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DISENO DE UN PILOTO AUTQMATICO ADAPTIVO
PARA EL AVION SUPERSONICO F-106

Luis E. Alvaradeo y David C. Nemir
Electrical Engineering Dept.
University of Texas at El Paso
E1l Paso, Texas 79968

EPITOME-ESTE ARTICULO DESCRIBE EL DISENO TEORICO DE
UN PILOTO AUTOMATICO ADAPTIVO PARA EL CONTROL DEL
EJE LONGITUDINAL DEL AVION SUPERSONICO F-106. EL
PILOTO AUTOMATICO  ADAPTIVO ES EVALUADO BAJO
DIFFERENTES CONDICIONES DE VUELO UTILIZANDO UN
SIMULADOR DE 6 GRADOS DE LIBERTAD Y LOS RESULTADOS
SON COMPARADOS CON LOS OBTENIDOS POR UN PILOTO
AUTOMATICO CONVENCIONAL.

1.0 INTRODUCCION
1.1 Motivacion

Las caracteristicas aerodinamicas de cualquier avidn varian
bastante con la altura, velocidad y configuracion del avion.
Por lo tanto, se require, que los pilotos automaticos de los
aviones sean disenados para que tomen en consideracion estas
variaciones fisicas en la dinamica del avién. Para tratar de
resolver este problema de contral, los pilotos
convencionales automaticos usan generalmente, parametros de
control programables que varian de acuerdo con la velocidad
del aire, el numero Mach y la altura del avion. Esta
técnica de control es considerada de "lazo abierto" en el
sentido de que los parametros de control dependen de las
medidas proporcionada por los sensores. Por lo contrario,
en un sistema de control adaptivo, los parametros de control
dependen exclusivamente de las medidas de las entradas y
salidas del sistema. Un sistema de control adaptivo se
considera como un sistema de "lazo cerrado" en el sentido de
gue su desempeno se evalua usando sus entradas y salidas que
a su vez son usadas para calcular los parametros de control.
Debido a esto, un controlador adaptivo es capaz de proveer
un sistema de control mas solido y menos sensible a cambios
inesperadas en la dinamica del avion.

1.2 Metodologia

El desarrollo del autopiloto adaptivo se puede dividir en
tres partes. La primer parte consistio en la implementacion
del programa de simulacion para el avion F-106. El avion F-
F-106 es volado a control remoto y usado como "blanco" para
probar cohetes en la ciudad de White Sands Missile Range,
Nuevo Mexico. El1 modelo matematico del avion F-106 fueé
desarrollado originalmente en 1978 por la compafiia
Industrieanlagen-Betriebsgesellshaft [4]. La figura 1
muestra la estructura general del simulador. Este programa




simula con mucha precision las fuerzas y los momentos
aerodinamicos gque actuan sobre el avion, su movimento
rotacional y de translacion con 6 grados de libertad, los
servo mechanismos utilizados para mover sus superficies de
control y finalmente, dos diferentes pilotos automaticos. Un
de ellos es un piloto automatico convencional que usa
parametros de control programable que varian de acuerdo con
la altura y velocidad del avidén. El otro es el piloto
automatico adaptivo propuesto en este articulo. Cabe decir
que el simulador fue una herramienta indispensable en el
disefio y verificacion del piloto automatico adaptivo.

AUTOPILOTO SERVIO MODELD
-Adaptivo MECANISMOS e AR~
=Normal DYNAMICO
L o kel |
| SENSORES | ECUACIONES
| AEREDS ol DE
| cam1TIDOS> | MOVIMIENTO

Figura 1. Programa de simulacion del avion F-106

La segunda parte consistié en la identificacion de la
dinamica del eje longitudinal del avion. Esto incluye el
movimiento del angulo de cabeceo (inclinacidn longitudinal)
y el control de la velocidad del avidn. Se selecciono el
control del movimiento longitudinal del avion debido a que
es el eje principal de control del avion, la variacion de
sus parametros de control es muy acentuada, bajo diferentes
condiciones de vuelo, y el problema de control es facil de
entender. Los principios basicos de control propuestos en
este articulo pueden ser aplicados para el control del
movimiento lateral del avion. Sin embargo, el problema de
control lateral es mas dificil de entender debido a 1la
fuerte interrelacion que existe entre los ejes de rolido y
guifiada (lateral y direccional).

