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Resumen: En este articulo se aborda el problema de la pérdida subita de carga en un vehiculo
aéreo tetrarotor. Se asume que el vehiculo se encuentra levitando, es decir en modo hover. Solo se
considera la salida del sistema y un diferenciador basado en modos deslizantes de segundo orden
es utilizado para recuperar el estado, teéricamente en tiempo finito. Posteriormente se propone
una ley de control robusta basada en modos deslizantes asegurando asi la insensibilidad a las
perturbaciones provocadas por la pérdida abrupta de carga, manteniendo la altitud deseada. La
viabilidad del esquema de control se muestra en simulaciones.

Keywords: Control robusto, tetrarotor, sistema con incertidumbres, modos deslizantes.

1. INTRODUCCION

En anos recientes se ha tenido un crecimiento exponencial
en el desarrollo e implementacién de los vehiculos aéreos
no tripulados (por sus siglas en ingles UAV’s). Los cuales
son utilizados tanto por aficionados como en aplicaciones
comerciales y militares a nivel mundial. Estos sistemas
son especialmente ttiles realizando tareas tales como:
vigilancia, monitoreo de cultivos agricolas, entrega de
paqueteria comercial, entre otras. Su popularidad radica
principalmente en que el costo de construccién es bajo.

Uno de los principales inconvenientes que aquejan a los
UAV’s son las incertidumbres, las cuales podrian provocar
un mal funcionamiento. Como por ejemplo considérese
el caso de la entrega de paqueteria comercial, donde la
descarga abrupta del paquete provocaria aceleraciones
instantaneas, lo cual se veria reflejado como una pérdida
de la altitud de referencia. Por tal motivo es imprescindible
contar con algoritmos de control que garanticen el correcto
funcionamiento del sistema.

Una estrategia de control comtinmente utilizada es la lin-
ealizaciéon por salida (Mistler et al. [2001]). Sin embargo
este método requiere un conocimiento preciso del modelo
del sistema, lo cual no es posible en la mayoria de los casos.
Por otro lado, teniendo en consideracion la amplia gama
de aplicaciones que tienen los tetrarotores, es menester
disenar controles robustos a perturbaciones e incertidum-
bres.

En este contexto, las técnicas de control por modos
deslizantes ofrecen una alternativa interesante debido a sus
caracteristicas de robustez e insensibilidad a las perturba-
ciones (Besnard et al. [2012], Luque-Vegan et al. [2012], Xu
and Ozguner [2006]). En Besnard et al. [2012], se considera
un control de posicién para un tetrarotor sujeto a pertur-
baciones basado en observadores de entradas desconocidas
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via modos deslizantes de segundo orden. Sin embargo se re-
quiere que las perturbaciones sean suaves. Esta restriccién
no estd presente en Xu and Ozguner [2006] donde se
considera el uso de modos deslizantes convencionales para
el control de posicién de un tetrarotor. En dicho trabajo,
para evitar los efectos no deseados por el uso de contro-
ladores discontinuos, se usa una aproximacién continua de
la ley de control, facilitando asi su implementacién.

En Lozano et al. [2004] se considera el seguimiento de
altitud de un tetrarotor. En este caso, el sistema es llevado
al modo hover mediante un control por saturacién anidada
(véase Teel [1992]). Mientras que un control de seguimiento
es utilizado para alcanzar la altitud deseada. Este método
considera la medicién completa del estado e ignora los
efectos de las perturbaciones.

En este trabajo se desarrolla una ley de control que
garantiza que el tetrarotor mantenga la altitud deseada
a pesar de los efectos negativos que provoca la pérdida
abrupta de carga. El diseno de dicha ley se lleva a cabo
considerando dnicamente la salida del sistema.

Para lograr este resultado primero se recupera el estado
mediante un diferenciador por modos deslizantes de se-
gundo orden. Posteriormente el sistema es llevado al modo
hover usando un control por saturaciéon anidada. Una vez
dentro de ese modo entra en efecto un control por modos
deslizantes para robustificar la respuesta del seguimuento
de altitud ante los efectos ocasionados por la pérdida
instantanea de la carga.

