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RESUMEN

Publicacion No.
Herman Castaneda Cuevas, M. C. en Ingenieria Eléctrica

Universidad Autonoma de Nuevo Leon, 2013

Profesor Asesor: Dr. Jesiis de Le6n Morales

En esta tesis, se aplican las técnicas de control por modos deslizantes de orden superior,
esto con el objetivo de controlar un vehiculo aéreo no tripulado (UAV) de ala fija y un sistema
doble rotor de 3 grados de libertad (plataforma que emula el vuelo restringido de un helicoptero
Tandem). Cabe mencionar que los UAVs han sido de gran interés recientemente dentro de la
comunidad cientifica por sus atractivas aplicaciones, por ejemplo la vigilancia, asistencia en
operativos policiacos, monitoreo de trafico, investigaciones meteorologicas, inspeccion de lineas

eléctricas de alto voltaje, solo por mencionar algunas.

Por otro lado, el modelo matemético que representa el comportamiento dindmico de los
vehiculos aéreos no tripulados esté representado por sistemas no lineales con varias funciones,
y que ademas estan acopladas. Més ain, la parametrizacion de estos modelos depende de las
propiedades aerodinamicas de dichos vehiculos. Este hecho implica incertidumbre paramétrica
en el modelado. Ademas, debido a la talla pequena de los UAVs, estos son susceptibles a
perturbaciones externas, principalmente rafagas de viento, dichas perturbaciones pueden llegar
a desviar a los UAVs de su misiéon o en un caso peor desestabilizar y ocasionar un dafno en el

vehiculo.

Por lo anterior, las estrategias de control deben ser robustas ante incertidumbres en el

modelado, dindmicas acopladas de los vehiculos y a perturbaciones externas.



Las técnicas de control por modos deslizantes han atraido la atenciéon de diferentes grupos
de investigacion, gracias a las atractivas caracteristicas que poseén estas técnicas como son: La
convergencia en tiempo finito, la robustez ante incertidumbres en el modelado y a perturbaciones
externas. Sin embargo, una de las desventajas que presentan las técnicas de control por modos
deslizantes es el fendmeno indeseado conocido como chattering, este se presenta debido a la alta

frecuencia de conmutacién en el control.

Este chattering se puede convertir en un dano para los dispositivos de actuaciéon, puesto
que se someten a una intensa demanda de trabajo. No obstante, han surgido las estrategias de
control por modos deslizantes de orden superior, las cuales reducen significativamente el efecto
chattering, logrando un control con las propiedades de convergencia, robustez, y que ademas es

continuo.

Las estrategias de control utilizadas en la presente tesis son: El control cuasi-continuo y el
control super twisting adaptativo, estos controladores se aplicaron con el objetivo de controlar
los UAVs para el seguimiento de trayectorias en presencia de perturbaciones externas y bajo
condiciones de incertidumbre en el modelo. Méas atin, con el fin de implementar los controles
mencionados es necesario contar con la informacion del estado del UAV, esto no siempre es
posible, por lo tanto se usan observadores por modos deslizantes para estimar las variables

requeridas por el controlador.

Los resultados en simulacién y experimentacion respectivamente ilustran el desempeno y
la efectividad de las técnicas de control por modos deslizantes de orden superior, las cuales se
utilizan para controlar un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija y un sistema doble rotor de
tres grados de libertad para el seguimiento de trayectorias en presencia de incertidumbres en

el modelo y perturbaciones externas.
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Capitulo 1

Introduccion

1.1. Definicién y clasificacion de los vehiculos aéreos no

tripulados

Un Vehiculo Aéreo no Tripulado UAV (por sus siglas en inglés) se define como un vehiculo
sin tripulacion humana, en el cual el control de vuelo se efectiia mediante un piloto automaético,
el cual estd implantado en una tarjeta electronica embebida [1]. Los UAVs pueden clasificarse
de diferentes maneras, una de ellas es por el rango de operacion y van desde los UAVs de gran

alcance hasta los de dimensiones diminutas, una forma de categorizar los UAVs es la siguiente

12]:

» HALE: Son vehiculos de gran rango de operacion (High Altitude Long Endurance por sus
siglas en inglés) Vuelan a mas de 15000 metros de altitud y méas de 24 horas de operacion.
Ellos pueden llevar a cabo reconocimiento y vigilancia (global), ademés pueden estar

significativamente armados, y se operan normalmente desde bases militares.

» MALE: De mediano rango (Medium altitude long endurance). Estos vehiculos operan

entre 5000-15000 metros de altitud y hasta 24 horas de operacion. El rol es similar a

1



los UAVs tipo HALE. Sin embargo, estos operan a distancias algo més cortas, pero ain

excediendo los 500 kilometros. También son comandados desde estaciones fijas.

TUAV: De uso téactico (Medium Range or Tactical UAV) con rango de operacion en
el orden de los 100 y 300 kilémetros. Estos vehiculos aéreos son pequenos y operados
con sistemas mas simples que los HALE o MALE y también son operados por fuerzas

terrestres y navales.

Vehiculos de corto alcance (Close Range UAV): Estos vehiculos son usados por grupos
moviles de soldados, para operaciones navales y para diversos propositos de orden civil.
Estos UAV operan normalmente en rangos de hasta aproximadamente 100 kilometros
y probablemente sean los mas usados en ambos campos (civil y militar), incluyendo
usos como diversos reconocimiento, destino de objetivos, monitoreo, seguridad del espacio
aéreo, vigilancia buque-puerto, inspeccion de lineas eléctricas de alta tension, fumigacion,

monitoreo del trafico, etc.

MUAV: Son Mini UAVs por debajo de cierta masa probablemente por debajo de los
20 kilogramos, pero no tan pequeno como un MicroUAV, capaz de ser lanzado a mano
y operando rangos de hasta aproximadamente 30 kilometros. Son usados también por

grupos moviles de soldados y particularmente diversos propositos de orden civil.

MicroUAV: Estos originalmente fueron definidos como UAVs con envergadura de ala no
mayor a 150 milimetros. Esto ha sido un tanto relajado pero el MAV es requerido prin-
cipalmente para operaciones en un ambiente urbano, particularmente entre edificios. Es
necesario volar lentamente, preferiblemente elevarse y establecerse en un punto, es decir,
ser capaz de detenerse y postrarse sobre un muro. Para lograr este desafio, la investi-
gacion esta siendo conducida hacia algunas configuraciones no convencionales tal como

vehiculos con aleteo de las alas. Los MAV son generalmente lanzados a mano y por lo



tanto versiones de vehiculos con alas tienen muy bajas cargas laterales que deben hacer-
las muy vulnerables a la turbulencia atmosférica. Estos tipos son muy propensos a tener

problemas de precipitacion.

= NanoUAV: Estos se proponen para ser del tamano de las semillas de un arbol llamado
sicomoro y usados en multitud para fines tales como la confusiéon de un radar, o si la
camara, propulsion y subsistemas de control pueden hacerse lo suficientemente pequeno,

para la vigilancia de ultra corto alcance.

1.1.1. Vehiculos aéreos segin su configuracién aerodinamica

En la seccion anterior se present6 una clasificacion de los UAVs segtin el rango de operacion,
el objetivo de este trabajo es la aplicacion de nuevas estrategias de control. Por lo tanto, nos
referimos a los Mini UAV. Puesto que, son vehiculos de talla pequena (0.5 a 2 metros) y con
una masa no mayor a 10 kilogramos. Ademas, el tiempo de vuelo se considera no mayor a 30
minutos y la capacidad de carga en el orden de hasta 1.5 kilogramo. Entonces, a partir de las
consideraciones dadas, reduciremos la clasificacién de vehiculos aéreos y nos centraremos en los
de ala fija (aviones) y los de ala rotatoria (helicopteros de doble rotor, tri-rotor, cuadri-rotor,

etc.) con las proporciones mencionadas anteriormente.

Avion

El avion es una aeronave con mayor densidad que el aire, provisto de alas y un espacio de
carga, capaz de volar impulsado por uno o mas motores (ver Figura 1.1). Los aeroplanos incluyen

a los monoplanos, biplanos y triplanos. Los aeroplanos sin motor, se denominan planeadores.

Segtn la definicion de la Organizacion Internacional de Aviacion Civil OACI (por sus siglas



en inglés) es una aeronave propulsada por motor, que debe su sustentacion en vuelo principal-
mente a reacciones aerodinamicas ejercidas sobre superficies que permanecen fijas en determi-

nadas condiciones de vuelo.

Figura 1.1. Avién modelo Mitchell B-25 [3].

Su principio de funcionamiento se basa en la fuerza aerodinamica que se genera sobre las
alas, en sentido ascendente, llamada sustentacion. Esta se origina por la diferencia de presiones
entre la parte superior e inferior del ala, producida por la forma del perfil alar. El movimiento

de un avion se rige por la iteracion de tres fuerzas:

= La fuerza de empuje, que es generada por un medio de propulsion.

= El efecto de la gravedad terrestre sobre el vehiculo.

= La fuerza aerodindmica, esta fuerza esta compuesta de la sustentacion y el arrastre.

Estas fuerzas se representan por cuatro vectores (ver Figura 1.2), donde la fuerza de sustentacion

es opuesta al peso y la traccion actiia en contra del arrastre.

Cuando la aeronave estd en vuelo horizontal y a velocidad constante, el peso se equilibra
por la fuerza de sustentacion, y el arrastre se compensa por el empuje. Desde esta posicion de
equilibrio, cualquier modificacién de los parametros conduce a un desequilibrio. Por ejemplo, si

el piloto desacelera, el arrastre se convierte en dominante y la velocidad disminuye. Entonces,



la sustentacion también disminuye puesto que es proporcional al cuadrado de la velocidad.

Entonces, la aeronave se encuentra en una trayectoria descendente, debido a su peso.

sustentacion

fuerza
aerodindmica

empuje

arrastre

peso

Figura 1.2. Fuerzas aplicadas a un avion.

Para las aeronaves de ala fija, la fuerza de propulsion esta orientada a lo largo del eje
longitudinal de la aeronave. Esta es la velocidad relativa y los perfiles de ala que generan un
empuje del aire que generan una fuerza de sustentacion opuesta al peso. En otras palabras, el
avion tiene que volar hacia delante. Como resultado, para conseguir trayectorias verticales y/o
en el plano horizontal, es necesario crear momentos alrededor de los tres ejes con el objetivo de
guiar la fuerza de propulsion en la direccion deseada. En un aviéon, estos momentos se consiguen

utilizando pequenas superficies moviles controladas por el piloto, estas son:

= Los alerones, situados generalmente uno en cada extremo del ala, estos generan una
inclinacion alrededor del eje longitudinal del avion, esto permite crear el movimiento de

alabeo.

= Fl elevador, se encuentra en el estabilizador horizontal colocado en el empenaje de un
avion. Este provoca un movimiento en el eje transversal de la aeronave y proporciona un

momento de cabeceo.



= Fl timon, se localiza en el estabilizador vertical del empenaje y pivotea alrededor del eje

vertical del avion, generando un momento de guinada.

Por lo tanto, en el ascenso y descenso de un avion se controla la sustentacion durante la
trayectoria, esto se hace a través del elevador y del empuje. La direccion en el plano horizontal
(movimiento lateral) se realiza por medio de la accion combinada del empuje, alerones, elevador

y el timon.

Helicopteros

Un helicoptero es una aeronave que es sustentada y propulsada por uno o més rotores, cada
uno formado por dos o mas palas. Los helicopteros estan clasificados como aeronaves de ala
rotatoria, para distinguirlos de las aeronaves de ala fija, los helicopteros crean sustentacion con

las palas que rotan alrededor de un eje vertical.

La principal ventaja de los helicopteros se debe a que proporcionan sustentacién sin que
la aeronave se esté desplazando. Por lo tanto, permite realizar despegues y aterrizajes verti-
cales sin necesidad de una pista. Por esta razon, los helicopteros se usan a menudo en zonas

congestionadas o aisladas donde los aviones no pueden despegar o aterrizar.
Los helicopteros pueden ser clasificados segtn la cantidad de rotores que posean. Una manera
es la siguiente:
= bi-rotores. Dentro de esta categoria se encuentran el helicoptero clasico, el Tandem y el
coaxial
= tri-rotores

» cuadri-rotores



Helicopteros bi-rotor

Figura 1.3. Helicopteros bi-rotor. a) Clasico [4]. b) Coaxial [5]. ¢) Tandem [6].

Helicoptero clasico. Es el mas utilizado alrededor del mundo. Se compone de un rotor
principal y un rotor auxiliar situado en la parte trasera de la aeronave llamado rotor de cola. El
rotor principal produce la fuerza de sustentacion, la fuerza de avance, la rotacion sobre el eje
transversal y la rotacion sobre el eje longitudinal del helicoptero. Por otra parte, el rotor de cola
se utiliza para compensar los efectos giroscopicos (gira sobre su propio eje vertical) producidos
por la rotacion del rotor principal. Por lo tanto, el rotor de cola gobierna el control de guinada

del helicoptero. En la Figura 1.3.a se muestra un helicoptero en miniatura convencional.

Helicoptero coaxial. Este tipo de aeronave, evita el uso del rotor de cola (ver Figura
1.3.b), esto se hace mediante colocacion de dos rotores contra-rotativos, con la particularidad
que los rotores estan colocados uno encima de otro en el mismo eje de rotacion (principal).
De ésta forma compensa los efectos giroscopicos que se generan por la inercia del rotor. Otra
caracteristica notable es el tamano del cuerpo que puede llegar a tener, es menor comparada

con otros tipos de helicopteros.

Helicoptero en tandem. Este reemplaza el rotor de cola y en lugar de contar con un rotor

principal, cuenta con dos rotores colocados en los extremos de la cabina como muestra la Figura



1.3.c. Estos rotores tienen la misma configuracion, es decir, igual dimension, potencia pero la
direccion en que giran es opuesta, esto con el fin de compensar los efectos de carga y cantidad
de movimiento de cada rotor. La interaccion de los dos rotores ofrece para el helicoptero, una

mayor capacidad de carga.

Figura 1.4. Sistema doble rotor de 3 GDL de Quanser [7].

Por otra parte, una plataforma de experimentacion la cual emula el movimiento restringido
de un helicoptero tandem se muestra en la Figura 1.4, este es un sistema doble rotor que posee
3 grados de libertad aqui lo llamamos TROS (de las siglas en inglés Tandem Rotor System).

El modelado y control de este sistema se abordaréd en los Capitulos siguientes.

Helicopteros tri-rotor

Figura 1.5. Helicoptero tri-rotor [8].

Este helicoptero se compone de dos rotores uno en la parte frontal y otro en la parte trasera



como se muestra en la Figura 1.5, ambos rotores giran en direcciéon opuesta uno respecto al
otro y estan unidos mediante un eslabén al centro del vehiculo. Un tercer rotor, situado en la
cola se puede inclinar por medio de un servo motor para producir un movimiento de guinada.
La velocidad angular de los dos rotores principales se controla para generar la sustentacion
principal, asi como el movimiento de alabeo. Por tltimo, el movimiento de inclinacion (cabeceo)

se logra mediante la variacion de la velocidad angular del rotor de cola.

Helicépteros cuadri-rotor

S

Figura 1.6. Helicoptero cuadri-rotor [9].

Un helicoptero que posee 4 rotores que generan sustentacion, es llamado cuadri-rotor (ver
Figura 1.6). El principio béasico es colocar cuatro rotores en cuatro esquinas de la aeronave en

el mismo plano horizontal ya sea en forma de X 6 H.

El movimiento de elevacion y descenso de tal vehiculo es proporcionado por los cuatro
rotores a la vez. La diferencia de sustentacion entre los motores frontales y traseros produce un

momento de inclinacion (cabeceo) que controla el movimiento de traslacion (adelante/atras).

El movimiento de izquierda/derecha es proporcionada por la diferencia del impulso entre
los rotores situados en extremos. Entonces, para el control de guinada del cuadri-rotor, este se

produce mediante la suma de la carga y cantidad de movimiento de los cuatro rotores, estos
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definen la direccion de rotacion. En efecto, cada hélice que gira a una cierta velocidad genera

un movimiento opuesto a la direcciéon de rotacion.

El sentido de giro de las hélices delantera/trasera e izquierda/derecha se invierte, y se puede
cancelar o controlar la suma del par de carga y cantidad de movimiento. Por lo tanto, como
los cuatro motores estan sometidos al mismo par de carga y cantidad de movimiento, la suma
es cero y no hay rotacion horizontal de la aeronave. Por el contrario, si se crea una diferencia
entre velocidad de los motores que giran en direcciones opuestas, haciendo la sumatoria de par

de carga y cantidad de movimiento, se genera la rotacion del vehiculo.

Note que los rotores estdn en ntimeros pares y para cambios muy pequenos en torno a la
velocidad de equilibrio, la diferencia del par de carga y cantidad de movimiento de los rotores

es imperceptible.

1.1.2. Aplicaciones de los UAVs

Actualmente, existe una variedad importante de aplicaciones para este tipo de vehiculos
aéreos no tripulados y la seleccion del vehiculo depende de su utilizacion. Se puede seleccionar
la aplicacion ya sea en el &mbito civil o en el militar. Por ejemplo, en la Figura 1.7 se observan

aplicaciones de orden civil, algunas son [2]:

Aplicaciones civiles
s Tréfico. Monitoreo y control de caminos.
= Meteorologia. Muestreo y analisis atmosférico.

= Fotografia aérea. Cartografia, video, etc.
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» Agricultura. Fumigacion y monitoreo de las parcelas

» Guardia costera. Busqueda y rescate de personas, vigilancia de los limites maritimos.

= Companias Eléctricas. Inspeccion de lineas eléctricas de alta tension.

L

Figura 1.7. Aplicaciones civiles [10, 11, 12].

Aplicaciones Militares

En lo referente a las aplicaciones militares, éstas comprenden las fuerzas armadas terrestres,

aéreas y marinas como se puede ver en la Figura 1.8.

Reconocimiento. Exploracion de nuevos territorios.

Vigilancia del perimetro de la base aérea, terrestre o maritima.

Localizacion de objetivos.

Monitoreo de actividades nucleares, biologicas, etc.

Sigilo. Evasion de radares.

» Comunicaciones. Estaciones de transmisién aéreas.
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Figura 1.8. Aplicaciones militares [13, 14, 15].

Con base en las definiciones y clasificaciones anteriores, se establece el contexto de los
vehiculos aéreos no tripulados, es decir, que se que son, como se clasifican y para que se utilizan.

A continuacion se plantea el problema referente a esta tesis.

1.2. Descripciéon del problema

Para llevar a cabo las diversas misiones es necesario controlar los UAVs. El diseno de los
controladores llega a ser un reto. Puesto que, durante el vuelo los UAVs se ven afectados por
diferentes factores ambientales tales como altitud, viento, presion, temperatura y otros factores
atmosféricos que interfieren con el plan de vuelo, siendo las rafagas de viento las que més afectan
[2]. Adicionalmente, la dindmica de los UAVSs es no lineal y fuertemente acoplada. Méas atn, en
el caso de un ala fija los parametros aerodinamicos que complementan el modelo dinamico son
funciones no lineales complejas que necesitan ser medidas en un costoso laboratorio de fluidos

(tanel de viento) o estimarse mediante un software (por ejemplo: Tornado) [16].

Entonces, el diseno de controladores basados en modelos linealizados no pueden garantizar
la estabilidad fuera de la region de equilibrio. Por otro lado, los controladores basados en el
conocimiento exacto del modelo resulta, en una tarea muy complicada y sujetos a errores en el

modelado.
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Por lo tanto, una solucion es el diseno de controladores robustos para UAVs, donde los
controladores sean capaces de operar bajo condiciones de incertidumbres, dindmica acoplada y

ademas de comandar la mision programada para el vehiculo a pesar de perturbaciones externas.

1.3. Antecedentes

Algunas técnicas de control han sido usadas con el objetivo de controlar aviones y helicop-
teros, la mayoria basadas en las estrategias de control clasico y con el objetivo de proporcionar
comodidad para la tripulacion, esto hasta antes de la aparicion de los vehiculos aéreos no tripu-
lados, donde debido a la diversidad de aplicaciones se requieren nuevas metodologias de control
con el objetivo de aumentar la maniobrabilidad, realizar misiones mas complejas, reducir el

gasto de energia, obtener mayor capacidad de carga de los UAVs.

Con base en lo anterior, y con el propoésito de abordar el problema de controlar aeronaves,
se han implementado algunas técnicas de control. Las mas comunes son aquellas técnicas ba-
sadas en aproximaciones lineales |17, 18], donde se propone una linealizacion en un punto de
equilibrio generalmente vuelo crucero en aviones y estabilizacion en helicopteros. Sin embargo,
esta metodologia asegura robustez soélo en el punto de equilibrio, y ademas es necesario conocer
los parametros aerodinamicos. Para el caso de los vehiculos aéreos de ala fija, por ejemplo, en
[19] se aborda el disefio de un esquema de control conocido como backsteeping adaptativo, el
cual estd basado en variedades invariantes para el seguimiento del angulo de ataque, angulo
de deslizamiento y el &ngulo alabeo. Este diseno es robusto ante variaciones aerodinamicas. No

obstante, el control esta basado en un modelo linealizado.

En lo subsecuente, técnicas de control no lineal como linealizaciéon por retroalimentacion
[20] y dindmica inversa no lineal [21]| esta metodologia transforma la dindmica de las variables

a controlar en una cadena de integradores usando retroalimentacion de estado, la cual se logra
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solamente bajo las condiciones de perturbaciones acopladas y que la dinamica residual sea

estable, esto impone una restriccion en la seleccion de variables a controlar.

Ademas, técnicas de control robusto basados en pasividad |22, donde se usa la forma Ha-
miltoniana del sistema y la ley de control se selecciona tal que la funcion de energia de lazo
cerrado deseada total sea cero. No obstante, es necesario conocer el modelo exacto y establecer
condiciones para evitar singularidades en el control, esto debido a la naturaleza de los modelos

matematicos de los UAVs. Por lo tanto, el diseno de estos controladores es laborioso.

Variedades invariantes, también han sido disenadas para el control de vuelo de UAVs, como
en [23], donde una funciéon de energia es usada para el diseno del controlador robusto en pre-
sencia de momentos aerodinamicos con coeficientes desconocidos. Sin embargo, ésta funcion de
energia no es facil de obtener lo que limita su aplicacion. Mas atn, este controlador necesita

mediciones exactas del estado, lo que limita su implementacion.

Es bien conocido que las técnicas de control por modos deslizantes son robustas ante per-
turbaciones e incertidumbres, y es relativamente simple la sintonizacién. Desafortunadamente,
las oscilaciones de alta frecuencia de la entrada de control, el llamado fenémeno chattering
puede llegar a ocasionar dano en los actuadores. Con el objetivo de reducir el efecto chatte-
ring, mejorar la precision y asegurar la convergencia en tiempo finito al objetivo de control,
nuevas estrategias surgieron en el inicio de la década de 1990, los llamados control por modos

deslizantes de orden superior |24].

Dentro de las técnicas de modos deslizantes de orden superior se encuentra el control por
retroalimentacion de la salida, que consta de un control cuasi-continuo y un diferenciador ro-
busto que provee las derivadas de la superficie deslizante. Este controlador puede aplicarse a
sistemas dindmicos de grado n y so6lo es necesario conocer el grado relativo del sistema a con-

trolar, ademas satisface el principio de separacion por lo que el control y el diferenciador son
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diseniados independientemente. Este controlador presentado por 25|, preserva las propiedades

de robustez, convergencia en tiempo finito y proporciona una salida de control continuo.

Otra estrategia de control por modos deslizante de alto orden es el control super-twisting
adaptativo, el cual fué propuesto por [26]. Este controlador adaptativo proporciona un control
robusto sin sobreestimar las ganancias de control, convergencia en tiempo finito, y ademas, es
posible aplicarlo a una amplia clase de sistemas no lineales que posean grado relativo 1, los cuales
son sometidos a perturbaciones del tipo aditivas y multiplicativas cuyas cotas sean desconocidas.
Esta tltima caracteristica es muy interesante dado que permite reducir el procedimiento de

identificacion.

