0.707) y
una maxima frecuencia natural no amortiguada (14.14 rad/seg); que en si permitieron dar
lugar a una respuesta favorable del sissema.

Si bien es cierto que el tiempo de establecimiento conseguido através del controlador
via LMIs, es 6 veces mayor al tiempo de establecimiento alcanzado mediante el
controlador difuso; la ventga de nuestro controlador obtenido via LMIs radica en
conseguir una buena respuesta a partir del sistema inestable del avion, bajo los criterios
requeridos para €l sistema, sin necesidad de primero obtener la planta estable del avion
para poder disefiar e implementar el controlador, 1o cual requiere un mayor trabajo y a la
vez el empleo de un mayor nimero de componentes dentro de la implementacién como

sucede en el caso del disefio del controlador PD difuso.
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4.3 Disefio comparativo entre los controladores por realimentacion de estados, PD

difusoy €l obtenido por LM Ispara el sissemadel avion con incertidumbre.

El esquema de disefio para cada uno de los controladores, en este caso, es el mismo que

se mostro en lafigura 4.1 anteriormente.

Bajo este modelamiento como sabemos se introdujo una incertidumbre en los tres

pardmetros fisicos a,ly,Ct del 1.5%, 1.5% y 5% respectivamente, para analizar si los

controladores anteriormente presentados eran robustos y ala vez confiables.

Con esto en mente, luego de varias pruebas realizadas para diversos valores de los tres
pardmetros a, ly,Ct dentro de un rango de incertidumbre establecido, se pudo determinar
gue los controladores por realimentacion de estados y difuso no mantuvieron las
caracteristicas de desempefio deseadas. En el primero se obtuvo respuestas con un tiempo
de establecimiento deseado dentro de los 5 seg pero con sobreimpulsos mayores a 1%,
mientras que para € segundo en la mayoria de casos ni siquiera se llego tener respuesta

alguna.

En e caso de nuestro controlador obtenido via LMIs, para diferentes valores
randomicos de los tres parametros, se llegd a tener gque todas las respuestas tenian un
tiempo de establecimiento dentro de los 5 seg, con sobreimpulsos no mayores a 1%; que

son las caracteristicas de desempefio deseadas para nuestro sistema.

Es por ello que se pudo deducir que para el sistema del avidn bajo incertidumbre, los
controladores por realimentacion de estados y PD difuso, no demuestran ser robustos ni
confiables; mientras que el controlador obtenido via LMIs ha demostrado ser robusto en

todo el rango de incertidumbre y alavez confiable.

Muestra de esto son los resultados obtenidos para valores de: méximo del angulo de
ataque a , minimo del momento de inercialy y minimo del ciclo de trabajo Ct (a méax, ly

miny Ct min), en los que se confirma lo expuesto anteriormente:
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Figura 4.3. Comparacién gréaficade lasrespuestas del sistema con incertidumbre para valores de

a max, ly min, y Ct min usando los distintos controlador es.

Para este caso en particular como se puede apreciar, €l controlador por realimentacion
de estados nos proporciona a la salida una respuesta con un tiempo de establecimiento de
1.93 seg pero con un sobreimpulso del 1.93% (> a 1%), con lo cual deja de cumplir con
las caracteristicas de desempefio deseadas. Para el caso del controlador PD difuso en
cambio se tiene que ni siquiera se puede determinar una respuesta adecuada. Pero en lo que
respectaal controlador obtenido via LMIs; mediante éste se llegd a tener una respuesta con
un tiempo de establecimiento de 3.9 seg, junto con un sobreimpulso del 0%, que en si

permite cumplir con el desempefio deseado del sistema.

Cabe sefialar que también para otros valores randomicos de estos tres parametros, se

obtuvieron respuestas similares.

Finalmente, luego de todas estas comparaciones procederemos por uUltimo a dar

conclusiones sobre todo el trabajo hasta aqui expuesto.
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CONCLUSIONESY RECOMENDACIONES

Bajo el presente capitulo se detallan ciertas conclusiones finales respecto a todo €l
trabajo realizado.

El modelo smplificado no lineal del avion se obtuvo a partir de ciertos parametros
fisicos aproximados como es el caso del angulo de ataque (a ), e momento de inercia (ly)
y €l ciclo de trabgo del motor. Por esta razdn, en la préctica, la variacion de estos
pardmetros, podria ocasionar un mal funcionamiento del sistema luego de obtenido €l
controlador respectivo. Para considerar esta variacion de los parametros se disefia el
controlador para un sistema con incertidumbre.

