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Resumen
En este trabajo se desarrollaron 2 estrategias de control para un cuadricóptero, para

seguimiento de trayectorias. Inicialmente se definen la caracteŕısticas generales de la

aeronave, posteriormente se describe la cinemática de la misma para comprender su

funcionamiento y poder modelar su dinámica. En la parte de modelado se realiza

un estudio por el método Euler-Lagrange, el cual se basa en analizar las enerǵıas

del sistema para poder obtener las ecuaciones que rigen su dinámica. Posteriormente

se desarrolla un control PID y un control Backstepping para el seguimiento de tra-

yectorias, donde se busca robustecer el sistema y llevarlo adecuadamente a distintos

puntos de equilibrio. Finalmente para comprobar la acción de las leyes de control, se

realizaron de las simulaciones correspondientes y se realiza una transformación de las

variables de rotación a variables de posición para poder asignar fácilmente una tra-

yectoria deseada. Dichas simulación se realizaron con el software MatLab Simulink,

donde a su vez es posible simular perturbaciones en el sistema obteniendo resultados

muy cercanos a la realidad.

Palabras clave: Cuadricóptero, PID, Backstepping, Modelado Dinámico, Segui-

miento de trayectorias.



Abstract
In this work, two control strategies were developed for a quadcopter, to follow trajec-

tories. Initially the general characteristics of the aircraft are defined, the kinematics

of the aircraft is described later to understand its operation and to be able to model

its dynamics. In the modeling part, a study is carried out by the Euler-Lagrange

method, which is based on analyzing the energies of the system in order to obtain

the equations that govern its dynamics. Subsequently a PID control and a Backstep-

ping control are developed for trajectory tracking, where it is sought to strengthen

the system and take it appropriately to different points of equilibrium. Finally, to

verify the action of the control laws, the corresponding simulations were carried out

and a transformation of the rotation variables to position variables was performed

in order to be able to easily assign a desired trajectory. These simulations were per-

formed with the software MatLab Simulink, which in turn is possible to simulate

disturbances in the system obtaining results very close to reality.

Keywords: Quadcopter, PID, Backstepping, Dynamic Modeling, Follow Trajec-

tories .
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Caṕıtulo 1

Introducción

En general un drone es un veh́ıculo no tripulado, independientemente del medio don-

de se desplace, agua,tierra, aire o inclusive el espacio exterior. Es en los drones aéreos

donde entran los cuadricópteros como el que se aborda en este trabajo, los cuales se

caracterizan por ser helicópteros multirotor con 4 motores colocados usualmente de

manera simétrica (ver Fig 1.1).

Figura 1.1: Ejemplos Cuadricópteros

Existen otros tipos de helicópteros multirotor los cuales suelen reciben su nombre
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según los motores a partir de los que estén construidos por ejemplo 6, 8 o más

motores, siendo los de 4 y motores los más comunes denominados cuadricópteros,

quadcopters o simplemente drones los primeros dado que son los más comunes y

usualmente hexacopters los segundos. Existen otras variantes menos comunes como

de 1 motor o 3 motores (tricopter) o incluso más sin embargo ya no se les da un

nombre en general ya que no son tan comunes (ver Fig 1.2).

Figura 1.2: Tipos de Drones

En los últimos años los drones han tenido un gran auge dada su versatilidad, al ser

utilizados como veh́ıculos de entretenimiento, mapeo, seguridad, captura de video,

fotograf́ıa, búsqueda y rescate (ver Fig 1.3) entre otros [38].

A su vez la facilidad de su construcción, manejo y mantenimiento requerido los han

hecho muy atractivos para la mayoŕıa del público. Sin embargo, otra rama que es

ampliamente estudiada y de alto impacto es la sección de control tanto manual co-

mo automático, al permitir de manera directa o indirecta la buena interacción entre

usuarios y aeronaves, logrando una correcta sinergia, para que el drone realice ade-

cuadamente la tarea para la que se le ha designado y construido.

Dentro de los drones aéreos existe otra clasificación en base al tipo de ala que genera

los movimientos es decir, ala fija o ala rotativa (ver Fig. 1.4)los multirotores perte-

necen a la primer clasificación dentro de los drones de ala fija se pueden encontrar



Figura 1.3: Ambulance Drone

distintos aviones de aeromodelismo o el más drone más famoso de uso militar el

Predator MQ-1 el cual es ampliamente usado en misiones de reconocimiento aunque

igualmente incluye armamento principalmente aire-tierra [11].

Figura 1.4: Ejemplos Drones ala fija y rotativa

Como se menciono anteriormente los cuadricópteros son altamente estudiados, ya

que se les puede construir y programar para multiples tareas según las necesidades

del usuario, en esté trabajo se presentara un comparativo de 2 técnicas de control

PID1 y Backstepping2 para vuelo autónomo con el fin de realizar un comparativo y

1Control Proporcional Integral Derivativo
2Control recursivo ir hacia atrás



analizar qué técnica presenta un mejor desempeño y a su vez identificar cual es la

mejor para los usuarios más populares, es decir el publico en general que los adquiere

principalmente como elemento recreativo de entretenimiento.

1.1. Motivación

En la actualidad hay diversos estudios realizados en cuanto a técnicas de control

aplicadas a cuadricópteros, por ejemplo, a través de visión artificial[12][13][14], con-

trol PID[3][8][19][22][25][32][40] o control por modos deslizantes[4][30][44][45], sin em-

bargo se ha dado un auge importante en el control Backstepping[1][5][17][18][24]

[33][38][41][45][48] dado que presenta una buena respuesta para seguimiento de tra-

yectorias, además de que permite trabajar modelos complejos a través de recursividad

con la que a partir de modelos relativamente sencillos reconstruye el modelo original.

En este trabajo se retoma el control PID dado que es el control que la mayoŕıa de

los drones comerciales implementa, existen nuevos drones como el Site ScanTM de

3DR3 que es denominado uno de los drones más inteligentes y estables del mercado,

sin embargo en drones de este tipo no siempre es posible conocer por qué algoritmos

se rige, por lo tanto el PID es un buen punto comparativo para nuevas técnicas de

control.

Igualmente en general dentro de la teoŕıa de control una de las tareas de mayor es-

tudio es la de seguimiento de trayectorias [26][46] en donde se busca que el sistema

vaŕıe un o varios de sus estados pero de una manera especifica a través justamente

de una trayectoria definida por el usuario y en un tiempo finito. No como lo que

se hace cuando se estabiliza un sistema, ya que en este caso no se tiene control del

transitorio de un estado a otro además de que no siempre es posible determinar el

tiempo en que el sistema se estabilizará.

Finalmente las diversas aplicaciones que tienen los helicópteros multirotor y princi-

3Más información en https://store.3dr.com/t/site-scan



palmente los cuadricópteros generan nuevas areas de investigación para vuelos au-

tomáticos, despegues y aterrizajes autónomos, buenas respuestas ante perturbaciones

externas y sistemas de seguridad tanto para el sistema como para las personas a su

al rededor ya los motores que utilizan estos dispositivos generan grandes torques que

en conjunto con las hélices presentan riesgos a su entorno.

1.2. Preguntas de Investigación

¿De qué manera el control PID puede eliminar el error en el hovering4?