La tercer tarea consistiod en el disefio del control adaptivo.
Se seleciond un algoritmo gque su objectivo principal es
controlar la posicion de las raices de la ecuacion
caracteristica del sistema. El control de la posicion de las
raices a su vez regula la estabilidad y velocidad de
respuesta del sistema.

Por ultimo, se utilizd extensivamente el simulador del avion
F-106 para evaluar el piloto automatico adaptive bajo
diferentes condiciones de vuelo y comparar los resultados
con los obtenidos por un piloto automatico convencional. El
piloto automatico utilizado fue disefiado en 1989 por la
compafiia Honeywell [3].
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2.0 DISENO DEL PILOTO AUTOMATICO ADAPTIVO
2.1 Problema de Control

El .opjectivo del piloto automatico es controlar el
movimiento longitudinal del avion. Esto incluye el control
de}'angulo de cabeceo y el control de la velocidad del
avion. Cabe decir que atravéz del control del angulo de
cabeceo'tambien se puede controlar la altura del avidn como
se explica mas adelante en la seccidn 2.3.

Normalmente la dinamica del movimiento longitudinal se puede
representar con una ecuacion de estado de cuarto grado [2]

X' = AX + BU (1)
donde el vector

X=1(u « q, 8] (2)
contiene las siguientes variables

velocidad longitudinal

angulo de ataque

velocidad del angulo de cabeceo
angulo de cabeceo

®Q R c

El vector de entrada U consiste de dos variables

be

-y deflexion del elevador (estabilizador horizontal)

deflexion del acelerador

E1l 91§vador, de, es la superficie del avion e

movimiento del angulo de cabeceo. E1 accelerggtr:m%zFrgtaugi
para controlar la velocidad del avioén. Generalmentg estos
contrqlgdores son movidos por servo mecanismos que
m@tgmatlcamente puede sen representados por filtros
digitales de primer grado con constantes de tiempo mucho
menores gque la constante de tiempo del sistema que
controlan. Debido a ésto, la dinamica de 1los servo
mecanismos no se tomo en consideracion para el disefio del
piloto automatico adaptivo. Sin embargo, la dinamica de los
Servo mecanismos si fue incluida en el simulador utilizado
para la gvaluacion del sistema de control adaptivo.

Las matrices del sistema A y B de la ecuacién de estado (1)
tienen la siguiente estructura:

11 812 253 Ay, 11 by
& w [t 8y A Ay, B 21 Pag (
. - 3
31 83 Q33 Ay, 31 Pi; :
0 0 il 0 0 0



272

2.1.1 Control del Angulo de Cabeceo

Primero consideramos un modelo matematico mas simple que el
representado por (1) que describa el movimiento del angulo
de cabeceo del avion. Este es obtenido asumiendo gque las
variaciones de velocidad son idependientes del movimiento
del angulo de cabeceo, 6, y que éste puede ser obtenido
simplemente integrando gq. Ia validez de este modelo
matematico a sido comprobada en numerosas ocasiones por
varios autores [2].

i i Ko

Por razones de seguridad y costo generalmente no se utilizan
sensores de angulo de ataque en el disefio de pilotos
automaticos. Generalmente se utiliza un acelerometro normal
en lugar del sensor de angulo de ataque. La ecuacion (5) es
una relacién aproximada de la aceleracion normal con el
angulo de ataque. Esta ecuacién asume que la fuerza normal
ocasionada por la deflexion del elevador es omisible.