1.4. Hipotesis

Puesto que, los vehiculos aéreos no tripulados de talla pequena son susceptibles a pertur-
baciones externas tales como el viento, ademés la dindmica de estos vehiculos es no lineal
y fuertemente acoplada. Por lo tanto, el diseno de controladores debe ser lo suficientemente

robusto para mantener la estabilidad del UAV bajo las condiciones mencionadas.

Por otro lado, las técnicas de modos deslizantes de orden superior son insensibles ante
perturbaciones acopladas desconocidas pero acotadas, no necesitan conocer el modelo exacto

del sistema y ademads poseen convergencia en tiempo finito.

Entonces, es posible disenar controladores robustos para controlar el vuelo de vehiculos
aéreos no tripulados para seguir trayectorias deseadas en presencia de perturbaciones externas

tal como el viento, considerando dinamica no lineal del UAV e incertidumbres en el modelo.
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1.5. Objetivos

El estudio realizado en la presente tesis tiene por objetivo, aplicar algunas de las técnicas
de control por modos deslizantes de orden superior para el control de un vehiculo aéreo no
tripulado de ala fija y un sistema doble rotor (TROS) de 3 grados de libertad en presencia de
perturbaciones externas tales como el viento e incertidumbres en el modelado. Para lograr este

objetivo se contemplan los siguientes objetivos particulares.

= Realizar el modelado matemético de un aviéon miniatura y obtener los coeficientes aero-

dindmicos del mismo.
» Desarrollar un simulador en el ambiente Matlab/Simulink.

= Modelar matematicamente el comportamiento dinamico del sistema doble rotor de 3 gra-

dos de libertad.

= Aplicar los controladores cuasi-continuo y super twisting adaptativo basados en las téc-
nicas mas recientes de control por modos deslizantes de orden superior para el control
de algunos vehiculos aéreos no tripulados, en este caso un UAV de ala fija y un sistema

doble rotor.

= Aplicar los observadores super twisting y diferenciador por modos deslizantes con el fin

de reconstruir el estado necesario para la implementacion de los controladores.

= Someter los esquemas de control propuestos a condiciones de perturbaciones externas me-
diante simulacién y experimentacion, con el objetivo de verificar la efectividad y desem-

peno.
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1.6. Contenido

La estructura de la presente tesis esta distribuida de la siguiente manera:

En el Capitulo 1, se presenta una introducciéon acerca de los vehiculos aéreos no tripulados,
donde se encuentran definiciones, clasificacion de UAVs, asi como algunas aplicaciones. Ademas,

se hace un planteamiento del problema y se incluye un estado del arte con respecto al control

de UAVs.

El modelado mateméatico que representa el comportamiento dinamico de un UAV de ala fija
y de un helicoptero de 3 grados de libertad se considera en el Capitulo 2. Mas atun, para el
caso del UAV de ala fija se realiza una caracterizacion de la aerodindmica mediante el uso del

programa de computo Tornado.

En el Capitulo 3, se introduce la teoria de control basado en las técnicas de control por modos
deslizantes de orden superior, con el objetivo de proporcionar las bases necesarias para el diseno
de controladores robustos para el control de vuelo de los UAVs. Ademas, se agrega el diseno de
observadores, estos se utilizan para reconstruir el estado necesario para la implementacion del

control.

En el Capitulo 4, se trata el diseno del control de vuelo de un vehiculo aéreo no tripulado de
ala fija para el seguimiento de trayectorias, los resultados ilustran el desempeno del controlador

ante dindmica acoplada, incertidumbre en el modelo y perturbaciones externas.

En el Capitulo 5, se presentan experimentos para el control de orientacion de un helicoptero
de 3 grados de libertad, donde los resultados muestran el desempeno y efectividad del control

super twisting adaptativo ante perturbaciones externas.

Finalmente, se proporcionan las conclusiones y perspectivas acerca de la presente tesis.



Capitulo 2

Modelado matematico de un UAV de ala
fija

En este capitulo, se presenta la obtencién del modelo matematico que describe la dinamica de
un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija. Primero, se explica como las posiciones y velocidades
traslacionales y rotacionales se determinan con respecto a un marco de referencia inercial, se
obtiene tanto la cinematica como la dindmica del vehiculo. Posteriormente, se realiza un analisis
de aerodindmica y se obtienen los coeficientes aerodinamicos que representan las fuerzas que

acttian sobre al vehiculo en una condicién de vuelo en equilibrio.

2.1. Modelo matematico de un cuerpo rigido en 3 dimen-
siones

La obtencion de las ecuaciones de movimiento para un objeto rigido (vehiculo aéreo no
tripulado) moviéndose libremente en el espacio tridimensional 3D, se realiza por medio de la
leyes de Newton (ver [27] para mas detalles). Normalmente, esas ecuaciones estan expresadas en
un marco referencial adjunto al cuerpo (UAV), puesto que los parametros alrededor del vehiculo

son constantes respecto a ese marco. Sin embargo, para usar las leyes de Newton, éstas deben

18
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ser expresadas en un marco referencial inercial. En la literatura, este conjunto de ecuaciones
expresan 6 grados de libertad. Para representar esta dindmica es necesario analizar la parte
cinemética y la dindmica. En la siguiente subseccion, se presenta el desarrollo de las ecuaciones

cinematicas para un cuerpo libre en el espacio tridimensional.

Marco referencial
adjunto al cuerpo

Marco referencial
inercial
i

Figura 2.1. Marcos de referencia.

2.1.1. Cinematica de un cuerpo rigido en el espacio

Considere que ¥ es un marco inercial (i.e. no posee alguna aceleracion ni velocidad angular).
Por convencion, se considera tener un eje x positivo hacia el Norte, un eje z positivo apuntando
al centro de la Tierra, y un eje y definido mediante la regla de la mano derecha. Por otra parte,
el marco referencial no inercial Y; esta rigidamente adjunto al cuerpo con origen en el centro
de masa C'M del objeto, con el eje z a lo largo del vehiculo y positivo hacia el frente del mismo,
el eje z positivo hacia la parte inferior, y el eje y definido usando la regla de la mano derecha

(ver Figura 2.1).

La posicion de cualquier punto p en el vehiculo es constante, si se mide desde Y, pero no es
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constante cuando la posicion es medida a partir de 2. Aunque ambos marcos de referencia son
marcos que expresan un vector de cantidad (posiciones, velocidades, aceleraciones) en coorde-
nadas cartesianas, es evidente que ellos no tienen las mismas propiedades inerciales (ver |28]).
La relacion entre esos marcos referenciales esta dada por una Matriz de Rotacion R, la cual
produce el cambio de marco, expresando cualquier vector v mediante la ecuacionv(® = Rv(),
donde el subindice (i) = 0, 1; representa el marco base ¥; a partir del cual los componentes
del vector de coordenadas estan expresados. La matriz de rotacion R € SO(3) es una matriz
cuadrada ortonormal 3 x 3 (de las matrices especiales ortogonales de orden 3) con determinante

unitario |R| = 1 y satisfaciendo R™' = R”.

La orientacion de un aviéon puede ser parametrizada usando un ntmero reducido de paréa-
metros de orientaciéon que no son tinicos. Sin embargo, representan 3 grados de libertad. Esto es
debido a las propiedades de las matrices ortonormales donde los nueve componentes pueden ser
completamente parametrizados por solamente 3 variables independientes. Dichos parametros
pueden ser dados en cualquier conjunto de angulos de Euler (3 variables) u otro conjunto no

minimo de representacion de la orientaciéon tales como los cuaterniones.

En este trabajo, usamos la convencion de angulos de Euler (ver [27]), expresados como
O = [¢,0,¢]" € [—m, 7|. Entonces, para el conjunto particular de angulos roll-pitch-yaw,
definidos por una rotacion ¢ en el eje x, seguido de una rotaciéon 6 en el eje y, y finalmente
una rotacion ¥ en el eje z todos en el marco de coordenadas adjunto al vehiculo. Entonces, la
matriz de rotacion esta dada por
CypCo  —SyS¢p T CpSeSy  SySp T CySeCe
R(®) = | sycp cypco+ SpSese  —CpSp + SpSaCe (2.1.1)

—Sp CoS¢ CoCy

donde s, y ¢, son funciones sen(z) y cos(y) con sus correspondientes argumentos.

Por otro lado, la velocidad angular estd dada por la velocidad de cambio en la orientacion,



21

y en consecuencia mediante la derivada con respecto al tiempo de la matriz de rotacion, esto
mediante la siguiente expresion

R=[w"%]R, (2.1.2)

donde el término [wx] es la expresion del vector producto cruz, y esta definido como

0 —w, wy
wx] 2| w, 0 -—w, c R* (2.1.3)
—Wy Wy 0

Por lo tanto, la velocidad angular puede ser calculada en el caso general como
(0) Ly oo
w :§<T1XT1+T2XT2+T3X7’3>,

donde 7; son las columnas de la matriz R (para mas detalles ver [28]). A partir de la ultima
expresion, se puede deducir que la expresion inercial de la velocidad angular para la convencion
roll-pitch-yaw puede ser calculada como w(® = Jy(8)0, donde el operador lineal es dado

explicitamente como

CoCyy —Sy 0
JG(O) == Cg$¢ C¢, 0
—Sp 0 1

Finalmente, el calculo de la velocidad lineal v = v(!) = [u, v, w]? y la velocidad angular w =
wl = [p,q,7]" del vehiculo, expresadas en el marco no inercial, se puede obtener por medio el

siguiente conjunto de ecuaciones, nombrado aqui como cinemética del vehiculo

— R(O)v (2.1.4)

© = WlOw (2.1.5)

donde W (®) = [J, (0)R(0)],y © = [¢,0,¢]" y d = [z,y, z]7 representan la expresion inercial

en componentes cartesianos de la posicion angular y posicion del vehiculo respectivamente.
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2.1.2. Dinamica de un cuerpo rigido

Si el vehiculo (avion) se considera rigido, i.e., no hay deformacion debido a la naturaleza

del material, entonces las distancias entre cada particula permanece constante.

Bajo esta consideracion, el vehiculo puede ser caracterizado con parametros concentrados,
los cuales son constantes cuando estan expresados en el marco referencial local. Entonces, las
leyes de conservacion de cantidad de movimiento lineal y angular, ambas expresiones dinamicas
para fuerzas (Newton) y momentos (Euler), las cuales representan la dinamica del cuerpo libre

se expresan de la siguiente manera ( ver [28]):

m(v+wxv)—-mR'(@)g = f (2.1.6)

To+wxlw = n (2.1.7)

donde el vector de fuerza f = (Fyx,Fy, Fz)?, en la ecuacién dindmica (2.1.6), se compone
mediante los componentes cartesianos de las fuerzas externas expresadas en el marco referencial
adjunto al vehiculo, y aplicadas al centro de masas. El vector de momentos n = (Fy,, Fyy, Fy)?
es de igual modo expresado en el marco referencial local y aplicado al centro de masas. El
vector de gravedad g = [0,0, g]* expresa la direccion de la aceleracion debida a la gravedad en

coordenadas inerciales.

Ademas, los pardmetros concentrados dindmicos del vehiculo son la masa m y el tensor de
inercia I € R**® (también conocido como la matriz de momentos de inercia). Este tensor de

inercia es una matriz cuadrada simétrica definida positiva (I = I” > 0) de la forma:

_]zac _]zy Izz

Partiendo de la suposicion, que el vehiculo aéreo no tripulado de ala fija, es simétrico con
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respecto a su eje longitudinal [17]. Entonces, el tensor de inercia se reduce a la siguiente forma

I=| 0 I, O
_Iz:c 0 ]zz

De acuerdo con lo mencionado anteriormente, el conjunto de ecuaciones (2.1.4)-(2.1.5)-(2.1.6)-
(2.1.7) representa el movimiento de los 6 grados de libertad (gdl) de cualquier objeto rigido en el
espacio tridimensional. Por otro lado, los componentes de fuerzas y momentos externos actuando
en las ecuaciones dinamicas (2.1.6)-(2.1.7) representan las fuerzas y momentos del vehiculo que
inyectan energia al sistema, en el caso de un avion las fuerzas y momentos aerodindmicos,

conocidas como aerodinamica del avion.

2.2. Aerodinamica

Las ecuaciones deducidas en la seccion anterior, describen el comportamiento de un cuerpo
rigido moviéndose libremente a través de un espacio tridimensional. Las fuerzas aerodindmicas
son parte de las fuerzas externas que se describieron en la seccion pasada. Entonces, para
representar el comportamiento de un avion, es necesario considerar los efectos aerodinamicos,

estos proporcionan las caracteristicas propias del avion.

2.2.1. Perfil de un ala

El ala es la superficie que proporciona sustentacion a las aeronaves, generando la fuerza
debida a la dindmica de la circulacion del aire [29]. Por esta razom, el ala es la superficie
aerodinamica mas importante del avion. El perfil del ala que se muestra en la Figura 2.2 se
utiliza para analizar la respuesta de la aerodinamica del ala. A continuacion, se proporcionan

algunos conceptos bésicos que definen un perfil de ala.
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Cuerda media

Flecha
Borde de Espesor
atagque Extradds
) 7
Direccion
del viento Angu|o de a[aque / \ Borde de
v Intradds Cuerda fuga

Figura 2.2. Perfil de un ala.

= Como se puede apreciar en la Figura 2.2, el viento entra al ala por el borde de ataque y

sale por el borde de fuga.

= El perfil superior se le conoce como extradds y el inferior intradds.

= El segmento de linea recta que une el borde de ataque con el borde de fuga se llama perfil

de cuerda.

= La distancia entre las superficies superior e inferior es el espesor.

» El perfil de cuerda media es la curva equidistante entre las superficies superior e inferior.

» La distancia maxima entre el perfil de cuerda y la flecha se llama perfil medio.

= La relacion entre la flecha y el perfil de cuerda se llama curvatura.

= El dngulo de ataque « es el angulo entre el perfil de cuerda y el vector de velocidad de la

zona o direccion de flujo, este dngulo también se llama angulo de incidencia.

Recordando que en este trabajo se consideran UAVs de ala fija de talla pequena, el régimen de

vuelo se restringe a una altura no mayor a 200 metros y el radio de operaciéon serd menor a
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100 km. Este dominio de vuelo supone que la masa y la temperatura del aire son constantes

(se definen constantes bajo el supuesto de una atmosfera estandar).

Por otra parte, el aire es un gas ligero cuyo peso propio se desprecia con respecto a otras
fuerzas. La consideracion de pardmetros adimensionales, respetando las reglas de similitud,
permite obtener mas simplificaciones. En lo siguiente, se denota como Uyyiqo la velocidad del

fluido, i.e., la velocidad del aire.

El nimero de Reynolds R, es el parametro que representa el efecto de escalamiento. Se
representa fisicamente como la relacion de fuerzas de inercia y fuerzas viscosas que actuian
sobre una particula de fluido. Definiendo, por ejemplo, la cuerda media aerodindmica ¢ de un
perfil de ala como la variable de referencia fisica, podemos escribir el nimero de Reynolds de

la siguiente manera:
U fruido
vf

R, = (2.2.1)

donde vy es la viscosidad del fluido, en este caso del aire.

Por otro lado, el nimero de Mach M es la relacion de la velocidad relativa del sistema en

relacion con la velocidad del sonido:
Uttuido

M=
‘/:9071

(2.2.2)

Esto se traduce en los efectos de compresibilidad del aire. Este trabajo se realiza bajo la hipotesis
de que el aire es un fluido incompresible, tal que, fluye de una manera cuasi-estacionaria en
torno a una pala o un perfil de ala. En este contexto particular, las ecuaciones de Navier-Stokes
se simplifican considerablemente para generar la ecuacion de Bernoulli. Esta ecuacion permite
expresar la presion total:

1
Py=p+ 5,0 | Uttuido ? (2.2.3)

donde F, es la presion total, p es la presion estatica y p corresponde a la densidad del aire. La

ecuacion de Bernoulli (2.2.3) describe lo siguiente: Cuando el aire estéd en movimiento varia la
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presion estatica, que disminuye a medida que aumenta la velocidad, y viceversa. Pero esque-
méaticamente, el aire es mayor en el camino superior del perfil de ala que en el inferior. Para
compensar, se debe acelerar el lado de la parte superior (lento en la parte inferior). Asi que,
se produce una disminuciéon de la presion en la superficie superior, y un aumento en la parte

inferior, dando como resultado la fuerza aerodinamica de sustentacion.

La ecuacion fundamental en el resto de este estudio consiste en la densidad del aire p.
Este ultimo depende, en si, de la temperatura y la altitud. Con el fin de tomar en cuenta este
fenémeno, se utiliza el modelo ISA [30] (Atmosfera Estandar Internacional) donde la ecuacion

de la densidad del aire esta dada por

T —|— )\Z _Rafre)‘_l
P = Po (OT) (2.2.4)

donde py es la densidad a Om, Ty es la temperatura a Om, A es el gradiente térmico, Rg;-e
constante de la masa molecular del aire M. y 2z es la altitud. Para el régimen dentro de la

troposfera (altura < 11000m) los valores son:

T, = 288.15K

kg
Lo = 1, 225&

K
A = —6.5-1073—
m
R 8.31 m?
Raire - gasper f == :287—
M ive 28.9-10-3 s2- K
k
Mo = 28.9-10732%
mol
m

Tomando en cuenta las suposiciones anteriores, lo siguiente se trata con la definicion de las

fuerzas y momentos aerodindmicos que actian sobre un aeroplano.
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2.2.2. Fuerzas y momentos aerodiniamicos.

La dinamica de movimiento esta regida por las fuerzas y momentos que actian en el centro
de masa del avion. Las fuerzas y momentos aerodindmicos sobre un avién se producen por el
movimiento relativo con respecto al aire y dependen de la orientacién del aviéon con respecto al

flujo de aire.

En un flujo de aire uniforme estas fuerzas y momentos no cambian después de una rotacion
alrededor del flujo libre del vector de velocidad. Mas atin, solamente se necesitan 2 angulos de
orientaciéon (con respecto al viento relativo) para especificar las fuerzas y momentos aerodina-
micos. Los angulos que se usan para especificar estas fuerzas son al dngulo de ataque « y el
angulo de deslizamiento [. Estos son conocidos como los dngulos aerodinamicos [27] y se defi-
nen mediante rotaciones de coordenadas en tres dimensiones. Note que las fuerzas y momentos

aerodinamicos también dependen de la velocidad angular p,q y r.

El angulo de ataque, usualmente especificado en los datos aerodindmicos para un avion, se
mide con respecto a la linea de referencia del fuselaje y denotado por ay,;. En nuestro caso,
consideramos que los ejes de referencia fijo al cuerpo del avion son alineados con esta linea de
referencia del fuselaje; de otra manera, el dngulo a usado en las ecuaciones de movimiento en
el sistema fijo al cuerpo podria diferir por una constante con respecto del angulo o usado en

los datos aerodindmicos.

En la Figura 2.3 se muestra un avién, el cual es afectado por un viento relativo sobre
su costado, y los ejes se representan usando el sistema cartesiano convencional. El vector de
viento relativo es igual y opuesto al vector del centro de masa, relativo al vector de velocidad

Vi, =v = [u,v,w]?, el cual se usa en las ecuaciones de movimiento.
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Eje x
Eje y (Marco local)
(Marco local)

. Eje x
M Elelz ) (Marco relativo al viento)
arco loca

Figura 2.3. Definicion de los ejes y angulos de un avion.

Se define una matriz de rotaciéon que depende del angulo de ataque «, el cual esta definido
como el angulo entre el eje x del sistema fijo al cuerpo; el angulo « es positivo si la rotacion
alrededor del eje y del sistema fijo al cuerpo resulto ser negativo; asi un angulo « positivo, esto

se muestra en la Figura 2.3. Esta transformacion esta dada por

co 0 54
Xa = 0O 1 0 (2.2.5)
—So 0 ¢4

donde ¢, y s, corresponde a cos(z) y sen(y) respectivamente. Ahora, una segunda rotacion del
avion define un conjunto de ejes relativos al viento, el cual es también un sistema cartesiano, i.e.
sistema de referencia relativo al viento, y depende del dngulo de deslizamiento [, este angulo

se define mediante una rotacion en el eje z del sistema relativo al vehiculo. Esta matriz esta

dada por
cg sz 0
Xg= | —sg cg 0 (2.2.6)
0 0 1

Finalmente, para una transformacion de coordenadas del sistema fijo asociado al cuerpo, al
sistema de referencia relativo de viento, resulta en

CaCp SB SaCp
X =XoXg= | —CaS3 €3 —Sa58 (2.2.7)

—S, 0 Cq
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Esta transformacion x € SOs significa que x ' = x? y que | x |= 1. Los angulos de ataque
a y deslizamiento [ se definen mediante una rotacién alrededor del eje y, en el sistema fijo
al cuerpo, seguido de una rotacion del plano sobre el nuevo eje z, tal que el eje = final esta

alineado directamente al viento relativo.

Para el vuelo equilibrado de un avion, este debe volar dentro del viento aparente (viento
relativo) para disminuir el arrastre. Méas atin, el angulo 5 es usualmente pequeno en condiciones
de vuelo equilibrado (recto nivelado). El angulo « debe ser suficientemente grande para generar
la fuerza de sustentacion requerida para que el avion vuele. Usualmente los valores que son

suficientes para satisfacer esta condicion son pequenos [27].

Mediante una transformacion de coordenadas entre el vector de velocidad Vi, = [u, v, w]”

del sistema fijo al cuerpo y la velocidad del aire V', = [V, 0, 0] del sistema relativo al viento,

se obtienen las siguientes expresiones para los angulos «, § y la velocidad relativa V.

tan(a) = % (2.2.8)
sen(B) = % (2.2.9)
V = Vu? 40?2 + w? (2.2.10)

Vale la pena recalcar que «, 5y V son las tres mas importantes variables que determinan las
fuerzas y momentos aerodinamicos. Entonces, las ecuaciones anteriores (2.2.2) y (2.2.7) junto
con las ecuaciones de movimiento del sistema fijo al cuerpo (2.1.4)-(2.1.7), definen el sistema

de ecuaciones que representa la dindmica de movimiento del avion.

Por otro lado, las fuerzas y momentos aerodinamicos se representan por medio de coeficien-

tes, los cuales se explican a continuacion.
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Fuerza de arrastre

Cp

@

Figura 2.4. Curva tipica del coeficiente de arrastre [31].

La componente de la fuerza aerodinadmica que se opone al movimiento del ala sobre el aire
es llamada resistencia o arrastre (drag). En la Figura 2.4 se observa el comportamiento tipico

del coeficiente de arrastre respecto al &ngulo de ataque «, y esta dado por la siguiente expresion
1
D= §pVQSCD(-) (2.2.11)

donde Cp(-) es el coeficiente de arrastre (adimensional), p es la densidad del aire, V' es la

velocidad relativa del aire y S es la superficie de ala.

El coeficiente de arrastre es una funcién que depende en gran medida del angulo de ataque
a, pero también influyen otros factores como la altura y la velocidad. Entonces, el coeficiente

arrastre se puede expresar como, [27],
Cp =Cpla, B, M, z) + ACp(da) + ACp(de) + ACpH(dr) (2.2.12)

donde M es el nimero Mach, 5 es el dngulo de deslizamiento, da representa la deflexion de
los alerones, de la deflexion del elevador y or la deflexion del timén de direccion. La fuerza
de arrastre es la suma de los arrastres del ala y el empenaje [27], que se puede calcular de la
siguiente forma

FD = CDw(O[) ‘I— tCDt(ata (56) —_— (2213)
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donde S; es el area del estabilizador horizontal situada en el empenaje, 7; es la eficiencia del
estabilizador horizontal, «; es el angulo de ataque del estabilizador horizontal y Cp; es el

coeficiente de arrastre del estabilizador horizontal.