Tomando en cuenta estos parametros, se procedio a la obtencion del modelo linealizado
del avion bajo series de Taylor, empleando la matriz Jacobiana. Junto con este modelo se
determiné ademas los requerimientos de disefio para que € sistema tenga un desempefio de
funcionamiento adecuado. Estos requerimientos consistian en tener un tiempo de
establecimiento promedio de 5 seg. y un sobreimpulso menor al 1%. En cuanto a la sefial
de control correspondiente a angulo de deflexion del elevador, para nuestro caso, debia
estar dentro de un rango de -0.2 a 0.2 rad, que representa la capacidad fisica que €l

elevador puede girar en torno asu ge.

Luego de varias pruebas realizadas se pudo deducir que para obtener |os requerimientos
de desempefio deseados, € rango de variacion maxima posible para cada uno de los
parametros con incertidumbre a,ly,Ct, fue de +1.5%, +1.5% y+ 5% respectivamente.
Cabe sefidar que el parametro més influyente dentro del sistemaes el angulo de ataque («),
razon por la cual a partir de su grado de incertidumbre se pudo deducir € limite de

incertidumbre paralos demés pardmetros.
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Se disefio primeramente controladores por realimentacion de estados y por l6gica difusa

para el sistema con valores de a,ly,Ct que de acuerdo a aproximacionesy estimaciones

son los nominales (0.1rad, 1.233Kg.m? y 0.5 respectivamente); obteniendo para cada uno

de los casos respuestas muy favorables.

Aplicando el método de realimentacion de estados se obtuvo una respuesta transitoria
de 1.98 seg con un sobreimpulso del 0%. El parametro de disefio para este controlador
adecuado, fue una ganancia K = [-3.8333 -1.1617 0.8574 0.0714]. Para evitar
pequefias  perturbaciones en e sistema se acopld, ademés de la ganancia K, un
precompenasador N= -3.5792.

En el caso de l6gica difusa, no se pudo disefiar un controlador para la planta inestable,
por lo que se procedio a disefiar un controlador PD difuso a partir del sistema estable. Bajo
este criterio, se logré obtener un tiempo de establecimiento de 0.6seg con un sobreimpul so
del 0%. Los parametros de disefio adecuados fueron: una ganancia proporcional de

Kp=625, una ganancia derivativa Kd= 16.8.

Al someter el sistema a incertidumbre, es decir variando randémicamente los valores
dea,ly,Cten todo su respectivo rango, los controladores obtenidos mediante los dos
métodos anteriores arrojan respuestas fuera de las caracteristicas de desempefio deseadas.
Por ejemplo, para € caso del controlador disefiado por realimentacion de estados se
obtienen respuestas con tiempos de establecimiento menores a 5 segundos, pero con
sobreimpulsos que sobrepasan e 1%; mientras para el caso del controlador PD difuso se
obtienen respuestas con tiempos de establecimientos iguales a los 0.6 segundos con
sobreimpulsos del 0%; pero paraciertos valoresde a, ly,Ct (como parael caso particular
de a max=0.13, lymin= 1.203 y Ctmin=0.4), el sistema junto con este controlador
simplemente no produce ninguna respuesta. Todo esto nos lleva a deducir que los
controladores obtenidos mediante realimentacion de estados y légica difusa no son

robustos frente a sistemas con incertidumbre.

Ante tales situaciones fue preciso buscar un controlador que permita cumplir con los

criterios de desempefio deseados teniendo en cuenta la incertidumbre dada en el sistema
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linealizado del avion. Fue por ello que en este proyecto se opt6 por disefiar un controlador
mediante técnicas LMI junto con un esguema de control por realimentacién de estados méas
control integral, ya que previo estudio y andlisis se pudo determinar que mediante esta
técnica se podia encontrar un controlador adecuado para satisfacer |as necesidades de un

sistema con incertidumbre.

Entre una de las ventajas por las que se decidio usar las LMIs, ésta la de que mediante el
uso de estas no solo se puede llegar satisfacer condiciones minimas de desempefio
dindmico del sistema como la estabilidad, sino que también se puede asegurar otro tipo de
especificaciones. Por ejemplo se puede ubicar los polos del sistema en regiones LMI
(sector disco, sector conico, semiplano izquierdo, etc.) mediante las que se puede colocar
valores para el coeficiente de amortiguamiento, tasa de decaimiento de la sefial vy
frecuencia natural no amortiguada, adecuados para obtener una respuesta del sistema
acorde a desempefio que uno desee lograr. Asmismo se tiene la posibilidad de disefiar
controladores del tipo H,,y H, que permiten reducir la ganancia de perturbacion dada
en el sistema prediciendo ademas hasta que punto méaximo de perturbacién puede soportar
el mismo. Cabe sefidar que para el presente proyecto se usd solamente el criterio de
ubicacion de polos; criterio con € cual se pudo hallar un controlador que satisfaga las

necesidades del sistema para obtener el desempefio deseado.