¿Qué ventajas y desventajas presenta el control Backstepping respecto al PID

en un cuadricóptero para el seguimiento de trayectorias?

1.3. Hipótesis de Investigación

Hipótesis 1

Mediante una buena caracterización del cuadricóptero y correcta sintonización

de la técnica de control Backstepping se espera obtener una respuesta óptima

del cuadricóptero para su desplazamiento vertical eliminando los desplazamien-

tos (errores) sobre el plano horizontal. Comparado respecto al control PID el

cual suele tener oscilaciones continuas en el plano horizontal.

Hipótesis 2

Se espera que el control Backstepping presente una respuesta más rápida y

robusta ante el control PID para el seguimiento de trayectorias. E identificar

si dada la buena respuesta y eficacia es posible implementarlo a gran escala, es

decir que cualquier usuario pueda diseñar un backstepping adecuado indepen-

dientemente del drone que desee utilizar.

4vuelo estacionario



Para lo cual se desarrollara la técnica Backstepping general para un cua-

dricóptero y después se sintonizará para ser analizada en un prototipo cons-

truido para su estudio.

1.4. Objetivos

1.4.1. Objetivo General

Realizar el desarrollo y análisis comparativo entre el control PID y el

control Backstepping, aplicados a un cuadricóptero para seguimien-

to de trayectorias, permitiendo aśı la evaluación de sus ventajas y

desventajas.

1.4.2. Objetivos Particulares

Construir un cuadricóptero el cual sirva de referencia para el desarrollo de las

técnicas de control.

Desarrollar el control PID y Backstepping espećıficos para el prototipo en cues-

tión.

Desarrollar los modelos de cada técnica de control que permita su simulación

y obtención de información.

Realizar modelos de software que permitan un análisis comparativo de ambas

técnicas de control.

Comparar los resultados obtenidos y realizar las conclusiones correspondientes

del presente trabajo.

Buscar eliminar el hovering en el control PID



1.5. Organización del Trabajo

El presente esta dividido como sigue:

En el Capitulo 2 se introducen la generalidades del cuadricóptero en cuestión,

comenzando por sus componentes. Posteriormente se introduce la cinemática

del mismo para continuar con el modelado de la dinámica, a través de la for-

mulación Euler-Lagrange. Con el modelo obtenido se trabajará en los caṕıtulos

siguientes para llevar a cabo el desarrollo de las leyes de control PID y Backstep-

ping aśı como las simulaciones, finalmente se presenta el calculo de las inercias

las cuales son necesarias para una adecuada simulación.

En el Capitulo 3 se presenta inicialmente el desarrollo del control PID para el

seguimiento de trayectorias en los movimientos de Pitch, Roll, Yaw y la ele-

vación del cuadricóptero, posteriormente se desarrolla el control Backstepping

para su posterior comparación entre si.

En el capitulo 4 se llevan a cabo las simulaciones de los controles desarrollados

anteriormente con el fin de seguir adecuadamente una trayectoria previamente

definida por el usuario, buscando eliminar el error mediante una adecuada sin-

tonización. Posteriormente se realiza un análisis comparativo para evaluar que

técnica de control presenta una mejor respuesta reduciendo el error y aumen-

tando el tiempo de respuesta.

En el Capitulo 5 se presentan las conclusiones y las perspectivas del trabajo

futuro.



Caṕıtulo 2

Componentes y Modelado del

Cuadricóptero

En general los drones se componen de 6 elementos básicos para su funcionamiento,

un marco donde se montan el resto de los elementos, una controladora de vuelo,

motores, variadores de velocidad, hélices y una bateŕıa, dichos elementos se describen

más adelante. Sin embargo según las funciones que este vaya a desempeñar se le

pueden agregar distintos accesorios, como cámaras, medidores de velocidad, GPS,

lentes para visón en primera persona del usuario o telemetŕıa para controlarlos desde

una estación en tierra[36].

2.1. Componentes

Marco

El montaje se realizó en un marco AQ-600 (ver Fig 2.1) de fibra de carbono

con el fin de obtener una alta resistencia pero sin agregar peso. De acuerdo a

las especificaciones del fabricante este marco requiere:

• Controladora de vuelo

• Variadores de velocidad ESC 18 30A x 4
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• Bateŕıa Li-Po 4s 2200 - 3300mAh

• Motor Brushless 28XX - 35XX a 700 - 1100KV x 4

• Hélices 9x4.7 - 12x5 x 4

en base a lo cual se seleccionaron los siguientes elementos.

Figura 2.1: HKPilot32

Controladora de vuelo IMU

Se seleccionó la IMU (por sus siglas en inglés Inertial Measure Unit) unidad

de medición inercial HKPilot32 (ver Fig 2.2) como controladora de vuelo, la

cual es un genérico de la PIXHAWK de 3D ROBOTICS, logrando aśı econo-

mizar el prototipo sin perder prestaciones. Esta contoladora es compatible con

arduino permitiendo una fácil programación y actualización, aśı como una am-

plia compatibilidad. Este elemento es el encargado como su nombre lo indica

de controlar al cuadricóptero, a través de un software que le permite controlar

la velocidad del giro de los motores con el fin de regular los ángulos (movi-

mientos) roll, pitch y yaw aśı como la elevación del mismo, estos movimientos

se abordan más adelante.

Figura 2.2: HKPilot32



Motores Brushless (sin escobillas)

Estos motores como su nombre lo indica se caracterizan por no tener escobillas

es decir que entre el rotor y el estator no existe contacto f́ısico, estos motores

generan su movimiento a través de campos electromagnéticos generados en el

estator que interactuan con imanes permanentes situados en el rotor logrando

una mayor eficiencia y potencia respecto a los motores con escobillas los cuales

al tener contacto generan fricción y calentamiento.

Se seleccionaron motores sin escobillas de la marca LDPOWER modelo M2810

(ver Fig 2.3) los cuales tienen una potencia máxima de 399 watts, un consumo

máximo de 27 amp y operan a un voltaje de 14.8 volts. De acuerdo al fabricante

estos motores pueden generar un empuje de hasta 1.5 kilos aproximadamente

según la corriente consumida, y el tipo de hélice colocada1.

Figura 2.3: Motor LDPOWER M2810

Hélices

Las hélices son las encargados de generar el empuje necesario para elevar la

aeronave en cuestión ya que generan un desplazamiento del aire el cual genera

una diferencia de presiones que permite la elevación. La nomenclatura de estas

00x00 hace referencia a 2 números el primero es su longitud generalmente

en pulgadas y el segundo es el paso de la hélice igualmente en pulgadas. En

este caso se seleccionaron hélices de fibra de carbono al ser menos pesadas,

y usualmente vienen mejor balanceadas, lo que genera menores vibraciones

al girar de manera uniforme lo cual por el contrario podŕıa generar un mal

funcionamiento de la aeronave y calentamiento del motor.

1Especificaciones técnicas https://hobbyking.com/en us/ldpower-m2810 − 720kv-brushless-
multicopter-motor-cw.html



Se seleccionaron hélices de 12x5.5 pulgadas (ver Fig 2.4) en base a las especifi-

caciones del fabricante de los motores con las cuales debeŕıa ser posible generar

un empuje de hasta 8 kilogramos más que suficiente para elevar el prototipo

en estudio que no pesa mas de 3 kilogramos.

