Control en cascada de un vehiculo aéreo utilizando
compensacion dinamica robusta y adaptable

Claudio Rosales
Instituto de Automdtica (INAUT)
CONICET-UNSJ
San Juan, Argentina
crosales @inaut.unsj.edu.ar

Kimon Valavanis
Department of Electrical & Computer Engineering
University of Denver
Denver, Estados Unidos
Kimon.Valavanis @du.edu

Abstract—Este articulo propone un novedoso controlador de
modo deslizante adaptativo para rechazar perturbaciones rela-
cionadas con el control de alto nivel de un vehiculo aéreo
no tripulado (UAV). El controlador propuesto esta disefiado
como una arquitectura de control de bucle interior-exterior,
también conocida como controlador en cascada. Un controlador
cinematico implementa el bucle exterior, cuya funcion es guiar al
UAV en el seguimiento de una trayectoria determinada (también
valido para alcanzar un punto estatico deseado). En cuanto
al bucle interior, esta disefiado como un controlador de modo
deslizante adaptativo de siper torsion, basado totalmente en
las velocidades del cuerpo. La novedad de esta propuesta esta
justamente en el diseiio de este circuito de control interno, en
el que se considera el enfoque de siper torsion y a la superficie
de deslizamiento se le agrega un término integral destinado a
reducir el efecto de vibracion asociado con el deslizamiento de
primer orden mas comin superficie. También se demuestra la
estabilidad de todo el sistema de control y se muestran resultados
de simulaciones numéricas que permiten afirmar que el sistema
de control propuesto es eficaz para guiar al UAV a seguir una
trayectoria determinada.

Index Terms—Super-Twisting, Control Adaptable, UAV

I. INTRODUCCION

La investigacién sobre vehiculos aéreos no tripulados
(UAVs), comunmente conocidos como drones, ha recibido
una atencion creciente en los tltimos afios debido a su gran
cantidad de aplicaciones, tales como vigilancia, operaciones de
bisqueda y rescate, y monitoreo agricola y ambiental, entre
varias otras. Sin embargo, controlar UAVs es particularmente
desafiante debido a su dindmica no lineal, sensores internos
ruidosos y la influencia de perturbaciones como el desgaste
mecdanico de las partes del vehiculo o rafagas repentinas de
viento.

El control por modo deslizante (SMC, por sus siglas en
inglés) es una herramienta simple y eficiente para contrar-
restar las perturbaciones que actdan sobre los UAVs. En su
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disefio convencional, el controlador de modo deslizante de
primer orden (FOSMC, por sus siglas en inglés) teéricamente
garantiza una compensacidon exacta de perturbaciones si la
ganancia de su accién de control discontinua es mayor que
los limites superiores de las perturbaciones. Sin embargo,
esta propiedad se logra debido al control discontinuo, lo que
produce oscilaciones de alta frecuencia, conocidas como el
efecto de “chattering”. Una variacién del FOSMC clasico es
el llamado controlador de modo deslizante de super-twisting
(STSMC), disefiado para evitar el problema de chattering. La
idea principal que explora es ocultar la accion de control dis-
continua detras de un integrador, generando asi una accién de
control continua, asegurando tedricamente una compensacion
exacta de perturbaciones Lipschitz.

Para discutir estos temas, el documento se divide en
varias secciones, comenzando con la Seccién II, que pre-
senta el disefio del controlador, incluyendo el controlador de
cinemdtica inversa, el compensador dindmico y las pruebas
de estabilidad correspondientes, lo que permite concluir que
el error de seguimiento de trayectoria converge a cero. A
continuacioén, la Seccién III describe el la plataforma de simu-
lacién y los experimentos realizados para validar la estrategia
de control propuesta y discuten los resultados obtenidos.
Finalmente, la Seccion IV destaca las conclusiones finales del
trabajo.