de (4)

a, =2, a (5)
Por razones practicas estamos interesados en la version
discreta del sistema de control. La ecuacion (6) es la
version discreta de la ecuacién linear (4) donde se incluye
la relacién (5) entre el anguulo de ataque y la aceleracion

normal.
q(k) 1
L,m * U PR %

La estrategia del disefio consiste en primero desarrollar un
sistema que controle la velocidad del angulo de cabeceo, ¢,

qik+1) £,, £3)
2 (k+1) £ f22

y luego usar éste sistema de control para controlar el.

angulo de cabeceo, ©. La ecuacién (7) muestra la ley de
control que es utilizada para el control de g.

de(k) = - K; 8(x) + K, a(k) + K, a, (7)

La ecuacién (8) se obtienen relacionando las ecuaciones (6)
y (7).

q(k+1)=£,,q(k)+f,,a, (k) +hK a (k) -h, K, 6(]-:)+h1KUI g(k) (8)

ar -z

Asumiendo que, g, Y a,, son independientes se obtienen las
ecuaciones (9) y (10).
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d(k+l) = (£, + hK) q(k) - hK, 8(k) (9)
si
(£, + hK,,) a, (k) =0 (10)

Por lo tanto el parametro de control para la aceleracion
normal es el siguiente:

f'IZ

K, = - 11
az h1 ( )

D@do que el periodo de sampleo es T podemos expresar la
siguiente aproximacion.

q(k+1) - a(k)
gEey = (12)
;

donde ¢'(t) = dq(t)/dt es la primer derivada de q.
Usando la relacion (12), la expresion equivalente de 1la

ecuacioén (9) en el tiempo continuo es la siguiente:

af (BT + @ity (1 - £y - BK) - h0(e)K, ~ o
donde 0(t) = f{q(t)dt (13)

La transformada de Laplace de la ecuacién (13) es
sPTels) + sgleE)[L = £, = hK.] - hg(s)K = 0 (14)

La ecuacion (14) representa un sistema dinamico de segundo
orden de la forma

s2+ 2 {Wns+ Wn? =0 (15)
donde

¢
Wn

factor de amortiguamiento
frecuencia natural

i

Relgcionando las ecuaciones (14) y (15) podemos calcular los
parametros de control en términos de { y Wn.

T Wn® T —Ey - 2 Wh'T
Eig =~ —— K= (16)
q h1 q h1

Por lo tanto para el control de la velocidad del angulo de
cabecec, g, el proceso de identificacion debe calcular los
parametros siguientes:
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. frr fipr hy
de la ecuacion
q(k+1) = £,, g(k) + £, a,(k} + h; de(k) (L7

Finalmente, el control del angulo de cabeceo es obtenido
usando la siguiente ley de control

qc(k) = kg (Qc - 8) (18)
donde )

q. = velocidad deseada del angulo de cabeceo

K, = parametro constante de control

8_ = angulo de cabeceo deseado

8 = actitud de cabeceo

La figura 2 muestra el digrama del sistema adaptivo de
control para el angulo de cabeceo del avion F-106.

Pl =1r0 IDENTIFICACION [§
Kg =1.25 deg/deg q

Figura 2 Sistema adaptivo de control del angulo de cabeceo

En esta figura se puede observar que ¢l piloto controla
directamente la velocidad del angulo de cabeceo. Cuando el
piloto activa la palanca de control, el lazo de control de
8 es desactivado. Es decir el angulo deseado de cabeceo es
igual al angulo de cabeceo del avion (8 = 8). En cuanto el
piloto deja de activar la palanca de control, el lazo de
control para 8 es vuelto a activar.

2.2 Control de Velocidad

Una de las maneras de controlar la velocidad del avion es
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usando el acelerador, &t. El1 disefio de este sistema de
control asume que la velocidad del aire indicada, v(t), del
avion es conocida. Generalmente ésto requiere el uso de un
sensor aerodinamico.

