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RESUMEN 

En este proyecto se implementa un control para el seguimiento de trayectoria de tres 

Cuadricópteros en formación, esto se realiza en base al modelo matemático de los 

cuadricópteros.  Los sistemas de Control para el seguimiento de trayectoria en formación 

son: un controlador tipo PID, y un controlador robusto SMC (Slinding Mode Control). 

Adicionalmente, se realiza controladores de seguimiento de trayectoria de un solo 

cuadricóptero, para ello se utiliza un controlador tipo PID un control robusto en modos 

deslizantes SMC orientación, altura y posición del cuadricóptero. 

Debido a la naturaleza del sistema con incertidumbres, no linealidades y variaciones en el 

tiempo, los sistemas de control indicados deben ser lo suficientemente robustos, para que 

la planta con las características indicadas mantenga el comportamiento de un sistema 

estable. 

El Capitulo Uno presenta el marco teórico de los UAV  con los modelos cinemáticos y 

dinámico de los  mismos, la estructura de la formación y la teoría de los controladores. En 

el segundo capítulo se indica la metología empleada y los diseños de los controladores 

aplicados a la formación de los cuadricópteros. 

En el tercer capítulo se presentan los resultados  de las pruebas realizadas y la  discusión, 

para todas las pruebas  tanto individuales como en la formación de los cuadricópteros. 

Finalmente el capítulo cuatro contiene las conclusiones y recomendaciones. Se incluyen 

un anexo, del manual de usuario.  

 

PALABRAS CLAVE: cuadricópteros, control robusto, formación de robots, control en 

modos deslizantes, seguimiento de trayectorias.  
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ABSTRACT 

 

In this project a formation control algorithm is developed for the trajectory tracking of a 

quadcopter’s formation, this control system is designed based on the model of the 

quadcopters involved in the formation. The control systems developed for the trajectory 

tracking of the quadcopters in formation are a PID-like controller and a Sliding Mode 

Controller algorithm. Additionally, the trajectory tracking of a single quadcopter is performed 

through a PID controller and a SMC controller for the altitude, attitude and position.  

Accordingly with the nature of the system, the uncertainty, no-linearity and time variations 

presented in the models, the applied control systems must be robust enough to overcome 

the disturbances and uncertainties, and allowing the quadcopters to fulfil certain tasks and 

remain the system stable.  

One control objective of the formation control is achieving tasks that in groups are easily to 

complete rather than with a single agent, allowing to perform a variety of assignments and 

optimize the consumption of energy. 

Therefore, the quadcopter’s formations allow applications as a surveillance from multiple 

points of view and exploration of large areas, transport of large objects and even carry out 

rescue actions that involve a lot of risk. All the facts mentioned motivates the development 

of the present work. 

 

KEYWORD: quadcopters, robust controller, robot’s formation, SMC controller, trajectory 

tracking. 
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1. INTRODUCCIÓN 

En la actualidad el control robusto de la formación de vehículos aéreos no tripulados UAVs 

se ha convertido en un espacio de mucho interés, se realizan grandes esfuerzos en la 

creación de nuevos y excelentes modelos matemáticos. El objetivo transcendental de este 

tipo de control de formación es actuar en tareas cuyo desempeño en conjunto es más 

simple que individualmente; es realizar un mayor número de tareas  con mejores resultados   

en el uso de energía y coordinación de tareas múltiples. 

El presente trabajo implementará un control para el seguimiento de trayectoria de tres 

Cuadricópteros en formación en base a un modelo matemático escogido. El sistema a 

controlar es no lineal; el sistema de control debe ser lo suficientemente robusto cuyo 

controlador en modos deslizantes, Backstepping y tipo PID; para que la planta con las 

características indicadas mantenga el comportamiento de un sistema estable y que busque 

aproximarse a un modelo de sistema lineal.   

1.1 Pregunta de investigación 

En este trabajo la pregunta de investigación que se quiere responder es ¿Se puede 

implementar un sistema de control robusto para seguimiento de trayectoria de tres 

cuadricópteros en formación? 

1.2 Objetivo general 

Implementar un sistema de control robusto para seguimiento de trayecto de tres 

cuadricópteros en formación. 