II. SISTEMA DE CONTROL

El sistema de control propuesto en este trabajo consta
de dos lazos cerrados, formando lo que se conoce como
un sistema de control en cascada o un sistema de control
de bucle interno-externo. El lazo externo, el primero, es un
controlador cinemadtico, seguido por un compensador dindmico
en cascada. El controlador cinemdtico genera las referencias
de velocidad necesarias para que el vehiculo aéreo alcance
los objetivos de seguimiento de trayectoria. Sin embargo,
tradicionalmente los controladores cinemadticos asumen un



seguimiento de velocidad perfecto, descuidando las dindmicas
del vehiculo durante el desarrollo, lo que puede resultar en
errores de posicion significativos. Por lo tanto, se propone un
compensador dindmico como el lazo interno para minimizar
los errores de velocidad. El diagrama de bloques del sistema
de lazo cerrado completo se muestra en la Figura 1. El enfoque
de esta propuesta es la adopcién de un controlador de modo
deslizante adaptativo de super-twisting para la compensacién
dindmica. Esto incluye la integracién de la superficie de
deslizamiento del error para reducir el chattering, un problema
comun en los controladores de modo deslizante.

El controlador cinemdtico tiene como objetivo el
seguimiento de una referencia variable en el tiempo. En
otras palabras, dada una trayectoria de referencia x,4(t) € R*
que sea suave, diferenciable y continua a lo largo de Ia
trayectoria deseada, el objetivo es alcanzarla y garantizar
que los errores de control tiendan a cero. Las referencias
definen la posicion en el espacio y el angulo de guifiada
xY(t) = [z9@) yyt) z5(t) Zl"(t)]T). El modelo
cinemadtico establece la relacion entre las velocidades del
UAV en el marco de referencia del cuerpo (x°) y el marco de
referencia fijo (x"). En una condicién cercana a la suspension
(consulte [2] para més detalles), lo que corresponde a dngulos
de cabeceo y alabeo cercanos a cero [3], dicho modelo se da
simplemente por
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donde v* es el angulo de guifiada actual del UAV. Para lograr
el objetivo de control, se propone la ley de control cinematico

xp =R (%Y + KpX"), )

basada en cinemadtica inversa [1], para la tarea de seguimiento
de la trayectoria de referencia. En esta ley de control, K,
un pardmetro de ganancia de disefio, es una matriz diagonal
definida positiva, mientras que X" = x}'(t) — x"(t) y X4 es
la velocidad de la trayectoria que se estd siguiendo, obtenida
derivando la trayectoria deseada x4 (¢).
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Fig. 1. Diagrama de bloques del sistema de control propuesto. El controlador
cinemdtico estd conectado en cascada con el compensador dindmico ya
que genera las referencias de velocidad adoptadas por dicho compensador.
Adaptado de [1]

A. Andlisis de estabilidad

En la siguiente sub-seccion, se disefia un compensador
dindmico novedoso, cuyo objetivo es mejorar el seguimiento
de las velocidades de referencia calculadas por el contro-
lador cinematico de (2). Dado que un seguimiento perfecto
no es posible considerando tunicamente dicho controlador
cinemdtico, persiste un error de seguimiento de velocidad, que
es

xb =xb — %P, (3)

donde x” es el vector de velocidades actual del UAV y % es
el vector de velocidades de referencia proporcionadas por el
controlador cinematico. La ecuacion de lazo cerrado se obtiene
reemplazando (2) y (3) en (1), lo que resulta en

XY = XY + Kpx® — R(y")X?, (4a)
0 .
XY — %" + Kpx" — R(x?)x°, (4b)
0 .
X" + Kpx" = p, (5)

considerando p = R(1)?)X". Se utiliza la teoria de Lyapunov
para analizar la estabilidad del sistema de lazo cerrado. Se

1
propone la funcién candidata de Lyapunov P = §5<WT>EW >0,
cuya derivada temporal es

P=xvTxw. (6)
Al introducir (5) en (6), se obtiene

P _ inp _ inKkiw’ (7)

de donde se puede verificar que una condicién suficiente para
que P sea una funcién definida negativa es |x*7TKx"| >
|x“Tp|. Dado que Kk es simétrica, se puede aplicar la
propiedad de la forma cuadritica a la ecuacién anterior, lo
que resulta en que

ld
Amin(Kk)’

x> ®)
es la condicion necesaria para garantizar que P sea negativa,
donde Amin(Ky) > 0 es el menor valor propio de la matriz
K. Tal ecuacién representa la condicién para garantizar la es-
tabilidad practica del sistema. A partir de ella se puede percibir
que si |X™| aumenta, provoca que el valor de P se vuelva mds
negativo, lo que hace que el error de control disminuya. Como
resultado, el error de control X" estd acotado, de modo que

