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Resumen—En este articulo se presenta un controlador
basado en la union de dos metodologias de control, y el
cual es aplicado al seguimiento de trayectorias con un UAV
(Unmanned Aerial Vehicle) de ala fija. Las metodologias
utilizadas son: backstepping y modos deslizantes. Asimismo,
con el fin de realzar el buen funcionamiento del controlador
propuesto, se realiza la comparacion de éste con las dos
metodologias de control independientes. Derecho reservado
© UNAM-AMCA.
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I. INTRODUCCION

El estudio y disefio del seguimiento de trayectorias con
vehiculos aéreos no tripulados UAV’s (Unmanned Aerial
Vehicles) ha sido un tema de interés en los ultimos afios
debido a las caracteristicas y condiciones de trabajo a
las que estos son sometidos. Ademds, es bien sabido que
la realizacién de seguimiento de trayectorias con UAV’s
implica el estudio de metodoldgicas de control que lleven
acabo de forma 6ptima dicha tarea (K. P. Valavanis, 2007).

Este tipo de vehiculos pueden ser aplicados en diversas
tareas, tales como: inspeccion de infraestructuras, tareas de
vigilancia, monitoreo de zonas catastrdficas, aplicaciones en
agricultura (fotografia y video de hectdreas) y obviamente
en aplicaciones militares. Estas importantes aplicaciones
pueden ser realizadas utilizando formaciones de UAVs, con-
trol de postura, y seguimiento de trayectorias (J. Guerrero
and R. Lozano, 2012).

Para realizar el seguimiento de trayectorias con UAV’s
(en donde se tienen variaciones de velocidades grandes
y/o pequenas, dependiendo de la ruta o trayectoria a se-
guir, y teniendo perturbaciones fisicas, esto es, rafagas de
viento, etc.) es necesario un buen controlador para obtener
los resultados deseados aun teniendo las variaciones antes
mencionadas. Con el fin de mejorar el seguimiento de
trayectorias para un sistema dado, se han desarrollado las
siguientes leyes de control no lineal: backstepping (H. K.
Khalil, 2002), control por modos deslizantes o por sus siglas
en inglés SMC (Sliding Mode Control) (J.J. Slotine and W.
Li, 1991), (H. K. Khalil, 2002) y backstepping con control
por modos deslizantes (K. D. Young and U. Ozguner, 1999).

En (A. T. Espinoza, A. Dzul, et al, 2011) se realizé la
comparacién de controladores lineales, aplicados a un avién
no tripulado, como: proporcional derivativo (PD) y pro-
porcional integral derivativo (PID), asi como no lineales:
backstepping y control difuso. Estos controladores fueron
realizados para el control de altura, guifiada y alabeo,
faltando el controlador por backstepping para el movimiento
de guinada.

Una problematica observada en los controladores, backs-
tepping y modos deslizantes, es que pueden presentar pares
elevados (con respecto a la entrada real del sistema) o pe-
quefias oscilaciones (chattering), respectivamente. Con el fin
de obtener un controlador que presente mejores caracteristi-
cas, se propuso la combinacién del control backstepping con
modos deslizantes. En este articulo se presenta dicha com-
binacién para el sistema de avién de ala fija, lograndose un
mejor desempefio a que si s6lo se tuviesen las metodologias
de control individuales. Asimismo, se realizé el seguimiento
de una trayectoria con los controladores antes mencionados
aplicados al movimiento de guifiada y altura con el fin de
realizar dicha tarea.

La organizacion del articulo es la siguiente: la seccion II
muestra las ecuaciones que definen a la trayectoria deseada
y el modelo dindmico del avién. La seccién III trata con las
leyes de control desarrolladas para el UAV. En la seccién
IV se muestran los resultados en simulacién obtenidos de
los tres controladores (backstepping con modos deslizantes,
backstepping, y modos deslizantes). En la secciéon V se
muestran resultados obtenidos en pruebas experimentales
en lazo abierto con el fin de validar las sefiales generadas
por el controlador propuesto. Finalmente, en la seccién VI
se tienen las conclusiones y el trabajo a futuro.

II. DISENO DE LA TRAYECTORIA Y MODELO
DINAMICO

En esta seccién se muestran las ecuaciones que describen
el disefio de la trayectoria deseada asi como las ecuaciones
de navegacion definidas en el UAV. Asimismo, se presenta
el modelo dindmico que define el movimiento longitudinal
y de guifada.