Aungue las condiciones basadas en LMIs se cumplen estrictamente para € sistema
linealizado alrededor del punto de operacion (para el caso del sistema nominal con a =0.1
rad, ly= 1.233 Kg.m? y Ct=0.5), la incertidumbre sobre e modelo linealizado del avion
permite calcular un controlador que funcione mejor sobre el sissema no-lineal, asegurando

el principio de confiabilidad dentro de los criterios de lateoria de control.

Variando randomicamente los parametros con incertidumbre a, ly,Ct en todo su rango;

a través de la aplicacion del criterio de LMIs se logré conseguir respuestas transitorias
menores a los 5 segundos con sobreimpulsos que no sobrepasaron el 1%; que en si
cumplen con las caracteristicas de desempefio deseadas. Entre otras caracteristicas se tuvo

un coeficiente de amortiguamiento z =0.707, una tasa de decaimiento rapida y una

frecuencia natural w, =14.14rad/seg. El valor de la ganancia obtenida para este
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controlador fue K=[K k,, ], K=[10.2432 0.8378 -2.1498 1.0678 -14.1058], con

unagananciaK = [10.2432 0.8378 -2.1498 1.0678] para el control por realimentacion
de estados y una ganancia k., = [-14.1058] para la parte integral. Con estos resultados se

pudo entonces deducir que este tipo de controlador es robusto.

El control difuso a pesar de su complgjidad interna en muchas de las ocasiones no
resuelve el problema de estabilidad peor aln el problema de robustez del sistema en lazo
cerrado. Muestra de ello es que para el disefio del controlador PD difuso para el grado de
inclinacion del avion se tuvo que usar el modelo de la planta estable, ya que no se pudo
disefiar este controlador a partir de la planta inestable; asi como tampoco demostré ser
robusto al introducir incertidumbres en el sistema. Mientras que por su parte el control via
LMIs ha demostrado ser un control que requiere una implementacion sencilla
(amplificador + integrador), sin recurrir a inversiones costosas, y que ademés es confiable
y robusto como se lo llegé a demostrar. Recordemos que la confiabilidad, uno de los
pilares dentro de la teoria de control, es o que verdaderamente determina a un buen tipo de
controlador.

Para un sistema sin incertidumbre se puede desarrollar un controlador via LMIs usando
de manera directa un esquema de control por realimentacion de estados, con la ganancia K
establecida mediante las LMIs, y un precompensador N (hallado mediante formula) que
elimine el error en estado estacionario. Mientras que para € caso de un sistema con
incertidumbre se procede a usar un esquema de control por realimentacion de estados méas
control integral; esto debido a que las LM Is nos permiten hallar un controlador de ganancia
K que estabilice todos los sistemas posibles derivados de la incertidumbre, pero no nos
ayudan a encontrar un precompensador general N que elimine e error en estado

estacionario para todos los casos.

Para finalizar, se puede concluir que este trabajo llego a cumplir con uno de los
principales objetivos planteados al inicio del presente proyecto que fue el de disefiar un
controlador para el grado de inclinacion de un avién mediante Desigualdades Lineales
Matriciales (LMIs).
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Como recomendacién por ultimo, para la solucion de un problema de optimizacion
mediante LMIs se deben seguir dos consideraciones fundamentales: La primera es
conseguir un proceso clésico de optimizacion no lineal donde en cada iteracion se calculan
los parametros con incertidumbre del proceso basandose en ciertas restricciones estéticas.
Y la segunda es que una vez conseguida la consideracion anterior es pasar a definir €l
controlador para la linealizacién de la planta. De ésta manera las condiciones dindmicas
impuestas al controlador pasan a ser implicitas del problema de optimizacion no lineal, con
lo cual se consigue trabajar de mejor manera las LMIs y conseguir a la vez mejores

resultados.
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ANEXO A

CODIGO EN MATLAB
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A.1 Andlisisdeestabilidad del sstema.