El trabajo esta estructurado de la siguiente manera. La
Seccién 2 aborda la problematica a resolver. En la Seccién
3 se introduce un diferenciador para estimar las veloci-
dades. En la Seccién 4 se presentan las leyes de control. En
primer lugar se propone una ley de seguimiento de altitud
robusta a los efectos de la pérdida de carga. Posteriormente
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Fig. 1. Tetrarotor en modo hover (gris), Corte transversal
con desplazamiento sobre el dngulo 6 (negro).

se resume el diseno de los torques que llevan al tetrarotor
al modo hover. Continuando con la Seccién 5 donde se
muestran los resultados obtenidos en simulacién. Final-
mente, en la Seccién 6 se presentan algunos comentarios a
manera de conclusion.

2. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

Considere el modelo matematico reducido de un vehiculo
aéreo tetrarotor, ver Lozano et al. [2004]:

md = —usin(6) (1)
my = ucos(6) sin(¢) (2)
mZ = ucos(f) cos(¢) — mg (3)
)=y (4)
0 =7 (5)
¢ =7y (6)
y=leyeooy (7)

donde x(t),y(t) son coordenadas en el plano horizontal
y z(t) pertenece al plano vertical, ¥ (¢) es el dngulo de
rotacién sobre el eje Z, 6(t) es el 4ngulo de rotacién sobre
el eje Y, ¢(t) es el dngulo de rotacién sobre el eje X,
t € R es el tiempo y m es la masa de el vehiculo aéreo
tetrarotor. El vector y(t) € RS representa la salida medible
del sistema. La entrada colectiva u € R escencialmente
se utiliza para hacer que el sistema alcance un valor de
altitud deseado, las entradas de control Ty, Tg, T4 son
utilizadas para manejar los desplazamientos angulares de
1, 0, ¢, respectivamente. En la Figura 1 se aprecia un
corte transversal de un tetrarotor haciendo referencia a
un desplazamiento sobre del dngulo 6. En este caso la
accién de control de estabilizacién que se muestra en la
figura es Tg. De manera similar, las entradas de control
Ty ¥ T actuan en conjunto para mantener la posicién
deseada sobre el plano x, y lo cual corresponde al modo
de levitacién (hover).

Objetivo. La meta de este trabajo es el disefio de una ley
de control que realice sequimiento de altitud y a su vez sea
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robusta ante la pérdida abrupta de carga cuando el sistema
se encuentra en modo hover.

3. ESTIMACION DE LAS VELOCIDADES

En virtud que solo se dispone de mediciéon de las posi-
ciones, en esta seccién se introduce el siguiente diferen-
ciador robusto via modos deslizantes de segundo orden
(Levant [2003]):

1
Vio = LIT? v — yi| 2 sign(vio —y:) +vin  (8)

. . 1 . .
Vi1 = 1.5Fi|l/i71 — Vi,1—1|2 Slgn(z/M — Zi,O) (9)

donde la entrada del diferenciador y;, con ¢ = 1,...,6,
representa las componentes del vector de salida y en (7).
La ganancia I'; es la constante de Lipschitz, es decir, la
aceleracion maxima posible de cada una de las coorde-
nadas y;.

En Levant [2003] se muestra que, con la seleccién adecuada
de las constantes I';, existe un tiempo finito ¢ > ¢, tal
que se satisface la siguiente expresién v; = dy/dt, donde
vi =[vi1 ... v61]7. Entonces, puede afirmarse que :i; =
y para todo t > ty. Esto es, las velocidades angulares y
lineales del sistema (1)—(6) son estimadas, tedricamente,
en tiempo finito.

4. LEYES DE CONTROL

En esta seccién se presenta el diseno de los controles
de altitud, alabeo, cabeceo y guinada que governaran
sobre las dindmicas (1)—(6). Observése que los sistemas
de posicién angular y lineal estan desaclopados. Por tal
motivo el diseno de los controladores se lleva a cabo de
manera independiente sin menoscabo de la estabilidad.

Las leyes de control 79, T4 que serdn introducidas mds
adelante, se encargan de mantener a x y y alineados con
el eje horizontal, manipulando los dngulos de giro ¢, 6.
A su vez, la accién de control propuesta en este articulo
governard sobre el eje vertical z, es decir regulard la
altitud, donde se asume que z, y = 0.

4.1 Control Robusto de Altitud

En esta seccién se presenta el diseno de la ley de control
robusta, la cual cumple con las caracteristicas de ser
insensible ante las perturbaciones que se presentan al tener
una pérdida abrupta de carga.

Para el diseno de esta ley de control se asume que las
dindmicas (4)—(6) son llevadas a cero por un control por
saturacion anidada (Teel [1992]).