La version discreta del modelo matematico utilizado en el
disefio del sistema de control es el siguiente:

v(k+1l) - v(k)
aldt = ——MmM—— (19)
T
donde

velocidad del aire indicada
deflexion del acelerador
tiempo de sampleo

parametro desconocido

v
5t
T

al

o nn

La ecuacidon 19 indica que &t es proporcional a 1la
aceleracion del avion. La diferencia entre la velocidad
longitudinal del avion, u(t), usada en el sistema de
equaciones (7), y la velocidad del aire indicada, v(t), es
gque ésta ultima toma en consideracion la velocidad del
viento. Notese que 1la ecuacion (19) asume que las
variaciones en la aceleracion del avion debido a cambios de
®, g, and &« son omisibles.

La ley de control es la siguiente:

3t (k) = -K,v(k) - kp(k) donde p(t)-[v(t)dt (20)

Relacionando las ecuaciones (19) y (20) y asumiendo que
bl = al*T

obtenemos la ecuaciodn 21.

v(k+1) = v(k) - bl K, v(k) - bl K, p(k) (21)

Usando la relacion (12), la expresion equivalente de la
equacion (21) en el tiempo continuo es la siguiente:

V/(E)T + v(t) bK, + bk, [v(t)dt - 0
(22)

La transformada de Laplace de la ecuacidn (22) es
s’Tv(s) + sv(s) bK, + b, K, v(s) =0 (23)

La ecuacion (23) representa un sistema dinamico de segundo
order de la forma
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s+ 2 ( Wn+Wn2 =0 (24)

donde ) )
factor de amortiguamiento

{ = !
Wn = frecuencia natural

Relacionando las ecuaciones_(z?) y (24) podemos calcular los
parametros de control en terminos de { y Wn.

T Wn? 2{WwWnT

Kp = —_— Kv =

b, b,

(25)

La figura 3 muestra en diagrama del sistema de control
adaptivo de velocidad del avion F-106.

ks

v

AVION

¢ —» LEY DE
Wn——{ CONTROL

h? 8t
SISTEMA DE
IDENTIFICACION

Figura 3 Sistema adaptivo de control de velocidad

2.3 Control de Altura

Como se mencionaba anteriormente es muy facil controlar‘la
altura del avion usando exclusivamente'el sistema adaptivo
de control del angulo de cabeceo descrltolen detalle en la
seccidén anterior. La figura 4 muestra el sistema de control

de altura.
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CONTROL DEL ANGULO
PITCH Y A/F .

(FIGURA 2)

h

KH =0.04 deg/ft
KHD=0.08 deg/fps
KHI=0.002 deg/sec/ft

Figura 4 Sistema adaptivo de control de altura.

2.4 Sistema de Identificacion.

El algoritmo utilizado para 1la identificacién de los
parametros del sistema, mencionados en las secciones 2.1 and
2.2, fue el algoritmo recursive de errores minimos
cuadrados. Las ecuaciones (26) Y (27) representan este
algoritmo [1].

B = % [Prs = B () [T ()P, _,d(x) + Al ¢T(I)Pr-1]

(26)
8,-6,, + P.d(r) [y(r) - $T(x)0, ] (27)
donde
B es la matriz de covariancia
¢(r) es el vector de entradas al sistema
e es el vector de parametros por conocer del sistema
Y(r) es la salida del sistema
A es el factor de olvido

Un factor de olvido exponencial fue usado en el algoritmo de
est@macicn para asegurar un rastreo preciso de los
parametros del sistema que tienden a variar con el tiempo.

Se requirio una excitacion persistente al sistema para
asegurar una identificacién correcta de sus parametros.
Esto se logro agregando ruido blanco a 'las seflales de
entrada. Se asume que normalmente el ruido blanco proviene

de los sensores del avién y de su movimiento continuo
ocacionado por el viento.



3.0 RESULTADOS DE STMULACION

Como se menciond anteriormente, el sistema de control
adaptivo fue evaluado usando un simulador de 6 grados de
libertad del avién F-106. El sistema de control adaptivo fue
extensivamente probado bajo diferentes condiciones de vuelo
y los resultados fueron - comparados con los obtenidos por
un sistema convencional de control. El sistema de control
adaptivo trabajo satisfactoriamente en la mayoria de las
pruebas de simulacioén inclusive durante condiciones de vuelo
en las que se simularon vientos hasta de 50 millas por hora.
Dado la brevedad de este articulo, solamente se presentan
unos cuantes resultados de las pruebas de simulacion.

