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Resumen: Este trabajo presenta el diseno de un controlador de vuelo para un Quad-Rotor
a través de la metodologia de modos deslizantes adaptables. Mas especificamente, la ley de
control utiliza la técnica super twisting con doble capa adaptable, a través de la cual se obtiene
precisién y tiempo de convergencia en tiempo finito. Las simulaciones obtenidas muestran el
desempeno y la eficacia del controlador para un vuelo de seguimiento, atin en presencia de

perturbaciones externas.
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1. INTRODUCCION

Durante los tltimos anos, el estudio del modelado y
de controladores de vehiculos aéreos ha tenido un gran
incremento, tanto en publicaciones como en desarrollo
tecnoldgico; de estos vehiculos, los Quad-Rotors son los
que mayormente han llamado la atencién de la comunidad
cientifica, debido principalmente a su facil manejo, bajo
costo, capacidad de despegue y aterrizaje vertical, entre
otras cosas. Estas caracteristicas han hecho que los Quad-
Rotors se utilicen cada vez maés en aplicaciones civiles,
tales como: sensado de la calidad del aire, inspecciéon de
areas, vigilancia aérea, filmacién, etc. Entre méas pequeno
sea el tamano del Quad-Rotor, el vehiculo ser4 mas sus-
ceptible a perturbaciones externas, por lo que su esquema
de control debera proporcionarle precisién, robustez y
adaptabilidad en algunos de sus pardametros, segin la
situacién en la que se encuentre el vehiculo (Valavanis

(2015)).

Un vehiculo aéreo del tipo Quad-Rotor representa un
desafio muy interesante desde el punto de vista de control
automatico, esto debido a la naturaleza del sistema,
es decir: no lineal, subactuada, y acoplada. Para este
sistema ya se le han disenado controladores lineales y
no lineales, por ejemplo, controladores robustos (Mohd-
Basri  (2015)), adaptables (Dydek (2013)), Sptimos
(Satici (2013)), asi como control inteligente (Gautam
(2013)), sélo por citar brevemente algunos; sin embargo,
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los trabajos antes citados requieren del conocimiento
del sistema o de un proceso de entrenamiento, ademas
de presentar una robustez limitada ante perturbaciones
externas.

La técnica de control por modos deslizantes ofrece pro-
piedades interesantes como: tiempo de convergencia en
tiempo finito, precisién, robustez y adaptabilidad. En
Xiong (2014) y Zheng (2014), los autores presentan
controladores por modos deslizantes de segundo orden del
tipo terminal rapido, disenados para el sistema del Quad-
Rotor, mostrando precision y convergencia en tiempo
finito, ademéds de estar libres de chattering. Sin embargo,
los pardametros de los controladores permanecen fijos y
dificiles de sintonizar. En Besnard (2012) y Luque-Vega
(2012), se presentan controladores por modos deslizantes
continuos y robustos ante perturbaciones externas. Sin
embargo, en los trabajos anteriores se utiliza un estimador
de las perturbaciones con el fin de compensarlas, haciendo
més elaborado el método de control. En Ramirez (2014)
y Rida (2015), un controlador por Backstepping, com-
binado con un control con estabilidad en tiempo finito,
y un control integral por modos deslizantes, es disenado
para un Quad-Rotor, mostrando precision y robustez; no
obstante, la sintonizacién de las ganancias es complicada
y requiere del conocimiento previo de las cotas de la
perturbacién.

Por otro lado, en Sumantri (2016), Villanueva et al.
(2015) y Defara (2012), un algoritmo super twisting es
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utilizado para el control de vehiculos aéreos de cuatro
rotores. Aunque es bien conocido que este algoritmo es
robusto ante perturbaciones acotadas, con derivadas aco-
tadas, sigue con la desventaja de tener que conocer dichas
cotas. Ademas, las ganancias del controlador pueden estar
sobre estimadas, resultando en un mayor esfuerzo del con-
trolador. Para resolver este tipo de problema, versiones
adaptables del controlador Super Twisting han sido crea-
das. En Rajappa et al. (2016), un control Super Twisting
adaptable es aplicado a un sistema Quad-Rotor, mostran-
do robustez ante incertidumbres paramétricas con cotas
desconocidas; sin embargo, falté especificar un criterio
que establezca correctamente el valor de los parametros
en la ley adaptable.