%] < Pl
Esta condiciéon implica que los errores de control estdn
acotados en ultima instancia, y por lo tanto, el sistema no
es asintoticamente estable. Ademads, los errores de control
estan acotados a valores que son funcién de los errores de
velocidad. Por lo tanto, si p — 0, dichos limites convergeran
asintGticamente a cero, mostrando asi que x*(t) — 0, lo que
permite concluir que la compensacién dindmica, mediante la

9



reduccioén del error de seguimiento de velocidad p, contribuye
efectivamente a lograr el objetivo de control de reducir el error
de posicién x*

B. Compensacion Dindmica

A continuacién presentamos un compensador dindmico
novedoso disefiado para mejorar el rendimiento de seguimiento
de velocidades de referencia calculadas por el controlador
cinemdtico segin se define en la ecuacién (2). Es crucial
reconocer que la suposicién de un seguimiento de velocidad
perfecto es ficticia en escenarios practicos. Los sistemas fisicos
del mundo real poseen inherentemente inercia, lo que hace que
la consecucion instantdnea de una referencia de velocidad sea
inalcanzable. Ademas, el analisis de estabilidad realizado en
la subseccién anterior revela que los errores de control estdn
directamente influenciados por discrepancias de velocidad. En
consecuencia, minimizar los errores de velocidad se vuelve
imperativo para garantizar un seguimiento de trayectoria mas
preciso. Dentro de esta subseccién, proponemos un compen-
sador dindmico disefiado para lograr la convergencia de los
errores de seguimiento de velocidad hacia cero.

La dindmica del vehiculo aéreo, siempre considerando la
condicién de vuelo estacionario cercano, se expresa mediante
el modelo

b )

X’ = Ky — KX — (1), (10)

inicialmente propuesto en [4] y también discutido en [3], [5],
que representa la relacion entre los comandos normalizados
enviados a un dron comercial y sus aceleraciones. El vector
u; € [-1,41] ¢ = 1,--- ,4 representa los comandos nor-
malizados enviados al vehiculo, que son la velocidad lineal
a lo largo y la velocidad angular alrededor del eje 2%, y
dos angulos de referencia (cabeceo y alabeo). Ademds, el
segundo término contempla todos los efectos aerodindmicos
que afectan al vehiculo, que estdn relacionados con su ve-
locidad. Finalmente, las perturbaciones externas y los errores
de modelado estdn representados por el término &(¢). Por
hipétesis, se considera que las derivadas de esta perturbacion
estan limitadas, ||6(t)|| < do. En cuanto a las matrices &, y
K, son las matrices diagonales

Kuy 0 0 0
|0 kw 0O 0
Bu=10 0 ke O (11a)
0 0 0 ky
y
Koy O 0 0
O
=1y 0 k0| (11b)
0 0 0 Ko

cuyas entradas fueron identificadas, obteniendo asi las estima-
ciones Ry, 1 =1,3,5,7,y Ry;, J=2,4,6,8.

Los comandos proporcionados por el controlador
cinematico son las referencias de velocidad xj, mientras que
las velocidades reales desarrolladas por el UAV se expresan

como x}. Para trabajar en el error x° = x} — %’ al mismo

tiempo que se rechaza la perturbacién §(¢), se propone la
superficie de deslizamiento
s=x"+ A/ibdt (12)

donde X es una matriz diagonal de ganancia definida positiva.
Derivando tal expresion, se obtiene que

s=x"FAxb = & )+ A —%Y).  13)

La ley de control equivalente en modo deslizante se puede
encontrar resolviendo s = 0. Por lo tanto, introduciendo (10)
en la ecuacion anterior resulta en