Una aproximacion del coeficiente de arrastre usada en los simuladores de vuelo [32] esta

dada por

(CL - C’L0)2

Cp = Cpo + TeAR

+ CD(;f(Sf + Cpsede + Cpsada + Cps,or + Cry M (2.2.14)

donde e es la eficiencia de Oswald, AR = %, y 0 f son los flaps. El caso de estudio no cuenta

con ellos. Note que depende del coeficiente de sustentacion que se describe enseguida.

Fuerza de sustentacion

Cr

84

Figura 2.5. Curva tipica del coeficiente de sustentacion [31].

La sustentacidn o Lift L se define como la componente de la fuerza aerodinamica perpendi-
cular a la direccion de la velocidad de desplazamiento relativo V. En la Figura 2.5 se muestra
un comportamiento tipico del coeficiente de sustentacion contra el angulo de ataque y la fuerza

de sustentacion, la cual esta dada por
_ 1 9
L= EpV SCL(+) (2.2.15)

donde, CL(-) es el coeficiente de sustentacion (adimensional), que depende del perfil de con-

figuracion y el angulo de ataque. Para el avion, dicho coeficiente es una combinacion de la
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sustentacion del ala, fuselaje y el empenaje. Su variacion en relacion con el dngulo de ataque o
es casi lineal en la zona central de la curva. La pendiente de la curva de elevaciéon no depende
del nimero de Reynolds Re cuando se encuentra entre Re ~ 10° y 107, pero se reduce cuando
el nimero de Reynolds esté cerca a Re ~ 10°, como es el caso de un modelo de avién pequeiio.

El modelo general para el coeficiente de sustentacion viene dada por, [27],
Cr(-) = Cr(a, B, M) + ACL(0e) + ACLge(h) (2.2.16)

donde ACL(de) y ACL4e(h) son las variaciones del elevador de y del efecto suelo h, respectiva-
mente. Para el caso de un avién pequeno, la fuerza de sustentacioén se puede modelar como la
suma de la sustentacion producida por el ala y la sustentacion generada por el empenaje [18].
Entonces, el coeficiente de la fuerza de sustentacion se puede escribir como

2 2

v 1%
Cp = ch(a)st + 0, Cralaw, 56)%& (2.2.17)

donde C7,, es el coeficiente de sustentacion del ala, Cp; es el coeficiente de sustentacion del

estabilizador horizontal y 7; es la eficiencia de la cola, que representa la relacion entre la

velocidad relativa eficaz en el empenaje V!, v la velocidad relativa en el ala V;.;, dada por
S V2
Cr = | Crul@) + GmCri(a,de) pTS (2.2.18)

que depende de la sustentacion generada en el ala Cp,, y el estabilizador horizontal C';. Una

expresion general del coeficiente de sustentacion estd dada por
c :
Cr =Cro+ Craa + CL(;f(Sf + Crsede + W(CLO'(O‘ + Cqu> +CruM (2.2.19)

donde « es la variacion del angulo o con respecto al tiempo, la cual es cominmente usada en

los simuladores de vuelo [32].
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Fuerza lateral Y

Cy

Figura 2.6. Curva tipica del coeficiente de fuerza lateral [27].

Esta fuerza Y se puede estimar de la siguiente forma,
L
Y = épV SCy (2.2.20)

En la dindmica longitudinal, suponiendo que se tiene un avioén simétrico, con angulo de desli-
zamiento ( igual a cero y la deflexion de los alerones en posicion neutral, da como resultado la
cancelacion de esta fuerza. Sin embargo, si tomamos en cuenta la dindmica lateral completa,
esta fuerza Y no es nula. La fuerza lateral depende esencialmente del movimiento del angulo
de deslizamiento Cy («, M, 3), y varia con la deflexion del timon y de los alerones asi como los
términos ACy4,(07) y ACysq(da). El coeficiente de la fuerza lateral se puede calcular como,

[27]7

Cy = Cy(a, M, B) + ACYM((ST‘) -+ AOyga((Sa) + % [Cyp(a)p + Cyr(a)T] (2221)

donde b es la envergadura del ala y el dltimo término de la ecuacion anterior es la contribucion

debido a las velocidades angulares de alabeo y guinada (ver Figura 2.6).

El coeficiente de fuerza lateral usado en el simulador [32] esta dado por,

b b
Cy = Cyo + CysB + Cypﬁ + OYT% + Cysada + Cysy0r (2.2.22)
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donde Cyy es el coeficiente estatico del momento, Cygs es la contribucién debido al angulo de
deslizamiento 3; Cy,, es el coeficiente debido a la velocidad p, Cy, es el coeficiente debido a la
velocidad 7, Cygs, se produce con la deflexion en los alerones, Cyg, se produce con la deflexion

en el timén de direccion.

Fuerzas en el sistema de referencia local

La fuerzas en el sistema referencial adjunto al vehiculo se expresan a partir de las coorde-

nadas en el marco relativo al viento, mediante la transformacion x, esto mediante

X -D
Fa=|Y |=x(@p)" | v (2.2.23)
Z —L

de esta manera las fuerzas aerodinamicas quedan expresadas en un marco no inercial.

Momento del angulo de alabeo L

Cy

Figura 2.7. Curva tipica del coeficiente del momento de alabeo [31].

El momento de alabeo para un avion se puede calcular generalmente de la siguiente manera,
[27],

1
L= ZpVQSbC'l (2.2.24)
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y en la Figura 2.7 se observa la curva tipica respecto al &ngulo de deslizamiento. El momento
de alabeo es generado por el movimiento de deslizamiento (3, el cambio de la posicion de
los alerones, ACjs,(da) y del timon de direccion, ACys;.(6r). El momento del alabeo se puede
interpretar como el momento de amortiguamiento que se resiste al cambio en el alabeo. Una

aproximaciéon para determinar el coeficiente de este momento esta dado por
C, = Cl(a, B, M) + ACj5,(da) + AC)s,.(67) (2.2.25)

Por otra parte, el coeficiente de alabeo en el simulador se determina de la siguiente forma, [32],

b b
C,=Cp+ Clgﬁ + Clp§ + C’lr% + Cise0a + Cis,0r (2.2.26)

donde Cjg es el coeficiente estatico del momento, Cjz es la contribucion debido al dngulo de
deslizamiento 3, Cj, es el coeficiente debido a la velocidad p, Cj, es el coeficiente debido a la
velocidad r, Cjs, se produce con la deflexion en los alerones, Cjs,. se produce con la deflexion

en el timén de direccion.

Momento del angulo vertical M

Figura 2.8. Curva tipica del coeficiente del momento de cabeceo [31].

El momento que actiia sobre el avion, en torno al eje transversal y, es llamado momento
de cabeceo (pitch), donde la direccion de este momento es determinada de acuerdo con la regla

de la mano derecha, se relaciona con el d4ngulo de ataque «, sin embargo, difieren por una
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constante. Este momento es calculado por la siguiente ecuacion

1
M = §V2pSECm (2.2.27)

donde ¢ es la cuerda media aerodinamica y C,,(-) es el coeficiente del momento en y. Para el
caso de un avién pequeno, el momento esta dado por la suma de los momentos producidos por
el ala m,,, la cola m; y la velocidad angular m, en el sentido del cabeceo. De esta forma (2.2.27)
se puede obtener con la siguiente ecuacion

V2pSe
2

M =my, +my+my=Cy, (2.2.28)

cuya curva se puede ver en la Figura 2.8. Por otro lado, el coeficiente del momento del angulo
de cabeceo es

Crm = Cl(a, M, 2) + ACp5¢ (v, de) (2.2.29)

esta en funcion del dngulo de ataque y de la posicion del control del elevador [27].

El coeficiente adimensional del momento de cabeceo usado para simulacion esta dado por,

[32],

Cm = Cmac + Cma(a> + Cmée((se) + Cmqu

(2.2.30)

donde C,,,. es el coeficiente del momento del d&ngulo de cabeceo en el centro aerodinamico del
ala, Cya() es el coeficiente que se produce en el ala debido a una variacion en el angulo «, el
coeficiente C,,5. representa las variaciones del momento debido al timén de profundidad, ¢ es la
cuerda media aerodinamica, V' es la velocidad del avion y C,,, es el coeficiente que se produce

debido a una variacion en la velocidad g del avion.
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Momento del 4ngulo de guinada N

Figura 2.9. Curva tipica del coeficiente del momento de guinada [31].

El momento de guinada esta dado por, [27],

1
4

N = ~pV25bC, (2.2.31)

donde la curva tipica del momento respecto al &ngulo de deslizamiento se muestra en la Figura
2.9. El momento de guinada es generado por el movimiento de deslizamiento, por la accion de
los alerones y por el timoén de direccion. Un calculo para determinar el coeficiente aerodindmico

de este momento esta dado por
Cn = Cpla, B, M) + ACys.-(a, B, M, 61) + ACys0(cv, B, M, d1). (2.2.32)

Con el objetivo de hacer el simulador, el coeficiente del momento de guinada se calcula de la

siguiente forma [32]:

b b
D O 4 Clhgada + Ciugdr (2.2.33)

Cn = Cho+ Copf + Cnpﬁ Ve

donde C) es el coeficiente estatico del momento, C),z es la contribucion debido al dngulo de
deslizamiento 3, C,,, es el coeficiente debido a la velocidad p, C,, es el coeficiente debido a la
velocidad r, C)s, se produce con la deflexion en los alerones, C,s, se produce con la deflexion

en el timén de direccion.
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Las fuerzas aerodinamicas determinan el desempeno del avion, estas fuerzas y momentos,
representan las entradas al modelo dindmico general de un avién, las cuales serdn estudiadas en
lo subsecuente. Una forma de expresar las fuerzas aerodinamicas es mediante el calculo de los
coeficientes aerodinamicos, que se obtienen de forma aproximada, por medio de un programa

de computo especializado (ver [16] para mas detalles).

En la presente tesis, estos coeficientes fueron calculados para un avién pequeno modelo B-
25 Mitchell. Estos coeficientes se pueden obtener experimentalmente mediante pruebas con el

avidén en un tunel de viento.

En la siguiente subsecciéon, se muestran los valores que se obtuvieron de los coeficientes
aerodinamicos del avion de prueba. El modelo B-25 Mitchell; para posteriormente completar el

modelo dinamico del avion bajo estudio.

2.2.3. CAlculo de coeficientes aerodinamicos

El calculo de los coeficientes aerodindmicos estd basado en la estructura fisica del UAV

modelo B-25 Mitchell, que se muestra en la Figura 2.10.

Figura 2.10. Modelo del avion a escala B-25 Mitchell ARF.
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Un andlisis computacional es desarrollado para estimar la aerodindmica del avion. En este
caso, se hace uso del programa de computo Tornado, para determinar los coeficientes numéri-
camente. Este software utiliza el Vortex Lattice Method, que es un método de mallado para

resolver el flujo de aire en las superficies de sustentacion del avion.

3D wing and partition layout

1 ™.

MAC
08
/ \ &) ref point

) [ ® <o

<t 7
. %/\l

Aircraft body y-coordinite

B 05 [] 0s 1 15
Aircraft body x-coordinate

Figura 2.11. Configuracion de alas del UAV de ala fija.

Para el trazado del avion en este software, se considera cada parte del aviéon como una ala,
por lo tanto se modela con base en las especificaciones de un ala, es decir, cuerda, envergadura,
curvatura, perfil NACA del ala, longitud, area del ala, angulo de inclinacién del ala con respecto
a la horizontal, entre otras especificaciones. En la Figura 2.11 se muestra la distribucion de las

alas utilizadas en este trabajo.

En el siguiente paso se realiza el trazado completo de la geometria del avion en diferentes
perspectivas, frontal, lateral, de planta y un isométrico como se puede observar en la Figura

2.12.
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Figura 2.12. Perspectivas del UAV de ala fija.

Una vez caracterizada la geometria del UAV de ala fija, se determinan el numero de paneles
por seccion del avidon, esto significa que en cada panel se obtienen las fuerzas que actian en ese
panel para la condicion de vuelo especificada. Por lo tanto, el resultado de acuerdo con la geo-
metria que representa al B-25 Mitchell, se muestra en la Figura 2.13, donde se representan tanto
las superficies de sustentacion, como los motores y el fuselaje para una mayor aproximacion.

Ademaés, se muestra el punto de referencia donde se calculan las fuerzas aerodinamicas.

Para el anélisis de la aerodinamica del avion se considera que el flujo de aire es incompresible,
lo cual es ciertamente apropiado para las condiciones de vuelo de este avion asumidas en la
presente tesis. El analisis también considera que el flujo de aire no tiene viscosidad. Sin embargo,
esta hipotesis en la practica introduce algunos errores en la solucion de los coeficientes. Por otro
lado, la presion sin viscosidad estd representada como se aprecia en la Figura 2.14, donde se

observa que en el ala se concentra en mayor medida la presion.
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equilibrado. Las datos resultantes contienen la mayoria de los coeficientes necesarios para for-
mar un modelo completo de la dindmica. Algunos parametros, como Cp,, Cy v Cp, fueron
despreciados debido a que no tienen variacion respecto al numero de Mach, el cual se define

Ccomo.

V
Vison

donde V es la velocidad relativa de la aeronave y V., = 343.2m/s es la velocidad del sonido.

M =

(2.2.34)

Los valores de los coeficientes aerodindmicos obtenidos del anélisis se muestran en la Tabla
2.1, las cuales presentan una variacion de error. Existen diferentes fuentes de error tales co-
mo la geometria exacta del vehiculo y la forma del ala, ya que es muy dificil representarlas

exactamente, debido a la constitucion del software.

Tabla 2.1. Coeficientes aerodinamicos

Coeficiente | Valor | Coeficiente | Valor
CLa 4.9776 Cpse 0.0001
Cro 0.045454 Cip —0.50201
CLq 11.2434 Cys —0.8043
Cho 0.011903 Cyr —0.4664
Cha 0.00013 Cyp 0.01256
Cpq 0.000008 Chsa 0.00848
Cimyg —18.4358 Chsr 0.059
Crma —3.5685 Clsa 0.207
Chp 0.16133 Cisr 0.0116
Chr —0.1821 Cysa 0.01462
Chup —0.00468 Cysr —0.1565
Cig 0.15875 Conse —1.6459
Cir 0.0394 Clse 0.58448

Por otro lado, la condiciéon de vuelo considera que o« =5, 8 =p =g =r = 0, esto con la

finalidad de obtener los coeficientes aerodinamicos para un régimen de vuelo en equilibrio que
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serviran para la construccion del simulador en el ambiente Matlab Simulink del UAV de ala fija

B-25 Mitchell.

Tabla 2.2. Propiedades B-25 Mitchell.

Parametro Valor | Unidad
Peso méaximo 8 kg
Span (envergadura) 2.05 m
Area de el ala 0.55 m2
Cuerda media aerodindmica 0.28 m
Longitud 1.6 m
Momento de inercia I, 0.5528 kgm?
Momento de inercia I, 0.6335 kgm?
Momento de inercia I, 1.0783 kgm?
Momento de inercia I, 0.0015 kgm?

Los coeficientes aerodinamicos calculados anteriormente proporcionan las caracteristicas
propias del avion que se estd modelando, como es el caso del UAV modelo B-25 Mitchell, y
junto con las especificaciones mostradas en la Tabla 2.2.3, complementan el modelo dindmico

del UAV.
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2.3. Ecuaciones dinamicas de un UAYV de ala fija

Las ecuaciones que representan el comportamiento dindmico de un vehiculo aéreo no tripu-

lado de ala fija de acuerdo a (2.1.4)-(2.1.7) estan descritos por las ecuaciones

d = R(©®)v
© = WlOw
F+T = m(v+wxv)—mR'(O)g

n = Iwt+wxIw (2.3.1)

con f y n contienen toda la aerodinamica (2.2.14)-(2.2.33) que se parametriza a partir de una
condicién de vuelo equilibrado por los coeficientes aerodindmicos mostrados en la Tabla 2.1.
Note que, en los momentos aerodindmicos m se encuentran las entradas de control da, de, or
(como se explica en la seccion 2.2.2) que comandan la orientacion del vehiculo. Por otro lado,
en T = [T,,0,0]7 se encuentra el empuje, que es la entrada de control para la velocidad del

avion.

Dada la ecuacion (2.3.1) se concluye el modelado mateméatico de un vehiculo aéreo no
tripulado de ala fija. Sin embargo, el objetivo es controlar dicha aeronave. Por lo tanto, en el
siguiente Capitulo se abordan las técnicas de control por modos deslizantes de orden superior,

las cuales seran utilizadas para disenar los controladores para los UAVs.



Capitulo 3

Control y Observacion de sistemas
dinamicos

El objetivo de este capitulo es introducir los conceptos basicos de las técnicas de control por
modos deslizantes. Dicha metodologia es aplicable a sistemas con incertidumbres en el modelo y
son robustos ante perturbaciones externas [33]. En la primera seccion, se aborda el control por
modos deslizantes cuya principal desventaja es el efecto chattering debido a la alta frecuencia
de conmutacion, lo que representa en sistemas de vuelo un gran problema, puesto que puede

desestabilizar la aeronave.

Se describen dos técnicas de control por modos deslizantes de orden superior, el control cuasi-
continuo y el control super twisting adaptativo, los cuales seran aplicados a un UAV de ala fija
y a un sistema doble rotor de 3gdl. Esto gracias a sus propiedades de robustez. Finalmente,
se revisa el uso de observadores basados en modos deslizantes. Estos seran utilizados para

proporcionar el estado necesario para el control de los sistemas de vuelo.

45
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3.1. Control por modos deslizantes

Las técnicas de control por modos deslizantes se utilizan cuando se necesita un esquema
de control robusto, es decir, que el sistema presenta incertidumbres internas y externas en
el modelado. El control por modos deslizantes es un esquema de control robusto basado en el
concepto de una estructura variable del control en respuesta a los cambios de estado del sistema

con el fin de obtener una respuesta deseada (ver para mas detalles [33]).

Se usa una accion de control con alta velocidad de conmutacion entre diferentes estructu-
ras y la trayectoria del sistema es forzada a moverse a través de una determinada superficie
de conmutacion o variedad en el espacio de estado. El comportamiento del sistema en lazo
cerrado se determina por la superficie deslizante. El control por modos deslizantes permite la
separacion del movimiento del sistema completo en componentes parciales independientes de
dimensiones inferiores, y reduce la sensibilidad a las variaciones de los parametros de la planta

y perturbaciones.

Estas propiedades convierten a los modos deslizantes en una herramienta eficiente para
controlar sistemas con dinamicas de alto orden operando bajo condiciones inciertas, presentes
en muchos procesos. La principal desventaja de los modos deslizantes estandar es la presencia de
oscilaciones de alta frecuencia llamadas chattering causado por alta frecuencia de conmutacion

en el control.

Considerando una superficie dada por la ecuacion s = y — h(t) = 0, donde y es una variable
medible de salida de un sistema dinamico incierto de una entrada y una salida SISO, y h(t) es

una entrada continuamente diferenciable a ser seguida en tiempo real. Entonces, el control por
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modos deslizantes estandar v = —ksign(s), donde
1 siz>0
sign(z) =4 0 siz=0
—1 siz <0

debe ser considerado como un controlador universal aplicable, si el grado relativo es 1, es decir,

si § depende del control u y s, — 0.

3.2. Control por modos deslizantes de orden superior

Como se describe en la seccion anterior, el principal problema del control por modos des-
lizantes estandar es el efecto chattering. Sin embargo, han surgido nuevas técnicas para dar
solucion a este problema. La idea principal es cambiar la dindmica en una pequena vecindad
de la superficie de discontinuidad con el fin de evitar la discontinuidad real y al mismo tiempo

preservar las propiedades principales de todo el sistema [34].

No obstante, la exactitud y robustez del tltimo modo deslizante se pierde parcialmente.
Recientemente [34], se desarrollaron modos deslizantes de orden superior (HOSM). Estos ge-
neralizan la idea basica de modo deslizante, actuando sobre las derivadas temporales de orden
superior de la desviacion del sistema a partir de la restricciones impuestas por la influencia de la
desviaciéon de la primera derivada como ocurre en modos deslizantes estandar. Preservando las
principales ventajas del enfoque original, al mismo tiempo que eliminan totalmente el efecto de
chattering y ademas, proporcionan una mayor precision en la realizacion. Algunos controladores

se han descrito en la literatura, por ejemplo en [25, 35].

El control por modos deslizantes de orden superior es realmente un movimiento sobre un
conjunto discontinuo de un sistema dinamico entendido en el sentido de Filippov [36]. El orden
deslizante caracteriza el grado de suavidad en la dindmica dentro de la vecindad del modo

deslizante. Si la tarea es mantener una restriccion dada por la igualdad de una funcion suave s
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a cero, el orden de deslizamiento es un nimero de derivadas totales continuas de s (incluyendo
el cero) en la vecindad del modo deslizante. Por lo tanto, el r-ésimo orden del modo deslizante

se determina por la igualdad
s=5=8=...=s""1V=0
formando una condicién r-dimensional, sobre el estado del sistema dinamico.

Los modos deslizantes estandar, sobre los cuales la mayoria de los sistemas de estructura
variable estan basados son de primer orden ($ es discontinua). Mientras que los modos desli-
zantes estandar cuentan con convergencia en tiempo finito, la convergencia de HOSM puede
ser asintotica. La realizacion del r-modo deslizante puede proporcionar hasta el r-ésimo orden

de precision de deslizamiento con respecto al intervalo de medicion.

El principal problema en la implementacion de los HOSM, es que se incrementa la demanda
de informacion. De manera general, cualquier controlador r-modo deslizante manteniendo s = 0
necesita que s = § = § = ... = s~ estén disponibles. Una excepcion es el llamado Super

Twisting, un controlador de segundo orden, el cual s6lo necesita mediciones de s.

Por otro lado, un diferenciador robusto con convergencia en tiempo finito permite resolver

de forma teodrica el problema de encontrar las derivadas de la superficie deslizante.

Entonces, con el objetivo de controlar el vuelo de vehiculos aéreos no tripulados, en esta
tesis se consideran las técnicas de control por modos deslizantes de orden superior, como lo son,
el control Cuasi-continuo y el Super Twisitng Adaptativo. El diseno de estos controladores se

presentan en lo subsecuente.

3.2.1. Control Super Twisting Adaptativo

En esta seccion, se introduce el algoritmo de control super twisting adaptativo [26].
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Considere el algoritmo de control super twisting ST (para mas detalle, ver |35]) descrito por

u, = —Kp|s|Y?sign(s)+v,
K.
Vo= —fsign(s), (3.2.1)

donde K; y K, son las ganancias, y s es la superficie deslizante. El objetivo de la técnica de

control super twisting adaptativo, es hacer las ganancias adaptables, y se definen como
K, = Ki(t,s,$), Ky = Ks(t,s,8). (3.2.2)
Ahora, considere el sistema no lineal en la siguiente forma
T = f(x,t) + g(z, t)u, (3.2.3)

donde z € R" es el estado, u € R la entrada de control, f(z,t) € IR" es una funciéon continua

y g(z,t) € R™ es un vector que multiplica al control.
Entonces, se introducen las siguientes suposiciones:

H1. Existe una superficie deslizante s = s(z,t) € IR tal que, la dindmica deseada del sistema

(3.2.3) se alcanza dentro del modo deslizante s = s(z,t) = 0.

H2. El sistema (3.2.3) es considerado de grado relativo 1 con respecto a la superficie deslizante

s. Entonces, la dindmica de entrada-salida puede ser escrita como
s$=a(x,t)+ b(z,t)u. (3.2.4)

donde a(z,t) = % + % (z,1), b(z,t) = %9(37)-

H3. La funcion b(x,t) € IR es desconocida y diferente de cero Vx y t € [0,00). Ademaés,
b(z,t) = bo(z,t) + Ab(x,t), donde by(x,t) es la parte nominal de b(z,t) la cual es conocida, y
existe d; una constante positiva desconocida tal que Ab(x,t) satisface la siguiente desigualdad

Ab(z,t)
2O <5,
bo(x,t)’_ !
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H4. Existe una constante dy positiva desconocida tal que la derivada de la funcion a(z,t) es

acotada 7.e.

|z, t) |< b (3.2.5)

Asi, mediante la metodologia de super twisting adaptativo, un controlador se puede disenar sin
sobreestimacion de la ganancia . Mas atn, controlar la variable deslizante s y su derivada s a
cero en tiempo finito, bajo perturbaciones acotadas del tipo aditivas y multiplicativas con cotas

desconocidas 61 y 5.