La principal contribucién del presente articulo estd dada
en el diseno de un controlador de vuelo robusto para
un Quad-Rotor, el cual estd basado en una técnica por
modos deslizantes de segundo orden y con una doble
capa adaptable. Las ventajas de este enfoque estan en su
precision y robustez ante perturbaciones y sus derivadas
con cotas desconocidas. Finalmente, los resultados de
simulacién muestran el desempeno, factibilidad y eficacia
del controlador de vuelo propuesto.

La organizacion de este articulo es la siguiente: en la
Seccién 2 se presenta el modelo matematico del Quad-
Rotor, mientras que el disenio de un controlador por
modos deslizantes con doble capa adaptable se define en
la Seccién 3. El diseno del controlador de vuelo para el
caso de un Quad-Rotor estd detallado en la Seccién 4.
En seguida, en la Secciéon 5 se muestran los resultados
de simulacién del controlador propuesto. Finalmente, en
la Seccién 6 se presentan las conclusiones del presente
trabajo.

2. MODELADO DINAMICO DEL QUAD-ROTOR

En esta seccién se muestra el modelo matematico no lineal
del sistema Quad-Rotor, desarrollando la cinematica y
dindmica del sistema. Un Quad-Rotor, moviéndose en un
espacio tridimensional, puede ser descrito por: su posicién
lineal ¢ = [z,y, 2]T € R3, su posicién angular, en dngulos
de Euler, como = [¢,0,9]T, siendo alabeo, cabeceo y
guifiada, respectivamente, con ¢, 0 € (—m,7); la velocidad
lineal estd representada como v = [u,v,w]l € R3,
y la expresion no inercial de la velocidad angular por
w = [p,q,r]T € R? (ver Figura 1), donde ¢ y v estdn
expresadas con respecto al marco inercial, mientras que
17y w en el marco mévil. Basandonos en el formalismo
de Newton-Euler, el modelo del Quad-Rotor puede ser
descrito como (Garcia-Carrillo et al. (2013)):

f=v (1)
=Ry (nw (2)
donde m es la masa total del vehiculo; el operador

Ri(n) € R¥3 transforma la derivada temporal de los
angulos de Euler en una expresiéon no inercial de la

mv=F+d;

Io=7—-wxIw+d,
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Figura 1. Configuracién de los marcos de referencia

velocidad angular. Dicha matriz esta explicitamente dada
por:

1 0 =5y
Ri(n)= [0 Cy SpSy (3)
0 —S, CoCl

con S, y C,, como las abreviaciones de las funciones sin(v)
y cos(v), respectivamente.

La matriz de inercia (suponiendo que el vehiculo es
simétrico) es constante, y es expresada en el marco del
cuerpo como I = diag(I,, I, I,) € R3*3.

Las perturbaciones externas estdn dadas como dg
(dy,dy,d)" y d,, = (dg,dg,dy)". Finalmente, los vec-
tores de fuerza y torque estdn dados por F = F, + F,,
Y T = Tm + T4y, respectivamente, donde F, = [0,0,mg]”
es la fuerza generada por la gravedad g. Debido a que el
centro de gravedad esta localizado en el origen del marco
del cuerpo, entonces el vector de gravedad solamente
estd presente en la direcciéon z. La suma de los empujes,
producida por cada uno de los cuatro rotores, representa
el empuje total a lo largo del eje z, en el marco del cuerpo,
y estd expresado como:

0
0
—(Ty +To + T3 + Ty)

donde T;, para i = 1,4 es el empuje generado por cada
motor. Esta fuerza requiere ser transformada al marco
inercial por medio de la relacién de la matriz de rotacién

Ra(n):

F.. = R2 (77) ’ (4)

C¢Cg 75¢C¢ + C¢595¢ Swsd, + C¢SQC¢
SyCs CyCy+ SpSeCy —CySy + SySeCh
—Sp CoSy CoCly