II-A. Diseiio de la trayectoria

Para el disefio de la trayectoria deseada se utilizan las
ecuaciones cinemdticas que definen a una circunferencia
(W. Ren, et al, 2004):

&, = wcos(f) (1)
yzf = wvsin(B) (2)
B = w (3)

donde z, y v, son los ejes coordenados del plano car-
tesiano, [ es el angulo de orientacién, v es la velocidad
longitudinal y w es la velocidad angular.

Para comparar la trayectoria deseada, generada por las
ecuaciones cinematicas (1)-(3), con la trayectoria obtenida,
se utilizan las ecuaciones de navegacion expresadas en el
marco inercial del UAV (B. L. Stevens and F. L. Lewis,
1992):

&, = Ucos(y) — Vsin(y) 4)
gp = Usin(y) + V cos(y) 5)

donde U es la velocidad longitudinal en el eje z, y 9 es el
dngulo de guifiada. V' es la velocidad longitudinal en el eje

Y.
II-B. Modelo dindmico

Para obtener las ecuaciones que definen al modelo del
avion, se omite cualquier parte flexible del UAV, por lo
tanto el UAV de ala fija es considerado como un cuerpo
rigido. Incluso se omite la curvatura de la tierra, dado que
se asume que el UAV solo volard distancias cortas. Tomando
en cuenta las consideraciones anteriores para el modelado
del UAV de ala fija, es posible aplicar el formalismo de
Newton para obtener el modelado matemaético.

Las variables definidas en el modelo dindmico longitudi-
nal (6)-(10) son mostradas en la Figura 1.

vV o= l(—D—l—Tcosa—mgsinw) (6)
m
yoo= %(L—FTsina—mgsinv) (7)
= q ()
M
¢ = T ©)
. Iyy
h = Vsin(h) (10)

donde V' es la magnitud de la velocidad del avién, «
describe el dngulo de ataque, 7 representa el dngulo de
incidencia y 6 es el angulo de cabeceo. La velocidad
angular estd definida por ¢ con respecto al eje y del
cuerpo del avién, 7" define la fuerza de empuje del motor,
h es la altura de la aeronave y 0. es la desviacién del
elevador (B. L. Stevens and F. L. Lewis, 1992). Los efectos
aerodindmicos en el avién son obtenidos por la fuerza de
elevaciéon L y la fuerza de oposicién al movimiento frontal
del avién D. El momento aplicado en cabeceo estd dado
por M, m es la masa total del avidn, g es la constante de
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Figura 1. Movimiento longitudinal

gravedad y I, describe la componente y de la diagonal
de la matriz de inercia. El valor del dngulo de ataque es
obtenido de la relaciéon o« = 6 — v (B. L. Stevens and F.
L. Lewis, 1992). La fuerza de elevacién L, la fuerza de
oposicién al movimiento longitudinal D, y el momento de
cabeceo M, estan definidos como (M. V. Cook, 2007):

L = §scy (11)
D = gSCp (12)
M = @SeCy (13)

donde ¢ denota la presion aerodindmica. S representa el
area del ala y ¢ es la respuesta aerodindmica de la cuerda.
Los coeficientes aerodindmicos para la fuerza de oposicion,
fuerza de elevacion y el momento en cabeceo son Cp, Cp,
y Cr respectivamente.

La dindmica lateral genera un movimiento de alabeo
y al mismo tiempo genera un movimiento de guifiada
y viceversa, esto es, que existe un acoplamiento natural
entre las rotaciones de los ejes de alabeo y guifada (D.
Mclean, 1990). Para el disefio del controlador en guifiada,
se consideré desacoplar el movimiento de guifada del
movimiento de alabeo, entonces al seguir la trayectoria
deseada con el movimiento de guifiada, se considerard como
una perturbacién el movimiento de alabeo, probando asf la
robustez de los controladores no lineales disefiados.

En la Figura 2, se representan las variables que corres-
ponden al movimiento de guifiada, que estd representado
por las siguientes ecuaciones:

o= r (14)
N

. _ N )

P T (15)

vV, = &—er (16)
m

. F,

V., = =4, (17
m

donde v es el dngulo de guinada, r representa la velocidad
angular en guifada con respecto al centro de gravedad
del avién, N es el momento en guifiada y I., representa
la inercia en el eje z. J, representa la movimiento del
estabilizador. V. corresponde a la velocidad longitudinal del
avion en el eje x, V), es la velocidad lateral del avion en el
eje y, F, describe la fuerza empuje en el eje longitudinal
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z 'y F, denota la componente de la fuerza lateral resultante
en el eje y. Las ecuaciones relacionadas con las fuerzas y
el momento en guifiada son:

F, = gsC, (19)
N = gSC, (20)

donde Cyo, Cy y C, son los coeficientes aerodindmicos
involucrados en la dindmica del movimiento guifiada.

