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Control de omentacidn

de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija

HermaN CAsTANEDA*, JESUs DE LEON M.*, ErNEsTO OLGUIN-Diaz**, Oscar SALAS*

Un vehiculo aéreo no tripulado (UAV, por sus siglas

en inglés) se define como un vehiculo sin tripula-

cién, en el cual el control de vuelo se efecttia me-
diante un piloto automdtico implantado en una tar-
jeta electrénica embebida.! Existe una amplia
variedad del UAV, debido a sus diferentes formas,
tamafos, configuraciones y caracteristicas en el di-
sefo, las cuales afectan la aerodindmica del avién.
Por otro lado, al vuelo del UAV de ala fija lo afec-

tan diferentes factores ambientales, como altitud,
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viento, presién, temperatura y otros factores atmos-
féricos que interfieren con el plan de vuelo, princi-
palmente réfagas de viento.” Ademds, la dindmica
del UAV de ala fija es no lineal y fuertemente aco-
plada. Mds atn, los pardmetros acrodindmicos que
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complementan el
modelo dindmico
son funciones no li-
neales complejas,
que necesitan medir-
se en un costoso laboratorio de fluidos (ttinel de vien-
to) o estimarse mediante un software (por ejemplo
Tornado).? Por lo anterior, el disefio de controlado-
res robustos para el UAV de ala fija debe tomar en
cuenta no s6lo la dindmica que representa el movi-
miento del vehiculo (velocidad traslacional y
rotacional en tres dimensiones), sino también los
factores externos que afecten el cumplimiento de su
mision.

Con base en lo anterior, y con el objetivo de abor-
dar el problema de control de vuelo, se han pro-
puesto diferentes técnicas. Por ejemplo, aquéllas ba-
sadas en aproximaciones lineales  en las que se
propone una linealizacién en un punto de equili-
brio. Sin embargo, esta metodologia asegura robus-
tez sélo en el punto de equilibrio, y ademds es nece-
sario conocer los pardmetros aerodindmicos.

Por otro lado, Jiaming Zhang ez al.,> abordan el
diseno de un esquema de control conocido como
backsteeping adaptivo, basado en variedades invarian-
tes para el seguimiento del dngulo de ataque, dngulo
de deslizamiento y el dngulo alabeo. Este diseno es
robusto ante variaciones acrodindmicas. No obstan-
te, el control se basa en un modelo linealizado.

Ademis, existen otras técnicas basadas en varie-
dades invariantes, como en D. Karagiannis and A.
Astolfi,® donde una funcién de energfa se usa para el
disefio del controlador robusto, en presencia de
momentos acrodindmicos con coeficientes descono-
cidos. Sin embargo, esta funcién de energia no es
ficil de obtener, lo que limita su aplicacién. Mds

aun, este controlador necesita mediciones exactas del

estado, que limita su
implementacién.

Recientemente,
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las técnicas de mo-
dos deslizantes han
atraido la atencién de una gran cantidad de grupos
de investigacién. Esta técnica permite disenar leyes
de control robusto insensibles a incertidumbres pa-
ramétricas y dindmicas no modeladas.” Ademds, las
propiedades de estabilidad del sistema en lazo cerra-
do se garantizan en tiempo finito.

En el presente articulo se propone un controla-
dor quasicontinuo por modos deslizantes para el
control de la orientacién de un UAV de ala fija.
Adicionalmente, para implementar dicho control,
un diferenciador robusto se disefa con el fin de esti-
mar las derivadas de la superficie deslizante. Este
controlador es robusto ante incertidumbres en el mo-
delado y perturbaciones externas.