Ra(n) = [ . (5)

Los torques son calculados segin la siguiente relacién
matematica, resultando en movimientos angulares para
el cabeceo, alabeo, y guinada, i.e.:

(T 4+ Ty — T35 —Ty)
l(—Tl + T+ T5 — T4)
Q1— Q2+ Q3 — Q4

donde [ representa la distancia del centro de gravedad
del Quad-Rotor hasta el centro de cada motor. @;, con
1 = 1,4, representa el torque de cada motor. Los efectos
giroscépicos son producidos por la combinacién de la rota-

, (6)

Tm =
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cién de las cuatro hélices como 74y = [—J;¢q, S0 0, 07
donde J, corresponde a la inercia del rotor (incluyendo
la hélice y el eje del motor); Q, = Q1 — Qo + Q3 — Qy,
donde ;, con i = 1,4, es la velocidad de rotacién del
i-ésimo rotor. Sin embargo, considérense las siguientes
aproximaciones para el empuje y el torque T; = krQ? y
Q; = kQQ?, respectivamente, donde kr es una constante
del empuje, y kg es una constante ligada al par. Por lo
tanto, 7, T4, Tg, ¥ Ty representan al empuje, y los torques
de alabeo, cabeceo, y guinada, respectivamente, los cuales
pueden expresarse como:

T —kr —kr —kr —kr 3
o | | lkr lkp —lkr —lkr | | Q3 7
To —lkr lkr lkr —lkr Qg
Ta kQ —kQ k‘Q —IfQ Qi

3. CONTROLADOR CON DOBLE CAPA
ADAPTABLE

En esta seccién se introducen las bases para el desarrollo
del método por modos deslizantes de doble capa adapta-
ble (Edwards (2016)). Este método es el que se utilizard
mas adelante para desarrollar el controlador de vuelo del
Quad-Rotor, considerando perturbaciones externas. Para
ello, considérese el siguiente sistema no lineal incierto:

io = f(z1,22,t) + g(21, T2, )u + d(2), (8)
donde x1, x5 € R son las variables de estado, u € R es la
entrada de control, d(t) € R corresponde al término de la

perturbacién; f(x1,z2,t) v g(x1,x2,t) son funciones con-
tinuas. Ahora, utilizando la siguiente superficie deslizante:

(9)
con x4 como el estado deseado de x1, y con A > O.

Entonces, la derivada con respecto al tiempo de o esta
dada como:

o = f(z1,22,t)+g(w1, 22, t)utd(t) —Za+A(w2—24). (10)

1 = T2,

0 =x9 — &g+ Ax1 — 24),

Considérese ahora que los estados y sus derivadas son
senales disponibles por mediciéon de sensores o por es-
timacién; astimase también el siguiente controlador de
linealizacién por realimentacién

u = g(z1,w2,t) 7" (Bq — f(x1,72,1) — A(w2 — £q) +ua(t)) (11)

donde u,(t) es un control auxiliar hecho a través de un

controlador Super Twisting de doble capa adaptable. Por
lo tanto, el sistema (10) en lazo cerrado con (11) es:

& = d(t) + ua(t). (12)

Suponga que | d(t) |< dy y | d(t) |< do, donde dy > 0, y
dy > 0. Entonces, el control auxiliar u,(t) estd dado por:

ualt) = —Alo(®)[Vsign(o (1) + C()  (13)
¢ = —k(t)sign(o (1)), (14)

donde la ganancia adaptable k(t) corresponde a la prime-
ra capa, quedando como sigue:

k(t) = —p(t)sign((t),

(15)
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5(6) = k(6) ~ ~1eg(8)] — . (16)

y donde 0 < o < 1 y € > 0 son parametros de diseno.
Nétese que (16) requiere del control equivalente (4 (t), el
cual es estimado a través de un filtro pasa bajas (método
estandar (Utkin (2013))). Entonces, pueden establecerse
dos casos para la segunda capa: el primero, con una
perturbacién ds conocida, y el segundo, con dy como
desconocida. Asi, se tiene que

p=ro+rt), (17)
donde 7 es un valor pequenio y r(t), para el primer caso,
da

: . ods

F(0) = 2160)] + rovsisn (22 (0} 19
donde o > 0. Para el segundo caso, el comportamiento de
r(t) puede ser escrito como:

Ft) = {7|5(t) st [6(t)] > do

0  cualquier otro,

donde v > 0 y dg > 0. Esta técnica de control permite
establecer una ganancia de control lo mas pequena posible
para reducir el problema de chattering, pero lo suficien-
temente grande para garantizar el modo deslizante por
adaptacién de la magnitud de la ganancia del controlador
k(t) (primera capa) y de la tasa de cambio p(¢) (segunda
capa); este ultimo representa una cota superior de la tasa
de cambio de la perturbacién (Edwards (2016)).

(19)

Finalmente, (12) en lazo cerrado, con (13)-(14), estd dado
por:

&= —Alo()]sign(o(0)) + (), (20)
¢=d(t) - &(t), (21)
£(t) = k(Dsign(o(t)), (22)

por lo tanto, durante los dos modos deslizantes, o
¢ = 0 y el control equivalente &, = d(t). Asi, el
analisis de estabilidad puede ser formulado para los dos
casos: el primero, cuando la cota |d(t)| es conocida, y
segundo, cuando ds es desconocida. En este trabajo se
desarrolla este método con el fin de disenar el control de
vuelo de un sistema Quad-Rotor. Para més detalles del
andlisis de estabilidad, el lector puede consultar (Edwards
(2016)), en donde se encuentra el procedimiento de la
demostracién.

4. CONTROLADOR DE VUELO PARA EL
QUAD-ROTOR

En esta seccidn, se presenta el diseno del control de vuelo
del Quad-Rotor. El problema de control consiste en obte-
ner un seguimiento de trayectoria deseada en presencia de
perturbaciones externas. Dicho control estd basado en una
estructura en cascada del modelo matemético del Quad-
Rotor; asi, el sistema puede ser particionado en un control
de orientacién y otro de posicion, donde la parte principal
estd dada por el algoritmo Super Twisting con doble capa
adaptable.
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Figura 2. Esquema del controlador de vuelo

Considerando que no se pretenden realizar maniobras
agresivas, entonces se asume que las velocidades de los
angulos son aproximadamente 0. Por lo tanto, si se
toman valores pequenos para los angulos de rotacién, el
sistema puede reescribirse como sigue (Bouabdallah et al.
(2005)):

T1 = X2, Xo= f(xg,t) + g(ml,t)u + d(t), (23)
donde xy = [T, 077, @y = [{T,97]7, u = [, 79,79, 74"
y d = [d},dY], con

IR
0 g 0 0 0
0 g 0 0 0
g3 O 0 0
f(x%t) = fgl 7g(x17t) = 0 lIx_l 0 0 )
fo 0 O Hy’l 0
f3 0 0 0 It

(24)
donde f; = I;Y((1, — LYY — J,0Q,), f» = 1ML —

Ia:)(b/(/) - JréQa)7 fd = Iz_l(-[z - Iy)¢07 g1 = (Cwsecw +
SgSy)/m, g2 = (CySeSy — SpCy)/my g3 = CsCoy/m.

Noétese que el sistema puede estar desacoplado en un lazo
interno, el cual estd ligado al movimiento rotacional y que
estd completamente actuado; y un lazo externo, ligado al
movimiento de traslacién, como un sistema subactuado,
y dependiente del lazo interno, tal como se muestra en la
Figura 2. Ahora, debido a la estructura de la dindmica
del Quad-Rotor, se adoptara la siguiente estrategia.