A=[01.0000 00;0 43.2851 -0.2744 0;-9.8040 0 -0.3685 1.7776;0 18.0000 -3.5383 -
0.1005]; %M atriz de estados A sin incertidumbre

setimis([]);

I=eye(4) ;
X=Imivar(1,[4 1]);

Imiterm([1 1 1 O] A*X+X*A): % LMI #1: A*X+X*A

Imiterm([21 1 0],1); % LMI #2: 1
Imiterm([-2 1 1 0], X); % LMI #2: X

avion=getimis;

[tmin,xfeas]=feasp(avion,[0,0,100,0,0]);

P=dec2mat(avion,xfeas,1); %Matriz de Lyapunov P (para nuestro caso es X)
VP=eig(P); %V alores propiosde X;

A.2 Obtencién del controlador mediante realimentacion de estados para el sistema

nominal con ganancia negativa K y precompensador N.

%Definicion de matriz de estados

C=[1000];

D=[0];

A=[01.0000 00;0 43.2851 -0.2744 0;-9.8040 0 -0.3685 1.7776;0 18.0000 -3.5383 -
0.1005];

B=[0;-59.2574;-0.1696;-26.2489;];

E=diag([1 1 1 1]);

%Vaoresde lagananciaK y del precompensador N
p1=-6;p2=-6;p3=-6;p4=-6;

Kg=acker(A,B,[pl p2 p3 p4]);
Ng=-1/(C*((A-B*Kg)"(-1))*B);

%Funcion de transferencia del sistema modificado

[num,den]=ss2tf(A-B*Kg,B*Ng,C,D);
fnt=tf(num,den);

%Simulacion
figure (1)

T=0:0.01:5;
step(0.02*fnt,T);hold on;  %Respuesta al escaldn de amplitud 0.02
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title(RESPUESTA AL ESCALON EN LAZO CERRADO;
ylabel("Angulo de inclinacion (rad)’);

xlabel (‘'Tiempo (sec));

axis auto;

grid on;

A.3. Prueba del controlador por realimentacion de estados frente al sistema con

incertidumbre.

%V a ores de lamedia de cada uno de los parametros

malfa=0.1;
mly=1.233;
mCt=0.5;

%V alores de las desviaciones
desvalfa=0.015; %Para afa1.5%
desvly=0.015; % Paraly 1.5%
desvCt=0.05; % Para Ct 5%

%Valor de lagananciaKg y el precompensador Ng para realimentacion de estados
Kg=[-3.8333 -1.1617 0.8574 0.0714]:
Ng=-3.5792;

%Prueba del sistema con incertidumbre paravalores de Alfa, Iy y Ct maximosy minimos
i=1;
for Alfa=[(malfa-2* desvalfa) (malfat+2* desvalfa)]
for ly=[(mly-2*desvly) (mly+2*desvly)]
for Ct=[(mCt-2*desvCt) (mCt+2*desvCt)]

%Ecuacion L

L1=(4.785* Alfat+(2.57-7.54* Alfa)*
((atan((Alfa-0.3)*19.1)/3.1416)+0.5)+0.619* 0+0.128)* 0.4452;
L2=0.619*0.4452; %Paratodos

%Ecuacion D

D1=0.067*0.4452;

D2=(0.24* Alfa-0.02)*0.4452;

D3=(1.327*Alfa* Alfa+0.24* Alfa* 0+0.067* 0+0.114* Alfa-0.02* 0+0.018)* 0.4452;

%Ecuacion omega punto punto Y
oy1=(-1.369*0.164724)/ly;

o0y2=0.164724/ly;
oy3=((-1.398* Alfat+3* Alfa* Alfa+0.0525)*0.164)/ly;

%DERIVADAS:
%1lera ecuacion X1 punto
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dX1X1=0;
dx1X2=1;
dX1X3=0;
dX1X4=0;
dX1de=0;

% 2da ecuacion X2 punto:
dX2X1=0;
dX2X2=324*oy2;
dX2X3=36*0y3;
dX2X4=0;
dX2de=324*oy1,;

%3era ecuacion X3 punto
dX3X1=-9.804;

dX3X2=0;
dX3X3=-10.58*D3-0.3348* Ct;
dX3X4=5.292*L1,
dX3Xde=-95.25*D2;

%4ta ecuacion X4 punto
dX4X1=0;

dX4X2=18;
dX4X3=0.03114*Ct-10.58*L1;
dX4X4=-5.292*D3;
dX4de=-95.25*2;

%Formacion de lasmatriz A, B, C y D con incertidumbre

%Matriz A

Ai=[dX1X1 dX1X2 dX1X3 dX1X4; dX2X1 dX2X2 dX2X3 dX2X4; dX3X1
dX3X2 dX3X3 dX3X4; dX4X1 dX4X2 dX4X3 dX4X4];

%Matriz B

Bi=[dX1de;dX 2de;dX 3Xde;dX 4de];

%Como Y =X1 entonces laMatriz C queda como:

Ci=[1000];

%Matriz D

Di=0;

%Simulacion

figure(i)

T=0:0.01:5;

[num,den]=ss2tf(Ai-Bi*Kg,Bi*Ng,Ci,Di);

fnt=tf(num,den);

step(0.02*fnt, T);

hold on;

axis auto;

grid on;

i=i+1;

titte(RESPUESTA AL ESCALON EN LAZO CERRADO;
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ylabel 'Angulo de inclinacion (rad)");
xlabel (‘'Tiempo (sec));

A.4.Obtencion del controlador mediante ubicacion de polosvia LM Is para € sistema

linealizado del avién con incertidumbre.