La organizacién del presente articulo se realiza
de la siguiente forma: se presenta el modelo mate-
matico, asi como un andlisis acrodindmico del UAV
de ala fija. Posteriormente, el disefio del control qua-
sicontinuo se muestra para el control del vuelo. A
continuacién, se disefia un control de orientacién
del UAV. Ademds, se presentan los resultados en
simulacién de la accién de control propuesto apli-
cada al UAV. Finalmente, se dan algunas conclusio-

nes.
DESCRIPCION DEL UAV DE ALA FLJA

El UAV, estudiado a lo largo de este trabajo, es un
modelo a escala de un B-25 Mitchell (figura 1), cu-
yos principales pardimetros se muestran en la tabla I.
Las diferencias entre el modelo a escala y la versién

real de este avién, debido a las superficies de con-
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Marco referencial
adjunto al cuerpo

Marco referencial
inercial

Zi

Fig. 1. Marcos de referencia del UAV de ala fija.

Tabla 1. Caracteristicas del UAV B-25 Mitchell.

Parametro Simbolo  Valor Unidad
Masa m 8 kg
Envergadura del ala b 2.05 m
Area del ala S 0.55 m?
Cuerda media c 0.28 m
aerodinamica

Longitud L 1.6 m
Momento de inercia I, T 0.5528 Kgm2
Momento de inercia I, Iy 0.6335  Kgm®
Momento de inercia I,, 1,, 1.0783 Kgm2
Momento de inercia I, I, 0.0015 Kgm2

trol, son: 1) el UAV pequeno no se consideran flaps,
pero tiene los mismos alerones, timén y elevador; 2)
la velocidad crucero del prototipo no alcanza mds
de 30% del ndmero Mach. Por lo tanto, el prototi-
po tiene las mismas propiedades dindmicas que los
aviones tripulados, aunque existen factores de esca-
lamiento a tomar en cuenta (nimero de Reynolds).
El UAV considerado es bdsicamente mds sensible al

ambiente (corrientes de viento y turbulencia).
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ECUACIONES DE MOVIMIENTO

La orientacién de un cuerpo rigido, moviéndose li-
bremente en el espacio, se expresa en dngulos de
Euler: roll-pitch-yaw (¢,6,w). Estos dngulos se ba-
san en la convencidn de ejes relativos al UAV, como
se muestra en la figura 1. El control de un UAV de
ala fija se representa por medio de tres superficies de
control: alerones, elevador y timén; y por el empuje
es generado por una hélice que a su vez es girada por
un motor. Asi, las variables que describen la dindmi-
cadel UAV son posicidn, velocidad, dngulos de Euler
y velocidad angular (para deducir la dimensién del
modelo completo de un avién).*® Ahora bien, con la
formulacién de Newton-Euler, un modelo de seis gra-

dos de libertad estd dado por las siguientes ecuaciones

d = R(®)v (1)
O=W"'w )
f+T =mV+woxv)-mR"(®)g ©)
n=lo+[wxlo] (4)

donde las variables cinemdticas son: d=[x,5z]" es
el vector posicién del UAV, en el sistema de referen-
cia inercial; © =[¢,0,p]" € (-, z) son los dngu-
los de Euler roll-pitch-yaw representados en el mar-
co inercial; v = [u,v,w]" representa la velocidad lineal
de la acronave, expresada en el referencial no inercial
local (de la aeronave misma); y @ =[p,4,7]", es la ve-
locidad angular del avién, también expresada en el
marco de referencia adjunto al vehiculo. La matriz
de rotacién R(®) mapea el cambio de variable del
sistema de referencia local al inercial, para la
parametrizacién particular de dngulos roll-pitch-yaw,
y el operador W transforma la derivada del tiempo
de los dngulos de Euler a una expresién no inercial
de la velocidad angular. Ambas matrices estdn dadas
explicitamente por

65 0



CONTROL DE ORIENTACION DE UN VEHICULO AEREO NO TRIPULADO DE ALA FIJA

¢,Cy —S,S,+C,S,S, S,S,+C,S,C,
R(®)=|s,c, ¢C,C,+S,55S, —C,S,+S,S,C,
-S, CoS, CyCy
1 0 -s,
W=10 c, s4,
0 -s, cxc,

donde S =sen(x)y Cy =cos(y). Las fuerzas externas apli-
cadas al UAV de ala fija son el empuje generado por
una hélice, la cual para nuestro caso de estudio estd
dada tnicamente a través del ¢je x del marco adjun-
to al vehiculo, es decir, 7= [ TKO,O]T. El vector de
gravedad g= /0,0,¢ jT expresa la aceleracién de la

gravedad en coordenadas inerciales. Adicionalmen-
te, el tensor de inercia | ¢ R (con plano de si-

metria x-z).