Entonces, el sistema en lazo cerrado (3.2.4) llega a ser
§ = a(z,t)— Kib(z,t) | s |2 sign(s) + b(x, t)v,
U = —Ksysign(s), (3.2.6)
Ademas, considere el siguiente cambio de variable
s = (s1,2)" = (|s]"* sign(s),b(z, t)v + a(z, ). (3.2.7)
entonces, el sistema (3.2.4), en las nuevas coordenadas, se puede escribir como sigue
¢ = A(a)s + (), 1), (3.2.8)

donde

N B ) . |o
Ala) = 2]q] [ —2b(z, ) K5 0 ] ’ g(a) = [ 1 ] '

con o(z,t) = b(x, t)v + a(w,t) = 20(x, t) k.

[s1]

Con el objetivo de probar la estabilidad del sistema en lazo cerrado, se hace la siguiente

consideracion.
H5. b(z,t)v es acotada con cotas desconocidas ds i.e. | b(z,t)v |< ds.

Entonces, el sistema (3.2.8) puede ser escrito como sigue

1 -  — —b(z,t) K 1
¢=-——Aq, A(q)= (@0

(3.2.9)
2[<1] —2b(z,t) Ky + 20(z,t) O
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con |¢1] = |s|"?, es llamado a considerar la funcion cuadratica

V(s) =<' P, (3.2.10)

donde P es una matriz constante, simétrica y positiva, como una estricta funciéon candidata de
Lyapunov para (3.2.1)-(3.2.2). Tomando la derivada con respecto al tiempo de V(s) a través

de las trayectorias de (3.2.1), tenemos

V(s) = —|s]"*7Qs, (3.2.11)

casi donde sea, y para cada Q = QT > 0, existe una solucion tnica pP= PT > (0 de la Ecuacion
Algebraica de Lyapunov
A'P+PA=-Q, (3.2.12)

Puesto que A es Hurwitz para b(x,t)K; > 0, 2b(x,t) Ky + 20 > 0, entonces V (s) es un funcion
de Lyapunov estricta.

Nota 3.2.1. La estabilidad del equilibrio ¢ = 0 de (3.2.8) es completamente determinada por
la estabilidad de la matriz A. Sin embargo, versiones cldsicas del teorema de Lyapunov [36] no
puede ser usado, puesto que requiere una funcion continuamente diferenciable, o al menos un
funcion de Lyapunov continua localmente Lipschitz , aunque V(s) (3.2.10) es continua pero no
localmente Lipschitz. Sin embargo, como se explica en el teorema 1 en [37], es posible mostrar las
propiedades de convergencia por medio del teorema de Zubov, que requiere solamente funciones
de Lyapunov continuas. Este argumento es vdlido en la prueba del presente controlador. De
modo que, mds discusion de esas cuestiones no serdn requeridas.

A partir de la Consideracion H4 y H5, sigue que
0< Q(l’,t) < 09 +53 =0y.

Note que, mientras ¢; y ¢ converge a 0 en tiempo finito, sigue que s y s converge a 0 en
tiempo finito, también. El diseno del control basado en la técnica Super Twisting Adaptativo

estd formulado en el siguiente teorema.
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Teorema 1. [26] Considerando el sistema (3.2.4) satisfaciendo las consideraciones H3, HY y
Hb5 para ganancias desconocidas 01,02 > 0. Entonces, para cualquier condicion inicial z(0), y
s(0), existe un tiempo finito 0 < tg y un pardmetro p, mientras la condicion

S (A+4€2) + e, [26,0) — A — 4]

K >
! ) * T ’

se cumple, si | s(0) |> p, de modo que un modo deslizante, i.e. | s |[< m y | § |< n, es
establecido Yt > tp, bajo la accion del control STA (3.2.1) con las ganancias adaptativas

K, = wul%sz’gn(\ s | —p), si Ky > K,
K., si K, < K.,

K2 == 26*[(1,

(3.2.13)

donde €., \,y1, w1, i son constantes positivas arbitrarias, y m > w, 12 > 0.

Prueba 1. Para profundizar en el andlisis de estabilidad del sistema en lazo cerrado (3.2.8),
considere la siguiente funcion candidata de Lyapunov

V(s, K1, K») V0+Z{ )? } (3.2.14)
donde

(3.2.15)

~ ~ 2
Vo = ¢"Ps, donde P = [)\+46* 26*]

—2¢€, 1

Y\ €,ve, KTy K5 > 0. Note que la matriz P es positiva definida si A > 0 y €, € IR. Entonces,
tomando la derivada con respecto al tiempo de la funcion candidata de Lyapunov (3.2.14),
resulta que

Vi, K1, K;) = %+Z (K; — KK (3.2.16)

donde ]
Vo =¢"{A()) TP+ PA(¢))}¢ < ——<7Qs. (3.2.17)

<1

Ademas, la matriz simétrica Q estd dada por

2)\K1 -+ 46*(2€*K1 — KQ) — 2()\ —+ 463)61 *

@ (Ky — 26, K1 — X — 4€2) + 2.0, de, (3.2.18)

Mediante la seleccion de la ganancia Ko como sigue

K2 = QE*Kl, (3219)
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entonces, la matriz Q serd definida positiva con un valor propio minimo )\mm(é) > 2¢,, sila
siguiente desigualdad se mantiene

€07 + (A + 4€2)(2¢, + 61) + €.

K > (3.2.20)
A
Ahora, considerando que
. 1 ~ 2€,
Vo< ——6"Qs < —||s (3.2.21)
1] 1]
y - - -

)‘mm(P)”g”z <¢"Pg < )‘ma:r:(P)H§||2a (3.2.22)
donde ||s||2 = |s| + 2, |a| = |s|"* < ||| < , /281 Entonces, con una apropiada seleccion
de las ganancias de acuerdo a (3.2.19),(3.2.20), resulta que

Vo< =V p=2e, "L (3.2.23)
)‘max(P>
De acuerdo a las ecuaciones (3.2.16) y (3.2.23), tenemos
Vs, K1, Ky) < —rV/% + Z Lok x (3.2.24)

zlZ

donde ex; = (K; — K7) para i=1,2. Puesto que (z> + y® + 22)2 < |z| + |y| + |2|, la siguiente
desigualdad se mantiene

2
1/2 Wi
-V’ — Z lexil <oV V (s, K1, Ka), (3.2.25)
= V2

con wy > 0, Ny = min(r,wy,ws2). De acuerdo a la desigualdad (3.2.25), la ecuacion (3.2.24) se
puede reescribir como

2

. 1
V(§7 Kl, Kg) S —To V(C, Kl, KQ) + Z { EKzK* \/_ |€Kz|} . (3226)

=1

Ahora, recordando la definicion de las ganancias adaptativas (3.2.13), una solucion en el do-
minio p < |s| < ny puede ser construida como

Ky = Ki(0) + wiy /élt, 0<t<tp (3.2.27)
K es asi acotada, como Ky = 2¢, K1, es acotada también.

Dentro del dominio |s| < p, las ganancias de control Ky y Ky son decrecientes. Por lo tanto,
las ganancias Ky y Ky son acotadas en el modo deslizante. Entonces, existen unas constantes
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positivas K{ y K3 tal que K; — K < 0, Vt > 0, y para @ = 1,2. Por lo tanto, la ecuacion
(3.2.26) satisface la siguiente desigualdad

V(gaKlaKQ) < —Tlo V(C, KlaKZ) +/€\7 (3228)

donde

2
~ 1 Wi
€ = — |€Ki| (—Kl — ) .
ZZ:; Vi V27
Entonces, si|s| > p y Ky > K},Vt >0, tenemos
~ 1 W )
€= —|e — Ky — .
el (552~

Ast, seleccionando €, = 22, /2 resulta que
’ 2w1 Y1’

Ky = ws % (3.2.29)

A partir de (3.2.29), el termino € en (3.2.28) llega a ser € = 0. Finalmente, tenemos

V(s, K1, K>) < —no/V (s, Ky, K). (3.2.30)

Por otra parte, cuando |s| < u, K estd dada por (3.2.13), y el término € llega a ser

N EILE e K, > K., .
S K- Kt (2 - ), K< K

Por lo tanto, durante el proceso de adaptacion, la superficie deslizante s alcanza el dominio
Is| < w en tiempo finito. Si s deja el dominio en un tiempo finito, es garantizado que se
mantendrd en un dominio mds largo |s| < my,m > p en un modo deslizante.

Dentro del dominio |s| < u, el valor |s| puede ser estimado de acuerdo a (3.2.1), (3.2.13) y
(3.2.19) como

Is| < {1 =) K1+ 6} 2 + e K1 (1— 1) (ts — t1) = i1, (3.2.32)

donde t1 y to son el tiempo cuando s entra y sale el dominio |s| < u, respectivamente. Si
< |s| <mn, entonces

| < (L+7)(Vm + €) (K1 (f2) + wiy %)(tg — ta) + S1/11 = 72, (3.2.33)

donde to,t3,t5 > to, son los instantes de tiempo cuando s salen y entra el dominio |s| < p
respectivamente.
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A partir de estas condiciones (3.2.32)-(3.2.33), obtenemos
8| < mazx (71, 72) = N2, (3.2.34)
y asi es probada la existencia del domino del modo deslizante
W= {s,$:[s| <m,|$] <meym > p} (3.2.35)
QED

3.2.2. Control cuasi-continuo por modos deslizantes

Los modos deslizantes de orden superior son aplicables a sistemas inciertos SISO de grado
relativo arbitrario [25]. Estos controladores convergen en tiempo finito y requieren conocer el
grado relativo r del sistema. El control que se obtiene es una funciéon discontinua del error de

seguimiento s y sus derivadas sucesivas calculadas en tiempo real s, §, 5.5~ 1.

Considere una clase de sistemas no lineales representado por
&= f(z)+ g(x)u, x(to) = o, (3.2.36)

donde ty > 0,2 € B, C IR" es el vector de estado, u € IR? es el vector de la entrada de control,
los campos vectoriales f y ¢ se suponen acotados, con sus componentes siendo funciones suaves
de z. Siendo el sistema entendido en el sentido de Filippov (ver [36]). El grado relativo r del
sistema se supone conocido y constante, i.e., el control aparece en la r-ésima derivada total con

respecto al tiempo de s, y una funcion suave de salida s, en la que
s = n(t, ) + m(t, z)u (3.2.37)

donde h(t,x) = s |,—o, m(t,z) = (3/0u)s™) # 0. Se considera que para K,,, K y C son
positivos

)
0< Kp < o s < Ky | 57 |yo< C (3.2.38)
u

lo cual es cierto, al menos localmente. Las trayectorias de (3.2.36) son supuestas infinitamente

extendibles en el tiempo para cualquier control u acotado, y medible en el sentido de Lebesgue.
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Con el objetivo de disenar un control por modos deslizantes de alto orden para el sistema,

se considera la superficie no lineal definida por:
s = s(x — zq4(t)) (3.2.39)

donde z4(t) es el punto de equilibrio del sistema, y cada funcién s es un funcion C' tal que

r—1)

s(0) = 0. Entonces, dado que las derivadas sucesivas de tiempo s, 3, oy s son funciones

continuas de las variables en el espacio de estado del sistema, y el movimiento de
s=§=..=s"D=0 (3.2.40)

es llamado r-modo deslizante.

Cualquier control continuo u = U(s, 3, ...,57Y) que lleve a s = 0, satisface la igualdad
U(0,0,...,0) = —h(x,t)/m(x,t), siempre que la ecuacion (3.2.40) se cumpla. Por ello, el control
se comporta de manera discontinua, al menos sobre el conjunto (3.2.40) y es r-deslizante homo-
géneo, lo cual significa que la identidad Uf(s, $,...,s" 1) = U(k"s, k"5, ..., ks"~1)) se cumple

para k > 0.
A partir de (3.2.2) y (3.2.38), se tiene que
s e [=C,C] + [Kp, Kylu (3.2.41)

La inclusion diferencial cerrada es entendida en el sentido de Filippov, lo cual significa que el
conjunto de vectores al lado derecho de la ecuacion (3.2.36) es agrandado en forma especial,
con el objetivo de satisfacer convexidad y condiciones de semi-continuidad. Esta inclusion no
se aplica al sistema (3.2.36) excepto las constantes r, C, K, y K. Asi, la estabilizacion en
tiempo finito de (3.2.41) en el origen. Por lo tanto, resuelve el problema simultaneamente para

(3.2.36) satisfaciendo (3.2.38).

Para 1 =0,...,r — 1, sean

Cor =S, Nor =| s, Vo, = o, /Nos» = sign(s), (3.2.42)
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y
i = s + BNV T (3.2.43)

Nip =| s | 48N/ 07D (3.2.44)

Wi = @ir/Nis (3.2.45)

donde f;, ..., 5,_1 son numeros positivos.

Teorema 2. [38] A condicion de que i, ..., Br—1,a > 0 sean seleccionados suficientemente

grandes, el controlador
Uge = —aW,_1,.(5,5, ..., 8" D) (3.2.46)

es homogéneo r-modo deslizante y provee estabilidad en tiempo finito para (3.2.46) y (3.2.41).
También, se establece la estabilidad en tiempo finito de r-modo deslizante s = 0 en el sistema
(3.2.36) y (3.2.46).

La prueba del teorema anterior se puede encontrar en [38].

Cada seleccion de parametros [3;, ..., 5,_1 determina una familia de controladores aplicables
a todos los sistemas (3.2.36) de grado relativo r. El parametro « se selecciona especificamente

para cualquier C, K,,, Ky fijo. Ademas o < 0 con (9/0u)s™ < 0.

Los siguientes controladores son elegibles para sistemas con grado relativo » < 4, el cual se

propuso en [35].

u = —asign(s) (3.2.47)
u = —asign(s+ |o|Y?sign(s))/(1s] + |s|'/?) (3.2.48)
u = —al5+2(18] + [sPP) 725 4 [s[Psign ()] /18] + 2(15] + |s[7*)V?) (3.2.49)

@3a = §+3[5+ (18] +0.5]s|¥) 73 (s + 0.5]s[¥sign(s))][|5] + (/8] + 0.5]s|3/ )31/
Naa o = [8]+3[|3] + (I3[ +0.5[s|> )]/
u = —ap3a/N34 (3.2.50)

Entonces, esta claro que es necesario conocer las derivadas del modo deslizante s para los

controladores de segundo orden y siguientes. Una solucion es calcular dichas derivadas por
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medio de un diferenciador robusto. A continuacion, se presenta la combinacion del controlador

y diferenciador para obtener un esquema de control basado en la retroalimentacion de la salida.

3.2.3. Esquema de control-observador cuasi-continuo [39]

Aqui solamente se da la forma general para construir un controlador combinado del control

cuasi-continuo y un diferenciador para un sistema de una entrada una salida SISO.

u = —asign(Pr-1.,(20, 215 ey Zr—1)) (3.2.51)
Zo = o,
vy = —)\O,OLl/T\ZO — 3\(’"_1)/7"32'977,(,20 —s)+ 2z
21 = vy,
v = —)\071L1/(T_1) |21 — v0|(’”_2)/(”_1)sign(zl — ) + 29
Zr2 = Up_a,
Upg = —Xosol?|zr_o —ve_s|Y2sign(z_s — vp_3) + 2,1
Zro1 = —Xos-1Llsign(z._1 — v,_2) (3.2.52)

donde los parametros \; = Agﬁ-Ll/ (r=1) del diferenciador se seleccionan de acuerdo a la condicion

|O'r’ S L,LEC—FO(KM

De aqui en adelante, los parametros \y; se seleccionan de antemano para L = 1. De este
modo, los parametros del controlador (3.2.51) se seleccionan por separado del diferenciador.
En caso que C'y K, sean conocidos, solamente el parametro « es necesario sintonizar, de otra

forma L y « deben ser determinados heuristicamente.

Por otro lado, sean las condiciones iniciales del diferenciador pertenecientes a un conjunto

compacto. Entonces, para cualquier 2 discos embebidos, con centro en el origen, del espacio de
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7,5,...,00" los parametros del controlador combinado pueden ser tomados tal que una ruta
de todas las trayectorias comenzando en un pequeno disco no alcance un disco grande durante

su convergencia al origen en tiempo finito.

Con mediciones discretas, en la ausencia de alguna entrada de ruido, el controlador produce
para el orden 7-ésimo deslizante real sup|o| ~ 7" [40], donde 7 es un intervalo de muestreo.
Mas atun, el diferenciador no evita que el r-deslizante sea asintotico si la entrada de ruido
estd ausente. También produce un controlador robusto con una exactitud proporcional al error

méaximo de la medicion de la entrada (la magnitud de la entrada de ruido).

3.3. Observadores por modos deslizantes

Los observadores por modos deslizantes se han utilizado en sistemas lineales y no lineales
y en muchas aplicaciones como en robética |41, motores AC [42], convertidores [43|. Este tipo

de observadores se ha usado y desarrollado ampliamente por la siguientes razones [34]:

Trabajar con una dindmica del error de observacion reducida.

Convergencia en tiempo finito de los estados observables.

Disenar bajo algunas condiciones, un observador para sistemas no suaves.

Robustez ante variaciones paramétricas es posible, si la condicion (dualidad de la bien

conocida matching condition) se satisface.

Historicamente, en la teoria de control no lineal, se ha investigado el problema de disenar un
observador con la linealizacion del la dindmica del error de observacion para una clase de siste-

mas no lineales, llamada forma de inyeccion de la entrada [44]. Algunas condiciones necesarias
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y suficientes para obtener tal forma se dan en [45]. A partir de esta forma, es relativamente

facil disenar un observador.

Desafortunadamente, las condiciones geométricas para obtener esta forma son frecuente-
mente muy restrictivas con respecto al sistema considerado. Asi, en [46] se proporciona una
extension de los resultados obtenidos en [44, 45|, para sistemas que pueden ser escritos en una
forma de inyeccion de la salida y la inyeccion de la derivada de la salida. Primero recordamos
este resultado y entonces tratamos con un caso mas general, el cual es la forma observable

triangular [47].

En lo subsecuente se presentan dos técnicas para disenar observadores por modos deslizantes
propuestas en [40, 48|, estas seran consideradas para el desarrollo de este trabajo, las cuales

son el observador Super Twisting y el Diferenciador robusto.

3.3.1. Observador super twisting [48]

Considerando un sistema no lineal de una entrada y una salida SISO en la forma observable:

jjl = X2
Tp_1 = Tp
T, = f(z)+g(x)u (3.3.1)
donde z = [z1,...,7,]T € IR" es el vector de estado, y = 7; € IR es la salida y u € IR es la

entrada desconocida. f(x) y g(x) son funciones escalares suaves acotadas. Considerando que el

estado del sistema es uniformemente acotado, i.e. para todo t > 0, | z;(t) |< d;, y para todo
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t>0:

| )| < Cnl fla) |<,Cy
| g(z) | < s g(x) |< O,

"LL’ < Cg,‘ﬂ|<63,

donde C; y C; son constantes positivas. El disefio del siguiente observador propuesto por [48]

es:

P = Iy + Gy | e |1/2 sign(ey)

Ty = gsign(e;)

iy = B [Z5+ G2 | e |1/2 sign(es)]

53 = Eygesign(es)

i3 = P, [:Z'4 + G3 | e3 ]1/2 sz’gn(eg)]

jén—l = En—Sgn—232.gn(6n—2)

I;n—l = En—2 [jn + Gn—l ‘ €n—1 |1/2 Sign(en—l)]
i‘n - En—Zgn—lsign(en—l)
i, = E, [A + G, e, |1/2 sign(en)]

A = E,_1gnsign(ey,) (3.3.2)
donde, e; = T; — &; parai = 1,...,n con T, = x1 y [Z, /NX]T = [Z1, T2, ..., Tn, /N\]T es la salida del
observador. Para i = 1,...,n — 1, las funciones escalares F; son definidas como

1, st le;i|l=lz;,—x;],<e
B, = | J | | J J | 0 (3'3'3)
0, 51 ‘ €; |> €0,

donde €y es una pequena constante positiva. Las ganancias del observador G; y g; son escalares

positivas.
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3.3.2. Diferenciador robusto exacto de orden arbitrario

Un nuevo tipo de controladores por modos deslizantes ha sido propuesto en [40], en donde
la ley de control esta expresada en funcion de s y de sus r — 1 derivadas. Entonces, es nece-
sario conocer las mediciones de estas derivadas. Mas atn, para evitar el uso de sensores, un
diferenciador robusto que converge en tiempo finito es combinado con el control para propor-
cionar las estimaciones de las r — 1 derivadas de s. De esta forma se obtiene un controlador por

retroalimentacion de salida para aplicarlo al seguimiento de trayectorias.

Como ventajas mas notables cabe destacar que se consigue un diferenciador que es exacto
en ausencia de ruidos y robusto en presencia de ruidos [40]. A continuaciéon se muestra como
construir un diferenciador robusto por modos deslizantes arbitrario. Lo Ginico que necesitamos

es la salida deseada del sistema.

Zy = v
v o= —Xolzo — fFOY " Vsign(zg — f(1)) + 2
Z1 = v
v = —Milz — )|V sign(z — vo) + 2
Zn—1 = Up—1
Uno1 = —Ant|Zno1 — Un_2)|Y2sign(zn_1 — Un_2) + 2n
Zn = —Apsign(z, — vp_1) (3.3.4)

Teorema 3. [/0] Los pardmetros siendo apropiadamente escogidos, las siguientes igualdades
se satisfacen en la ausencia de entradas de ruido después de un tiempo finito de un proceso
transitorio

20 — fo(t), Zi = Vj—1 = fé(t), 1= ]., N (335)

Por otra parte, las soluciones correspondientes de los sistemas dindmicos son estables en el

sentido de Lyapunov, es decir, estables en tiempo finito.
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El teorema significa que las igualdades z; = v;_1 = f{(¢) se mantiene dentro del segundo
modo deslizante, 1 = 1,...,n — 1.

Teorema 4. Sea la entrada de ruido que satisface la desigualdad |f(t) — fo(t)| < €. Entonces,
las desigualdades siguientes se cumplen en tiempo finito, para alguna constante positiva ji;, v;
dependiendo exclusivamente de los pardmetros del diferenciador.

12 — fo)] < eV D G — 0, .
<y D G — 0,0 — 1.

Considere el caso de muestreo discreto cuando zo(t;) — f(t;) se sustituye por zy — f(¢) con
tj §t§tj+1, tj+1—tj:T>O.

Teorema 5. Sea 7 > 0 la entrada del intervalo de muestreo constante en la ausencia de ruidos.
Entonces, las desigualdades siguientes son establecidas en tiempo finito para alguna constante
positiva p;, v; dependiendo exclusivamente de los pardmetros del diferenciador.

|Zz‘ - fé(t)’

[vi = fo" ()]

< Y =0, .0
< v i=0,..,n—1

En particular el error de la n—ésima derivada es proporcional a 7. El tltimo teorema significa
que existe un nimero real de modo deslizante de ordenes diferentes. Sin embargo, nada puede

decirse de las derivadas de v; y Z; porque no son funciones continuamente diferenciables.