1.3 Objetivos Específicos 

- Investigar y determinar el funcionamiento de los vehículos aéreos no tripulados 

(UAVs) específicamente cuadricópteros. 

- Estudiar y analizar los estándares y características de alineación de robots que 

logran ser aplicados a los cuadricópteros, y seleccionar una de ellas. 

- Diseñar e implementar los algoritmos de control tipo PID, SMC- Backstepping para 

altitud y traslación de un cuadricóptero, aplicado al control de seguimiento de 

trayectoria de cuadricópteros. 

- Diseñar e implementar los algoritmos de control tipo PID y en modos deslizantes 

aplicados a la tarea de seguimiento de trayectoria del centroide de la formación y 

control de forma geométrica del sistema de formación de cuadricópteros. 
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- Realizar las pruebas de funcionamiento para valorar la funcionalidad de los 

controladores implementados para el control en diferentes trayectorias.  

1.4 Alcance 

- Implementación de dos controladores para el control del movimiento de translación 

y altura de cuadricópteros utilizando el cuadricóptero Parrot AR. Drone. Los 

controladores por implementar son Backstepping – SMC y tipo PID. 

- Implementación de dos controladores tipo PID y SMC para la  formación de tres 

cuadricópteros Parrot AR.Drone, el controlador tomará en cuenta el modelo 

cinemático simplificado de los cuadricópteros. 

1.5 Marco Teórico  

En el presente capítulo se revisan los conceptos teóricos necesarios a utilizarse en el 

desarrollo del proyecto.  En primer lugar, una breve descripción del cuadricóptero y los 

campos en que se utilizan.   El cuadricóptero referido a través los modelos: matemático, 

cinemático y dinámico que en conjunto y con ayuda de los sistemas de control plenamente 

definidos, permitirán al cuadricóptero desempeñarse en las funciones de tres 

cuadricópteros en formación, dentro de un medio con incertidumbres y no linealidades.  

1.5.1 Definición de UAV 

Un UAVs (Unmanned Aerial Vehicles) o en español vehículos aéreos no tripulados, son 

vehículos aéreos comandado a distancia, sin que se requiera de la participación de un 

piloto; se manejan con control remoto a través de señales de radio frecuencia, o 

aplicaciones automáticas que buscan un objetivo específico como detección de falla, 

búsqueda de personas, entrega de encomiendas o vigilancia de zonas. 

1.5.2 Cuadricóptero 

El cuadricóptero, como se muestra en la Figura 1.1, es un UAV formado por cuatro brazos 

repartidos simétricamente con un ángulo de 90° de alejamiento y con un rotor en cada uno 

de los extremos; dos rotores giran en sentido horario y dos rotores en sentido anti horario, 

al contar con 4 rotores, es posible obtener mejor control y mayor estabilidad. 
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Figura 1.1 Cuadricóptero AR. Drone [1] 

Tiene la capacidad de realizar vuelo vertical. Esta característica hace posible el despegue 

y aterrizaje vertical. Al tener una estructura simple es relativamente fácil analizar su 

funcionamiento.  

Su aplicación está orientada a distintas finalidades las cuales entre otras se puede 

mencionar, en situaciones de emergencia, especialmente en áreas  de difícil acceso, 

lugares en los que se produjo un desastre natural, para exploración de personas, la 

oportunidad de volar a baja altura y poseer una  cámara de alta calidad que transmite en 

tiempo real, permite el reconocimiento inmediato de personas perdidas en playas, bosques 

o montañas, en vigilancia fronteriza, para controlar los ingresos marítimos, y para controlar 

tráfico de drogas en fronteras.  