Figura 2.4: Hélices 12x5.5”

Variador electrónico de velocidad (ESC)

un ESC (Electronic Speed Controller) es un dispositivo encargado de convertir

las señales de la controladora de vuelo a señales con las que el motor aumenta

o disminuye su velocidad angular a su ve se encargan de regular la corriente

que demanda el motor Brushless para protegerlo de una sobrecarga o sobreca-

lentamiento.

En este caso se seleccionaron variadores de 30 amperes (ver Fig 2.5) de acuerdo

a lo que indica el fabricante para lo motores seleccionados.

Figura 2.5: ESC 30 Amp

Bateŕıa LiPo

Las bateŕıas recargables de litio-polimero (ver Fig 2.5) nombradas comúnmente



solo como Li-Po se caracterizan2 aparte de su composición como el nombre lo

indica por ser relativamente ligeras, se les puede construir de diversas formas

para lograr adaptarse a distintas aplicaciones y son de altas capacidades con

tamaños reducidos.

Figura 2.6: Bateŕıa LiPo 4S 5200 mAh

Son comúnmente usadas en modelismo como autos a control remoto o aeronaves

como este caso ya que presentan altas tasas de descarga que permite alimentar

adecuadamente en todo momento a los motores. Sin embargo suelen presentar

riesgos si no son tratadas con la precaución adecuada ya que se deben evitar

los golpes, sobrecargas o descargas por debajo del 50 % ya que al cortocircuitar

suelen generar una combustión que genera gases tóxicos más los propios riesgos

de la explosión.

Para este caso, se seleccionó una bateŕıa LiPo 4S de 5200 mA con el fin de

extender el tiempo de vuelo, y alimentar adecuadamente los motores como lo

indica el fabricante.

2.2. Cinemática del Cuadricóptero

Dentro de un cuadricóptero se tienen 6 movimientos a considerar, desplazamiento en

x , desplazamiento en y , desplazamiento en z , y desplazamiento sobre los siguientes

2Más información en https://erlerobotics.gitbooks.io/erle-robotics-erle-
copter/content/es/safety/lipo.html



ángulos, ángulo de cabeceo θ , ángulo de alabeo φ y ángulo de guiñada. ψ

Por lo que antes de modelar es necesario conocer la forma es que se representa su

orientación, en este caso el cuadricóptero esta sujeto a un marco de referencia inercial

I en este caso la tierra y aun marco de referencia no inercial B con origen en el centro

de masa del cuadricóptero.

La posición del cuadricóptero, en coordenadas rectangulares, respecto al marco iner-

cial esta denota por el vector ξ[4].

ξ = [x, y, z]T ∈ R3 (2.1)

La orientación respecto al marco de referencia no inercial B esta denotado por el

vector η.

η = [θ, φ, ψ]T ∈ R3 (2.2)

En la figura 2.7 se muestran los marcos de referencia I y B el vector de posición ξ y

los ángulos de orientación que define η.

Figura 2.7: Marcos de referencia del cuadricóptero



Para representar la rotación total de cuadricóptero se utilizan los ángulos de Tait-

Brtyan, obteniendo una matriz de rotación denominada matriz de cosenos directores

dada como:

RI = R(z, ψ) ·R(y, θ) ·R(x, φ)

RI =

 cosψ − sinψ 0

sinψ cosψ 0

0 0 1


 cos θ 0 sin θ

0 1 0

− sin θ 0 cos θ


 1 0 0

0 cosφ − sinφ

0 sinφ cosφ

(2.3)

RI =

 CθCψ Cψ SθSφ− CφSψ SφSψ + CφCψSθ

CθSψ CφCψ + SθSφSψ CφSθSψ − CψSφ
−Sθ CθSφ CθCφ



Siendo S=sin y C = cos

La matriz de rotación expresada en el marco B viene dada por la transpuesta de RI

dada su ortonormalidad quedando:

RB =

 CθCψ CθSψ −Sθ
Cψ SθSφ− CφSψ CφCψ + SθSφSψ CθSφ

SφSψ + CφCψSθ CφSθSψ − CψSφ CθCφ

 (2.4)

Es posible encontrar la ecuaciones cinematicas asociadas al cuadricóptero las cuales

relacionan las velocidades angulares con la orientación de esté, en [33] se obtiene la

siguiente expresión:

 φ̇

θ̇

ψ̇

 =

 1 sinφ tan θ cosφ tan θ

0 cosφ − sinφ

0 sinφ sec θ cosφ sec θ


 p

q

r

 (2.5)

La relación entre las velocidades angulares en el sistema fijado al cuerpo y la variación

en el tiempo de los ángulos de Tait-Bryan se obtiene a través de la inversión del



Jacobiano de (2.5), y viene dada por:

 p

q

r

 =

 1 0 − sin θ

0 cosφ sinφ cos θ

0 − sinφ cosφ cos θ


 φ̇

θ̇

ψ̇

 (2.6)

El movimiento de traslación viene dado por las componentes de la velocidad v =

[u0, v0, w0]
T en los tres ejes inerciales con relación a la velocidad absoluta del cua-

dricóptero expresada en B, V = [uL, vL, wL]T . Las velocidades v y V están relacio-

nadas por la siguiente expresión:

v = RI · V (2.7)

2.3. Introducción a la dinámica

La dinámica de un cuadricóptero se centra en 4 movimientos que este es capaz de

realizar, la elevación (thrust), el movimiento de guiñada (yaw), el movimiento de

alabeo (pitch) y el movimiento de cabeceo (roll) (ver Fig 2.7)[4][33]. Con los cuales a

través de un controlador es posible modificar la posición espacial del drone al gusto y

conveniencia del usuario, en este caso dichos movimientos se controlarán en conjunto

para que el cuadricóptero siga ciertas trayectorias previamente asignadas.

Figura 2.8: Movimientos Cuadricóptero



2.3.1. Movimiento de cabeceo (Pitch θ)

El movimiento de cabeceo (ver Fig 2.8) es el que le permite al cuadricóptero des-

plazarse hacia adelante o hacia atrás. Para esto el cuadricóptero debe mantener la

velocidad angular en motor 1, reducir la velocidad angular del motor 3 y mantener

una velocidad intermedia en los motores 2 y 4 (ver Fig 2.9).

2.3.2. Movimiento de alabeo (Roll φ)

Este movimiento es similar al pitch (ver Fig 2.8) pero se presenta de izquierda a

derecha, ya sea que el motor que gire a mayor velocidad sea el 2 o el 4 el cuadricóptero

se desplazara en la dirección opuesta a la posición de dicho motor(ver Fig 2.9).

2.3.3. Movimiento de guiñada (Yaw ψ)

El movimiento de guiñada (ver Fig 2.8) es el que se genera en el plano vertical del

cuadricóptero. Para este movimiento el controlador debe aumentar (disminuir) la

velocidad angular por igual de los motores 1 y 3 y disminuir (o aumentar) por igual

la velocidad angular de los rotores 2 y 4 (ver Fig 2.9). Dicha variación debe ser tal

que el cuadricóptero mantenga la sustentación, puesto que al inclinarse es necesaria

más potencia para mantener la altura.