Finalmente, la aerodindmica del UAV de ala fija
es representada por las expresiones locales del vector

de fuerzas f= [F,, Fs FZ]T y el vector de momentos
n=[F,FFJ.

Aerodindmica

Las fuerzas y momentos aerodindmicos, descritos en
(3) y (4), se calculan a partir de coeficientes aerodi-
ndmicos,® los cuales estdn dados por

f =aSx(a, A)-Co.C,—C. T
n=qgS[bC,,cC, ,bC, T’
donde a = arctan (w/n) y P = arcsin (u/v) son el

dngulo de ataque y el dngulo de deslizamiento, res-

pectivamente. La matriz de transformacién

(a, B) € SO®? transforma las coordenadas ad-

juntas al vehiculo 21 en un sistema de coordenadas
relativo al viento Zw, definido a lo largo de la veloci-

dad relativa del UV de ala fija.® Esta matriz estd

dada por
C.Cs S;  S,Cy
x(a,p)=|-c,S, C; =S,
-s, O c,

Notese que los términos L =gSC, y D=gSC,

son la sustentacién (Lift) y el arrastre (Drag) a lo
., ., ., 1 ,
largo del avién. La presién dindmica g=- oV*estd en

funcién de la magnitud de la velocidad del viento
relativo: V=(1?+v°+w?)”?. Ademds, S es el drea del
ala, 4 es la envergadura del ala, ¢ es la cuerda media
aerodindmica y p la densidad del aire son considera-
dos como pardmetros constantes. Los coeficientes
adimensionales en las expresiones de fuerzas y momen-

tos pueden ser representados de la siguiente forma.?

T
CL=Co+Ca+C zR+ N (ca+c,a)

(CL _cLo)z

Cp =Cpo+
b 7eAR

+Cpp® + Cpmda+ Cpysdl
Cy = Cypfi+ o (6P +Cyl) Gy 4,

C, :c,ﬂﬂ+%(clpp+c,,r)+c|&5a+c,§,6r

C,, =Cpno +Cna? +cm&5e+%(cmqq +Cpy )

Cn = Cnﬂﬂ + % (Cnp p + cnr r) + Cna‘aé‘a + Cn&'&’ (5)

donde da, &, or corresponden al movimiento de los
dngulos de las superficies de control el elevador,
alerones y timén, respectivamente. Las expresiones
anteriores (5) toman en cuenta los nimeros adimen-
sionales: Eficiencia de Oswald e, el niimero Mach?
M,y AR=6°/S.

Por otro lado, con el software Tornado® se han

identificado los coeficientes de nuestro UAV, con el

2 Este factor se desprecia debido al rango de velocidad de este avién.
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método “Vortex lattice method” (figura 2 y tabla IT).

Para el andlisis, se asume un flujo potencial e
incompresible,” actuando sobre el ala y superficies
de control del avién. La falta de viscosidad induce
algunos errores menores en el resultado final, ya que
la friccién superficial en la capa laminar es despre-
ciada. Sin embargo, se tienen en cuenta los flujos
turbulentos a través del coeficiente de arrastre. La
geometria del avién es la informacién suministrada
al software, mediante el método de paneles. El pri-
mer paso para el andlisis de aerodindmica del UAV
es digitalizar la geometria del avién en el software.
Por simplicidad, el avién se descompone en seccio-
nes, como se muestra en la figura 2.

Cada seccién es asignada con caracteristicas equi-
valentes de un perfil de ala: cuerda , longitud Z, en-
vergadura b, curvatura, y posicién x, ) 2 con res-
pecto a un punto de referencia del avién.?