§ =% — (Kyu— kX" = 8(t)) +AxP =0.  (14)
La ley de control tipo super-twisting
u = Ay E A RX AR +w =90+ w
w = Ki/||s||sign(s) /K2 sign(s)dt (15)

Se propone entonces, para lograr el objetivo de control previ-
amente presentado. En dicha ecuacién, K; y Ko representan
matrices de ganancia diagonal positiva definida, mientras que
el término ¢é parametriza una parte de la ley de control, con

¢ =[xy +2x")T %] (16a)
y’
AT:[l 1 1 1 Buy  Buy Rug Rug
Fuy,  Fug  Rug  Ruy  Buy  Ruz  Bug  Ruyp |
(16b)
donde
L0 0 0
1L1 1
~A—1 O P 0 0 17
= w3
F‘"u 0 0 ,:;1 0 ( )
o 0 0
y A
220 0 0
‘llrl .
0 =+ 0 0
o1 — R
K'/u v O 03 :UG O (18)
1L5 .
0 0 0 ==
’LL7

Consecuentemente, sustituyendo (15) en (14) se obtiene

/K2 sign(s dt)

19)

$=—Ky <¢é + K1 +/||s|| sign(s)
+ KkoX? + 8(t) + X2 + AXP.

Ahora, consideremos a = 5(2 +Ax® para mejorar el desarrollo
matematico. Sustituyendo esto y manipulando la ecuacion

anterior se obtiene
/ K, sign(s dt)

(20)

$=—Ky (qbé + K1+/||s|| sign(s)

+ KkoX? + (1) + x5 + Ax".



Ahora, considerando 0=0-— 9 se obtiene que

§=kupl—r, (K ( 11/ ||s|] sign(s) /K2 sign(s )dt) +4(t)
21
Para llevar a cabo el andlisis de estabilidad, se utiliza
nuevamente la teoria de Lyapunov, ahora considerando la
funcién candidata de Lyapunov
1 1-7 ~
V=_s"k,! 0 ~'6
2s K, s+ 5 Y ,
donde ~ es una matriz diagonal positiva definida con entradas
pequeiias. La derivada temporal de dicha funcién es

V=sTk15+ 8 40 22)
Sustituyendo (21) en la ecuacidn anterior se obtiene
Vo= sTn,:l{nucﬁé — Ky [Kl\/Msign(s) +
/Kg sign(s)dt] +8(t)} + éT'yflé, (23a)
0
V = sT¢h —sT[Ky+\/]|s||sign(s) /Kg sign(s)dt —

— k(1)) +6 6. (23b)
De la propiedad de transposicidon de matriz,
sTp0 = (sTpf)T =8 ¢s. (24)
Al presentar esta propiedad se obtiene
Vo= éT¢TS + éT'y_lé — sT[K+/||s]| sign(s) +
/Kg sign(s)dt — k'8 (t)], (25a)
0
vV o= 5T(¢Ts + 7*15) — sT[K;/|[s]| sign(s) +

/K2 sign(s)dt — k., 18(1)]. (25b)
Respecto a la ley de actualizacién de pardmetros del sistema,
se adopta

0= ~p's.
Sin embargo, como 0= 9—9, se obtiene que thfeta = é—é,

con 8 = 0, ya que @ corresponde a los valores exactos de los
parametros, por lo que son valores constantes. Esto resulta en

(26)

6=—0=—¢"s, @7
cuya introduccion en (25b) da como resultado
V=—s"Ki\/[[s I\Sign s)—
_§Tq / Kosign(s) — k-16(0)ldt).  (28)
En funcién de las normas
Vo< —IKillsly/R] syt +
(29)

Vo< —IIKlHHSII\/IISII—IISII/IIKzlldt+

Isi [ w6

La estabilidad estd asegurada tomando [|Kz|| > [lry 8 (¢ )||
Por hipétesis, se asumié que d(t) estd acotado. A su vez, K,
también estd acotado. De esta manera es perfectamente pos1ble
seleccionar una matriz K5 adecuada. Como consecuencia de
tal eleccion de Ko se obtiene

V< —[IKulllslvIsll <o,

y, por lo tanto, el controlador en (15) es asintdticamente
estable, lo que significa que el error de seguimiento de
velocidad tiende a cero cuando ¢t — oo. Ahora, volviendo
al controlador cinemadtico, el limite del error de seguimiento
en (9) va a cero porque p — 0, y por lo tanto el error de
control resulta ser asintéticamente convergente a cero.Por lo
tanto, el controlador completo se muestra en la Figura 2, donde
también se muestran las variables involucradas.