2.3.4. Movimiento vertical (Thrust)

Este es el movimiento que el cuadricóptero realiza al cambiar su altura (ver Fig 2.8),

es decir generar un desplazamiento vertical. Este movimiento se logra al mantener la

misma velocidad angular en los cuatro motores del cuadricóptero de tal forma que

el empuje sea mayor a la fuerza gravitacional ejercida sobre él (ver Fig 2.9).



Figura 2.9: Generación de movimientos en un cuadricóptero

2.4. Modelado Matemático de la Dinámica del Cua-

dricóptero.

Modelar un cuadricóptero no es tarea sencilla dada su estructura compleja, sin em-

bargo, es posible trabajar con aproximaciones lo más realistas posible. En este trabajo

la dinámica de los motores se desprecia ya que es una dinámica mucho más rápida[7]

sin embargo en [11] puede observarse un modelo que incluye la dinámica de los mo-

tores.

2.4.1. Ecuaciones de Euler-Lagrange

Es posible representar la dinámica del cuadricóptero como q la cual está definida

como:

q = [x, y, z, θ, φ, ψ] ∈ R6 (2.8)

La ecuación de Euler-Lagrange en base a la enerǵıa cinética y potencial se define

como[33][4]:



Γi =
d

dt

(
∂L

∂q̇i

)
− ∂L

∂qi
(2.9)

L Es la función lagrangiana y se define como: L = T - V

T Es la enerǵıa cinética total.

V Es la enerǵıa potencial total.

qi Es la coordenada generalizada.

q̇i Es la primera derivada de la coordenada generalizada respecto al tiempo.

Γi Es el conjunto de fuerzas generalizadas que rigen el sistema.

Sin embargo para un análisis más sencillo es posible modelar la dinámica traslacional

independiente de la rotacional como se muestra en la siguiente sección.

2.4.2. Dinámica Traslacional

Es la dinámica definida por los elementos que componen ξ. La enerǵıa cinemática

traslacional siendo ”m”la masa del cuadricóptero esta definida como:

Ttras =
m

2
˙ξT ξ̇ (2.10)

La enerǵıa potencial siendo “g”la aceleración de la gravedad y “z”la altura del cua-

dricóptero esta definida como:

V = mgz (2.11)

El Lagrangiano traslacional se define como:

Ltras = Ttras − V (2.12)

sustituyendo 2.10 y 2.11 en 2.12 se obtiene:



Ltras =
m

2
˙ξT ξ̇ −mgz (2.13)

Sustituyendo 2.13 en 2.9 se tiene:

d

dt

(
∂Ltras

∂ξ̇

)
− ∂Ltras

∂ξ
= Fξ (2.14)

Resolviendo para cada término siendo Ez el vector [0, 0, Ez]
T en la dirección Z en el

marco I se tiene:

∂Ltras
∂ξ

= −mgEz

∂Ltras

∂ξ̇
= mξ̇

d

dt

(
∂Ltras

∂ξ̇

)
= mξ̈

Al sustituir los valores en 2.14 se tiene:

mξ̈ +mgEz = Fξ (2.15)

Fξ es la fuerza generalizada aplicada al cuadricóptero se obtiene como sigue:

Fξ = RB
I F̂ ∈ R3 (2.16)

Donde F̂ es la fuerza lineal aplicada a cada hélice estando definida como:



F =

 0

0

u

 (2.17)

con

u = f1T + f2T + f3T + f4T (2.18)

f1T Representa la fuerza de empuje paralela al eje ZL.

La fuerza en cada motor donde ki > 0 es una constante y ωi es la velocidad angular

de cada motor i con i=1,2,3,4 se define como:

fiT = kiω
2
i , i = 1, 2, 3, 4 (2.19)

Sustituyendo valores en 2.15 e igualando con 2.16 se tiene:

m

 ẍ

ÿ

z̈

+mg

 0

0

1

 = RB
I F̂ (2.20)

Sustituyendo 2.17 en 2.20 se tiene:

 mẍ

mÿ

mz̈ +mg

 =

 CΨCΘ CΨSΘSΦ− SΨCΨ CΨSΘSΦ + SΨCΦ

SΨCΘ SΨSΘSΦ + CΨCΦ SΨSΘSΦ− CΨCΦ

−SΘ CΘSΨ CΘCΦ


 0

0

u

 (2.21)

Finalmente la dinámica traslacional seria:



ẍ = (cosψ sin θ cosφ+ sinψ sinφ) u
m

ÿ = (sinψ sin θ cosφ− cosψ sinφ) u
m

z̈ = −g + (cos θ cosφ) u
m

(2.22)

2.4.3. Dinámica Rotacional

La enerǵıa cinética rotacional total en el cuadricóptero es:

Lrot =
1

2
η̇TJ(η)η̇ (2.23)

Donde J(η) es el Jacobiano en coordenadas globales de I

J(η) = W T
η IWη (2.24)

Wη es el Jacobiano respecto al marco local B, que relaciona la velocidad angular ω

con η̇

Wη =

 1 0 − sin θ

0 cosφ cos θ sinφ

0 − sinφ cos θ cosφ

 (2.25)

Asumiendo que la estructura del cuadricóptero es simétrica se define la matriz de

inercias como sigue:

I =

 Ixx 0 0

0 Iyy 0

0 0 Izz

 (2.26)

Sustituyendo 2.25 y 2.26 en 2.24 se tiene:



J(η)

 1 0 0

0 cosφ − sinφ

− sin θ cos θ sinφ cos θ cosφ


 Ixx 0 0

0 Iyy 0

0 0 Izz


 1 0 − sin θ

0 cosφ cos θ sinφ

0 − sinφ cos θ cosφ

 (2.27)

simplificando

J(η) =

 Ixx 0 −IxxSθ
0 IyyC

2φ+ IzzS
2φ (Iyy − Izz)CφSφCθ

−IxxSθ (Iyy − Izz)CφSφCθ IxxS
2θ + IyyS

2φC2θ + IzzC
2φC2θ

 (2.28)

Los torques de roll, pitch y yaw se definen a continuación, donde la distancia del centroide

a cada una de las hélices es l y τmi (i=1,2,3,4) es el torque producido por cada motor. Los

torques τφ y τθ depende de las fuerzas lineales de empuje o propulsión, mientras que el

torque τψ depende de cada momento producido por los motores.

τη =

 τφ

τθ

τψ

 =

 (f3 − f1)l
(f2 − f4)l

τm1 − τm2 + τm3 − τm4

 (2.29)

Considerando el sentido de giro de los motores la sumatoria de τmi se puede escribir como:

4∑
i=1

τmi = (f1 + f3)l− (f2 + f4)l (2.30)

Aplicando el formulismo Euler-Lagrange se tiene:



d

dt

(
∂Lrot
∂η̇

)
− ∂Lrot

∂η
= Fη (2.31)

Sustituyendo 2.23 en 2.31 se tiene:

∂Lrot
∂η̇

=
1

2

(
J(η) + J(η)T

)
η̇ = J(η)η̇ (2.32)

J(η)η̈ + J̇(η)(η̇)− 1

2

∂

∂η
η̇TJ(η)η̇ = τη (2.33)

De la ecuación anterior es posible definir la matriz de Coriolis como sigue[31]:

V̄ (η, η̇) = J̇(η)(η̇)− 1

2

∂

∂η
η̇TJ(η)η̇ =

(
J̇(η)− 1

2

∂

∂η
η̇TJ(η)

)
η̇ (2.34)

La cual define los efectos los efectos giroscópicos y centŕıfugos del sistema.