4.1 Controlador de orientacion
El primer paso consiste en asumir una dindmica de orien-

tacion separada, para ello, al disefio del controlador ligado
a la rotacion se le define una variable de deslizamiento

dada por:
¢
oL
Oy
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donde Mg 6.4 > 0, y cuya derivada temporal es

l L
f1+I—T¢—¢d+/\¢(¢—¢d)+d¢

fo4 —79 — O+ No(6 — 04) + dy

1

Y

fs+ Iim — b+ Mg (1) — ¥a) + dy

G0, = (26)

Enseguida, considérese que las senales {¢, 0,1, ¢, 0,1}
estan disponibles, ya sea por medicién de sensores o por

Ls
H
To =
Ty . . .
ITZ (wd — A —a) — f3 + Uw)

estimacién, entonces se elige el siguiente controlador de
] (di —Xs(d = da) — 1 + u¢>)

L (6= 2o(0 =00~ fo+ug) | (27)

por lo tanto ¢4y = [ug + dg, ug + dg, uy + dy]?, donde

Upop = [ug,ug,uy]T estdn dadas por el controlador

orientacién:
N
Super Twisting de doble capa adaptable (14) como

U0, = —Np0.p|0s.0.6|" *sign(ope.p) +C(t) (28)
C=—kg0,4(t)sign(oge.y), (29)

con Ay g4 como una matriz diagonal en R3*3; y la funcién
sign(-) como un arreglo vectorial de la funcién sign(-). El
diseno de las ganancias adaptables kq g 4 (t) estdn dado
por sus respectivos términos adaptables, descritos en (15)

y (17).
4.2 Controlador de posicion

Con el fin de disenar el controlador de la posicién del
Quad-Rotor, se toma la segunda parte de las ecuaciones
de (24), y haciendo lo mismo que en el caso del disefio
del control de orientacién, la superficie deslizante se elige

como:
Ox,y,z — [ ‘| = [y_yd+Ay(y_yd) ’
2—Za+ N(2— 29)
donde Ay >0, Ay > 0,y A; > 0, cuya derivada temporal
es:

Ox
Oy
Oz

T — Xg+ )\w(ZL’ — xd)
(30)

(CpSeCy + SpSy) — g + A (& — &g) + da
(C480Sy — SeCy) — ga + Ay (¥ — Ja) + dy
(CyCo) +g— Za+ Az (2 — 24) + d-

n
m C . (31)
m

Obsérvese que z, y y z estan controladas por la entrada
de control 7. Por lo tanto, se introduce un control virtual
u, de la forma

ot é(cmsedcw + SpaSy)
Uy = | U2 | = | —(Cp,8,5 +54,Cp) |, (32)
Uy3 m

r
E(C@ic‘%) +9

de la cual es posible calcular las senales ¢4 y 64 como
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¢q = arcsin [—%(Swdum - deuw)] ) (33)

04 = arctan [ (uUled + U'UQSwd):| ;o (34)

Uy3 — G
esto debido a que el seguimiento de trayectorias en z y y
es realizado a través de los angulos deseados de alabeo y
cabeceo ¢4 y 04. Por otro lado, el empuje se elige tal que

T = \/ugl + uZ, + (up3 — 9)2, (35)
donde w41 42,03 son disenados como
Uyl &= Ae(T — Zq) + ug
l%z] = [i]—)\y@—l'/d)‘F“y (36)
Uy3 Z_Az(é_zd)‘f'uz

Definase ug,y,, = (umuy,uz)T € R3. Disefiando los
controladores virtuales como en (36), y considerando (33)-
(35), entonces (31) se reescribe como 6,4, = [uy +
dyyuy + dy,u, + dz]T, donde u, . se calculan con el
control Super Twisting de doble capa adaptable (14)
como

Ug,y,z = _Aaf,y,z‘Ux,y,zp/ZSign(Ux,y,z) +¢(t)  (37)

(= ey (sign(o ). (38)

con A, , . como una matriz diagonal en R3%3 y kyy (1)
como las ganancias de la técnica de doble capa adaptable,
tal como se describié anteriormente. Es importante men-
cionar nuevamente que {z,y, z, &, ¥, 2} estdn consideradas
como senales medibles o calculables por algin método de
estimacién.