Figura 2. Movimiento en guifiada

III. DISENO DE CONTROLADORES

En esta seccién se describen los controladores no lineales
que fueron diseflados para el seguimiento de la trayectoria
deseada con un UAV de ala fija.

III-A.  Generacion de la trayectoria deseada

Para colocar una circunferencia en cualquier parte de
un plano cartesiano se aplicé un controlador proporcional
derivativo PD a las ecuaciones (1)-(3), simulando que dicha
circunferencia sea la trayectoria deseada a realizar por el
UAV en la superficie terrestre:

d(e(t))
dt
donde K, =1y K, =1 son las constantes de disefio. El
error se define como e(t) = (z —x4)? + (y — ya)> —7° (A.
Astolfi, D. Karagiannis, et al, 2008), donde x4 y y4 son los
valores deseados en el plano cartesiano y 7 es el radio de

la circunferencia deseada.

u(t) = Kp(e(t)) + Ko 21

III-B. Control en altura

Para el disefio del control en altura, se consideran las
ecuaciones que definen al movimiento longitudinal del
avion, excepto la ecuacién (6) que define la velocidad
longitudinal, dado que se considera una velocidad constante
para el UAV. Se define el error e(t) = hqg — h(t) que
serd utilizado para el disefio de los controladores no lineales
en altura, donde h, es la altura deseada y h(t) es la altura
actual.

En (O. Harkegard and S. T. Glad, 2000) se propone
un controlador por backstepping utilizando solo la ecua-
cion (7), ahora se utilizara la ecuacién (8) como una
aproximacion de un grado de libertad del modelo de la
dindmica longitudinal (D. Mclean, 1990), y el error de
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cabeceo estd definido por ep(t) = 6 — 64, teniendo a
g = Myq + My, 6.. Utilizando ¢ = 1p, 15, = Myq,
ZTop = M0, y definiendo &5, = u como el integrador
backstepping (H. K. Khalil, 2002), el nuevo sistema a
controlar estd dado por:

(22)
(23)

Tip = Tip + T2p
i?Qh = u
La sefial de control obtenida es:

u(t) =

—21p — Top + 89, — k(@i + xop — 38)
—61h + kanzn 24

donde k1j, y kop, son constantes positivas. Definiendo d1;, =
eg(t), zn = Z1n + k1no1n y :zrfh = 4. Para el control
por modos deslizantes (SMC), se considera z9;, = ¢. La
superficie deslizante estd dada por o = kypeq(t) + x2p con
kin como una ganancia constante positiva. El control por
modos deslizantes es obtenido como:

u = —kipxon — Bnsgn(oin) (25)

donde B, = ahk1h|€9(t)| + bhxgh + Bon (H. K. Khalil,
2002), (J.J. Slotine and W. Li, 1991). Bon, ap y byp son
constantes positivas. La funcion signo estd definida como:

1, s>0
sgn(s) = 0, s=0
-1, s<0

Para el disefio del controlador por backstepping con mo-
dos deslizantes, se diseia una superficie deslizante o), =
ksnea(t) + xap,. Esta superficie deslizante es utilizada para
disefar la funcién candidata de Lyapunov, esto es, %agh.
Considerando las ecuaciones (22) y (23) para aplicar la
metodologia de backstepping (H. K. Khalil, 2002). El
controlador obtenido estd dado por:

u = —kip@1n — konoan — Brin sgn(oan) —ea(t)  (26)

donde ki, kan, ksp y Bz1n SON constantes positivas.

III-C.  Control en guifiada

Para disenar el controlador del movimiento en guifada,
se considera solo la aerodindmica del modelo en guifiada,
entonces se excluyen (16) y (17) porque son la velocidad
lateral y la velocidad longitudinal respectivamente, genera-
das por el movimiento de guifiada. Se define el error como
ey = Y(t) —1pq, donde 1 (t) es obtenido integrando (14), y
14 denota el dngulo de guifiada deseado (D. Mclean, 1990).
Entonces se puede definir 7 = C,,,7+C,,5,.0,.. Tomando 7 =
L1y, T1yp = Cprr y T2y = Chs, 6y, y definiendo g2y = u
como el integrador backstepping (H. K. Khalil, 2002), el
nuevo sistema a controlar estd ahora dado por:

T14p T1yp + T2y (27)
by = u 28)
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El controlador por backstepping obtenido es:

u(t) = —T1y — Toy + C'L"llid) — kg (Ilw + Z2y

—i“liw) — 01y + kayzy 29)

donde k1, k2, son ganancias constantes positivas, 01y =
ew(t), o = 51.71111 + kwéw y :Z?fw = 1q.