Reescribiendo

J(η)η̈ + V̄ (η, η̇) = τη (2.35)

El modelo anterior se puede escribir de forma general como:

M(η)η̈ + C(η, η̇)η̇ = τη (2.36)

Donde M(η) = J(η) y C(η, η̇)η̇ es la matriz de coriolis V̄ (η, η̇), por lo tanto:



M(η) =

 Ixx 0 −IxxSθ
0 IyyC

2φ+ IzzS
2φ (Iyy − Izz)CφSφCθ

−IxxSθ (Iyy − Izz)CφSφCθ IxxS
2θ + IyyS

2φC2θ + IzzC
2φC2θ

 (2.37)

y

C(η, η̇) =

(
J̇(η)− 1

2

∂

∂η
η̇TJ(η)

)
(2.38)

en forma general:

C(η, η̇) =

 C11 C12 C13

C21 C22 C23

C31 C32 C33

 (2.39)

Resolviendo 2.38 los elementos de 2.39 quedan como:

C11 = 0

C12 = (Iyy − Izz)
(
θ̇CφSφ+ ψ̇S2φCθ

)
+ (Izz − Iyy)ψ̇C2φCθ − Ixxψ̇Cθ

C13 = (Izz − Iyy)ψ̇CφSφC2θ

C21 = (Izz − Iyy)
(
θ̇CφSφ+ ψ̇S2φCθ

)
+ (Iyy − Izz)ψ̇C2φCθ + Ixxψ̇Cθ

C22 = (Izz − Iyy)φ̇CφSφ
C23 = −Ixxψ̇SθCθ + Iyyψ̇S

2φCθSθ + Izzψ̇C
2φSθCθ

C31 = (Iyy − Izz)ψ̇CφSφC2θ − Ixxθ̇Cθ
C32 = (Izz − Iyy)

(
θ̇CφSφSθ + φ̇S2φCθ

)
+ (Iyy − Izz)φ̇C2φCθ

+Ixxψ̇CθSθ − Iyyψ̇S2φCθSθ − Izzψ̇C2φCθSθ

C33 = (Iyy − Izz)φ̇CφSφC2θ − Iyy θ̇S2φCθSθ − Izz θ̇C2φCθSθ + Ixxθ̇CθSθ

(2.40)

Finalmente las ecuaciones del movimiento rotacional se pueden representar con la siguiente

expresión matricial:



η̈ = M(η)−1 (τη − C(η, η̇)η̇) (2.41)

2.4.4. Dinámica Reducida

De las ecuaciones de la sección anterior se observa que la dinámica rotacional de un cua-

dricóptero no es sencilla por lo que es necesario reducirla suponiendo que el cuadricóptero

ya se encuentra en vuelo estacionario donde φ, θ y ψ son pequeños por lo que se les puede

considerar iguales a cero y aun aśı obtener buenos resultados al aplicar alguna ley de con-

trol [7][4][33].

Haciendo las consideraciones anteriores se obtiene la dinámica reducida como sigue:

sinφ ≈ sin θ ' sinψ ≈ 0

cosφ ≈ cos θ ≈ cosψ ≈ 1
(2.42)

C(η, η̇) =

 0 (Izz − Iyy)ψ̇ − Ixxψ 0

(Iyy − Izz)ψ̇ + Ixxψ 0 0

−Ixxθ̇ (Iyy − Izz)φ̇ 0

 (2.43)

M(η) = J(η) =

 Ixx 0 0

0 Iyy 0

0 0 Izz

 (2.44)

Sustituyendo en 2.36

 Ixx 0 0

0 Iyy 0

0 0 Izz

 η̈ +

 0 (Iyy − Izz)ψ̇ + Ixxψ 0

(Iyy − Izz)ψ̇ + Ixxψ 0 0

−Ixxθ̇ (Iyy − Izz)φ̇ 0

 η̇ = τη (2.45)



 Ixxφ̈− (Iyy − Izz) θ̇ψ̇ − Ixxθ̇ψ̇
Iyy θ̈ + (Iyy − Izz) φ̇ψ̇ + Ixxφ̇ψ̇

Izzψ̈ + (Iyy − Izz) θ̇φ̇− Ixxθ̇φ̇

 =

 τφ

τθ

τψ

 (2.46)

Utilizando 2.45 se tiene:

φ̈ =
(Ixx+Iyy−Izz)θ̇ψ̇

Ixx
− τφ

Ixx

θ̈ =
(−Ixx−Iyy+Izz)φ̇ψ̇

Iyy
+ τθ

Iyy

ψ̈ =
(Ixx−Iyy+Izz)θ̇φ̇

Izz
+

τψ
Izz

(2.47)

Finalmente las ecuaciones de la dinámica rotacional reducida y la dinámica traslacional

completa que describen el movimiento del cuadricóptero están definidas como:

φ̈ =
(Ixx+Iyy−Izz)θ̇ψ̇

Ixx
+

τφ
Ixx

θ̈ =
(−Ixx−Iyy+Izz)φ̇ψ̇

Iyy
+ τθ

Iyy

ψ̈ =
(Ixx−Iyy+Izz)θ̇φ̇

Izz
+

τψ
Izz

ẍ = (cosψ sin θ cosφ+ sinψ sinφ) um
ÿ = (sinψ sin θ cosφ− cosψ sinφ) um
z̈ = −g + (cos θ cosφ) um

(2.48)

donde



u = f1T + f2T + f3T + f4T

τφ = (f3 − f1)l

τθ = (f2 − f4)l

τψ = (f1 + f3)l− (f2 + f4)l

2.4.5. Calculo de Inercias

A continuación se presenta el calculo de inercias en base al trabajo presentado en [4], se

parte de los siguientes datos:

Masa del cuadricóptero: m = 1.5 kg

Masa del motor: mm = 0.088 kg

Longitud del rotor en x: lx = 0.028 m

Longitud del rotor en y: ly = 0.028 m

Longitud del rotor en z: lz = 0.01 m

Distancia del motor al centro de gravedad: dcg = 0.35 m

Inercia en el eje X

Ix1 = Ix3 =
1

12
mm(l2x + l2z) (2.49)

Ix2 = Ix4 =
1

12
mm(l2x + l2z) +mmd

2
cg (2.50)

La inercia en eje X quedaŕıa como:

Ixx = 2Ix1 + 2Ix2 (2.51)



Reemplazando valores se tiene:

Ixx = 0,0216Kgm2 (2.52)

Inercia en el eje Y Para el eje Y se tiene:

Iy1 = Iy3 =
1

12
mm(l2y + l2z) +mmd

2
cg (2.53)

Iy2 = Iy4 =
1

12
mm(l2y + l2z) (2.54)

La inercia en eje Y quedaŕıa como:

Iyy = 2Iy1 + 2Iy2 (2.55)

Reemplazando valores se tiene:

Iyy = 0,0216Kgm2 (2.56)

Inercia en el eje Z Se tiene que:

Iz1 = Iz2 = Iz3 = Iz4 =
1

12
mm(l2x + l2y) +mmd

2
cg (2.57)

por lo tanto Izz seŕıa

Izz = 4Iz1 (2.58)

Sustituyendo valores

Izz = 0,0108Kgm2 (2.59)



Caṕıtulo 3

Desarrollo de las Técnica de

Control

3.1. Control PID

3.1.1. Introducción

A pesar de que el control PID se ha venido implementando desde los 1900’s este sigue pre-

sentando amplias ventajas sobre controles más modernos. Principalmente por la relativa

sencillez en su implementación, ya que no requiere una buena o exacta caracterización de

la planta, es fácil de modificar y es un control clásico robusto[2].