1.5.3 Movimientos de un cuadricóptero 

Para describir los movimientos de los cuadricópteros se requiere de dos marcos de 

referencia que están  ilustrados en la Figura 1.2, estos sistemas de referencia son el marco 

fijo a tierra y el marco referido al centro de masa de cuadricóptero. El sistema referido a 

tierra E, compuesto por x", y", z" , se denomina sistema inercial y es un sistema fijo en 

posición y orientación. El eje X está en la dirección apuntando hacia el Norte; el eje Y es 

perpendicular a este eje y con dirección positiva hacia el Oeste, finalmente el eje Z 

perpendicular a los otros dos y con dirección positiva hacia arriba. El sistema de referencia 

ligado al centro de masa B  x&, y&, z& ,	es el lugar	donde se emplean las ecuaciones 

dinámicas de rotación y translación, este punto está en el centro del cuadricóptero y a él 

se refieren los giros y movimientos realizados. [2] 
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Figura 1.2 Esquema de cuadricóptero 

El cuadricóptero este compuesto de cuatro rotores: frontal (1), lateral derecho (2), posterior 

(3) y lateral izquierdo (4).  Debido a su estructura, muestran seis grados de autonomía: tres 

en traslación sobre los ejes (x, y, z) y tres en rotación sobre el eje: x (roll (f)), y (pitch (q)), 

z (yaw (y)), que pueden ser observadas en la Figura 1.3. 

 

Figura 1.3 Estructura del cuadricóptero 

• ROTACIÓN ANGULAR - ROLL f   

Rotación sobre el eje	x, se obtiene al manipular (aumentar o disminuir) las velocidades de 

los rotores 2 y 4 como se observa en la Figura 1.4, el par de rotores restantes permanece 

invariante en velocidad, al igual que el torque total. Se conoce como movimiento de Alabeo, 

hacia la izquierda y derecha.       

 

Figura 1.4 Rotación angular ROLL 
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• ROTACIÓN ANGULAR - PITCH q 

Rotación sobre el eje y,	 se obtiene al modificar (aumentar o disminuir) las velocidades de 

los rotores 1 y 3 como se observa en la Figura 1.5 el par de rotores restantes permanece 

invariante en velocidad, al igual que el torque total. Se conoce como movimiento de 

cabeceo Pitch. 

 

Figura 1.5 Rotación angular PITCH 

• ROTACIÓN ANGULAR - YAW (y)  

Rotación sobre el eje	z. Yaw Movimiento de Guiñada.  La velocidad de los rotores 1 y 3 se 

aumenta, los rotores 2 y 4 se disminuyen para mover la orientación a la derecha, como se 

puede observar en la Figura 1.6. Esto causa una inestabilidad aerodinámica de los torques 

que habilita al cuadricóptero a girar en su propio eje. 

 

Figura 1.6 Rotación angular YAW 

1.5.4 Modelo Cinemático [3]. 

A través de dos puntos de referencia, uno ubicado en tierra E y el otro ubicado en el centro 

de masa del cuadricóptero B; para relacionar estos dos puntos E y B, se deben realizar las 

siguientes transformaciones: rotar el primer eje de referencia para que logre coincidir con 

la rotación del segundo eje,  se realizan tres rotaciones alrededor de los ejes X, Y y Z en 
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un orden dado. Se obtiene una matriz de rotación R 𝜙, 𝜃, 𝜓 , Ecuación 1.1;  haciendo uso 

de la convención  Z0 Y2 	 X4  este un concepto de ingeniera aeroespacial;  la matriz 

R 𝜙, 𝜃, 𝜓 	se emplea para rotar un vector desde el sistema de referencia fijo a tierra  E  

hacia el sistema de referencia fijo del centro de masa  B  y viceversa [3] . 

	𝑅 𝜙, 𝜃, 𝜓 = 𝑅 =
𝑐𝑜𝑠𝜃𝑐𝑜𝑠𝜓 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑠𝑒𝑛𝜃𝑠𝑒𝑛𝜙 − 𝑠𝑒𝑛𝜓𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑠𝑒𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠𝜙 + 𝑠𝑒𝑛𝜓𝑠𝑒𝑛𝜙
𝑠𝑒𝑛𝜓𝑐𝑜𝑠𝜃 𝑠𝑒𝑛𝜓𝑠𝑒𝑛𝜃𝑠𝑒𝑛𝜙 + 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑒𝑛𝜓𝑠𝑒𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠𝜙 − 𝑠𝑒𝑛𝜙𝑐𝑜𝑠𝜓
−𝑠𝑒𝑛𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜃𝑠𝑒𝑛𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜃𝑐𝑜𝑠𝜙

	

Ecuación 1.1 Matriz de rotación 

Considerando la Ecuación 1.1, se tiene que el modelo cinemático de un cuadricóptero que 

puede ser expresado a través del modelo matemático indicado en la Ecuación 1.2. 