El andlisis del software representa las superficies

de sustentacién como un conjunto de paneles cuyo

b Esto es apropiado para el régimen de vuelo de un UAV bajo 0.3 Mach

PLANTA

>
w
o

EJEX

Fig. 2. Aerodinadmica.
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CONFIGUARACION

punto de referencia se usa para calcular los momen-
tos.

Por ltimo, el resultado es la obtencién de los
coeficientes aerodindmicos para una condicién de
vuelo dada. En este caso, es para vuelo equilibrado,

es decir, B=p=q=r=0y o=5 (tabla II).

Tabla Il. Coeficientes aerodinamicos del UAV B-25 Mitchell.

Coeficiente Valor Coeficiente Valor
Cro 5.1923 Cpse 0.026848
Cro 0.45454 Cy, -0.5018
Ciy 11.2138 Cp 1.7649
Cpo 0.011903 Cy, -1.8558
Cpa 0.27227 Cy, 0.028185
Cpqy 0.48183 Chsa 0.014258
Chg -17.9711 Cosr -0.06825
Cho, -3.1037 Cisa 0.20688
Cp -0.03077 Cis, 0.012136
C,, -0.20076 Cysa 0.015862
Cyp -0.01529 Cys, -0.15502
Cp 0.15875 Coise -1.6459
C 0.020368 Crse 0.56974

FRONTAL PUNTOS DE ANALISIS

ISOMETRICO %

EJEY

PRESION
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Control quasicontinuo por modos deslizantes

En esta seccién introdujimos los resultados mds im-
portantes con respecto a los modos deslizantes de
alto orden,”los cuales serdn considerados para el di-
sefio del control de orientacién de un vehiculo aéreo
no tripulado de ala fija. La orientacién de este vehi-
culo se representa por la siguiente clase de sistemas

no lineales.

x=t(X)+g0M, xG)=% ()

donde t;>0,xe B, « R*" es el vector de estado,
n es el nimero de subsistemas en la orientacién del
UAV de ala fija, es decir, los movimientos de alabeo,
cabeceo y de guinada; j ¢ R" es vector de la entra-
da de control, los vectores de campo fy g se conside-
ran acotados con sus componentes, siendo funcio-
nes suaves de x. B_ describe un subconjunto cerrado
y acotado que se localiza centrado en el origen.

Con el objetivo de disenar un controlador con-
vergente en tiempo finito, se requieren algunas con-

diciones. Puesto que el grado relativo del sistema

es considerado conocido y constante, esto implica

que el control aparece por primera vez en la 7-ésima

derivada del tiempo total de &
o™ = h(x,t) +m(x,tu, 7)
— 50 _(9
donde M%) = Lymx) = £ Ja(n) =0
Se supone que para algin K ,K,,,C>0

<C (8)

u=0

0 )
0<K, 4500’) < KM‘O'

lo cual se cumple al menos localmente. A partir
de (7) y (8) tenemos

o e[-C,C1+[K, K, 1u, 9)

La inclusién diferencial cerrada es entendida en
el sentido de Filipov. La inclusién sélo requiere co-
nocer las constantes y del sistema (6). Estas condi-
ciones permiten obtener una solucién a este proble-
ma de control. Con el fin de disefiar un control por
modos deslizantes de alto orden para el sistema, con-
sideramos la siguiente superficie no lineal de dimen-

sién 7 definida por

B-25 Mitchell reconstruido a escala real.

CIENCIA UANL / ANO 16, No. 63, JULIO-SEPTIEMBRE 2013
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o=(x—x,)=0 (10)

donde x, es un punto de equilibrio del sistema y
cada funcién o, :R* — R,i=1...,n ; es una funcién
C" tal que 6,(0)=0. Entonces, si todas las derivadas
temporales de O, ©,...,6"" son funciones continuas
del sistema en lazo cerrado, y

oc=06=¢,.=0"=0 (11)

es un conjunto integral no vacio, cuya dindmica

es llamada la superficie r-modo deslizante. Entonces,
bajo las consideraciones anteriores, el controlador
que serd disenado, para la estabilizacién en tiempo
finito de sistemas suficientemente diferenciables en
un punto de equilibrio, es un controlador quasicon-
tinuo, por modos deslizantes de alto orden (QCSM).
Este control es discontinuo al menos en (11), y ho-
mogéneo en la superficie r-modo deslizante, esto sig-

nifica que la identidad
U(o,0,....c™)=U(K'c,Ks,...Kc™)

se cumple para cualquier K >0
Este controlador es disefiado como sigue:

Sea i=0,..,r—1 Entonces,

Por =0 No, =lof, ¥ = 10 = sign(),

o,r
y . .
Gy = o+ B Nil;_ll,:llPi—l,r (12)
Nip =0+ ANGD 1)
Di
Y, = N, (14)

donde f£,,..., B, son constantes positivas. Al selec-

cionar f,,..,B.,a >0 suficientemente grandes, el

controlador

u=-a¥_,(c,0,.,0") (15)

CIENCIA UANL / ANO 16, No. 63, JULIO-SEPTIEMBRE 2013

garantiza la estabilidad en tiempo finito.
Controlador por retroalimentacién de la salida

Con el objetivo de implementar el controlador (15),

es necesario conocer en tiempo real los valores de
(6,0,...,0"™") o todas las variables del vector de es-

tado. Sin embargo, en este trabajo consideramos

medibles solamente las posiciones angulares

® =[¢,6,w]" . Combinando el controlador (15) y

el diferenciador robusto,’ se tiene

(16)

u=-a¥ _,,(25,2...2,,)

1

2, =-AL"|z,— o] 7 sign(z, - o) + 7,
g (S

7, = —-AL"*|z, -z, .| sign(z, - z,.,)

Zr—l = _/,LLSign(Zr—l - Zr—Z)

para k=1,...,r-2; donde z,,z,,...,z, son las estima-
ciones de la £-ésima derivada de o.

Nota: la convergencia en tiempo finito del ob-
servador permite disenar al observador y la ley de
control por separado, es decir, el principio de sepa-
racién se satisface. Si el controlador aplicado es co-
nocido por estabilizar el sistema, una de las maneras
admisibles es seleccionar la dindmica del observador
lo suficientemente rdpida para garantizar el cdlculo

r-1

de 0,0,..,0"" antes de salir del regién de conver-

gencia, donde la estabilidad es asegurada.
Control de orientacién

En esta seccidn se disena un control quasicontinuo
por modos deslizantes (QCSM), con el objetivo de
controlar la orientacién de un UAV de ala fija. Los
elementos fisicos de control del UAV son: el eleva-
dor que produce una deflexién e, el cual al girar
genera un movimiento en el dngulo de cabeceo 6.
El timén que produce una deflexién e, la cual al

girar genera un movimiento en el dngulo de guinada
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. Los alerones que producen una deflexién 80, y
que al girar generan un movimiento en el 4ngulo de
alabeo ¢.

Puesto que la dindmica de rotacién del UAV de
ala fija es mucho mds rdpida que la dindmica de tras-
lacién, entonces, con la teorfa de perturbaciones sin-
gulares detalles,' las derivadas de posicién y velo-
cidad de la dindmica traslacional pueden ser
despreciadas con respecto a la dindmica rotacional.

Por lo tanto, a partir de la ecuacién,'' estd dada por
0=W0 (17)

y tomando la derivada con respecto al tiempo de
(17), y escribiendo las ecuaciones en espacio de esta-

do, resulta que

X =X,
%, = (IW)'[=IN — (Wx, x IWx,) +gSC +Bu]  (18)
+¢()
donde X = 0= [¢’611//]T ,C= [bcl1CCm’an]T
bC,; 0 0
B=| O cCs 0 |
0 0 bC, 5
—C,0y
W | G C 55,00
_W __9¢‘//+ ¢9¢W‘¢a‘/’:

- C9¢‘/] - S¢C.9¢W + C¢S.99W

g(t) es la perturbacién, y u =[da,d,or]" es la entra-
da de control. Entonces, la ecuacién de la orienta-

cién (18) estd en la forma afin en el control

x=f(x)+g(x)u+g(t) (19)
donde
£(x) = (IW) ™ [=IN — (Wx, x IWx,) + gSC]
y
g(x)=(IW)"B

Ahora bien, considere el controlador de segundo
d icontinuo U =[u,u,,u, 1" t
orden quasicontinuo U = [U,,U,,U, ]" para contro-

lar cada dngulo de orientacién del UAV de ala fija,
dada por

_aio.i+ﬁi‘o—i‘ll25ign(6i) ;
= = 101
‘O‘i‘—{-ﬂi‘o'i‘llz ¢ L4 (20)

Ademis, debido a que es complicado medir o para
este sistema, un diferenciador robusto de primer or-
den se utiliza para obtener la estimacién de ¢ . En-
tonces, el diferenciador de primer orden estd dado

por

1
Zy; — O-i‘z sign(z,; —7) + 2

Zy; = _/7'1,i

z,; = Lsign(zy; — z,;) (21)

donde zy; y z; son las estimaciones de o y o,

respectivamente; para i = ¢, 8,y . Este controlador
con las ganancias o, y B, se selecciona apropiada-
mente para estabilizar el UAV de ala fija en tiempo
finito. Mds atin, mediante la seleccién adecuada de
los pardmetros L,y 4,; para el diferenciador, obte-
nemos la estimacién de las derivadas de las superfi-
cies deslizantes en tiempo real. Para la prueba de es-
tabilidad del control quasicontinuo por modos
deslizantes de alto orden. ”

RESULTADOS

Los resultados en simulacién se obtienen con el
modelo completo descrito por las ecuaciones (1)-
(4), este modelo toma en cuenta la complejidad de
las fuerzas y momentos aerodindmicos. Las simulacio-
nes se realizaron en el ambiente Matlab-Simulink. En

la simulacién se consideraron los siguientes aspectos:

1) Probar el control quasicontinuo por modos

deslizantes para controlar la orientacién de un

UAV de ala fija.

CIENCIA UANL / ANO 16, No. 63, JULIO-SEPTIEMBRE 2013




2)

3)

4)
5)

6)

7)
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Investigar el rechazo de perturbaciones e in-
certidumbres no modeladas bajo la accién del
control de orientacion.

Perturbaciones representadas por corrientes de
viento con magnitud x = 4m /s en ¢ = 30s,
y=4m/s en t=70s y z=1m/fs €n
t = 1055 han sido aplicadas con el objetivo
de verificar robustez del controlador propuesto.
La velocidad del UAV se considera constante.
Las condiciones iniciales son: para la orienta-
velocidad

cién y angular

Fig. 4. Resultados en el simulador.

p=f=yp=¢=86=y=0C para la
inercial del vehiculo x =y =0y =z

y para la velocidad adjunta al UAV y

posicion
= 100m,

10m /s
Yyr=w=10

El tiempo de muestreo para la simulacién es
0.005s.

La figura 3 ilustra la trayectoria propuesta,
esta trayectoria estd disefada de tal manera
que implique movimiento en todos los dngu-

los de orientacién.

En la figura 4 se aprecia el resultado de la simula-

cién, en la que el UAV de ala fija realiza la misién

asignada. La figura 5 muestra la respuesta de los dn-

gulos de orientacién, se observa que todos los dngu-

los siguen la referencia.

La figura 6 ilustra el comportamiento de cada

una de las superficies de control.