Este control es capaz de estabilizar el sistema a un punto de equilibrio deseado permiti-

do dentro del mismo, incluso permite el seguimiento de trayectorias. Presentando aśı una

amplia versatilidad y funcionalidad, sin embargo, esto no elimina la necesidad de buscar

nuevas técnicas de control, puesto que algunos sistemas requieren respuestas muy rápidas,

menores sobreimpulsos o simplemente porque se busca reducir al máximo o eliminar com-

pletamente el error de seguimiento dentro de un sistema.

Es por esto que en la siguiente sección se abordará un control más moderno llamado Backs-

29



tepping, que busca reducir aún más el error dentro del sistema y de una manera más rápida,

aunque con las complejidades que esto conlleva.

El control PID se conforma de tres partes una parte proporcional P la cual está princi-

palmente relacionada con el tiempo que le toma al sistema alcanzar la señal de referencia,

una parte derivativa D la cual está relacionada con la posibilidad de predecir el siguiente

estado del sistema con el fin de llevarlo más rápido al valor de referencia y finalmente una

parte integral I [9][38] la cual le agrega al sistema robustez ante perturbaciones exteriores.

El éxito de este control depende de la correcta suma de estas tres componentes como se

muestra en la figura 3.1 y el cual tiene la estructura de la ecuación 3.1.

Figura 3.1: Control PID

u(t) = Kpe(t) + ki

∫ t

e(τ)dτ + kd
de

dt
(3.1)

En el cuadro 3.1 se muestran los efectos de incrementar una constante de manera indepen-

diente.

Constante Tiempo de levantamiento Sobreimpulso Tiempo de asentamiento Error en estado estable Estabilidad

Kp Disminuye Aumenta Cambio pequeño Disminuye Disminuye

Ki Disminuye Aumenta Aumenta Se elimina Disminuye

Kd Cambio pequeño Disminuye Disminuye No afecta Mejor si Kd es pequeña

Cuadro 3.1: Efectos de incrementar una constante de manera independiente



El control PID será implementado individualmente en cada uno de los movimientos que

presenta el drone, es decir un control PID para el thrust, uno para el pitch, el roll y el yaw

cada uno con una adecuada sintonización para una respuesta lo más óptima posible.

A su vez es necesario hacer algunas suposiciones[3][48]:

La estructura es ŕıgida y simétrica.

El centro de masa y “0” coinciden.

Las hélices son ŕıgidas.

Empuje y arrastre son proporcionales al cuadrado de las velocidades de los motores.

Con el fin de obtener un movimiento deseado en XY y al no tener entradas para su dinámica

los ángulos de Yaw y Pitch se definen de tal manera que dependan de la diferencia de

posición en los ejes XY pudiendo aśı generar un control virtual para XY. Con lo que se

obtienen las siguientes ecuaciones utilizando el teorema de Pitágoras [25]:

θd = tan−1
(
yd−y
xd−x

)
ψd = tan−1

(
zd−z√

(xd−x)2+(yd−y)2

)
(3.2)

3.1.2. Control PID Pitch Θ

Dada la dinámica y construcción del cuadricóptero se puede observar en la Figura 3.2 que

este control solo actúa en los motores 1 y 3 ya que para elevar el frente, se aumenta la

velocidad en el motor 1 y se disminuye en la misma magnitud en el motor 3, haciendo lo

contrario para bajarlo.

Como se menciona anteriormente el control de pitch se utilizará para controlar el ángulo

“θ” y la posición en “x” ya que se relaciona con el giro sobre el eje “y” como se muestra

en la figura 3.1 inicialmente se define el error como sigue y se utiliza la ecuación 3.2 para

involucrar los efectos en el eje “x”.



Figura 3.2: Ángulos presentes en el cuadricóptero

eθ = θ − θd (3.3)

Donde θ es el calculo realizado con la ecuación 3.2 obtenida con datos del sistema y θd es

el valor deseado del ángulo pitch, propuesto a conveniencia del usuario.

Posteriormente se escribe la ley de control PID como sigue con el error definido anteriormente[48].

uθ = Kpeθ + ki

∫ t

eθdt+ kdėθ (3.4)

Donde Kpeθ es la parte proporcional, ki
∫ t
eθdt es la parte integral y kdėθ es la parte

derivativa del error las cuales sumadas adecuadamente lograran estabilizar el cuadricóptero

o hacer que este siga una trayectoria previamente definida lo cual se abordará más adelante.

En la figura 3.3 se observa el diagrama a bloques de este control

Se hab́ıa mencionado que este controlador afectaŕıa la posición en x, el cual ya queda



Figura 3.3: Diagrama Control PID para Pitch

impĺıcito dada nuestra definición de θ.

3.1.3. Control PID Roll φ

El ángulo roll representa el giro sobre el eje “x” es decir se encarga de los giros derecha-

izquierda como se observa en la figura 3.2. La estructura de este control es similar a la de

pitch, solo que actúa sobre diferentes motores por lo que se define como sigue:

Figura 3.4: Diagrama Control PID para Roll

uφ = Kpeφ + ki

∫ t

eφdt+ kdėφ (3.5)



Yaw ψ

El ángulo yaw representa el movimiento de rotación en el eje z (Figura3.2). A continuación

se muestra su diagrama (Figura 3.4) y su estructura de control (Ecuación 3.6)

Figura 3.5: Diagrama Control PID para Yaw

uψ = Kpeψ + ki

∫ t

eψdt+ kdėψ (3.6)

3.1.4. Control PID Altura z

Este control actúa sobre todos los motores haciendo que incrementen en igual magnitud

su velocidad para elevar el cuadricóptero o que la disminuyan para bajarlo.

Quedando definido como sigue:

uz = Kpez + ki

∫ t

ezdt+ kdėz (3.7)

Finalmente se puede describir el control completo del cuadricóptero como se muestra en la

Figura 3.5 teniendo en cuenta que se tiene un subcontrol de orientación y un subcontrol

de posición.



Figura 3.6: Diagrama Control PID para Yaw

Figura 3.7: Diagrama Control PID general para el Cuadricóptero

3.2. Control Backstepping

3.2.1. Introducción

El control Backstepping surge como la necesidad de simplificar el desarrollo de una ley

de control para sistemas de orden superior. Motivándose principalmente en la sencillez de

los diseños escalares, auxiliándose en una recursividad de los mismos para reconstruir el

sistema original[29].