Homogeneidad de los diferenciadores. Los diferenciadores son invariantes, con respecto a la

transformacion
(t, fo 2w, wi) = (™ o™z ™, ™ wy)

Los pardmetros «;, A; son escogidos recursivamente en forma tal que oy, A1, ao, Ao, ..., iy Ay,
An proporciona la convergencia del diferenciador (n — 1)-ésimo orden con la misma constante
de Lipschitz L y ag, Ao son suficientemente grandes (ap se escoge primero). La mejor forma
para seleccionarlos es calcularlos por simulacion. La demostracion de los teoremas se pueden

consultar en [25].
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Nota 3.3.1. Cabe mencionar, que gracias a la convergencia en tiempo finito de los observado-
res por modos deslizantes, es posible disenar el observador y la ley de control por separado, es
decir, el principio de separacion se satisface. Si el controlador aplicado es conocido por esta-
bilizar el sistema, una de las maneras admisibles es seleccionar la dindmica del observador lo
suficientemente rdapida para garantizar el cdlculo de las variables estimadas antes de salir de la
region de convergencia, donde la estabilidad es asequrada.

Con lo anterior concluimos este Capitulo, donde se trataron las técnicas de control y obser-
vacion por modos deslizantes de orden superior, las cuales se utilizaran en el siguiente Capitulo
con el fin de disenar los controladores para manipular el vuelo de algunos vehiculos aéreos no

tripulados.



Capitulo 4

Control de un vehiculo aéreo no tripulado
ala fija

En el presente capitulo, se aborda el control de vuelo para un vehiculo aéreo no tripulado
de ala fija. Utilizando el principio de separacion en escalas de tiempo, es posible disminuir la
dimensién del problema de control, resultando en dos problemas de orden menor. Por lo tanto,
los controladores para manipular la orientacion y la velocidad del UAV de ala fija se realizan
independientemente. Adicionalmente, los controladores propuestos se comparan con un control
de rechazo de perturbaciones basados en un PID. Finalmente, se muestran los resultados en

simulacién.

4.1. Analisis del modelo

Con el objetivo de distinguir la dinamica traslacional y la rotacional, las ecuaciones que

representan la dindmica de un avion (2.3.1), pueden ser reescritas como

d Vi
d | | LR(®)(fur, + T +mR"(©)g + f. +Y0) (4.1.1)
) W (0w

_dj i _Iﬁl(K(S"‘naero'f‘next_wXIw) .

65
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donde las fuerzas externas se definen como f,.,, = 7S[Cs, Cy, C.]", esta fuerza representa las

fuerzas aerodinamicas, f,,, modela una perturbacion externa (debida a la accion del viento

principalmente),
Cx&a Ca:(Se der

T:qs Cyéa Cy&a Cyér
Oz(ia Ozée 0267‘

es una matriz que acopla la dindmica de rotacién con la dindmica de traslacion de la aeronave,

bC's4 0 0
K =gS 0 cChse 0
0 0 bCs:
es una matriz que multiplica directamente las entradas de control de la dindmica de ro-
tacion, & = [da,de,0r]T y representan las entradas de control de la dindmica de rotacion,
Tgero = GS[C), Crn, Cp]T corresponde a los momentos aerodinamicos del vehiculo en funcion
de su estructura fisica. Finalmente, n.,; = sk(-) f.,, representa el efecto de las perturbaciones

externas sobre la dinamica de rotacion.

Note que el sistema (4.1.1) es triangular, es decir, que la dinamica del i-ésimo estado depende

solo del estado ¢ + 1. Entonces, la dinamica del UAV se puede describir de la siguiente forma

i1 = fi(za)

Ty = folwz,73,u1, U2, U3, Ug)

i3 = [3(x3,74)

iy = falwg, w3, 04, u1) + I Vg, us, ug)” (4.1.2)

donde 1 = d, 25 = V;, 23 = O, 14 = w, uy = [1,,0,0]7 v [ug, us,us)’ = 8. Esta propiedad

permite, por ejemplo determinar facilmente el grado relativo del sistema como parte de un
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sistema de seguimiento de trayectoria z(d):

0 = T — Il(d)

o = filzs) —di(d)

. ofi . . 0 y
o = a_£;$2_xl(d> = a_i 2(x2ax37u17u25u37u4) _wl(d)
(4.1.3)
6W = F(x1, 22, 3, T4, ur, U, i) + G(21, 02, 73, 74) [Uz, uz, ua] " (4.1.4)

A partir de la segunda derivada, se observa el surgimiento del término [ug, u3, us]” a través de
la funcién f5 que corresponde a un acoplamiento entre la dindmica de la traslacion y el sistema

que genera los momentos de rotacion.

Este término, representa la dindmica cero en el sistema a través de un lazo de anticipacion.
Los vehiculos aéreos son sistemas estrictamente de fase no-minima [49]. Entonces, para generar
T

una ley de control acoplado [us, us, us]’, el control crea un término parédsito que provoca un

acoplamiento dindmico entre la dinamica de traslaciéon y la de rotacion.

Este término parasito R(©)A[ug,us, us]?, introducido en un lazo de anticipacion en la
dindmica de traslacion, da origen a la dindmica de cero, [50], revela la importancia del término
de acoplamiento. Por otro lado, en [51], se calcula la dindmica cero inducida a partir del modelo

(4.1.1), esto de la siguiente manera.

Suponiendo que el centro de gravedad z; sigue perfectamente la trayectoria de referencia

x1(d), se obtiene:
x1 — z1(d) = 033, Ty — To(d) = O3x3, Ty — Zo(d) = O3y (4.1.5)
Sustituyendo esta relacion en las dos primeras ecuaciones del modelo (4.1.1), se deduce:

Yo = mRT(@>Vl - mRT<@)g - faero T - femt (416)
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Multiplicando la tltima ecuacion de (4.1.1) por ¥ = YK ' y sustituyendo Y& de la ecuacion

(4.1.6), se tiene

YIo =T (—w X Iw + Ngero + Negt) — Faorg — T — fory — mRY (®)g + mRT(O)V; (4.1.7)

aero

Entonces, la orientacion R, se relaciona con el punto de equilibrio w = 0343 vy w = 0343 se

obtiene a partir de (4.1.7)
mRZae = T(naero + next) - faero o -fezt (418)

donde a, = g — V;(d). Teniendo en cuenta que el error de posicion ex = RT(©)R® pueda
ser linealizado por ep = Idsy3 + dask(A) donde A € IR® corresponde al eje de rotacion y
da € [0,27] al angulo de rotacion (pequeno). Entonces, combinando (4.1.1), (4.1.7) y (4.1.8),
la dinamica de rotacion que resulta, se linealiza alrededor del punto de equilibrio R(®) = R*

y w = 0343, y estd dada por

A = w
Yo = Y (Naero + Mewt) = Faero = T — Fewt — meRReTae
& YIA =msk(R7a,)A (4.1.9)

con A = da.

Ahora, descomponiendo la matriz simétrica YI)T(YXI) en valores singulares i.e.
(YD)"(YI)=USV,

donde U y V son las matrices de transicion y S es una matriz diagonal, donde los elementos
de la diagonal son positivos, y en orden descendente). Entonces, se obtiene la expresion que

representa la dinamica cero

SA = —AA

A = VA, A=nmU (YD) sk(RTa,)V ! (4.1.10)
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La matriz A depende sblo de la geometria y de la distribucion de peso del vehiculo. Si
los valores propios de A son estrictamente no negativos, entonces la orientacion diverge. Las
técnicas convencionales de control no lineal, tales como la dindmica inversa no lineal son muy
sensibles a una dinamica cero inestable. Una aplicacion directa de la inversion dindmica para
un sistema de fase no minima puede causar oscilaciones no deseadas o una salida inestable. En
el caso en que A sea Hurwitz, la orientacion oscila periddicamente alrededor del equilibrio R°.

Esta oscilacion no deseada no se amortiza, pero la amplitud baja.

Por lo tanto, una solucién es disenar una ley de control robusta, la cual permanezca estable
a pesar de la dindmica parasita. Si se desprecia esta dinamica de acoplamiento bajo el supuesto
de que es estable, es posible establecer por separado la dindmica de rotacion y la dinamica de

traslacion [17, 52].

4.1.1. Principio de separacién en escalas de tiempo

El principio de separacion en escalas de tiempo esta basado en la teoria de perturbaciones
singulares que ha sido propuesta por [52]. La idea es que el sistema se puede desacoplar en dos
subsistemas de orden menor, estos subsistemas poseen una dindmica lenta y una rapida. En [53]
se ha extendido la arquitectura del control clasico PID en cascada, en el caso no lineal separa
las ecuaciones de movimiento en una dindmica dindmica de traslacion y una de rotacion, en el
ejemplo de un PVTOL en el plano vertical. Entonces, aplica un control lineal para el control

de la traslacion y un control backstepping no lineal para la rotacion.

En esta tesis, se propone aplicar este principio al modelo tridimensional de 6 gdl de un
vehiculo aéreo no tripulado de ala fija, que se plante6 en el Capitulo 2. Para lograr esto, es
suficiente por ejemplo, determinar las ganancias del control que rigen la dindmica de traslacion

en lazo cerrado diez veces mas pequenos que los que actiian en la dindmica de rotacién.
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La constante de tiempo de la dindmica de traslacion es entonces 10 veces mas lenta que la
de rotacion. Definimos p = 1/10 como la constante de tiempo entre las las dindmicas rapida y

lenta, resultando

jjl = fl(:cl,xr,u) (4111)

. = fi(z, ., u, p1) (4.1.12)

donde, z; = [d,v;]” corresponden al estado que tiene una dindmica lenta y z, = [©,w]T es el es-
tado que posee la dindmica rapida. Si u = 0, se dice que, las variables de estado correspondientes

a la dinamica rapida converge instantaneamente a los estados cuasi-estacionarios.

T = fi(z,%,,0) (4.1.13)

0= fi(z, z,,u) (4.1.14)

Por lo tanto, obtenemos Z, = F,(Z;,@) y que z; = F;(Z;, %) un sistema auténomo. La idea es
seleccionar z, este estado, como entrada de control (en este caso virtual), de tal manera que
el sistema auténomo fuerza al vector de estado Z; a seguir el vector de referencia. Entonces,
el control u permite que Z, converja cuasi-instantidneamente a x,, valor estabilizante para la

dinamica lenta z;.

A partir de esta hipotesis de trabajo, el problema de seguimiento de trayectoria para un
vehiculo aéreo no tripulado de ala fija que poseé un sistema de grado relativo 4, se transforma
en dos sistemas de grado relativo igual a 2. El primer sistema de orden 2 de dindmica lenta,
transforma el problema de seguimiento de trayectoria en una sucesion cuasi-estatica de con-
signas angulares. Estas consignas aparecen entonces como el objetivo a seguir por el segundo
sistema, el de dinamica rapida, es decir, la rotacion. Entonces, el problema inicial se convirtio

en dos sub problemas:
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Guiado

Llamaremos Guiado al hecho de encontrar un control estabilizante T' para la dinamica de

traslacion, dado por

i = v, (4.1.15)
i - %R(@) ( +T + mR"(©)g) (4.1.16)

Con el objetivo de alcanzar la referencia de rotacion @, ésta asegure que la posicion d converja

a la posicion deseada dy después de la trayectoria de referencia en la navegacion deseada local.
Pilotaje

Llamaremos Pilotaje el hecho de encontrar un control § para la dinamica de rotacion,

representada por

© = Wl Ow (4.1.17)

WO = I'' (K8 + Naero + Moy — w x ITw) (4.1.18)
que mediante la entrada de control u garantizamos la convergencia de © a ©,.

Por otra parte, llamaremos Localizacion al hecho de estimar a partir de las mediciones

disponibles, las variables fisicas necesarias para el control del guiado y pilotaje respectivamente.

Finalmente, la Navegacion es el calculo de la trayectoria de referencia para asi realizar la

mision.

Con el objetivo de entender los conceptos mencionados, la Figura 4.1 muestra como estan

relacionados el guiado, pilotaje, localizacion y navegacion.
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Navegacion

Misidn

(generacion de trayectorias)

o Dindmica del UAV
Pilotaje de ala fija

Localizacion
Esti maScleg:%sZstadﬂs

Figura 4.1. Estructura de control

4.2. Diseno del control de pilotaje

Con el fin de obtener una expresion inercial de la orientacion, la ecuacion (4.1.17) se reescribe

CcOomo
w=W(©)e (4.2.1)
y su derivada es
w=W(O)0O + %W(@) (4.2.2)

Ahora, se sustituye la ecuacion (4.1.18) en (4.2.2) y se despeja la aceleracion de la orientacion,

representada por

© = (IW(©))™" |-IN - (W(©)6 x IW(©)8) +4SC + K9] . (4.2.3)
donde
bCisq 0 0 bCy
K = 0 CCmge 0 ) C= EOm )
0 0 bCys, bC.
p —Cgél/‘} oa
N = £W(®)® = | —Spdt) + CyCognh — SySe09 | , u=494=| de

—Cotp — SyCypih + CySpbi) or
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Entonces, el objetivo es controlar la orientacion definida mediante los angulos de Euler [¢, 8, ¢]7
tal que converja a las trayectorias deseadas (acotadas) [¢4(t), 0a(t), va(t)]”. Por lo tanto, a partir

de la ecuacion (4.2), se definen las siguientes variables de estado

o (2) _ (2) € RS (4.2.4)

Ahora, la representacion en espacio de estados, se expresa de la siguiente manera

jfl = X2
o = f(z)+ g(x)u+ D(t) (4.2.5)
donde ®(t) = [®;, Py, P3]T se considera un vector de perturbaciones externas, el vector de

entradas de control es u = § = [uy, ug, uy|”, el vector f(z) es
f(x) = (IW (21)) (=IN — (W (21)x9 x IW (21)13) + @SC) (4.2.6)
y finalmente la matriz g(x) esta definida como
g(z) = (IW (1)) 'K (4.2.7)

Una vez planteado el problema de control, se necesitan las siguientes condiciones:

= Las senales de ® y © se pueden medir o estimar ya sea por sensores a bordo o mediante

el uso de observadores.

» Las trayectorias deseadas z4(t) y sus primera y segunda derivada estan acotadas.

Nota 4.2.1. De acuerdo con la definicion de W(z1), esta matriz tiene una singularidad en
0 = £7/2. Por lo tanto, en este trabajo no se consideran vuelos con maniobras que involucren
los valores mencionados.

Entonces, el diseno del controlador para la orientaciéon de un UAV de ala fija, utilizando las
técnicas de control por modos deslizantes de orden superior (cuasi-continuo y super twisting

adaptivo) se presentan a continuacion.
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Control cuasi-continuo

El objetivo, es aplicar un controlador robusto ante incertidumbre paramétrica y perturba-
ciones externas para la orientacion de un UAV de ala fija. Por lo tanto, la siguiente ecuacioén
debe ser satisfecha.

lim | zp —x14(t) [= 0
t—too

donde z1(d) es la trayectoria deseada. Entonces, la superficie deslizante se define como

s = [s1,50,83]" = [#1 — 21a(1)] = [0 — P4, 0 — O, b — ] (4.2.8)

Obviamente, s = 0 describe la dindmica del sistema que se pretende. Considerando el controla-
dor cuasi-continuo de segundo orden basado en modos deslizantes de orden superior para una
entrada y una salida (SISO), con el objetivo de controlar cada angulo de orientacion de un UAV

de ala fija, dado por la siguiente ecuacion [38]:

S +6 | s ’1/2 sign(s;)
ci = —H; : 4.2.9
para i = ¢,0,9, de tal manera que el control queda definido como u = [da,de,dr|T =

[Ugeps Ugen, Ugey] T - Ademaés, las ganancias k; y ; para i = ¢, 6,1 determinan el comportamiento
del sistema. Mas aun, debido a la complejidad para medir s de este sistema, se usa un dife-
renciador de primer orden para la estimacion de s. Entonces, el diferenciador de primer orden

€s

20,i — Si ’1/2 sign(zo,i — 81‘) + 21,i

204 = —)\u

Zlﬂ‘ = LSigTL(ZLi—ZOZ‘) (4210)

donde 2, y 21, son las estimaciones de s; y s;, para i = ¢, 0,1); respectivamente. Por otro lado,

la seleccion de las ganancias del controlador y diferenciador estan dados en la Tabla 4.1.
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Control super twisting adaptativo

Considerando el controlador super twisting adaptativo, es necesario definir otra superficie
deslizante, esta debe satisfacer la condicion de grado relativo del sistema igual a 1 con respecto

a la variable deslizante. Por lo tanto, la superficie deslizante se define como
56 b — da(t) + Ag (¢ — da(t))
s= 185 | =] 0—0a(t)+ (0 —0a(t)) (4.2.11)
5 W — alt) + Ay (¥ — (1))
a diferencia del control cuasi-continuo este control no necesita las derivadas sucesivas de la

superficie deslizante, por lo tanto el controlador esta descrito por [26]:

Uy = —Ki; | si |2 sign(s;) + v,
Ky .
v, = — 22 sign(s;), (4.2.12)

con las ganancias adaptativas definidas por

Mo .
. w14/ —=—sign(| s | —u), st K > K.,
o _ L/ Bsion(s1-m) 1
K*, Si Kng*,

KQi = 26*K1,
para i = ¢, 0, respectivamente, de tal manera que el control estd dado por u = [da, de, or]T =

[Usg, Ush, Uusy]” y la seleccion de las ganancias Ky; y Ko para i = ¢, 6,1 determinan el desempetio

de la orientacion del UAV de ala fija.
Observador super twisting [48]

Por otro lado, como ya se mencion6 so6lo se considera medible la posicién angular ©. En-
tonces, se propone usar un observador para estimar las velocidades angulares necesarias para

la implementacion del controlador. En este caso se usan dos alternativas, la primera basada en
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un observador super twisting el cual se utiliza para obtener la velocidad angular y est& descrito

por la siguiente ecuaciéon

Ty = T2+ Gul ey |1/2 sign(e;)
CLL’QZ‘ = glisign(eli) (4213)
para i = ¢, 0,19 donde, e, = T;—x; parai =1,...,n con Ty =z, y T es la salida del observador.

Diferenciador robusto

Otra manera de estimar las variables de estado no medibles es por medio de un diferenciador
robusto dado por la ecuacion (4.2.10). Para el caso de la estimacion de velocidades angulares,

dado por:

200 = —Auil 204 — @ |1/2 sign(zo; — ;) + 21,

21, = Lsign(z1; — 20i) (4.2.14)
para i = ¢, 0,1 donde z; es la estimacion del estado.

Hasta aqui, se han aplicado los controladores de orientacion de un UAV de ala fija. Sin
embargo, tipicamente no se considera la dindmica de los dispositivos encargados de realizar la
accion de control. En el presente trabajo, estas dindmicas se toman en cuenta con el fin de
representar lo méas aproximadamente la dindmica real del UAV. A continuacion, se describe
brevemente los actuadores encargados de mover las superficies moéviles del UAV de ala fija, i.e.,

los alerones, el elevador y el timon.
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4.2.1. Actuadores para las superficies méviles de un UAV de ala fija

Figura 4.2. Servomotor [54]

Las superficies de control en un aviéon son deflexiones que se efectiian por medio de unas
extensiones en el ala. Sin embargo, estas superficies méviles deben ser accionadas por medio de
un actuador, usualmente se utilizan actuadores de segundo orden. No obstante, también existen
actuadores de primer orden para controlar superficies moviles. En este trabajo, se consideran
actuadores de segundo orden tipo servomotor (ver Figura 4.2) para posicionar las superficies
moviles del avion. El comportamiento lineal de un servomotor Futaba modelo 300 esta dado

por la siguiente ecuacion

w2

G(s) = T ow.(s 1l (4.2.15)

donde w,, = 150rad/s es la frecuencia natural y ¢ = 0.6 es el coeficiente de amortiguamiento.
Adicionalmente, el rango de voltaje aplicado es [4.8v, 6v]. Méas atin, los limites fisicos, es decir,
las maximas deflexiones posibles por las superficies moviles del UAV Mitchell B-25 son: para
el elevador +£7deg, para los alerones +13deg y para el timon +17deg. Esto se traduce, en una

saturacion en la posicion de la flecha del motor.

Cabe mencionar que esta dinamica no se considera en el control de orientaciéon. Sin embargo,
se aplica en el simulador con el objetivo de asegurar que la senal de control generada se realice

por el actuador.
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4.3. Diseno del control de velocidad.

Partimos de la ecuacion que representa la dinamica traslacional en el marco de referencia

adjunto al vehiculo, la cual esta dada por

%(erT) =V +wxv—mR'(O)g (4.3.1)

Ahora, recordando también que existe una matriz de rotacion x definida en el Capitulo 2 y esta
en funciéon de los angulos « y 5 angulo de ataque y deslizamiento respectivamente, esta matriz
transforma las coordenadas del marco referencial adjunto al vehiculo a un marco de referencia

relativo al viento. Entonces se puede deducir que
V,=xv (4.3.2)

Reemplazando los elementos de la velocidad v de la ecuacion (4.3.1) por su correspondiente

valor en coordenadas relativas al viento, se obtiene

1 d
—x(f+T)= XE(XTVU) + xw x xv — mxRT(®)g (4.3.3)

Ahora, las ecuaciones expresadas en el marco de referencia relativo al viento, se deducen

% (f, +T,) = (XXTVv> +w, x V, —mxR"(©)g (4.3.4)

Finalmente, desarrollando la ecuacion anterior, se tiene
1 .
— (£, +T) = (Vo + V) +w, x V, —mxR(©)g (435)
m

donde

Qv = XXT
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el cual estd dado explicitamente por

0 A —d&cos 3
Q, = 3 0 &sin 8
acosf —dasinf 0

El vector V', no tiene componente en y y 2z y la componente en = corresponde a la velocidad

relativa del avion V, el término <Vv + QUVU) se puede reducir a

1% 0 —,5’ —a cos 3 %4 1%
<Vv + viv> =10 |+ & 0 asin 3 0| = BV (4.3.7)
0 acosff —asinf 0 0 aV cos

Entonces, las ecuaciones que representan la dindmica de la velocidad relativa del vehiculo V/,

el angulo de ataque « y el angulo de deslizamiento 5 son

mV = T,cosacosf —D —mg (4.3.8)
mBV = —T,cosasinf+Y +mV(r,) +mg, (4.3.9)
maVcosff = —T,sina— L+ mV(q,)+ mgs (4.3.10)
donde
g1 gl—cacBsh + sBspcl + sacBepcl]
g | =xRT(O)g = glecaspsl + cfspcl) — sacBepcl)
g3 glsast + sacec]

Una vez que se obtienen las ecuaciones dinamicas en el marco de referencia relativo al viento,

se selecciona la ecuacion (4.3.8), dada por

: 1
V =— (Tycosacosff— D) — gy (4.3.11)
m

donde V es la velocidad relativa del UAV, m la masa total del vehiculo, D es la resistencia de

la aeronave, y T} es el empuje generado por un motor y la entrada de control.

Entonces, el objetivo es controlar que la velocidad relativa del UAV de ala fija V' converja

a la velocidad deseada (acotada) Vy(t). Por lo tanto, a partir de la ecuacion (4.3.11), se define



80

la siguiente variable de estado

r=2VeR (4.3.12)
Ahora, la ecuacion (4.3.11) se puede expresar de la siguiente manera
&= f(x)+ g(x)u+ P(t) (4.3.13)

donde P(t) se considera una perturbacion externa, la entrada de control es u = T, el vector

f(z) es

D
fla)=——aq (4.3.14)
y finalmente g(z) resulta
cos acos 3
= . 4.3.15
g(x) - (4.3.15)

Una vez planteado el problema de control, se requieren las siguientes condiciones:

= Las senal de V' se puede medir por sensores a bordo.

» Las trayectorias deseadas Vy(t) y su derivada estan acotadas.

Con el objetivo de disenar un controlador robusto, basado en las técnicas de control por modos

deslizantes de orden superior, se define una superficie deslizante como sigue
s=(V—=Vy). (4.3.16)
Entonces, el proposito es que s tienda a cero y se mantenga. Con base en lo anterior, se proponen

dos controladores por modos deslizantes de orden superior. En primera instancia, el controlador

cuasi-continuo y después el controlador super twisting adaptativo.