El control por modos deslizantes se inicia definiendo la
superficie deslizante como o1y = kigey(t) + T2y, con
Tay =1y By = aypkiyley(t)| +bya3, + Boy. Entonces la
ley de control obtenida estd dada por:

u = —klwxgw — Bw sgn(aw) (30)
donde kiy, ay, by y Boy son constantes positivas. El
control backstepping con modos deslizantes estd disefiado
utilizando la misma metodologia que fue utilizada en el
control de altura. Se disefia una superficie deslizante og,, =
ksyeq(t) + x2,. Ademds se utiliza la superficie deslizante
como funcién candidata de Lyapunov, esto es, %U;ﬁ' En-
tonces se consideran las ecuaciones (27) y (28) para aplicar
la metodologia backstepping (H. K. Khalil, 2002). La ley
de control estd dada por:

U= —k1ypZ1yp — koyToy — ﬁmlw sgn(ogw) - ew(t) 31

donde ki, Koy, k3y ¥ Bz1y son constantes positivas.

IV. RESULTADOS EN SIMULACION

En esta seccidén se muestran los resultados obtenidos en
simulacion. En la Tabla I se dan los valores utilizados de
las ganancias de cada controlador.

IV-A.  Movimiento de altura

La Figura 3 muestra el comportamiento de altura para
un valor deseado de 13 m. Se puede observar que los
tres controladores convergen al valor deseado. El control
por modos deslizantes es el que llega mds rdpido por
primera vez al valor deseado, pero converge a éste de forma
estable en un tiempo mayor que el control backstepping y
el control por backstepping con modos deslizantes. En las
Figura 4 se muestra el momento aplicado en cabeceo para
obtener la altura deseada, y demds se observa el efecto de
chattering en el control por modos deslizantes, el momento
aplicado con el control por backstpping no fue afiadido
ya que los valores eran demasiado grandes, tal como se
verd en el control de guifiada. El control por backstepping y
backstepping con modos deslizantes tienen buen desempefio
dado que convergen a la altura deseada, sin embargo el
momento aplicado por backstepping es demasiado grande
en comparacién con el control por backstepping con modos
deslizantes. Ademds, para el movimiento en altura con
la unién de estos controladores se reduce en un 91 % el
indeseado efecto chattering que tienen de forma natural los
controladores por modos deslizantes, ver Figura 4.
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Figura 3. Resultado de los controladores en altura
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Figura 4. Momento aplicado en cabeceo

IV-B.  Movimiento de guiniada

La Figura 5 muestra el dngulo necesario en guifiada para
realizar la trayectoria deseada. Los valores de los dngulos
que se muestran en la simulacién pueden ser logrados por el
UAV de ala fija con el que se han realizado experimentos
en lazo abierto. Las Figuras 6 y 7 muestran el momento
necesario para converger al dngulo deseado.

Se observa que el control por backstepping tiene un
seguimiento aceptable de la trayectoria deseada, ver Figura
8, pero muestra un par muy elevado para tratar de seguirla.
El control por modos deslizantes no presenta un buen segui-
miento comparado con los controladores por backstepping
y backstepping con modos deslizantes, ademds presenta el
indeseado efecto chattering, ver Figura 7.

El controlador backstepping con modos deslizantes pre-
senta un mejor seguimiento de la trayectoria deseada, com-
parado con el control por backstepping y el control por