Backstepping es un procedimiento recursivo que combina la elección de una función de

Lyapunov con el diseño de un control en realimentación. Descompone el problema original

en una secuencia de problemas de diseño para sistemas orden reducido (que hasta pueden

˜llegar a ser escalares). Explotando la flexibilidad adicional que existe con sistemas de

bajo orden y escalares, backstepping a menudo puede resolver problemas de estabilización,

seguimiento y control robusto bajo condiciones menos restrictivas que las encontradas en

otros métodos[41].

Primero se retoma el sistema con dinámica reducida 3.8 el cual debe reescribirse en el

espacio de estados [7][33][18] Ẋ = f(X,U), donde X es el vector de estado X = (x1...x12)

siendo :

φ̈ =
(Iyy−Izz)

Ixx
θ̇ψ̇ − Jr

Ixx
θ̇Ω + l

Ixx
U2

θ̈ = (Izz−Ixx)
Iyy

φ̇ψ̇ + Jr
Iyy
φ̇Ω + l

Iyy
U3

ψ̈ =
(Ixx−Iyy)θ̇φ̇

Izz
+ 1

Izz
U4

z̈ = −g + (cos θ cosφ)U1
m

ẍ = (cosψ sin θ cosφ+ sinψ sinφ)U1
m

ÿ = (sinψ sin θ cosφ− cosψ sinφ)U1
m

(3.8)

x1 = φ x7 = z

x2 = ẋ1 = φ̇ x8 = ẋ7 = ż

x3 = θ x9 = x

x4 = ẋ3 = θ̇ x10 = ẋ9 = ẋ

x5 = ψ x11 = y

x6 = ẋ5 = ψ̇ x12 = ẋ11 = ẏ

Por lo tanto el sistema en espacio de estados se define como:



Ẋ = f(X,U) =



x2

x4x6a1 + x4a2Ω + b1U2

x4

x2x6a3 + x2a4Ω + b2U3

x6

x4x2a5 + b3U4

x8

−g + (cosx1 cosx3)
U1
m

x10

ux
U1
m

x12

uy
U1
m



(3.9)

con

a1 = (Iyy − Izz)/Ixx b1 = l/Ixx

a2 = −JR/Ixx b2 = l/Iyy

a3 = (Izz − Ixx)/Iyy b3 = 1/Izz

a4 = JR/Iyy

a5 = (Ixx − Iyy)/Izz

(3.10)

ux = cosx5 sinx3 cosx1 + sinx5 sinx1

uy = sinx5 sinx3 cosx1 − cosx5 sinx1
(3.11)

Al igual que con el control PID se realizara un control para el pitch, el roll y el yaw aśı

como para la elevación.

3.2.2. Backstepping Pitch θ

Dado que se busca que el sistema siga una trayectoria especifica lo primero es definir el

error de seguimiento z1 como sigue[7]:

z1 = x1d − x1 (3.12)



De acuerdo al teorema de Lyapunov[50][39], se propone una función candidata de Lyapunov

V (z1) presentada a continuación asumiendo que es definida positiva en z1 y que su derivada

respecto al tiempo es semidefinida negativa.

V (z1) =
1

2
z21) (3.13)

V̇ (z1) = z1(ẋ1d − x2) (3.14)

Es posible estabilizar z1 introduciendo el control virtual x2 definido como sigue:

x2 = ẋ1d + α1z1 (3.15)

Reescribiendo 3.14 se tiene:

V̇ (z1) = −α1z
2
1 (3.16)

se realiza un cambio de variable como sigue:

z2 = x2 − ẋ1d + α1z1 (3.17)

con α1 > 0.

Para eliminar este nuevo error se propone la siguiente función de Lyapunov aumentada

V (z1, z2) =
1

2

(
z21 + z22

)
(3.18)

su derivada temporal se define como:

V̇ (z1, z2) = z2(a1x4x6 + a2x4Ω + b1U2)− z2 (ẍ1d − α1(z2 + α1z1))− z1z2 − α1z
2
1 (3.19)



Si se realiza el análisis para un punto de equilibrio es decir ẍ1d = 0 se obtiene la siguiente

ley de control U2 que satisface V̇ (z1z2) < 0

U2 =
1

b1
(z1 − a1x4x6 − a2x4Ω− α1(z2 + α1z1)− α2z2) (3.20)

se agrega el término−α2z2, el cual estabiliza el sistema aumentado puesto que al reemplazar

3.20 en 3.19 se obtiene:

V̇ (z1, z2) = −α1z
2
1 − α2z

2
2 < 0 (3.21)

Basta con definir α1, α2 > 0 para asegurar la estabilidad de z1.

3.2.3. Backstepping Roll φ

Análogamente a lo que se hizo con θ, se obtiene la siguiente ley de control:

U3 =
1

b1
(z3 − a3x2x6 − a4x2Ω− α3(z4 + α4z4)− α4z4) (3.22)

con

z3 = x3d − x3
z4 = x4 − ẋ3d − α3z3

A su vez para asegurar que V̇ (z3, z5) < 0 basta con hacer α3, α4 > 0

3.2.4. Backstepping Yaw ψ

Primero se define el error de seguimiento z5 expresado como:

z5 = x5d − x5 (3.23)



Luego se propone una función candidata de Lyapunov

V (z5) =
1

2
z25 (3.24)

Se obtiene su derivada temporal dada como:

V̇ (z5) = z5(ẋ5d − x6) (3.25)

Haciendo

x6 = ẋ5d + α5z5 (3.26)

se obtiene

V̇ (z5) = −α5z
2
5 (3.27)

se propone el siguiente cambio de variable

z6 = x6 − ẋ5d − α5z5 (3.28)

Calculando la derivada temporal de la función aumentada de Lyapunov V (z5, z6) se obtiene:

V̇ (z5, z6) = z6(x4x2a5 + b3U4)− z6 (ẍ5d + α5(z6 + α5z5)) + z5z6 − α5z
2
5 (3.29)

De donde evaluando en un punto de equilibrio ẍ5 = 0 se obtiene el control U4 definido

como:

U4 =
1

b3
(z5 − a5x2x4 − α5(z6 + α5z5)− α6z6) (3.30)

Reemplazando 3.30 3n 3.29 se obtiene



V̇ (z5, z6) = −α5z
2
5 − α6z

2
6 < 0 (3.31)

Por lo que bastará con definir α5, α6 > 0 para asegurar que V̇ (z5, z6) < 0 estabilizando aśı

z5.