Controlador cuasi-continuo

Dado que (4.3.11) es un sistema de primer orden, el control cuasi-continuo para sistemas de

primer orden es

Uge = —KSIgN(S) (4.3.17)
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el cual es el modo deslizante estandar. Sin embargo, con el objetivo de reducir el efecto chatte-

ring, se aplica un control para sistemas de segundo orden, dado por la siguiente ecuacion

$+¢|s|Y2 sign(s)
c= = . 4.3.18
Ha " | $ |4 |s]|l/? ( )

donde s es la superficie deslizante, k y ¢ son las ganancias del controlador. Como puede ob-
servarse el controlador necesita la informacion de s y de s. Por lo tanto, las derivadas de la
superficie deslizantes se obtienen por medio de un diferenciador robusto por modos deslizantes,

el cual estd dado por
5 = =M | 20—s|YEsign(zg— )+ 2
21 = Lsign(z — 20) (4.3.19)

donde 2y y z; son las estimaciones de s y s respectivamente.

Considere la dinamica de la velocidad relativa del avion (4.3.11) en lazo cerrado con el con-
trolador cuasi-continuo de segundo orden (4.3.18) junto con un diferenciador robusto (4.3.22)
mediante retroalimentacion de la salida. Entonces, la velocidad del avion V' sigue la veloci-
dad deseada V; en tiempo finito, en presencia perturbaciones externas e incertidumbres en el

modelado.

Super twisting adaptativo

Para el caso del controlador super twisting adaptativo, se usa la superficie deslizante (4.3.16),
a diferencia del control cuasi-continuo, en esta ocasion el sistema (4.3.11) de primer orden cum-
ple la condicion de grado relativo del sistema igual a 1 con respecto a la superficie deslizante.
Ademaés, este controlador no necesita las derivadas sucesivas. Por lo tanto, se utiliza el contro-

lador super twisting adaptativo (4.3.20).
u, = —Ky|s|Y? sign(s)+ v,

vo= ——sign(s), (4.3.20)
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con las ganancias adaptivas definidas como

Yo .
. w1/ —=—sign(| s | —u), st K > K.,
o ) ey Gsion(s 1) 1

K*, S Kl S K*,
KQ = 2€*K1,

Por otro lado, se utiliza un observador para estimar la velocidad del vehiculo. Para este fin,
se usan dos alternativas; la primera basada en un observador super twisting, el cual se disena

para obtener la velocidad del avion, y esta descrito por

T = T+ Gie |1/2 sign(e;)

To = gisign(ey) (4.3.21)
donde, z; es el estado estimado de V.

Otra opcion es por medio de un diferenciador robusto, el cual esta dado por la ecuacion

(4.3.22). Entonces, para la estimacion de la velocidad el diferenciador estd, dado por

o = =M | 20— |V sign(z—x) + 2

% = Lsign(z — 29) (4.3.22)
donde zg es la estimacion de la velocidad relativa V.

Considere la dinamica de la velocidad relativa del avion (4.3.11) en lazo cerrado con el
controlador super twisting adaptativo (4.3.20) combinado con un observador super twisting
(4.3) o un diferenciador robusto (4.3.22) mediante retroalimentacion de la salida. Entonces, la
velocidad del avion V' sigue la velocidad deseada V; en tiempo finito, en presencia perturbaciones

externas e incertidumbres en el modelado.

En este trabajo no se considera el comportamiento dindmico de los dispositivos encargados
de realizar la accion de control. Puesto que, se supone una relacion entre el voltaje aplicado al

motor y el empuje generado por el mismo. A continuacion, se describe brevemente lo anterior.
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4.3.1. Actuador para la generacién de empuje en un UAV de ala fija

Figura 4.3. Motor con hélice de un UAV de ala fija [55].

En los vehiculos aéreos no tripulados de ala fija de talla pequena, se utilizan frecuentemente
motores sin escobillas puesto que proporcionan més potencia a menor consumo de energia.
Estos motores a su vez hacen girar una hélice que produce una aceleraciéon en el vehiculo y
béasicamente depende de la velocidad angular del motor y de la hélice. En la Figura 4.3 se

observa un motor y una hélice del tipo mencionado.

En este trabajo se considera que existe una constante de proporcionalidad entre el empuje

que genera la hélice y el voltaje aplicado a los motores. Esto se puede describir por
T, = K,V, (4.3.23)

donde T, es el empuje, V, es el voltaje aplicado al motor, y la constante K} esta definida en
funcion de las caracteristicas aerodinamicas de la hélice, es decir, el radio, el &ngulo de ataque,

etc.

Puesto que el UAV de ala fija Mod. Mitchell B-25 posee dos motores, la fuerza de empuje

T, es la suma de los empujes generados por cada uno de los motores. Por lo tanto, los voltajes
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se obtienen de la siguiente manera

1 1
== (T,), Va=-—+(T,
2Kh( ) 2 2Kh( )

Vi (4.3.24)

Hasta ahora, se aplicaron los algunos controladores por modos deslizantes de orden superior
para controlar un UAV de ala fija, esto mediante las técnicas de control por modos deslizantes
de orden superior. Sin embargo, se propone una comparacion con un controlador de rechazo
de perturbaciones basado en un PID llamado aqui ADRC (por sus siglas en inglés Active
Disturbance Rejection Control). Esta técnica se seleccioné debido a que reporta [56] el mismo
problema abordado en esta tesis. Ademaés, dicha técnica presenta un comparativo con el tipico

PID mostrando ventajas respecto al esfuerzo de control y robustez. Este controlador se explica

a continuacion.

4.4. Control de rechazo de perturbaciones

En este apartado, se propone un control activo de rechazo de perturbaciones ADRC [57],
con el fin de comparar las técnicas de control propuestas anteriormente. Algunas ventajas de
ADRC son: a) No es necesario conocer el modelo completo del sistema puesto que se basa en
un observador extendido, el cual estima la informacion del sistema, asi como las perturbaciones
externas por medio de un estado extendido, y b) Ademas, utiliza un controlador PID que es

conocido por su simplicidad.

Entonces, el diseno se realiza a partir de lo siguiente.
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Observador extendido no lineal [57]

Partiendo de la ecuacion general afin en el control

i‘l = T2
Ip—1 = Tp
Ty = Tp+1 + bQU,
Tn1 = n(x) (4.4.1)
donde [z, ,7,41]7 es el estado, by representa el valor nominal de b, con b = by + Ab y la

variable de estado adicional =, 11 = F(z,41) + %—Obu estima la perturbacion total del sistema.

Puesto que el grado relativo para los subsistemas del UAV de ala fija es igual a 2, considere

un sistema de segundo orden como

T = X9

To = x3+ byu,

iy = ()

y = x (4.4.2)

A continuacion se presentan las siguientes hipotesis de trabajo:

H6. F(), uy sus derivadas n(x) = F(a:n+1)+%—obu, son localmente Lipschitz en sus argumentos y

acotados con el dominio de interés. Ademas, las condiciones iniciales se suponen como F'(-)|—o =

0,y F(-)=o = 0.

H7. La salida y = z1; y sus derivadas hasta el 4—ésimo orden son acotadas.
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Entonces, el siguiente sistema
B1 = & — Gif(F,51,0),
Ty = d3-— Gaf (%, Ko, C) + bou,
i3 = —Gsf(%, ks, (), (4.4.3)

es un observador que estima los estados no medibles de (4.4.2) donde: G; a G5 son las ganancias
del observador, Z(t) = y — 1 es el error de estimacion del estado x;,7 = 1,3, by representa un
valor constante, una aproximaciéon de b, y 1 a Z3 son las estimaciones de los estados. El término
f(Z,k,() es una funcion no lineal que se usa para incrementar la velocidad de convergencia de

las senales observadas, y esta definida como

5RO :{ 7" sign(@), si [#>¢ (444

Fow st |2 <¢

donde x y ( son parametros de diseno.

Note que la funcion no lineal f(Z, k, () se relaciona frecuentemente con la asignacion actual.
Sin embargo es opcional. Por ejemplo, para k; = Ay = k3 = 1, el observador se reduce al
observador Luenberger. Algunos métodos se usan para encontrar los parametros G1, Go, ..., G,,
del observador. Por ejemplo, comenzando con una ganancia lineal f(Z, k,() = e, el método por

ubicacion de polos se usa en [58] para el diseno inicial de este observador.

Para simplificar, los polos de la ecuacion caracteristica, estos se colocan en un término (&)

y las ganancias del observador se pueden expresar como
Gi=Lw, j=1,2,...,n (4.4.5)

donde los pardmetros [;, j = 1,2,...,n; se seleccionan tal que el polinomio caracteristico
p(s) = s® + 118 + lIys + I3 sea Hurwitz. @ > 0 es un parametro de disefio, el ancho de banda de
la senal de salida del observador. Es comtn seleccionar el parametro @ como una compensacion
entre la velocidad de convergencia de la estimacion del estado y la influencia de ruido y el

periodo de muestreo. Un estudio de convergencia de este observador se presenta en [57] y [59].
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PID

Por otro lado, el diseno del controlador PID esta dado por

t
d
Upia = Kpe + Ki/ edt + Kd—e (4.4.6)
to dt

donde e, es el error de seguimiento, K,, K;, y K, son las ganancias del control PID. En la

Figura 4.4 se aprecia un esquema de la metodologia ADRC.

y_ref .
+ Control u_PI:- ) Y
==Ome conrol |ty e - PLANTA [T~
-3 PID \
i1 22 i3 bD

T

Observador de
estado extendido [

Figura 4.4. Esquema de control ADRC

A continuacion, se presentan los resultados obtenidos en simulacién numérica para el control

de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija.
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Los resultados en simulacion muestran la efectividad de los esquemas de control propuestos,

cuasi-continuo y super twisting adaptativo, ambos controladores usados para el control de vuelo

de UAVs. Estas metodologias de control se implementaron en el ambiente MATLAB/SIMULINK

(ver diagrama general en Figura 4.5), asi como el modelo dindmico completo del aeroplano a

escala Mitchell-B25. El modelado dinamico de este vehiculo aéreo de ala fija incluye:

= Modelo del UAV de ala fija de 6-gdl.

» Aerodindmica.

= Dinamica de los actuadores de segundo orden que manipulan las superficies de control de

un avion.

= Una senal ruidosa aplicada al estado que se supone medible, con el objetivo de simular

una medicion real.

Las simulaciones se enfocan en los siguientes aspectos:
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1) Demostrar la capacidad de los esquemas de control propuestos para controlar un UAV

de ala fija para el seguimiento de trayectorias.

2) Comprobar la robustez de los controladores para el control de orientacion y de velocidad

ante incertidumbres en el modelado, dindmica acoplada y perturbaciones externas.

3) Tlustrar el desempenio de los controles propuestos mediante la comparacion con otras

técnicas.

Por otra parte, las ganancias que definen el comportamiento del controlador de orientacion,

y de ambos observadores estan definidos en la Tabla 4.1.

Tabla 4.1. Ganancias de los controladores de orientacién

Control de alabeo K1 S M| LA w " v | e | G1| gs
Cuasi-continuo + diferenciador 06 | .001| 5 |9

Super twisting Adaptativo-Diferenciador 31 |1] a 01 | .01 | 1

Super twisting Adaptativo-Observador ST 2| 3 o001 |.01| 2] 5 |1

Control de cabeceo

Cuasi-continuo + diferenciador 08 | .001 | 5 |9
Super twisting Adaptativo-Diferenciador 4 | 11| 2 | 01 |.01]1
Super twisting Adaptativo-Observador ST 1| a1 [ .ot |.o1|1| 5 |1

Control de guinada

Cuasi-continuo + diferenciador 6 | 001 ] 5 |9
Super twisting Adaptativo-Diferenciador 4 | 4 |1].001]| .01 |.01]1
Super twisting Adaptativo-Observador ST 1| 2 | .01 |.01].2]10]1

y las ganancias que definen el comportamiento de ambos controladores de velocidad estan

definidos en la Tabla 4.2.
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Tabla 4.2. Ganancias del control de velocidad

Control de velocidad K1 s | M| L X|w | v | o | e | Gi|ogs
Cuasi-continuo + diferenciador 8 | .001| 5 |1

Super twisting Adaptativo-Diferenciador 1 1|1 ] .1 |.01]o01

Super twisting Adaptativo-Observador ST 11 .01 1| .11 ].

4.5.1. Resultados del control cuasi-continuo.

Los resultados del control cuasi-continuo se presentan a continuaciéon, donde en la Figura

4.6 se observa el esquema de control correspondiente a dicha técnica.

| Perturbaciones I
y_ref Actuadores

s |Diferenciador Controlador Dinamica del

D ——
Robusto Quasi-continuo UAV de ala fija

Sensores (posicion)

Figura 4.6. Diagrama del control cuasi-continuo

En la Figura 4.7 se aprecia la trayectoria deseada a seguir por el UAV de ala fija, la cual
consiste de un circulo seguido de un 6valo con cambios en la velocidad a partir de 15m/s a
20m/s. Mas atin, se consideran también cambios en altitud partiendo de una altura de 100m,
el UAV se eleva a 120m a los 20s, asciende a 140m a los 90s y otro ascenso a 180m a los 130s.
Esta trayectoria tiene 3 componentes espaciales x4(t),ya4(t), z4(t) inerciales y 3 componentes
rotacionales ¢4(t), 04(t),1q(t), donde la traslacion deseada se mapea a V;(t) en una sola varia-
ble que representa la velocidad relativa del vehiculo deseada y las componentes rotacionales

corresponden a los angulos de Euler deseados.
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Figura 4.7. Trayectoria deseada. Caso cuasi-continuo

Por otro lado, en este caso se consideran las siguientes perturbaciones externas:

= Una perturbacion externa representada mediante una entrada escalon, se aplica directa-

mente al eje longitudinal del UAV = de magnitud 4m/s en el instante ¢ > 35s.

= Una perturbacion externa aplicada directamente al eje transversal del UAV y de magnitud

4m/s en el instante t > 75s.

» Una perturbacion externa aplicada directamente al eje vertical del UAV z de magnitud

Im/s en el instante ¢ > 105s.

La respuesta de los angulos de orientacion se muestra en la Figura 4.8, donde se obtiene
el seguimiento de los angulos de alabeo ¢, cabeceo 6 y de guinada 1 a los angulos deseados

Ga(t),04(t),14(t) respectivamente.
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Figura 4.8. Orientacion del UAV
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. Caso cuasi-continuo.
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Las senales de control se pueden observar en la Figura 4.9. Estas senales representan la

posicion de las superficies moviles que controlan la orientacion del UAV de ala fija.

& e (rad) 5 a (rad)

&1 (rad)

DI:IS [ T T T T T T T T T ]
D m
_DDS 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
T T T T T T T === HOSM
01rp ADRC
] i
01k a
1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 g0 100 120 140 160 180
0&F T T T T T T T T T =
] b
05k B
1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
Time(s)

Figura 4.9. Entradas de control. Caso cuasi-continuo.

El error de seguimiento con respecto a los dngulos deseados se ilustra en la Figura 4.10,
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donde el control cuasi-continuo tiende a cero y la diferencia mas notoria con respecto al control

ADRC se muestra en el error del 4ngulo de guinada.

=
L
1 1 1 1 1 1 1 1 1
O 20 40 B0 B0 100 120 140 160 16O
| === HOSM
—— ADRC
Lle _E
1 1 I_
140 160 180

_D4 1 1 1 1 1 1 1
a 20 40 2] ao 100 1200 1400 160 180
Time(s)

Figura 4.10. Error de seguimiento. Caso cuasi-continuo.

- 20t g

2 ¥ e Ref

=

= 15 V’\ ———HOE
! ! ADRC

1|:| 1 1 1 1 1
] 20 40 60 i 100 1200 140 Tad 150

=
L
'1D L 1 1 1 1 1 1 1 1 1 -
0 20 40 B0 80 100 120 140 [ === HosmM
— ADRC
5 T T T T T T T T T
LLI} 0 F —yﬁ W_’_—
AF 1 1 1 1 1 1 1 1 I
a 20 40 &0 &l 100 120 140 160 160

Tirne(s)

Figura 4.11. Control de velocidad. Caso cuasi-continuo.

Los resultados de la velocidad del vehiculo se muestran en la Figura 4.11. En la primera

subgrafica se observa la convergencia de la velocidad del avion a la velocidad comandada. En
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la subgrafica intermedia se muestra el empuje que se debe generar en este caso por un par de

hélices. Finalmente en la subgrafica inferior se traza el error de seguimiento.

Discusion.

La sintonizacion de estos controladores fué una tarea muy importante. Puesto que este hecho
significa una reduccion del efecto chattering, por esta razéon en las graficas de las respuestas
del control no se aprecia este efecto indeseado. Desde el punto de vista de control de vuelo, el
chattering representa una gran demanda a los actuadores, provocando movimientos indeseados
en las superficies de control del UAV de ala fija, esto significa que puede desestabilizar la
aeronave. Por lo tanto, la sintonfa de los controladores propuestos se realizaron por métodos

heuristicos hasta lograr una respuesta suave.

Por otro lado, el desempeno del controlador propuesto depende del periodo de muestreo
usado en la implementacion, es decir, existe un compromiso entre el muestreo y los resultados
obtenidos. Considerando que no sea un factor que impida la implementacion del controlador en
una tarjeta electronica. Ademas, el método numérico para dar soluciéon a esta implementacion
es un factor importante a tomar en cuenta, logrando los mejores resultados con el método

ntmerico Runge-Kutta con paso de integracion fijo a 0.001s.

Con respecto al control ADRC con el que el control propuesto fue comparado, este esquema,
de control se selecciono ya que se encontrod en la literatura se utiliza para una aplicaciéon similar
a la de la presente tesis, este tiene algunas ventajas como que no necesita conocer el modelo de
forma exacta, puesto que estima tanto la informaciéon de la dindmica no conocida como la de
las perturbaciones externas, esto mediante el uso de un observador extendido. Este controlador
completa el lazo mediante un control PID y resulta en una técnica robusta. Sin embargo,
por el hecho que calcula dindmica no conocida y perturbaciones en un estado extendido por

consecuencia lo hace sensible al ruido en las mediciones y dificulta la sintonizacion.



4.5.2.

Se presentan dos casos del control Super Twisting Adaptativo basado en:

» Un observador super twisting.

» Un diferenciador robusto.

A continuacion se desglosan los resultados.

Resultados del control Super twisting Adaptativo.

Super twisting Adaptativo basado en Observador Super Twisting

La Figura 4.12 muestra el esquema de control.

y_ref

~
s [Control super

y_ref

Actuadores

ltwisting adaptivo

>

Posicidn estimada

Velocidad estimada

Figura 4.12. Diagrama del control super twisting adaptativo 4 observador

Observador
super twisting

u_sta

ha

E’erturbacioneg
|

Dindmica del

"|UAV de ala fija

Sensores (posicion)
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En la Figura 4.13 se muestra la trayectoria deseada a seguir por el UAV de ala fija, la cual

consiste de un circulo seguido de un 6valo con cambios en la velocidad a partir de 15m/s a

20m/s. Méas atin, se consideran cambios en altitud, la condicion inicial es de vuelo a una altura

del100m, de inmediato desciende a 80m, posteriormente asciende a 100m a los 85s, y finalmente

se eleva a 140m a los 125s.
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Figura 4.13. Trayectoria deseada. Caso STA+Observador ST

Por otro lado, en este caso se consideran perturbaciones externas, las cuales se representan

mediante una entrada escalon y se aplican de la siguiente manera:
» En el eje longitudinal del UAV z de magnitud 4m/s en el instante ¢ > 50 < 55s.
» En el eje transversal del UAV y de magnitud 4m/s en el instante ¢ > 110 < 115s.
» En el eje vertical del UAV z de magnitud —1m/s en el instante ¢t > 140 < 145s.
La respuesta de los dngulos de orientacion se grafica en la Figura 4.14, donde se muestra la

convergencia de cada uno de los angulos de orientacion del vehiculo aéreo no tripulado de ala

fija a los angulos de referencia, de esta forma garantizamos el seguimiento de la trayectoria del

vehiculo.
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Figura 4.14. Orientacion del UAV. Caso STA + Observador ST
Las senales de control se pueden observar en la Figura 4.15, estas senales representan la

posicion de las superficies moviles que controlan la orientacion del UAV de ala fija, mostrando

magnitud dentro del rango de operacion de los actuadores electromecanicos.
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Figura 4.15. Entradas de control. Caso STA + Observador ST.

El error de seguimiento con respecto a los angulos deseados se ilustra en la Figura 4.16.
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Figura 4.17. Ganancias adaptativas. Caso STA + Observador ST.

El comportamiento dinamico de las ganancias adaptivas se observa en la Figura 4.17, donde

se aprecia la actividad cuando existen perturbaciones externas.

Los resultados de la velocidad del vehiculo se trazan en la Figura 4.18. En la primera

subgrafica se observa la convergencia de la velocidad del avion a la velocidad comandada. En

98
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la subgrafica intermedia se muestra el empuje. Finalmente, en la subgrafica inferior se traza el

error de seguimiento.
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Figura 4.18. Control de velocidad. Caso STA + Observador ST.

Por otro lado, en la Figura 4.19 se observa una animaciéon donde se traza la trayectoria del

UAYV de ala fija. Dicha representacion se realiz6 por medio de Simulink 3D animation.

Figura 4.19. Animacion de la trayectoria. Caso STA + Observador ST.
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Discusion

La sintonizacion de estos controladores se realizo heuristicamente. Puesto que este hecho
representa buen desempeno, uno de los factores a tomar en consideraciéon en la sintonia del
controlador, es la seleccion adecuada de la velocidad de adaptacion de la ganancia adaptativa.
Este factor es muy importante, puesto que regula que tan rapido se adapta la ganancia del
controlador. Sin embargo, existe un compromiso entre la rapidez con que controla y/o rechaza
una perturbacion y el desempeno adecuado de la aeronave, en otras palabras, para la seleccion
adecuada de la velocidad de adaptacion es indispensable conocer la rapidez de la dinamica que

se esta controlando.

Una de las ventajas de este control es que no presenta chattering. Este efecto puede danar
o en su caso desestabilizar el UAV. Ademads, no necesita un periodo de muestro tan pequeno
para funcionar adecuadamente, para este trabajo se utilizaron 10 milisegundos de periodo de
muestreo. Lo que representa que se puede implementar con un equipo electréonico no muy
poderoso, y por lo tanto no tan costoso. Ahora, el hecho de usar un observador super twisting,
reduce la cantidad de sensores en el vehiculo, ya que estima sobre todo las velocidades angulares.
Este hecho representa un posible ahorro tanto en la instrumentacion del UAV de ala fija como
en el costo del mismo. Este observador al ser de primer orden no representa una gran dificultad
en la sintonizacion, ademés obtiene las estimaciones a pesar de mediciones ruidosas lo que

sucede con los dispositivos de medicion (giroscopios).

Con respecto a control ADRC con el que el control propuesto fue comparado, este tiene
algunas ventajas como que no necesita conocer el modelo de forma exacta, puesto que estima
tanto la informacion de la dindAmica no conocida como la de las perturbaciones externas, esto
mediante el uso de un observador extendido. Este controlador completa el lazo mediante un

control PID y resulta en una técnica robusta. Sin embargo, por el hecho que estima la dindmica
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desconocida junto con perturbaciones externas dentro de un estado extendido, por consecuencia

lo hace sensible al ruido en las mediciones y dificulta la sintonizacion.

Super twisting Adaptativo basado en diferenciador

La Figura 4.20 ilustra el diagrama de control.

y_ref

Actuadores
s [Control super ]

y_ref

ltmstmg adaptNoJ u_sta

Posicion estimada

Diferenciador

E’erturbacioneg
|

Dindmica del

"|UAV de ala fija

g

Robusto

Velocidad estimada

Sensores (posicion)

Figura 4.20. Diagrama del control STA + diferenciador

En la Figura 4.21 se aprecia la trayectoria deseada a seguir por el UAV de ala fija, la cual

consiste de dos circulos a semejanza de un ocho, con cambios en la velocidad a partir de 15m/s

a 20m/s, y en altitud, con la condicion inicial de vuelo a una altura de 100m, a los 10s se

comienza a elevar hasta alcanzar 180m, después a los 90s desciende hasta llegar a 120m de

altura.
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Figura 4.21. Trayectoria deseada. Caso STA -+ diferenciador.