5. RESULTADOS DE SIMULACION

En esta secciéon se obtienen los resultados de simula-
cién del control de vuelo propuesto para el Quad-Rotor.
Los pardmetros del Quad-Rotor son: m = 1[kg|, g =
9.81[m/s?], I, = 0.03[kgm?], I, = 0.03[kgm?], I, =
0.04[kgm?], J, = 8.8e 8[Ns®/rad], | = 0.2[m], kg =
0.05[Ns?]. Por otro lado, los parametros de los contro-
ladores fueron sintonizados heuristicamente, siendo sus
valores: Ay = A = 3, Ay = 8, Apg,y = diag(3,3,8),
As = Ay =2, X, =5, Ay, . = diag(2,2,5). Las simula-
ciones se realizaron utilizando el método de integracién
de Euler con un periodo de muestreo de 0.001[s], y con
una trayectoria deseada dada por:

a(t

r(arctan(p) + arctan(t — ¢)) cos(wt),

8

)

4(t) = r(arctan(p) + arctan(t — ¢)) sin(wt),

zq(t) = 0.5(1 + tanh(¢ — 7.5)) + 0.1(1 + tanh((¢t — 35)/3),
)

<

Pa(t) = cos(0.02wt),
con r = 0.2[m], ¢ = 15[rad], w = 7/6 [rad/s].

Las condiciones iniciales estdn dadas en el origen para
la posicién (z, y, z), con dngulos ¢ = 6 = Ofrad] y
v = 1[rad]. Asi mismo, las perturbaciones inyectadas
estan definidas por:
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Figura 3. Posiciones vs Posiciones deseadas
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Figura 5. Angulos vs Angulos deseados
dy =1.5+ 0.3sin(w1t) + 0.4 cos(wat) + 0.5 sin(wst),
dy =1.5+0.5cos(wit) + 0.4 sin(wst) + 0.3 cos(wst),
d, =1+ 0.5sin(wqt) — 0.5 sin(wot) + 0.5 cos(wst),
dp=2.5+ 0.3 cos(w1t) — 0.4 cos(wat) + 0.4 sin(wat),
dgp =1+ 0.4 cos(wat) — 0.3 sin(wst) + 0.4 sin(wst),
dy =154 0.4sin(wst) — 0.4 cos(wat) + 0.3 cos(wst),
con wy = 0.5 [rad/s|, we = 0.7 [rad/s] y ws = 0.9 [rad/s].

En las Figuras 3-4, se muestra el comportamiento de la
posicién del Quad-Rotor contra la trayectoria deseada en
T,y y z, en senales separadas, asi como en una grafica
tridimensional, con el fin también de visualizar la trayec-
toria deseada. Puede apreciarse cémo las perturbaciones
influyen en el inicio de la trayectoria, debido a que las
ganancias adaptables estan en el proceso inicial de su
ajuste. En la Figura 5 se presenta el comportamiento de
los dngulos de alabeo, cabeceo y guinada del Quad-Rotor
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Figura 6. Ganancias de las capas adaptables

con respecto a los &ngulos deseados; al inicio de la simula-
cién, los angulos de alabeo y de cabeceo tratan de seguir
los dngulos deseados generados por (33) y (34). Puede
observarse que, al inicio de la simulacién, nuevamente
los angulos intentan alcanzar los valores deseados. Por
dltimo, la Figura 6 ilustra el comportamiento del proceso
de ajuste de las ganancias del controlador de doble capa,
asegurando el seguimiento de la trayectoria deseada y
mostrando que éstas se mantienen acotadas.

6. CONCLUSIONES

En este articulo, se presenta el diseno de un contro-
lador de vuelo para seguimiento de trayectorias en un
vehiculo aéreo tipo Quad-Rotor, el cual estd sujeto a
perturbaciones externas. El controlador estd basado en la
técnica Super Twisting con doble capa adaptable. Debido
a la estructura de este controlador, el método se enfoca
en contrarrestar las perturbaciones externas, donde las
ganancias adaptables permiten reducir lo més posible el
chattering, asi como permanecer en modo deslizante en
presencia de las perturbaciones acotadas, con derivada
acotada, pero con cota desconocida. El controlador de
vuelo propuesto muestra, a través de simulaciones, su
factibilidad en presencia de dichas perturbaciones.
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