La siguiente ecuacién modela la dindmica de altitud
(3) considerando un término que representa la pérdida
abrupta de carga como m(t), cuando el sistema esta en
modo hover:

(m 4+ m(t))i = bu — (m +m(t))g (10)
donde b = cos(#) cos(¢) y
m(t) = {Z)nL ?k§<tt§<tf>o. (11)

Octubre 14-16, 2015.
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Aqui, my denota la masa de la carga que se asume
constante y positiva y tx es el instante de tiempo en que
la carga se desprende. Manipulando (10) se tiene

b t)g — t)z
5:g_g_m()g m(t)Z (12)
m m
—_———
w(t,z)

donde w(t, z) representa la perturbacién de manera gen-
eralizada.

Se asume que

(13)

donde w es una constante positiva. La suposiciéon anterior
es viable dado que el sistema cuenta con la caracteristica
de entrada acotada—estado acotado (Khalil [1996]).

Tomando en cuenta las variables de estado (21 = z, 22 = 2)
y reescribiendo (12) en espacio de estados se tiene que

7;’1:,2’2 (14)
bu

g = — — t 1

%9 - g+ w(t,z2) (15)

donde z; y 2z representa la posicién y la velocidad del
estado, respectivamente. Por lo tanto se propone ley de
control con la forma

U= Up + Ue (16)
donde u,, representa el control para la planta nominal, es
decir w(t,z) = 0; mientras que u. representa el control

para la planta con perturbaciones. Se considera un control
por modos deslizantes para llevarlo a cabo (Utkin [1992]).

El disefio de la ley de control (16) se divide en dos partes
1) se define una superficie deslizante en términos de los
estados del sistema y 2) se procede a encontrar la ley de
control que garantice la convergencia de las trayectorias a
la superficie deslizante.

Se propone la superficie deslizante para satisfacer el obje-
tivo de control

s =2z9+ 1€ (17)
donde e = z; — z4 , es el error de seguimiento entre la
posicién actual y z; es una constante que representa la
altitud que se quiere alcanzar. La dindmica del error viene
dada por

e = 21 = Z2. (18)
Derivando con respecto al tiempo la superficie deslizante
(17) y considerando (14) y (15) se tiene que

bu

§ = — — t . 19
$ - g+ w(t,z) + 122 (19)

Partiendo de (17) y (18) se reescribe (14) y (15) en
términos del error de seguimiento y la superficie deslizante
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donde z5 = s — cye, es decir
é=—cie+s (20)
. bu 9
$=——g+w(tz) +cs—cie. (21)
m

A continuacién se utiliza la teoria de Lyapunov para el
diseno de u. Posteriormente se analiza la convergencia en
tiempo finito de las trayectorias a la superficie deslizante.

Considérese la funcién candidata de Lyapunov como
V=5 (22)

donde se puede apreciar que es positiva definida. Derivando
(22) con respecto al tiempo se tiene

V = ss. (23)
Sustituyendo (21) se tiene que
. bu 9
V=s E—g—l—w(t,z)—!—cls—cle . (24)

Ahora se propone una accién de control nominal como

m
Up = (g — c15 + cie)— (25)

b

donde se asume que b # 0. La accién de compensacion es

u. = —k sign(s)@

5 (26)

donde k es una constante k& > 0.

Sustituyendo (25) y (26) en (24) y manipulando se obtiene:

V< —|s| (b Jw(t, 2)]) - (27)
Consideranto (13), se tiene que
k—w>p (28)

donde p es una constante positiva. La condicién anterior
se cumple si y solo si

k> p+w. (29)
Finalmente se tiene que
V < —plsl. (30)

De este modo se garantiza la convergencia de las trayec-
torias hacia la superficie deslizante propuesta, donde s =
$=0.

A continuacién se desglosa el fundamento de convergencia
en tiempo finito. Partiendo de (30) y (22) se tiene que

V= —pV2V3. (31)

Integrando de o <t <ty se tiene que

Octubre 14-16, 2015.
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tr qdv ty & = —gtan(d 41
/ T < —pV2 dt (32) g tan(6) (1)
fo ’ fo por lo tanto se puede tomar el subsistema
dando como resultado i = —gtan(9) (42)
1 i
2V (t,)? — V(to)®] < —pV2[ts — to] (33) b = 7. (43)
I _ Procediendo de la misma manera se asume la imposicién
como V(ts) OyTo=0 de un limite superior en |0] de tal manera que, la diferencia
1 entre tan(f) = 0, por lo tanto (42) y (43) se reducen a
e (0) (12) y (43)
ty < YL (34)

P

con el resultado obtenido concluye la convergencia en
tiempo finito de las trayectorias hacia la superficie
deslizante s.