TABLA 1
GANANCIAS DE LOS CONTROLADORES
Altura k'lh, k’gh k’gh Qp, bh ﬁOh, ﬁzlh
Backstepping 520 510 - - - - -
SMC 1.1 - - 1 1 10 -
BackSMC 0.1 5 50 - - - 1
Guiﬁada k1¢ kzd, k’gw [0 bll) Bow lew
Backstepping 520 500 - - - -
SMC 4 - - 03105 412 -
BackSMC 0.0001 | 2.7 | 900 - - - 6
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Figura 5. Resultado de controladores en guifiada

modos deslizantes, ademds de que el control por backs-
tepping con modos deslizantes reduce significativamente
el momento aplicado y el chattering en un 85,5% para 10
realizar la trayectoria deseada. En la Figura 9 se muestra
la trayectoria deseada en color azul, comparada con los
controladores no lineales disefiados, y se observa como el 60
UAV de ala fija alcanza la altura deseada de 13m, y después
de haber realizado la circunferencia deseada, sale de ella
para continuar una trayectoria deseada en linea recta. En la
Figura 8 se observa una vista desde el plano cartesiano x
y y de la trayectoria deseada, en esta Figura 8§ se aprecia
mejor el desempefio de los tres controladores.

—Referencia
Backstepping
SMC

- - BackSMC

80

Figura 9. Trayectorias obtenidas con los diferentes controladores

V. RESULTADOS EXPERIMENTALES

Backstepping cabeceo
T T

500
0 El propésito de esta seccién consiste en presentar resul-
7 tados experimentales en lazo abierto, y en los cuales se
observan los valores “normales” de los dngulos para un
1500, s . . . . " J vuelo estdndar. Con dichos resultados, pretendemos validar
Backorm )inada que los controladores diseflados en este articulo pueden ser

‘ aplicables en la préctica. Estos resultados se obtuvieron del

sistema embebido desarrollado para el UAV de ala fija.
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]
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= 2000~ q
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_s000| ] V-A. Sistema embebido

Momento

*Tiempo (5)” El sistema embebido consiste de un microprocesador

rabbit RCM6000. Este microprocesador lee los datos que
Figura 6. Momento aplicado en guifiada con backstepping provienen de la central inercial IMU (Inertial Measurement
Unit) y las sefiales del radio control. La central inercial
utilizada es una MicroStrain 3DM-GX1, la cual entrega
los dngulos de Euler y las velocidades angulares. El radio
control utilizado para pilotar el UAV es un Futaba T7C. Se
utiliza un médulo de transmisién inaldmbrica para obtener
todos los datos necesarios, este mddulo es un XBee-PRO
05 802.15.4., ver Figura 10.

0 2 4 6_ 8 10 12 14
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Backstepping con modos deslizantes en guifiada
T T T T

Modos deslizantes en guifiada

o
o

Momento (Nm)
o

V-B. Resultados en lazo abierto

Se realizar6n pruebas de vuelo con el propdsito de
obtener los dngulos que alcanza el UAV de ala fija. Los

Momento (Nm)
{

05} s s . . o " ) pardmetros de interés que fueron obtenidos son: los dngulos
Tiempo (s) de Euler y las velocidades angulares. La Figura 11 mues-

tra los dngulos de Euler obtenidos de la central inercial,

Figura 7. Momento aplicado en guifiada mientras que la Figura 12 muestra las velocidades angulares

provenientes de la central inercial.
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Figura 10. Sistema embebido en plataforma experimental
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Figura 11. Angulos de Euler en lazo abierto

VI. CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

En este trabajo se muestra el disefio de un controlador
por backstepping con modos deslizantes. Este controlador
fue comparado con sus respectivas metodologias de base,
es decir, el controlador por backstepping y el controlador
por modos deslizantes. En las simulaciones obtenidas se
observa que el control por backstepping tiene un desempefio
aceptable al tratar de seguir la trayectoria y en alcanzar la
altura deseada, sin embargo presenta un par muy elevado
para conseguir los valores deseados en altura como en
guiflada. Por otro lado, el controlador por modos deslizantes
posee un buen funcionamiento en altura, pero al seguir la
trayectoria deseada fue el que presentd un mayor error
en comparaciéon con el controlador por backstepping y
el controlador por backstepping con modos deslizantes,
ademads de que el control por modos deslizantes presenta el
indeseado efecto chattering. El control por backstepping con
modos deslizantes es el que presenta un mejor desempefio
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Figura 12. Velocidades angulares en lazo abierto

tanto en altura como en guifiada, ademds se observa que
es el que mejor sigue la trayectoria deseada, con respecto
a los otros dos controladores. El efecto chattering y el
momento aplicado para alcanzar los valores deseados se ven
significativamente reducidos con el control backstepping
con modos deslizantes.

Como trabajo futuro, se realizard una prueba de robustez
del algoritmo y se pretende que a finales de este afio puedan
ser implementados en tiempo real estos controladores.
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