‘ dt (30)

€1y

III. SIMULACIONES

A continuacién se presentan simulaciones numéricas que
validan la propuesta de control presentada en este articulo. Las
mismas se han desarrollado en MatLab y el modelo dindmico
utilizado para describir el comportamiento del vehiculo aéreo
fue tomado de [6], en donde se considera la parte fisica
del modelo y de los actuadores. Se describen los parametros
dindmicos y aerodindmicos. Este modelo fue implementado en
un cédigo de C++. Este modelo se comunica con MatLab a
través de una aplicacion bidireaccional de memoria compartida
donde se envian comandos y se recibe la telemetria del
vehiculo. El modelo recibe como comandos velocidades de
referencia para cada uno de los grados de libertad y si bien
se hicieron la identificacién de los pardmetros del modelo 10
el algoritmo de control se iniciaron con valores arbitrarios
K, = diag(0,5,0.5,0.5,0.5) y K, = diag(0,5,0.5,0.5,0.5)
de forma de poder evaluar el comportamiento del controlador
frente a errores paramétricos considerables. El objetivo fue
el seguimiento de una trayectoria circular con una variacién

de altura sinusoidal, x¥(t) = [rsin(2F),rcos(Z),1 +

&
0.3sin(2%), arctan(<)]"[m]. La figura 3 muestra la grifica

de los errores de control de todo el sistema de control de
lazo cerrado. Claramente se comprueba como a medida que
la simulacién evoluciona los errores disminuyen. Esto es
consecuencia del algoritmo adaptable que ajusta el valor de
los pardmetros del controlador para mejorar su desempeflo
como se observa en la figura 4 desde los valores iniciales
a valores que permiten reducir los errores de seguimiento
de velocidad, y de manera solidaria disminuir los errores
de control. Ademads, en la figura 5 muestra los errores de
seguimiento de velocidad entre los comandos cinematicos y
la velocidad real del vehiculo. De igual manera se observa
como los valores mejoran conforme la simulacién avanza y se
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valida el compensador dindmico presentado en este trabajo.
Finalmente, la figura 6 muestra la evolucién de los cuatros
grados de libertad y la trayectoria de referencia. En base a lo
expuesto en las graficas se valida que el algoritmo de control
en cascadas es exitoso en su objetivo de controlar un vehiculo

Parrot Bebop 2
b b Super-Twisting —_
X X +)S Controller u i
0
[d]x
dt
. |Optitrack
Xw
R(y")™!

aéreo en tareas de seguimiento de trayectoria.

Fig. 3. Errores cinemadticos de cada uno de los cuatro grados de libertad.

Fig. 4.

mismos convergen.

Evolucién de los parametros del controlador. Se observa como los

Fig. 2. Diagrama de bloques detallado del controlador en cascada y el controlador adaptativo Super-Twisting.

IV. CONCLUSIONES

En este trabajo se presenté un esquema novedoso de control
de trayectoria de un vehiculo aéreo del tipo multirotor. La
estructura utilizada es un controlador en cascada. La primer
etapa consta de un controlador cinemético que genera coman-
dos de velocidades de referencia, y posteriormente, un com-
pensador dindmico garantiza el seguimiento de velocidad de
estos comandos. La demostracién de estabilidad desarrollada

Erroros do soguimionto do velocidad
T T

Fig. 5. Error de seguimiento de velocidad entre la referencia del controlador
cinemdtico y la velocidad real del vehiculo.

Fig. 6. Valores de la referencia y la posicién real del vehiculo.



valida que los errores de control son asintéticamente estable
con el compensador dindmico desarrollado. Finalmente, sim-
ulaciones numéricas validaron la propuesta desarrollada
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