Ahora, reescribiendo (20) se tiene que

€= —cie. (35)
Dado que s = § = 0, se puede concluir convergencia
asintética del error e. Por consiguiente, z — z4 cuando
t — oo.

4.2 Control de Levitacion

Para alcanzar el punto de levitacién del sistema nomial
se proponen las leyes de control 74, T4, Ty que a contin-
uacion se resumen, las cuales estan basadas en control por
saturacién anidadada (Lozano et al. [2004]).

e Control de alabeo.

De (35) nétese que cuando e — 0, u — mg , 1 toma
valores arbitrariamente pequenos, por lo tanto (1) y (2) se
reducen al subsistema

. tan(6)
v gcos(¢) (36)
ij = g tan(¢) (37)

donde simplificando el anélisis con la suposicién de im-
poner un limite superior en |¢| de tal manera que, la
diferencia entre tan(¢) — ¢ sea arbitrariamente pequenia.
El sistema (36)—(37) queda entonces de la forma

(38)
(39)

Q=g¢
=T

Por lo tanto el controlador de alabeo para regular la
posicién angular de ¢ viene dado por:

T =—0g1 (¢5+0¢2 (¢+<}5
+0 43 <2¢+(b+y+a¢4 (3¢+¢+3y+y>)>).
g 9 g

e Control de cabeceo.

De los resultados (38) y (40) se tiene que ¢ — 0y de (36)
se tiene que

&= —gb, (44)

por lo tanto el controlador de cabeceo para regular la
posiciéon angular de 6 viene dado por

To = —0p1 (94—002 <9+9

+043 <29+9—x+0‘94 (39+[9—3x—x>)>).
g g 9

(45)
e Control de guinada.
El control del angulo de rotacién v es
Ty = apit) — aga (Y — ) (46)

donde 9, es la posicién angular deseada sobre el eje z, a
Y ay2 son constantes ay1 > 0, ayp2 > 0.

5. SIMULACIONES

En esta seccion se presentan los resultados obtenidos al re-
alizar la simulacién en la paqueteria MATLAB/SIMULINK®
considerando un tiempo de muestreo de 1 ms. El sistema
tetrarotor se encuentra en modo hover gracias a las ac-
ciones de control (40), (45) y (46) Lozano et al. [2004].
En t; = 100 s ocurre una pérdida abrupta de carga.
Se consideran dos casos: la respuesta del sistema con un
control nominal (25) y la respuesta con la ley de control
robusta (16). Los pardmetros de la simulacién se enlistan
el la Tabla 1.

Tabla 1. Pardametros de simulacién

Tetrarotor
m 2[kg]
g | 9.82[m/s?]
Diferenciador
T; [ 100
Controlador
c 1
k 25

Se puede apreciar en la Figura 2 que el tetrarotor con
carga se encuentra en el punto de referencia, pero al ocurrir
la pérdida abrupta de carga, este sufre un incremento
instantaneo en su altitud perdiendo su punto de referencia,
por otra parte con la acciéon de control propuesta, el
sistema es insensible a tal perturbaciéon y continda en su
posicién.

En la Figura 3 se aprecian los detalles de la accidon de
control robusta propuesta. Para suavizar la accién de
control y evitar el desgaste de los actuadores se utiliza

Octubre 14-16, 2015.
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Fig. 2. Respuesta de altitud z considerando: control nom-
inal (izq.) y control robusto (der.).
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Fig. 3. Control nominal (u,) (izq.) vs control robusto
(u = up+uc) (der. Negro) y Aprox. Lineal (der. Rojo).
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Fig. 4. Conparacién de resultados.

la aproximacién continua de la ley (26), es decir u. =
—km tanh(s) /b, donde los efectos de este cambio se pueden
apreciar en la Figura 3 para la ley de control y en la Figura
4 para mantener la posicién de referencia.

6. CONCLUSION

Se propuso una ley de control insensible ante los efec-
tos negativos de la pérdida abrupta de carga para un
tetrarotor en modo hover y que mantiene su posicién de
referencia, considerando solo la salida del sistema como
medible. Para evitar el desgaste excesivo de los actuadores
se utiliza una aproximacion continua de la funcién signo,
manteniendo un desempeno aceptable.
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