Por otro lado, en este caso se aplican al UAV de ala fija las siguientes perturbaciones
externas:

» En el eje longitudinal del UAV 2z de magnitud 4m/s en el instante ¢ > 30s.

» En el eje transversal del UAV y de magnitud 4m/s en el instante ¢ > 70s.

= En el eje vertical del UAV z de magnitud —1m/s en el instante ¢t > 105s.
La respuesta de los angulos de orientacion del UAV de ala fija se observa en la Figura 4.22,

donde se obtiene el seguimiento de los dngulos de alabeo, cabeceo y de guinada a los dngulos

deseados.
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Figura 4.22. Orientacion del UAV. Caso STA + diferenciador.

Las senales de control de este esquema de control se pueden ver en la Figura 4.23.
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Figura 4.23. Respuestas del control. Caso STA + diferenciador.

El error de seguimiento con respecto a los dngulos deseados se ilustra en la Figura 4.24,

donde el control super twisting adaptativo por modos deslizantes mantiene una superioridad
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Figura 4.24. Error de seguimiento. Caso STA + diferenciador.

El comportamiento dindmico de las ganancias adaptivas se observa en la Figura 4.25, donde

se aprecia la actividad cuando existen perturbaciones externas.
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Figura 4.25.

Ganancias adaptativas. Caso STA + diferenciador.
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Los resultados de la velocidad del vehiculo son mostrados en la Figura 4.26. En la primera
subgrafica se observa la convergencia de la velocidad del aviéon a la velocidad comandada. En la
subgrafica intermedia se muestra el empuje que se debe generar por las hélices. Por ultimo, en

la subgrafica inferior se traza la dindmica de la ganancia adaptativa del control de velocidad.
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Figura 4.26. Control de velocidad. Caso STA + diferenciador.

Adicionalmente, en la Figura 4.27 se observa el recorrido del UAV de ala fija, esto mediante

la recreacion digital del vuelo.

Figura 4.27. Animacion del UAV de ala fija. Caso STA + diferenciador.
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Discusion

En el esquema de control super twisting adaptativo basado en un diferenciador para el
vuelo de un UAV de ala fija, se considerd6 una trayectoria diferente, este hecho implica un
ajuste relativamente pequeno en la sintonia de las ganancias del controlador, esto debido a que
se utiliza un observador distinto. En este caso el diferenciador robusto que tiene como objetivo

estimar las variables de velocidad necesaria para la implementacion del controlador.

Como se mencion6 en el caso anterior, la sintonia adecuada depende principalmente de la
seleccion correcta de la velocidad de adaptacion en la ganancia adaptativa del controlador, de
otro modo el control puede desestabilizar el UAV, dado que si es muy rapida, se incrementa
tanto la ganancia del controlador que no puede regresar a la zona de estabilidad. Por otro lado,
las respuestas obtenidas muestran que este esquema de control es viable para implementacion,
teniendo precision en el seguimiento de trayectorias, y robustez ante perturbaciones externas.
Ademas, el control trabaja adecuadamente bajo condiciones de ruido en las mediciones (no se
cuenta con la magnitud de ruido que tolera el diferenciador), considerando niveles de ruido

tipicos en los dispositivos de medicion.

4.6. Conclusiones

Las técnicas de control por modos deslizantes de orden superior, especificamente el control
cuasi-continuo y el control super twisting adaptativo, fueron aplicados para controlar el vuelo
de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija, con el fin de seguir trayectorias en presencia de
incertidumbres en el modelado, dinamicas acopladas y perturbaciones externas. Estas técnicas

mostraron un gran desempeno puesto que cumplen con los objetivos de control.

Por otro lado, la aplicacion de los controladores propuestos en sistemas de vuelo es novedosa,
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puesto que estas técnicas no han sido aplicadas a UAVs de ala fija, una razéon es debido al
chattering que produce el control por modos deslizantes tradicional. Sin embargo, al utilizar las

técnicas de modos deslizantes de orden superior se reduce notoriamente este efecto no deseado.

Aunque ambas técnicas cuasi-continuo y super twisting adaptativo satisfacen los requeri-
mientos de control de vuelo, éstas poseen caracteristicas distintas: desde el periodo de muestreo
necesario para su correcta implementacion, donde el control super twisting adaptativo mostro
superioridad, tanto en esquema con el observador super twisting como con el diferenciador. Ca-
da uno de los controladores tienen distintas dificultades. El control cuasi-continuo con menos
parametros de sintonfa, el principal problema radica en ajustar el diferenciador que calcula las
derivadas de la superficie deslizante. Por otro lado el control super twisting adaptativo cuenta
con mas parametros, esto resulta en una sintonizacién mas versatil, pero con un incremento en

la complejidad.

Ademaés, los esquemas de control propuestos fueron comparados con la técnica de control
conocida como control activo de rechazo de perturbaciones, el cual consta de un controlador PD
o PID que usa la informaciéon de un observador extendido. Este observador estima la dinamica
del sistema y las perturbaciones externas juntas. Con esta informaciéon el controlador puede
cerrar el lazo de control. Esta comparacion, se hizo con el objetivo de mostrar el desempeno de

los esquemas de control propuestos.

Como conclusion, en este trabajo se aplican el control cuasi-continuo y el control super
twisting adaptativo al problema de vuelo de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija para el
seguimiento de trayectorias deseadas, bajo condiciones de incertidumbre en el modelado, dina-
mica acoplada y perturbaciones externas. Resultados en simulacion demuestran la efectividad

y desempeno de los esquemas de control propuestos.



Capitulo 5

Control de un sistema doble rotor de
3GDL

En este capitulo, se muestra el control de orientaciéon para un sistema doble rotor de 3
grados de libertad (TROS de 3gdl). El objetivo es controlar cada uno de los angulos de la
orientacion. Para lograr esta consigna, se trabaja con el modelo matematico proporcionado por
el fabricante. Posteriormente, se implementa una estrategia de control virtual. Puesto que el

TROS tiene 2 entradas de control y como salida presenta 3 variables.

A partir de esta premisa, se procede con el diseno de los controladores Super Twisting
Adaptativos. Ademas, un control PID se propone con el fin de medir el desempeno del esquema
de control propuesto. Por otra parte, los resultados experimentales se ilustran, haciendo dos

pruebas: estabilizacion y seguimiento de trayectoria deseada.

5.1. Modelo de un sistema doble rotor de 3 GDL

En esta seccion, se considera el modelo matematico para representar la dinamica de un
sistema doble rotor de 3 grados de libertad (TROS 3gdl). Considere la Figura 5.1 la cual consiste

en una base sobre la cual un brazo es montado. El brazo carga el cuerpo del helicoptero 3gdl

108
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de Quanser compuesto por 2 hélices controladas por motores en uno de los extremos, y un
contrapeso en el otro extremo. Las 3 partes estan conectadas mediante eslabones giratorios,
dando los siguientes 3 grados de libertad: el angulo de direccion v, el angulo de elevacion € y

el angulo de cabeceo 6.

Direccion

Elevacion

Figura 5.1. Sistema doble rotor de 3gdl Quanser |7].

La orientacion del helicoptero se controla por medio de las fuerzas de empuje F, y FY
las cuales se generan por medio de 2 hélices. Esto significa que este sistema es un sistema
subactuado dado que hay 2 entradas de control mientras que hay 3 grados de libertad, los 3
angulos de orientacion. En el siguiente modelo la dindmica de los motores de corriente directa
DC se desprecia con respecto a la dinamica del helicoptero 3gdl. La relacion entre los voltajes
aplicados a los motores y el empuje producido es proporcional, es decir
Fy
Fy

KpVs
K¥Vy

(5.1.1)

donde Kr es la constante de fuerza-empuje de la hélice.
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Modelado dindmico

La estructura cinematica de los 3 grados de libertad del sistema doble rotor admite tres
grados de libertad rotacionales. Los primeros dos ejes, i.e. los de direccion y elevacion (ver
Figura 5.2), son mutuamente perpendiculares y cruzan el tercer eje, el eje de cabeceo en el

origen del marco de coordenadas global.

eje de

Motor trasero cabeceo =0

T,

A \
k“;—}-__«_’; d__..'ﬁ!
) 9 Mg
eje de L, TThg Meg o7
direccion Lh_ —
= . _ Z
contrapeso eje de mm—
. elevacion /
La
-~ rd

Figura 5.2. Diagrama de cuerpo libre del helicoptero 3gdl [7].

Las ecuaciones dindmicas de movimiento se obtienen mediante técnicas clésicas usadas en ro-
boética. Primero de todo, los sistemas de coordenadas son definidos para cada eslabon usando
la notacion del algoritmo modificado Denavit-Hartenberg (MDH) [60]. Entonces, las transfor-
maciones se calculan y se usan para evaluar las fuerzas, las cuales actiian sobre el sistema doble
rotor de 3gdl. Finalmente, se obtiene un modelo dindmico no lineal. Considere las siguientes

suposiciones

1. Los ejes de direccion y elevacion son perpendiculares.
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2. Todos los ejes se intersectan en el mismo punto, el origen del marco de coordenadas global.

3. El marco del TROS de 3gdl y el centro de masa del contrapeso son colineales con el eje

de cabeceo.

4. La friccion en la articulacion, la resistencia del aire y las fuerzas centrifugas se desprecian

para simplificar el modelo.

5. La fuerza de empuje es proporcional al voltaje del motor y las dindmicas de las hélices se

desprecian.

Note que los segundo y tercer puntos se utilizan para simplificar el modelo. En efecto, hay
una distancia (algunos centimetros) entre el eje de cabeceo, y la interseccion de los ejes de
direccion y elevacion. Ademas, como se muestra en la Figura 5.1, el marco del TROS de 3gdl
y el centro de masa del contrapeso no estdn exactamente colineales con el eje del cabeceo. Por
lo tanto, se requiere un control robusto para controlar el TROS de 3gdl en presencia de esas

consideraciones. Asi, el modelo dindmico se describe mediante

J = g(MyL,— M,L,)cose+ L,cosf uy (5.1.2)
Job = Ly us (5.1.3)
Jwﬂ = L,cosesinf uy (5.1.4)
donde
[ul ] _ | i (5.1.5)
Usy Fr— Iy

Debido a las restricciones mecénicas, el espacio de trabajo se define como

n Angulo de cabeceo 6 es tal que —45° < 0 < +45°.

. Angulo de elevacion € es tal que —27.5° < e < 430°.
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En la Tabla 5.1 se muestran la definiciéon y los valores correspondientes de las variables del

helicoptero de 3gdl.

Simbolo | Descripcion Valor | Unidad

v vV, | Voltaje de los motores frontal y trasero. [—24;4-24] 1%
Ky Constante de fuerza-empuje de la hélice. 0.1188 N/V

g Constante de gravedad. 9.81 m.s?
My, Masa del helicoptero. 1.426 Kg
My Masa del contrapeso. 1.87 Kg
La Distancia entre el eje de direccién al cuerpo del helicoptero. 0.660 m
L Distancia entre el eje de direccién al contrapeso. 0.470 m
Ly, Distancia entre el eje de cabeceo a cada motor. 0.178 m

Je Momento de inercia sobre la elevacion. 1.0348 Kg.m2

Jo Momento de inercia sobre el cabeceo. 0.0451 Kg.m?

o Momento de inercia sobre la direccion. 1.0348 Kg.m?

Tabla 5.1. Especificaciones del TROS de 3gdl [7].

Note que la dindmica de 1 es tal que no es posible controlar el angulo de direccion cuando
6 = 0. Esta caracteristica significa que para hacer un cambio en el angulo de direccién, es

necesario cambiar el angulo de cabeceo.

5.2. [Estrategia de control para un sistema doble rotor de
3 GDL

Esta seccion describe el esquema para disenar el controlador, considerando que

= Las dinamicas de elevacion y direccion dependen directamente del valor del cabeceo, y se
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controlan mediante una sola entrada de control.
= La segunda entrada de control actia sobre la dinamica de cabeceo.

» El sistema es subactuado al contar con solo 2 entradas de control.

Estas consideraciones previas implican la necesidad de disenar un esquema de control para
comandar los 3 grados de libertad con s6lo 2 entradas de control. A partir del conocimiento de
las trayectorias deseadas (definidas por el usuario) para la direccion y la elevacion, se obtiene una
trayectoria deseada para el cabeceo. Esta trayectoria de cabeceo tendra un impacto, tanto en la
dindmica de direccion como en la dindmica de elevacion. Entonces, se presenta a continuacion

una estrategia llamada control virtual para el diseno de la trayectoria de cabeceo deseada.

5.2.1. Diseno del control virtual

Considere el sistema como un punto de masa localizado en el extremo del eslabon, situado
en el centro del segmento definido por los dos rotores. En tal caso, su posicion puede ser
completamente definida en un espacio de trabajo esférico de dos dimensiones (1, €). Se define

lo siguiente: un vector de control virtual |61] v(ui,¢€,0) = [y vo]T tal que

V1 — wujcosesinb

v = ujcosf —Gcose (5.2.1)

con G = -4 (MyL, — MyL,). A partir de (5.1.2), se logra

L,
. L,
L
E = 7‘:;/2 (5.2.3)
. L
6 = “luy. (5.2.4)

Jo
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Significa que, si la entrada virtual existe, el sistema se transforma en un sistema desacoplado,

i.e. 1, € y 8 son controladas respectivamente por vy, v y us. A partir de (5.2.1), se obtiene

2

2 2 "
) = 9.2.5
uy sin e’ ( )
uicos’d = (vy+ Gcose)’. (5.2.6)
y se deduce que
2
2 " 2
= G 5.2.7
U= + (v2 + G cose) ( )
Entonces, se tiene
2
Ui
u =29- \/0052 - + (v2 + G cose)? (5.2.8)

con S que se define como

sign(ve + G cose)  si vy £ 0
g signive ) 2 7 (5.2.9)
0 st =0
Ademas, 6 tiene que satisfacer, de (5.2.5),
tan g = “ (5.2.10)

cos (v, + G cose)
Entonces, una manera para desacoplar el sistema (5.2.2) consiste en forzar el dngulo 6 a seguir

la trayectoria deseada definida por

04(t) = tan ( “ ) , (5.2.11)

cos €(v, + G cos )
mientras la entrada de control u; se define (5.2.8). Esta estrategia de control permite definir el

esquema de piloto automatico como sigue (ver Figura 5.3)

= La primera parte del piloto automaético permite calcular las entradas de control v1 y 15 a

partir de los errores de seguimiento entre 1) y € y sus trayectorias deseadas ¥,(t) v €4(t).

» Partiendo del punto anterior, primero se obtiene la entrada de control u; de (5.2.8), y
después provee una trayectoria deseada para el cabeceo 64(t) de (5.2.11). A partir de esta

ultima trayectoria deseada, el control de cabeceo permite proporcionar us.
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@aneracio‘n de trayectoria

ll’a. €4
) . VU, V; ,
Control de los angulos Angulo de cabeceo
de direccion y elevacion deseado y Control

P, 0
ll,! é‘; g

Control del @ngulo
de cabeceo

Figura 5.3. Esquema del piloto automatico.

5.2.2. Trayectorias deseadas y voltajes de control

Figura 5.4. Trayectoria deseada.

Con el objetivo de validar los controladores disenados, se usan trayectorias para elevacion
y direccion, la trayectoria deseada del dngulo de cabeceo es calculada en tiempo real mediante
el control virtual. Las trayectorias deseadas (ver Figura 5.4) se definen mediante dos ondas

sinusoidales.

El periodo de la onda de elevacion es dos veces méas grande que el periodo de la onda
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de direccion; de esta manera, la trayectoria deseada en el espacio de trabajo (1, ¢€) es ciclica.
Note que esas trayectorias se pueden disenan tomando en cuenta las restricciones de los valores

maximos de velocidad, aceleracion y entradas de control.

Los voltajes de control para los motores frontal y trasero se obtienen de (5.1.1) y (5.1.5)

1 1

= By (up +ug), Vp=——(ug —up) (5.2.12)

.
f oK p

5.3. Diseno de los controladores para la orientaciéon

En esta seccion, las entradas de control vy, v, y uy se disenan para seguir las trayectorias
deseadas ¥4(t), €4(t) y 04(t) respectivamente, siendo u; obtenida a partir de (5.2.8). Lo mostrado
anteriormente, las entradas de control 14, 15 y us estan basadas en el algoritmo de control
Super Twisting Adaptativo para lograr un seguimiento de trayectoria robusto de los d&ngulos de

elevacion, direccion y cabeceo.

5.3.1. Diseno del control Super Twisting Adaptativo

El control Super twisting adaptativo esta descrito por

s = —Kils ]1/2 sign(s) + v,
K
vo= —723@'971(3), (5.3.1)

con las ganancias definidas como

7o .
. w14/ —=sign(| s | —u), st Ky > K.,
o _ ) e Bsign( s :
K., st Ky < Ky,

Kg = 26*K1,
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El primer paso del disefio consiste en definir las variables deslizantes, conociendo que el grado

relativo del sistema, con respecto a la variable deslizante, es 1, para lo cual

(= () + 2o (& = %ult))

Sy
s=1 s | =] (6—eét))+A(e—eqlt)) (5.3.2)
56 (9 - éd(t)> + Ao (0 — 0a(t))
los cuales dan, a partir de (5.2.2),
[ o) ult) 4 0l ult) |
¥
i %W Cat) + A — ea(t)) (5.3.3)
Lty — Ga(t) + No(0 — Ga(0))
L Jo i

Todas las entradas de control, 11, 12 y usg, se obtienen de (5.3.1). La seleccion de estos parametros
se hace con el fin de obtener resultados para la orientacion del sistema doble rotor de 3gdl y
robustos ante perturbaciones externas. Ademas, esta eleccion permite hacer la dindmica del
error de seguimiento para el cabeceo mas rapida con respecto a las de elevacion y direccion,
este hecho para generar primero el angulo de cabeceo deseado, el cual definira la elevacion y

direccion.
5.3.2. Diseno del control PID

Con el objetivo de mostrar la eficiencia y robustez de la metodologia propuesta, una com-
paracion entre el control Super Twisting Adaptativo y un Proporcional Integral Derivativo se
presenta a continuacion. Para el disefio del control PID, la entrada de control v = [v1, v5]7, esta
dada por

de

t
v=Kye+ Ki/ edr + Kg— (5.3.4)
to dt

con e = [ey, e.]T, el error de seguimiento de los angulos de direccion y elevacion respectivamente,

K,, K;, y K, son las ganancias del control PID. Puesto que, la trayectoria deseada del angulo
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de cabeceo es generada mediante los controles virtuales vy yvs, se disena un controlador PD
(u2). Este control se selecciona con el objetivo de obtener una respuesta méas rapida que el PID,

y esta determinado por

de
uy = Kppeg + Kded—:, (5.3.5)

donde ey, es el error de seguimiento del angulo de cabeceo, K9, y K4 son las ganancias del

controlador PD.

Ademas, las ganancias de los controladores PID se sintonizan tomando en cuenta las reglas

por ubicaciéon de polos. Las ganancias del PID son definidas a partir de lo siguiente
K, = 3Aw§, K4 = 3Aw,, K, = gAwg’
donde A = diag [i—w g—] ws = [0.6,1.6]7, y ¢ = [0.25,0.15]” han sido definidas.
Por otra parte, las ganancias del controlador PD, son dadas por
Ky = Agwy,  Kag = 244w,
conAgz‘Lf—‘Zng:&

Ademas, las ganancias de los controladores PID y PD han sido determinadas como en la

tabla 5.3.2.

Tabla 5.2. Ganancias de los controladores PID y PD.

Control K, K; Ky

De direccion ¢ | 1.6933 | 0.0677 | 2.8222
De elevacion € | 12.0413 | 0.9633 | 7.5258
De cabeceo ¢ 9.1213 0 3.0404
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5.4. Simulacién

Los parametros de las ganancias adaptativas del controlador Super Twisting Adaptativo para
el control de los dngulos de elevacion, direccion y cabeceo (ver (5.3.1) se definen respectivamente

como en la Tabla 5.3.

Tabla 5.3. Ganancias de los controladores STA.

Control wi | A p | M| e
De direccién v | 0.1 | 3 | 0.1 | 0.1 | 0.1
De elevaciéne | 0.1 |2 | 0.1 |0.1]0.1
De cabeceo ¢ 0.1]1]01]0.1]0.1

La Figura 5.5 muestra los resultados de seguimiento de ondas sinusoidales de los dngulos
de orientacion del sistema doble rotor de 3 grados de libertad. Es claro que los controladores

siguen la referencia.

50
=)
g 0 r_./—\/\_/\/___\
w
50 " " " " " "
20 40 60 80 100 Ref
= = =STA
10 T T T T T T
g 0 L _‘M_‘
@
-10 I I I I I I
0 20 40 60 80 100 120
50 T T T T T T
g
s 0
=
50 I I I I I
0 20 40 60 80 100 120
Tiempo (s)

Figura 5.5. Orientacion del sistema doble rotor 3gdl.

La Figura 5.6 grafica las entradas de control V; y V;, estas representan los voltajes aplicados a

los rotores frontal y trasero respectivamente. Ademas, es posible apreciar el consumo de energia.
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Figura 5.6. Voltaje aplicados a los motores dc.
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Por otra parte, el error de seguimiento se puede apreciar en la Figura 5.7, donde el error

tiende a mantenerse en cero.
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Figura 5.7. Error de seguimiento (deg).

Finalmente, en la Figura 5.8 se observa la evolucion de las ganancias Ky, K1 y Kig; note

que las ganancias tienden a permanecer en un valor minimo.
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Figura 5.8. Ganancias adaptativas.

5.5. Validacion Experimental

Con el fin de mostrar el desempeno del controlador, se propone un esquema de experimen-

tacion, el cual consiste en una comparacion entre un controlador PID y un Super Twisting

Adaptativo. Las condiciones del experimento son las siguientes:

= Se proponen dos pruebas, estabilizacion y la trayectoria que muestra la Figura 5.4.

= Una perturbacion externa es aplicada al Helicoptero de 3gdl, la cual consiste en una

corriente de viento generada por un ventilador, este abanico se localiza de tal manera que

produce una corriente de aire lateral al helicoptero, i.e., el &ngulo de direcciéon es el més

afectado.

El equipo donde se realiz6 el experimento tiene las siguientes caracteristicas:

= PC IBM modelo MT-M 8183-D7@G, procesador Pentium 4 a 3Ghz, RAM 1.5G.
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Sistema doble rotor de 3gdl Quanser (ver |?]).

Matlab 2009a, y Matlab Simulink.

Sensores (encoders) y actuadores (motor Pitman) proporcionados por Quanser.

Tiempo de muestreo 7 = 0.01s.

Finalmente, en la Figura 5.9 se puede ver la plataforma de experimentacion. Con respecto a la
perturbacion externa, esta se genera mediante un ventilador colocado a un costado del sistema

doble rotor.

Figura 5.9. Plataforma de experimentacion

5.5.1. Estabilizacion

Ambos controladores deben mantener cero las variables de direccion ¢ y elevacion e. La
Figura 5.10 grafica la regulacion de las variables de orientacion del sistema doble rotor de 3

gdl, donde se observa que el control Super Twisting Adaptativo rechaza mejor la perturbacion.
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El 4ngulo de direccion es el mas afectado por la perturbacion. Entonces, para rechazar dicha

perturbacion es necesario producir un angulo de cabeceo proporcional.

10
=
‘ ‘ v KAKAEAE Ref
20 25 30 STA 0
10 - = -=PID
—~ O - i
[o))
3 -10f TN
w =201 |
_30 1 1 ! ! !
0 5 10 15 20 25 3 Ref STAp
STA
5 Ref PID
0

Figura 5.10. Resultados experimentales de regulacion.