La siguiente simulacidn se realizo cuando el avion volaba a
una altura de 10000 pies y su velocidad era de Mach 0.55. La
figura 5, muestra la respuesta del sistem de control
adaptivo de cabeceo a una senal de entrada denominada THETAC
que indica el angulo de cabeceo deseado (linea punteada).
DELTAE es el estabilizador horizontal (elevador) y THETA la
actitud de cabeceo. La figura 6 muestra los parametros
jdentificados del sistema; f11, f12 y hl. La figura 7
compara el angulo de velocidad de cabeceo, ghat,
reconstruido usando la ecuacion (17) y los parametros f11,
£12 y hl, con el angulo de cabeceo real, g. Finalmente, 1la
figura 8 muestra los resultados obtenidos usando un sistema
de control convencional. Como se puede ver, el desempeno del
sistema de control adaptivo, en estas condiciones de vuelo,
es tan ‘bueno, si no superior, al obtenido con sistema
convencional de control.

Para la siguiente prueba de simulacidén, el avidn se
inicializé a una altura de 5000 pies y a una velocidad de
Mach 0.8. La figura 9 muestra la respuesta del sistema de
,control adaptivo de velocidad cuando una velocidad deseada,
vc, fue comandada (linea punteada). La figura 10 muestra el
control del acelerador, DELTAT. El parametro identificado
del sistema es graficado en la figura 11. la figura 12
compara la velocidad estimada VHAT, usando la ecuacion (19)
y el parametro bl, con la velocidad del avion V.
Finalmente, las figuras 13 y 14 muestran el desempeno de un
sistema de control convencional. Notese que para esta
condicién de vuelo el desempefio del sistema de control
adaptivo es superior al del sistema de control convencional.

El dltimo ejemplo es la simulacion de un avion volando a
5000 pies de altura a una velocidad de Mach 0.6. Durante la
simulacion el control adaptivo de altura y de velocidad
estaban activos. En un momento dado el avion da una vuelta
hacia la derecha. Notese que el angulo de- rolido es de
aproximadamente 60 grados durante la vuelta. Como se aprecia
en la figura 16, el avion desciende momentariamente unos 60
pies al inicio de la vuelta. Esto se debe a la disminuciodn
ge la fuerza aerodinamica de elevacion durante la vuelta. La
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figurg 17 muestra que el sistema de control adaptivo
inmediatamente comanda un angulo mayor de cabeceo para
tratar Qe concervar la altura deseada. La figura 18 muestra
los parametros de identificacién. Finalmente, la figura 20
muestra que el sistema adaptivo de control de velocidad

incrementa el acelerador para tratar de mantener la
velocidad deseada.

4.0 CONCLUSION

En conclusidon, basado en 1los resultados de simulaciodn
podemos dqcir que el sistema adaptivo de control propuesto
para el eje longitudinal del avién F-106 trabaja tan bien
como el sistema de control convencional.

Las ventajas del sistema de control adaptivo propuesto
son las siguientes:

1.- Ofrece 1q'posibilidad de poder variar la calidad de
manejo del avion durante el vuelo si a si se desea.

2.- No regquiere de gfinacién de parametros como los sistemas
de control convencionales.

3.- No requiere el uso de sensores aerodinamicos para el
control de altura y del angulo de cabeceo del avion.

Sus desventajas son las siguientes:

1. Rquiere de excitacién persistente. Esto lo hace un poco
mas ruidoso que los sistemas de control convencionales
2.-Requiere del uso de computadoras mas sofisticadas para la
identificacidn de los parametros del sistema.