%Parametros fisicos de los que se derivan los parametros afines

desvalfa=0.015;

desvly=0.015;

desvCt=0.05;

malfa=0.1;  %angulo del elevador

mly=1.233; %momento de inercia

mCt=0.5; %ciclo de trabajo del motor, no depende de formula

%Formacion del espacio de parametros:

A0=[01000;00000;-9.8040000;018000;-10000];
BO=[0 0;0 0;0 0;-26.2489 -26.2489;0 0];
C0=[10000;10000];

D0=[00;00];

EO=diag([1 111 1]);

A1=A0*0; B1=[0 0;324 324;0 0;0 0;0 0O];
A2=[00000;0324000,00000;,00000;00000];B2=B0*0;
A3=[00000;003600,00000;00000;,00000];B3=B0*0;
A4=[00000;00000;0005.2920;00-10.5800;00000];B4=B0*0;
A5=A0*0;B5=[0 0;0 0;-95.25 -95.25;0 0;0 O];
A6=[00000;00000;00-10.5800;000-5.292 0;000 00];B6=B0*0;
A7=[00000;00000;00-0.334800;000.0311400;000 0 0];B7=B0*0;

S0=ltisys(A0,B0,C0,D0,E0);S1=lItisys(A1,B1,C0*0,D0*0,0);

S2=lItisys(A2,B2,C0*0,D0* 0,0): S3=Itisys(A3,B3,C0*0,D0*0,0);
S4=lItisys(A4,B4,C0*0,D0*0,0): S5=Itisys(A5,B5,C0*0,D0*0,0);
S6=ltisys(A6,B6,C0*0,D0*0,0); S7=ltisys(A7,B7,C0*0,D0*0,0);

%Formacion de los vertices a usarse del espacio de parametros

i=1;p1=[];p2=[];p3=[];p4=[];p5=[];p6=[];p7=[];
for Alfa=[(malfa-2*desvalfa),(malfa+2*desvalfa)]
for ly=[(mly-2*desvly),(mly+2*desvly)]
for Ct=[(mCt-2*desvCt),(mCt+2* desvCt)]
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pl(i,1)=(-1.369*0.164724)/ly;

p2(i,1)=0.164724/ly;

p3(i,1)=((-1.398* Alfa+3* Alfa* Alfa+0.0525)* 0.164)/ly;

p4(i,1)=(4.785* Alfa+(2.57-7.54* Alfa)*
((atan((Alfa-0.3)*19.1)/3.1416)+0.5)+0.619* 0+0.128)*0.4452;

p5(i,1)=(0.24* Alfa-0.02)* 0.4452;

p6(i,1)=(1.327* Alfa* Alfa+0.24* Alfa* 0+0.067* 0+0.114*
Alfa-0.02*0+0.018)* 0.4452;

p7(i,1)=Ct;

P=[pl p2 p3 p4 p5 p6 p7];

P=P;

i=i+1;

end
end
end

pv=pvec('pol’,P); %YV értices que forman el rango de parametros politopicos
pds=psys(pv,[S0,S1,52,S3,54,S5,6,57]);

region =lmireg;

[gopt,h2opt,K,Pcl,X]=msfsyn(pds,[1 1],[0 0 0 0],region); %K controlador, X matrix de
%L yapunov
for j=1:9

Pvert=psinfo(Pcl,'sys j);
[A,B,C,D,E]=ltiss(ssub(Pvert,1,1));
[num,den]=ss2tf(A(1:4,1:4),B(1:4),C(1:4),D);
fnt=tf(num,den); % Lamatriz A me dacomo A=A+B*K
fnt1=tf([K(1,5)],[1 O]);

tt=fnt*fntl;

GL=feedback(tt,1);

%Simulacion

figure (1)
T=0:0.01:5;

step(0.02*GL,T);

hold on;

title('RESPUESTA AL ESCALON EN LAZO CERRADOY;
ylabel(‘Angulo de inclinacion (rad)");

xlabel (‘'Tiempo (sec));

axis auto;

grid on;

end
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