Tiempo (s)

Por otra parte, en la Figura 5.11 se muestran los voltajes aplicados a los motores frontal y

trasero, tanto para el controlador super twisting adaptativo como para el PID.
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Figura 5.11. Regulacion. Voltajes aplicados.
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Las respuestas del error de seguimiento de cada una de las variables de orientacion definidos
como Ey =1 — 14 error del angulo de direccion, E, = € — €4, de elevacion, y Ey = 0 — 0, es el
error del angulo de cabeceo se muestran en la Figura 5.12, donde el controlador STA presenta
un error menor. Note que, el angulo de cabeceo que genera al controlador PD no es suficiente
para rechazar la perturbacion, es por eso que el error de seguimiento del angulo de direccion es

més grande con el control PID.

10
w0 TN —
N — - - - w— = —— — - - ——— —
-10 . ‘ : ‘ |
0 5 10 15 20 25 30 STAD
- = =PID
5 T
w® 0 /\k
_5 : ‘ ‘ : L L L
0 5 10 15 20 25 30 pvs o
5 T T . ‘ ‘ | |
u® 0 ‘A e%e 0 atl A " .
1 Y
_5 : ‘ ‘ : L L L
0 5 10 15 20 25 30 pvs o

Tiempo (s)

Figura 5.12. Regulacion. Error de seguimiento
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Figura 5.13. Regulacion. Ganancias adaptivas
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Se puede observar el comportamiento de las ganancias en la Figura 5.13. Note que las
ganancias siempre mantienen el valor minimo establecido, pero si aparece una perturbacion se
incrementan, y después de que haya pasado la perturbaciéon regresa al nivel minimo, lo cual

garantiza la no sobreestimar las ganancias del controlador.

5.5.2. Trayectoria deseada

En esta seccion, se presentan los resultados del controlador Super twisting Adaptativo para
una trayectoria deseada (ver Figura 5.4). Se propone una trayectoria sinusoidal para los angulos
de direccion y elevacion respectivamente. Note que la perturbacion esta localizada de tal manera
que interfiere al angulo de direccion. Entonces, un movimiento en el angulo de cabeceo es

necesario para rechazar dicha perturbaciéon. Esto se puede observar en la Figura 5.14.
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Figura 5.14. Seguimiento de trayectoria del sistema doble rotor de 3gdl.

En la Figura 5.15, se aprecian los voltajes aplicados a los motores frontal y trasero, donde el
voltaje V, del control Super Twisting Adaptativo tiene una magnitud mayor respecto al voltaje
Vi, del PID. Este hecho, es debido a que el controlador STA genera un angulo de cabeceo tal

que rechaza la perturbacion.
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Tiempo (s)

Figura 5.15. Seguimiento. Voltajes aplicados a los motores

En la Figura 5.16 se grafican los errores de seguimiento de ambos controladores. Los resul-
tados son similares con respecto a la prueba de estabilizacion, donde el control Super Twisting

Adaptativo del angulo de direccion 1) presenta una mayor precision.

-5 . . . . . .
0 20 40 60 80 100 120
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Figura 5.16. Seguimiento. Error de seguimiento (deg)

Las ganancias adaptativas de los controladores de cada uno de los angulos de orientacion
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del helicoptero de 3gdl se muestran en la Figura 5.17, donde se puede ver que se ajustaron al

valor necesario para mantener la superficie deslizante a cero.
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Figura 5.17. Seguimiento. Ganancias adaptativas

5.6. Conclusion

La técnica de control super twisting adaptativo se aplico al sistema doble rotor de 3 grados
de libertad, con el objetivo validar la nueva técnica para el control de un artefacto volador.
Esta metodologia esta comenzando en este tipo de aplicaciones debido a sus caracteristicas de
robustez. Més aiin, al tener las ganancias adaptativas se garantiza no sobreestimar las ganancias,
lo cual tiene como consecuencia que no se desaproveche energia y que no necesite conocer la

cota de la perturbacion.

Se realizaron pruebas experimentales con el fin de medir el desempeno del controlador super
twisting adaptativo, para tal propdésito, una perturbacion directamente al &ngulo de direccion
del sistema doble rotor de 3gdl fué aplicada mediante un ventilador. Entonces, el control se

somete a realizar una trayectoria deseada y asi observar el desempeno del mismo.
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Ademaés, se realizo6 una comparacion entre el control propuesto y un control proporcional
integral derivativo. Se observo mejor respuesta para el control super twisting adaptativo, puesto
que, el seguimiento de trayectorias fue mas preciso que el PID, i.e., la perturbacion fue rechazada
mejor por el STA. Note, que para generar un movimiento en el angulo de direccion es necesario
un movimiento en el &ngulo de cabeceo. Entonces, el controlador PID no fue capaz de producir
suficiente angulo de cabeceo para rechazar la perturbacion. Debido a lo anterior, el desempeno

global del sistema doble rotor de 3gdl es mejor con el controlador super twisting adaptativo.

Como conclusion, el control super twisting adaptativo demostr6 ser viable en esta aplica-
cion. El control de vuelo de un sistema doble rotor y debido a estos resultados, se plantea la

posibilidad de expander las aplicaciones en el campo de Aeronautica.



Capitulo 6

Conclusiones

En este trabajo, se presentaron varios esquemas de control robusto para el control de un
vehiculo aéreo no tripulado de ala fija y un sistema doble rotor de 3 grados de libertad en

presencia de incertidumbres en el modelado, y perturbaciones externas tales como el viento.

Estos esquemas de control se disenaron usando las técnicas de control por modos deslizantes
de orden superior, como lo son el control cuasi-continuo y el control super twisting adaptativo,
dichas técnicas se aplicaron al modelo completo de 6 grados de libertad de un ala fija, tomando
en cuenta la complejidad aerodindmica, donde se consideraron medibles tinicamente la posicién
angular, por lo que se usaron observadores por modos deslizantes para estimar el estado necesa-
rio para implementar dichos controladores. Resultados en simulacion verifican la efectividad de

los esquemas de control propuestos ante incertidumbre en el modelo, y perturbaciones externas.

Por otro lado, se realizaron pruebas experimentales en una plataforma de doble rotor de
3gdl, con el objetivo de medir el desempeinio del controlador Super Twisting Adaptativo, donde
una perturbacion directamente al angulo de direccion del sistema doble rotor de 3gdl se aplicod
mediante un ventilador. Ademas, se realiz6 una comparaciéon con un controlador clasico Pro-
porcional Integral Derivativo, el cual es conocido por su simplicidad. El desempeno global del

sistema doble rotor de 3gdl fué superior con el controlador Super Twisting Adaptativo.
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Las técnicas de control utilizadas en esta tesis. Debido a su estructura, no se han usado para
aplicaciones en aeronautica. Puesto que las técnicas de control por modos deslizantes estandar
presenta el fenomeno del chattering, el cual puede causar danos a los vehiculos. Sin embargo, en
los resultados presentes en este trabajo no se observo tal fendmeno. Por lo que la presente tesis

contribuye con la introduccion de estas metodologias de control en aplicaciones aeronauticas.

Entonces, de los resultados obtenidos y haciendo una comparaciéon con los objetivos trazados

se puede concluir lo siguiente.

= Se deduce el modelo mateméatico completo de 6 grados de libertad que representa la

dindmica de un avioén.

= Se calcularon algunos de los coeficientes aerodindmicos de forma analitica mediante el uso
de un software especializado, esto es una forma de obtener los coeficientes al no disponer
de un tinel de viento para experimentacion. Dichos coeficientes contribuyeron a completar

el modelo matemético del avion.

= Se implemento el modelo dinamico proporcionado por el fabricante de un sistema doble

rotor de 3gdl.

= Con base en el modelado matematico, se construyé una plataforma de simulacion de un

UAV de ala fija, esto bajo el ambiente Matlab/Simulink.

= Se disenaron los controladores con base en las técnicas de modos deslizantes de orden
superior, que por sus propiedades de robustez ante incertidumbres internas y externas,
propiedades muy importantes cuando se trata de disenar controles con modelos con incer-
tidumbres paramétricas y perturbaciones externas. Estos controladores se implementaron

segin distintos esquemas de control-observador, para el caso del UAV de ala fija:

e (Cuasi-continuo + diferenciador Robusto.
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e Super twisting Adaptativo + Observador Super Twisting.
e Super twisting Adaptativo + Diferenciador Robusto.
Se comprobaron mediante simulacion la efectividad de los controladores propuestos, los

controles fueron capaces de seguir la trayectoria de vuelo deseada en presencia de pertur-

baciones externas.

Se validé experimentalmente el control Super Twisting Adaptativo en la plataforma de

experimentacion Sistema doble rotor de 3 grados de libertad, fabricado por Quanser.

Trabajo a futuro

Para darle continuidad a este trabajo de tesis se recomienda los siguientes trabajos de

investigacion:

Aplicacion de turbulencia como perturbaciones externas y verificar el desempeno de los

controladores.
Disenar trayectorias de vuelo con alto grado de maniobrabilidad.

Realizar pruebas experimentales, dotando de los dispositivos necesarios para la automa-

tizacion del UAV de ala fija modelo B-25 Mitchell.

Proveer un control de navegacion que calcule las trayectorias en tiempo real, con el ob-
jetivo que el vehiculo aéreo sea capaz de evitar obstaculos y recalcular su trayectoria

Optima.

Expander las aplicaciones en aeronautica de los controladores por modos deslizantes de

orden superior.

Considerar los efectos del retardo existente en los medios de comunicacién en el UAV.
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Publicaciones

Durante el desarrollo de esta tesis se realizaron las siguientes publicaciones:

A.l.

Articulos en Revista

. Herman Castaneda, Jesis de Leon Morales, Ernesto Olguin-Diaz, Oscar Salas. Control

de orientacion de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija. Revista de divulgacion cien-
tifica y tecnoldgica de la Universidad Autéonoma de Nuevo Leon, Vol 16, No 3, pp 63-73,
2013.

Oscar Salas, Herman Castaneda, Jesus De Leon-Morales, Attitude Observer-Based Ro-
bust Control for a Twin Rotor System. Kybernetica Vol. 59, Issue 5, pp 809-828, 2013.

Herman Castaneda, Oscar S. Salas-Pena, Jestus de Leon Morales. Robust Flight Con-
trol for a Fized wing UAV using Adaptive Super Twisting approach. Aceptado (Noviembre
2013) en: Proccedings of Mechanical Enginnering Part G, Journal of Aerospace Enginee-
ring, DOIL:10.1177/0954410013516253

. Herman Castaneda, Oscar S. Salas-Pena, Jesus de Leon Morales. Adaptive Super Twis-

ting Flight Control based on High Order Robust Differentiator for a Fized-wing UAV.
Sometido (Marzo 2013) a: International Journal of Control, Automation, and Systems.

Abdelhamid Chriette, Franck Plestan, Herman Castaneda, Mario Guillo, Marcin Odel-
ga, Sujit Rajappa, Rohit Chandra. Modeling and robust control of a 3DOF' helicopter.
Sometido (Febrero 2013) a: IEEE Transactions on Robotics.

Oscar S. Salas, Herman Castaneda, Jests de Leon-Morales. Autopilot Control based on
Adaptive Super-Twisting for a 2-DOF Helicopter. Sometido (Febrero 2013) a: Journal of
Control Engineering and Applied Informatics.

. Oscar Salas, Herman Castaneda, Jesus de Leon-Morales. Observer based Adaptive Su-

per Twisting Attitude Control of a 2-DOF Helicopter. Sometido (Marzo 2013) a: Journal
of Dynamic Systems, Measurement and Control ASME.
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A.2. Articulos en Congreso Internacional

1. Herman Castaneda, Jesus de Leon Morales, Ernesto Olguin-Diaz, Path Tracking of
a Fized-Wing Autonomous Aerial Vehicle by High Order Sliding Mode Control, The 7th
ASME/IEEE International Conference on Mechatronics and Embedded Systems and Ap-
plications (MESA 2011) August 29-31, Washington DC, USA, 2011.

2. Herman Castaneda, Oscar S. Salas, Jesis de Leon Morales, Adaptive super twisting
flight control-observer for a fired wing UAV, International Conference on Unmanned Air-
craft Systems (ICUAS), pp.1004-1013, May 28-31, Atlanta GA., USA, 2013.

3. Oscar S. Salas, Herman Castaneda, Jestus de Leon Morales, Observer-based Adaptive

Super Twisting strategy for a 2 DOF Helicopter, International Conference on Unmanned
Aircraft Systems (ICUAS), pp 1061-1070, May 28-31, Atlanta GA., USA, 2013.

4. Herman Castaneda, Oscar S. Salas, Jesis de Leén Morales, Robust Autopilot for a
fized wing UAV using Adaptive Super Twisting Technique, 6th International Conference
on Physics and Control, August 26-29, San Luis Potosi, S.L..P., Mex, 2013.

5. Oscar S. Salas, Herman Castaneda, Jesus de Ledon Morales, Observer-based attitude
control for a two-rotor aerodynamical system, 6th International Conference on Physics

and Control, August 26-29, San Luis Potosi, S.L.P., Mex, 2013.

A.3. Articulos en Congreso Nacional

1. Herman Castaneda, Jestus de Leon Morales, Ernesto Olguin—Diaz. Quasi-Continuous
Sliding Mode Flight Control for a Fized-Wing UAV., Congreso Nacional de Control Au-
tomatico AMCA 2013, October 16-18, Ensenada B.C., Mex., 2013.



Bibliografia

1]

12|

13l
4]

5]

6]

|7l

18]
19]

[10]

[11]

[12]

[13]

Kimon P. Valavanis. Advances in Unmanned Aerial Vehicles, 1st ed. Dordrecht, The Net-
herlands: Springer, 2007.

Reg Austin, Unmanned Auwrcraft Systems, UAVs Design, Development and Deployment,
John Wiley and Sons, Ltd, 2010.

Manual de usuario, B-25 Mitchell ARF, Horizonhobby, Inc. 2007.

RC airplanes simplified, descargado 25 Noviembre de 2013: hitp://www.rc-airplanes-
simplified.com /image-files/rc-helicopter-5.jpg

RC Helicopters, descargado 25 Noviembre de 2013: http://www.airsoftrc.com/re-toys/re-
helicopters.html

Descargado 25 Noviembre de 2013: hitp://www.freefever.com /wallpaper/1600x900/helicop
ters_wallpapers_the_ future_of helicopter aircraft aircraft photo 58465.html

Quanser, 3-dof helicopter reference manual, Quanser Consulting Inc., Markham, Tech.
Rep., 2006.

Descargado 25 Noviembre de 2013: http://www.rcgroups.com/forums/showthread.php

Descargado 25 Noviembre de 2013: http://www.rcheliresource.com/product-review-parrot-
ar-drone/

Trajectory Generation for Effective Sensing, descargado 25 Noviembre de 2013:
http:/ /www2.mae.ufl.edu/ rick/rick-pro/traj/

Robot Unmanned Aerial Vehicles to Monitor Our Weather and Climate, descargado 25 No-
viembre de 2013: http://www.dailygalazy.com/my-weblog/2008,/01 /robot-uavs-to-m.html

Draganfly Innovations, Inc. descargado 25 Noviembre de 2013:
http:/ /illumin.usc.edu/assets/media/149/DFX}-31.jpg

Unmanned  Aerial  Vehicles (UAVs) descargado 25 Noviembre de 2013:
http:/ /www.fas.org/irp /program/collect /uav.htm

134



[14]

[15]

[16]

[17]

[18]

[19]

[20]
[21]

[22]

23]

[24]

[25]

[26]

[27]

28]
[29]

135

Futuristic News, descargado 25 Noviembre de 2013: http://psipunk.com/lasermotive-
demonstrates-laser-powered-uav-helicopter/

Puma AE: An All Environment Mini-UAV descargado 25 Noviembre de 2013:
http:/ /www. defenseindustrydaily.com/puma-ae-an-all-environment-mini-uav-04 962/

Thomas Melin., A Vortex Lattice Matlab Implementation for linear Aerodynamic Wing
Applications, Tesis de maestria, Royal Institute of Technology (KTH), Suecia, 2000.

Robert Stengel, Flight Dynamics, Princeton University press November, Nueva York, USA.
2004.

Bernard Etkin, Dynamics of Flight Stability and Control, Third Edition, John Wiley and
Sons Inc.,1996.

Jiaming Zhang, Qing Li, Nong Cheng and Bin Liang, Non-linear flight control for unman-
ned aerial vehicles using adaptive backstepping based on invariant manifolds, Proc. IMechE
Part G: J. Aerospace Engineering. Vol. 227 no. 1 33-44 2012.

Isidori, A. Nonlinear control systems, 3rd edition, Springer-Verlag, Berlin, 1995.

Enns, D., Bugajski, D., Hendrick, R., and Stein, G. Dynamic inversion: an evolving met-
hodology for flight control design. International Journal of Control, Vol. 59(1), pp 71-91,
1994.

Astolfi, A. and Ortega, R. Energy-based stabilization of angular velocity of rigid body in
failure configuration, AIAA Journal of Guidance Control and Dynamics, Vol. 25(1), pp184-
187, 2002.

D.Karagiannis and A. Astolfi, Non-linear and adaptative flight control of autonomous ari-
craft using invariant manifolds, Proc. IMechE Vol. 224 Part G: J. Aerospace Engineering.
2010.

Arie Levant, Homogeneous High-Order Sliding Modes, Applied Mathematics Department,
Tel-Aviv University 17th IFAC World Congress Seoul July 2008.

Arie Levant Higher-order sliding modes, differentiation and output-feedback control, Inter-
national Journal Control, VOL. 76, NOS 9/10, 924 941, 2003.

Shtessel Y, Taleb M and Plestan F. A novel adaptive-gain supertwisting sliding mode
controller: methodology and application. Automatica, Vol. 48, Issue 5: pp 759-769, 2012.

Brian L. Stevens and Frank L. Lewis, Aircraft Control and Simulation, Second Edition,
Wiley, 2003.

Herbert Goldstein, Classical Mechanics 2nd ed. Addison Wesley 1980.

Ira H. Abbott and Albert E. Von Doenhoff, Theory of wing sections, Dover publications
inc., 1959.



136

[30] Atmosfera estandard internacional descargado 26 Noviembre de 2013 de:
http://es.wikipedia.org/wiki/International-Standard_ Atmosphere

[31] Wayne Durham, Aircraft Flight Dynamics and Control, John Wiley and Sons Ltd., 2013.

[32] Manual de usuario, Aerosim Aeronautical Simulation Blockset v 1.2, unmanned dynamics
http:/ /www.u-dynamics.com

[33] Vadim Utkin, Jurgen Guldner, Jingxin Shi Sliding mode control in electro-mechanical
systems, second edition, Taylor & Francis Group, 2009.

[34] Wilfrid Perruquetti and Jean Pierre Barbot Sliding Mode Control in Engineering, Marcel
Dekker, Inc., 2002.

[35] Levant A. High-order sliding modes: differentiation and output-feedback control, Interna-
tional Journal of Control Vol. 76, Issue 9/10: 924-941, 2003.

[36] Filippov, A. F., Differential Equations with Discontinuous Right-Hand Side Dordrecht, The
Netherlands: Kluwer, 1988.

|37] Moreno J. and Osorio M. Strict Lyapunov Functions for the Super-Twisting Algorithm,
IEEE Transactions on Automatic Control, Vol. 57, Issue 4: pp 1035-1040, 2012.

|38] Levant Arie, Quasi-Continuous High-Order Sliding-Mode Controllers, IEEE Transactions
on Automatic Control, Vol. 50, No. 11, 2005.

[39] Levant, A., Universal SISO output feedback controller. Proceedings of IFAC 2002, Barce-
lona, Spain, July 21-26, 2002.

[40] A. Levant, Robust Ezxact Diferentiation via Sliding Mode Technique, Automatica, Vol. 34,
No. 3, pp 379-384, 1998.

[41] C. Canudas de Wit and J.J.E. Slotine, Sliding observers in robot manipulators, Automatica,
Vol. 27, No. 5, pp 859-864, 1991.

[42] M. Djemai, T. Boukhobza, J-P. Barbot, J-L. Thomas and S. Poullain, Rotor speed and
flux nonlinear observer for speed sensorless induction motor, in Proc. of IEEE-Conf. on
Control Application, 1998.

[43] A. Sabanovic, N. Sabanovic and K. Ohnishi, Sliding modes in power converters and motion
control systems, International Journal of Control, Vol. 57, No. 5, pp 1237-1259, 1993.

[44] A.J. Krener and A. Isidori, Linearization by output injection and nonlinear observers,
System and Control Letters 3, pp 47-52, 1983.

[45] X. Xia and W. Gao, Nonlinear observer design by observer error linearization, STAM J.
Cont. and Opt., Vol 27, No. 1, pp 199-213, 1989.



|46]

[47]

|48

[49]

[50]

[51]

[52]

[53]

[54]

[55]

[56]

[57]

58]

[59]

137

T. Boukhobza, M. Djemai and J-P. Barbot, Nonlinear sliding observer for systems in
output and output derivative injection form, in Proc. of IFAC World Congress, Vol. E, pp
299-305, 1996.

J-P. Barbot, T. Boukhobza and M. Djemai, Triangular input observer form and sliding
mode observer, IEEE CDC 96, pp 1489-1491, 1996.

Floquet T and Barbot J. Super twisting algorithm based step-by-step sliding mode observers
for nonlinear systems with unknown inputs, International Journal of Systems Science; Vol.
38, Issue 10, 2007.

T.J. Koo and S. Sastry, Qutput tracking control design of a helicopter model based on
approximate linearization, Proc. IEEE Conference on Decision and Control CDC, Tampa,
Florida, 1998.

J. Hauser, S. Sastry and G. Meyer, Non linear control design for slightly non minimum
phase systems : Application to v/stol aircraft, Automatica, Vol. 28, No. 4, pp 651-670,
1992.

Thibault Cheviron. Contribucion al modelado, el control y la observacion de sistemas con
entradas desconocidas en el marco de sistemas de vuelo auténomos. Tesis de doctorado (en
Francés), Ecole central de Nantes 2008.

Kokotovic P and Khalil H. Singular Perturbation Methods in Control: Analysis and Design,
1st ed. London: Academic Press 1986.

Reza Olfati-Saber Nonlinear Control of Underactuated Mechanical Systems with Applica-
tion to Robotics and Aerospace Vehicles, PhD Thesis Massachussets Institute of Techno-
logy, 2001.

Futaba digital servos, descargado de (29 de Noviembre de 2013) de: http://www.futaba-
re.com/servos/digital. html

hangar 9 mitchell b-25, descargado (29 Noviembre de 2013) de: http://www.hangar-
9.com/Products/RelatedPartsSummary.aspx?ProdID=HAN450

Hua X, Ruyi Y, Jiangiang Y, et al. Disturbance Rejection in UAVs Velocity and Attitude
Control: Problems and Solutions, In: Proceedings of the 30th Chinese Control Conference
2011.

Han J. Active disturbance rejection control technique-the technique for estimating and com-
pensating the uncertainties, Beijing: National Defense Industry Press, 2008.

Gao Z., Scaling and bandwidth - parametrization based controller tuning, IEEE Proceedings
of American Control Conference, pp. 4989-4996, Denver, 2003.

Guo B.Z. and Z.L. Zhao, On convergence of non-linear extended state observer for multi-
input multi-output systems with uncertainty, IET Control Theory & Applications, Volume
6, Issue 15, pp. 2375 — —2386, Oct 2012.



138

|60] Khalil, Wisama and Dombre, Etienne, Modeling, Identification and Control of Robots,
Third Edition, Taylor & Francis, Inc., Bristol, Pennsylviania, USA, 2002.

|61] Odelga, M. Chriette, A. and Plestan, F., Control of a 3 DOF helicopter: a novel auto-
pilot scheme based on adaptive sliding mode control, American Control Conference ACC,
Montreal, Canada, 2012.