Fig. 3. Trayectoria deseada.
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Fig. 5. Orientacion del UAV de ala fija.
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Fig. 6. Control aplicado.
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CONCLUSIONES

En este trabajo, un controlador robusto quasiconti-
nuo basado en las técnicas de modos deslizantes de
alto orden fue disenado para controlar la orienta-
cién de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija.
Con el objetivo de implementar dicho control, se
disend un diferenciador robusto para obtener la es-
timacién de las derivadas de la superficie deslizante.
Los resultados en simulacién ilustran el buen des-
empeno del controlador propuesto bajo incertidum-

bres en el modelado y perturbaciones externas.
RESUMEN

Este articulo aborda el problema del control de la
orientacién de un UAV de ala fija. Con este fin, se
obtiene un modelo dindmico completo que descri-
be el comportamiento del vehiculo. Posteriormente,
se utiliza la técnica de control quasicontinuo por sus
atractivas propiedades, tales como robustez y con-
vergencia en tiempo finito. Con el objetivo de im-
plementar dicho controlador, un diferenciador ro-
busto se emplea para estimar las derivadas de la
superficie deslizante. El esquema de control propues-
to es capaz de controlar el UAV de ala fija, bajo per-
turbaciones externas y dindmica acoplada. Los re-
sultados en simulacién demuestran el buen

desempeno del esquema de control propuesto.

Palabras clave: UAV, Control de un UAV, Control

por modos deslizantes.
ABSTRACT

This paper addresses the problem of controlling the
attitude of a fixed wing Unmanned Aerial Vehicle
(UAV). A full dynamical model that represents the
behavior of the UAV is obtained. Furthermore, a

quasi-continuous sliding mode approach is consid-
ered thanks to its attractive features, such as robust-
ness and finite-time convergence. In order to imple-
ment such controller a robust differentiator is
required to estimate the time derivatives of the slid-
ing surface. Additionally, this control approach is
capable of controlling the UAV under external dis-
turbances and coupled dynamics. Simulation results

demonstrate the proposed control performance.

Keywords: UAV, Attitude of the UAV, Sliding Mode
Control.

REFERENCIAS

1. Kimon P. Valavanis Advances in Unmanned Aerial Vehicles,
University of south Florida, Springer, 2007.

2. Reg Austin, Unmanned Aircraft Systems, UAVs Design,
Development and Deployment, Wiley and Sons. 2010.

3. Thomas Melin, A Vortex Lattice Matlab Implementation
for linear Aerodynamic Wing Applications, Master’s
Thesis, Royal Institute of Technology (KTH), 2000.

4. Robert Stengel, Flight Dynamics, Princeton University
press November 2004.

5.  Jiaming Zhang, Qing Li, Nong Cheng and Bin Liang, Non-
linear flight control for unmanned aerial vehicles using
adaptive backstepping based on invariant manifolds, Proc.
IMechE Part G: J. Aerospace Engineering. Vol. 227 no. 1
33-44 2012.

6. D. Karagiannis and A. Astolfi, Non-linear and adaptative
flight control of autonomous aricraft using invariant
manifolds, Proc. IMechE Vol. 224 Part G: ]. Aerospace
Engineering. 2010.

7. Arie Levant. Homogeneous High-Order Sliding Modes
Applied Mathematics Department, Tel-Aviv University.
17th IFAC World Congress, Seoul, Korea, July 6-11, Vol.
17, Partl, 2008.

8. Brian L. Stevens and Frank L. Lewis, Aircraft Control and

Simulation, Wiley, 2003 Second Edition.

CIENCIA UANL / ANO 16, No. 63, JULIO-SEPTIEMBRE 2013



HERMAN CASTANEDA, JESUS DE LEON M., ERNESTO OLGUIN-DIAZ, OSCAR SALAS

9. Arie Levant High-order sliding modes, differentiation and
output-feedback control, International Journal Control,
VOL. 76, NOS 9/10, 924 941, 2003.

10.  Kokotovic PV. and H.K. Khalil, Singular Perturbation
Methods in Control: Analysis and Design, Academic Press,
London, 1986.

CIENCIA UANL / ANO 16, No. 63, JULIO-SEPTIEMBRE 2013

11.

J.J. Recasens, Q.P. Chu, J.A. Mulder, Robust model
predictive control of a feedback linearized system for a
lifting-body re-entry vehicle, AIAA Guidance, Navigation,
and Control Conference and Exhibit, San Francisco, CA,

ATAA 2005—6147, 2005.

Recibido: 6 de octubre 2011
Aceptado: 14 de junio 2013

73