3.2.5. Backstepping Posición z,x,y

Al igual que en las secciones se define el error z7 como sigue:

z7 = x7d − x7 (3.32)

Se propone una función candidata de Lyapunov dada por:

V (z7) =
1

2
z27 (3.33)

Cuya derivada temporal es:

V̇ (z7) = z7(ẋ7 − x8) (3.34)

se define x8 como:

x8 = ẋ7 + α7z7 (3.35)

reescribiendo 3.34 como:

V̇ (z7) = −α7z
2
7 (3.36)

se realiza un cambio de variable:

z8 = x8 − ẋ7 − α7z7 (3.37)



Se obtiene la derivada temporal de la función aumentada V (z7, z8) quedando:

V̇ (z7, z8) = z8

(
−g +

cos θ cosφ

m
U1

)
+ z8 (ẍ7 + α7(z8 + α7z7))− z7z8 − α7z

2
7 (3.38)

obteniendo la ley de control U1 definida a continuación

U1 =

(
m

cosx1 cosx3

)
(z7 + g − α7(z8 + α7z7)− α8z8) (3.39)

Reemplazando 3.39 en 3.38 se obtiene

V̇ (z7, z8) = −α7z
2
7 − α8z

2
8 < 0 (3.40)

Donde bastará con definir α7, α8 > 0 para asegurar la estabilidad en z7.

Control x,y

En 3.8 se observa que x e y dependen de U1, el cual representa el empuje total, por

lo tanto es posible considerar ux y uy como las orientaciones de U1, responsables de los

desplazamientos en x e y, con la ayuda de 3.11 es posible encontrar los ángulos de balanceo,

φ, y de cabeceo, θ, necesarios para calcular las señales de control ux y uy obteniendo:

ux =
m

U1
(z9 − α9(z10 + α9z9)− α10z10) (3.41)

uy =
m

U1
(z11− α11(z12 + α11z11)− α12z12) (3.42)

Donde para asegurar la estabilidad igualmente es necesario hacer α9, α10, α11, α12 < 0.



Caṕıtulo 4

Simulación y comparación de

Resultados

A continuación se presenta la simulación y el análisis comparativo del control PID y el

control Backstepping, el cuadricóptero en estudio se muestra en la figura 4.1 el cual presenta

las siguientes caracteŕısticas a considerar para las simulaciones:

Masa del cuadricóptero: m=1.5 kg

longitud del brazo: l=0.35m

Inercia eje X e Y: Ixx = Iyy=0.0216

Inercia eje Z: Izz=0.0108

Figura 4.1: Cuadricóptero en Estudio
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4.1. Control PID

Para este caso las trayectorias seleccionadas son

x∗d = A cos(2π,125t)

y∗d = A sin(2π,125t)

z∗ = Kt

Donde t es el tiempo de simulación, A la amplitud para el seno y el coseno y K una

constante de proporcionalidad. Se tomaron los siguientes valores:

t = 40

A = 5

K = 1

En la figura 4.2 se presentado el modelo desarrollado en Matlab Simulink con el que se llevó

a cabo la simulación, en el bloque de control PID se construyen los controles individuales

de Pitch, Roll, Yaw y la altura, el generador de trayectorias convierte la posición deseada

de x e y a un ángulo pitch y yaw deseado aśı como la altura, a su vez el ángulo Roll se

mantiene constante. El bloque modelo del cuadricóptero se representa el modelo dinámico

en el cual se aplican los controles.

Figura 4.2: Modelo Sumulink

De donde se obtuvo como se muestra en la figura 4.3 que aunque es posible realizar el



seguimiento de trayectoria para pitch, roll, yaw y Z, no se puede asegurar el seguimiento

en XY, lo cual es debido a que sus dinámicas no tienen entradas de control y dependes

de la estabilidad de las demás variables para su estabilidad. Sin embargo en esta primer

simulación el recorrido es muy rápido para lograr una buena estabilidad en XY por lo que

más adelante se muestra otra simulación con desplazamientos más lentos.

Figura 4.3: Trayectoria Real VS Trayectoria Deseada

A continuación en la figura 4.4 se muestran los errores en los distintos ángulos de orien-

tación, en los cuales se observa una adecuada reducción del error el cual prácticamente es

cero.

(a) Error en Yaw (b) Error en Pitch (c) Error en Roll

Figura 4.4: Errores

En la figura 4.5 se observa que el error en eje Z igualmente prácticamente es cero, sin em-

bargo el error en el plano XY es considerable, por lo que se decidió realizar otra simulación

con variaciones más lentas en XY buscando aśı reducir el error.



(a) Error en eje Z (b) Error en el plano XY

Figura 4.5: Error la posición XYZ

Para la siguiente simulación con el fin de reducir la velocidad con que varia X e Y se

propusieron las siguientes trayectorias

x∗d = 5 cos(,5π,125t)

y∗d = 5 sin(,5π,125t)

z∗d = 20t

Con lo cual se obtiene un desplazamiento más suave en el plano XY en la figura 4.6 se

muestra un mejor seguimiento en X e Y lo cual confirma que al dar mayor tiempo para X

e Y se estabilicen estas se acercan más a sus valores deseados:

Figura 4.6: Trayectoria Real VS Trayectoria Deseada

En la figura 4.7 se observa que el error en la orientación sigue siendo adecuado, ya que el



error sigue tendiendo a cero.

(a) Error en Yaw (b) Error en Pitch (c) Error en Roll

Figura 4.7: Errores en la orientación

En la figura 4.8 se observa que el error en Z se mantiene prácticamente nulo y que el error

en XY se redujo y se mantuvo constante, lo cual representa una mejor respuesta respecto

a la simulación anterior.

(a) Error en eje Z (b) Error en el plano XY

Figura 4.8: Error la posición XYZ

Con lo anterior es posible ver que al no tener entrada de control para la posición XY el

sistema depende de una adecuada estabilización de sus otros estados y del tiempo suficiente

si se desea llevarlo a un punto de equilibrio deseado a lo largo de cierta trayectoria.



Caṕıtulo 5

Conclusiones y Trabajo Futuro

Conclusiones

En el presente trabajo se realizo el modelado y propuesta de control para el segui-

miento de trayectorias en un drone cuadricóptero, donde se considero el movimiento

tridimensional XYZ aśı como las rotaciones Roll, Pitch y Yaw.

Para conocer el funcionamiento del cuadricóptero fue necesario realizar su modelado

dinámico, identificando aśı de que manera debeŕıamos desarrollar las estrategias de

control además de que se identificó que para la posición en el eje X y el eje Y no

se tiene entrada de control por lo que no es posible controlarlas y se depende de un

correcto control y estabilidad para la altura aśı como los ángulos Pitch, Roll y Yaw

si se se desea que estás tiendan a ciertos valores deseados.

Durante las simulaciones se observo que mientras se le demanden movimientos mas

rápidos al drone mayor será el error en el plano XY, por lo que se debe considerar

dicho error si se desea seguir una trayectoria en función de esas variables o reducir

la rapidez con que vaŕıa la posición del cuadricóptero para que XY tenga un mayor

tiempo de asentamiento y se acerque mas a su valor deseado

Trabajo Futuro

Diseñar una manera sencilla de implementar algoritmos más complejos que el PID
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con el fin de brindar a los usuarios una mayor gama de técnicas de control para sus

drones.

Diseñar un sistema de evasión de obstáculos que agregue seguridad a la aeronave y

al entorno.

Diseñar una técnica de control que permita el control de varios cuadricópteros a la

vez para realizar tareas en conjunto.

Buscar la forma de reducir el error XY aun cuando los desplazamientos sean rápidos

a través de compensaciones o modificaciones a los controles desarrollados en este

trabajo.
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[37] Omar Luque Rodŕıguez. Estudio y desarrollo de un sistema de control de un cua-
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