280 4 281

BINTENS aparyiee -‘ COMTRML BE WELOCIBA® (W-SE. W8 8) - CONTROL BE UELOCIBAB CH=3N, Mol W)

WYETEN ABAFTIVO BE CONTNOL-CANECED (M=18K, Mx8.33) Fanemezpos tstinanos pau SISTEN (110K, gieSB) - v e
- .
o R ol : F o

o A e reh
Tienpoisey) L Tlampolsngundon) :
. ' ‘ ! Figura 9 Sistema de control Figura 10 Sistema adaptivo de
Figura 5- Sistema de control Figura 6-Parametros identifica- i adaptivo de velocidad control-acelerador
adaptivo de cabeceo dos del sistema

o
-
515
-
ol an|
SARTERA COMUERCIORAL DE COMTROL-CANECED (H=18K. #=d 83)
BE 5 = . ——rr % i TR s
= >
1 . s T TR e
i ; . El - - . [
] \ e e
. ’

| S i Figura 11 Parametro identi-
ficado del sistema

SRR

prLine

THETaC THETA BELTAR igrades)

| Themps Gespmndos)

I | Figura 12 Medicidn y estimacion
Lo de velocidad

Tinaps tasgundon)

Figura 7 Medicion y estimacidn Figura 8 Sistema de control
del éngulo de cabeceo convencional de cabeceo
SISTENA CONVERC Iomal. $§ CONTESL B TELMCINAD (W-5N, M-8 &) . SISTERA CONUENC IOWAL BE CONTROL BE VELOCIBAB (H=3N, M=8.9)
e e sl
Figura 13 Sistema de control Figura 14 Sistema de control

convencional-velocidad convencional-acelerador.




FHIC ML

STSTENA CONVEWCIORAL BE COMTROL BE WOLIBO CH=3X, W=8.63)
e T

pooe SR e

Tiempo tesgundon)

4

Figura 15 Angulc de rolido

BTETERA ABATTIVE BE CONTNOL BE ALTURA (M-3R, RuB 633
T T

3
L]
.
-a
.
i
-
Ll s ke
EL . a8 (L] L] 100

Tienpe (sagundon )

Figura 17 Kngulo de cabeceo

Wy U (mmdeal

ZIRTENA ABATTIVO BE CONTROL DE VELOCIBAD (M=3X, RM=8.61)

an - 4!

aen

e

3 H - 3 i

__lf\,ﬁ,ﬂ4f_¢ﬁ,,f___ﬂ<m,___
1 P i
E i g . [

Tismpotaagundon)

Figura 19 Velocidad del avidn

282

ALTUBA JETTADS y ALTURR (pime!

BB e el e s, sl
A
e
S

Proy) " S——— _—— i
an w [

SYSTERA ADAPTIVO BE CONTROL DE ALTURA (W=SK, F=0.63)

Tiampo tangundas)

Figura 16 Altura deseada y
altura del avidn

RIAOE KETINADOS DEL BIRTENA ¢

Ty

) Se—

o, —— ) SO E—
" an o a8 ine

2
—

Vieapotmegumdon |

Trespotsegundan)

Figura 18 Parametros del sistema

PELIAT (gredma)

" M#UW“%MJNN*MW*wﬁ%ﬂMA

[} S S

RIETIMA ABAFTIVG DE CONTROL DF UELOCIDAD (M=5K, M=8.63)

=1

[ T SS—— S
78 " e an [

Tiempataagundan)

Figura 20 Acelerador

283

REFERENCIAS

[1] L. Ljung. System Identification, Englewood :
Prentice-Hall, 1987. ' = e

[2] J. Roskam. Airplane Flight Dynamics and Automatic Flight
Con?rols_ Parts I & 2, Kansas: Roskam Aviation and
Engineering Corporation, 1982.

[3] "QF-106 Primary and Backup AFCS System
3 Soft
Diagrams", Honeywell Corporation, 1989. 4 iy -

[4] "Simulation Model F-106A (Simulation Mode, Mass Model

and Engine Model)", Report No. B-WT1238101, Indu
X s s -
Betrlebsgesellshaft, 1978 : S