𝜀 = 𝑅	𝑉	

Ecuación 1.2  Modelo cinemático 

Donde ε = 	x", y", z"		 	representa las velocidades respecto a tierra y  	V	 = VB, VC, VD =

	x&, y&, z&	 		son las velocidades del sistema de referencia que está ligado al centro de masa 

del cuadricóptero. 

La matriz de rotación mostrada en la  Ecuación 1.1 se puede reducir cuando se considera 

la reducción del Angulo pequeño, que considera que  𝜃 → 0		y	𝜙	 → 0,  consideraciones que 

entonces, 	cos𝜙 ≅ 1,					cos𝜃	 ≅ 1	 y	 			sin𝜙	 ≅ 0,						sin𝜃 ≅ 0,  esta aproximación es válida 

debido a que las rotaciones roll y pitch son bajas en maniobras a bajas velocidades.  

𝑥O
𝑦O
𝑧O

= 	
𝑐𝑜𝑠𝜓 −𝑠𝑒𝑛𝜓 0
𝑠𝑒𝑛𝜓 𝑐𝑜𝑠𝜓 0
0 0 1

.
𝑥R
𝑦R
𝑧R

	

Ecuación 1.3 Modelo cinemático simplificado de un cuadricóptero 

El movimiento rotacional del cuadricóptero  está representado por las componentes de  

velocidades angulares en los ejes X, Y y Z,  según la Ecuación 1.4 

𝜔 = 𝑝	𝑞	𝑟 W	

Ecuación 1.4 Movimiento rotacional del cuadricóptero 

Donde p es la velocidad angular de balanceo roll 𝜙 sobre el eje x&, q es la velocidad angular 

de cabeceo pich 𝜃 sobre el eje y& y r es la velocidad angular de guiñada yaw 𝜓 sobre el 

eje z&.    Para  corresponder las velocidades angulares del cuerpo ω y la variación en el 

tiempo de los valores de los ángulos η = 𝜙,	𝜃, 	𝜓
Z respecto al sistema inercial de tierra, 

se considera las siguientes rotaciones: yaw designada al sistema inercial está anclado a 
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tres rotaciones 𝑧, 𝑦, 𝑥 ,  pitch está anclado  a dos modificaciones angulares sucesivas 

y, x , y roll anclado a una sola alteración alrededor de x. Y se tiene la Ecuación 1.5 

𝜔 = 𝑊\𝜂	

Ecuación 1.5 Velocidad angular relacionada con variación de ángulos. 

Para obtener 𝑊\ se considera la Ecuación 1.6: 

𝑝
𝑞
𝑟
= 𝑅 𝑥, 𝜙 	𝑅 𝑦, 𝜃 𝑅 𝑧, 𝜓

0
0
𝜓

+ 𝑅 𝑥, 𝜙 	𝑅 𝑦, 𝜃
0
𝜃
0
+ 𝑅 𝑥, 𝜙 	

𝜙
0
0
	

Ecuación 1.6 Transformación velocidades angulares 

Considerando la Ecuación 1.6 se obtiene la matriz de transformación de velocidades 

angulares de acuerdo con la Ecuación 1.7 

𝑊\ =
1 0 −𝑠𝑒𝑛𝜃
0 𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑒𝑛𝜙𝑐𝑜𝑠𝜃
0 −𝑠𝑒𝑛𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜙𝑐𝑜𝑠𝜃

	

Ecuación 1.7 Matriz de transformación de velocidades angulares  

1.5.5 Modelo dinámico [4]. 

El modelo dinámico del cuadricóptero se obtiene al considerar al dron  como un cuerpo 

sólido rígido en el espacio 3D; este depende de una fuerza y tres momentos angulares. Se 

estima que la dinámica de los rotores es relativamente rápida e invariante en el tiempo por 

lo que es despreciable [4] como también se considera invariante en el tiempo la flexibilidad 

de las hélices. El movimiento de un cuerpo solido rígido tiene componentes rotacionales y 

de traslación. Al aplicar las ecuaciones de Newton Euler al cuadricóptero se encuentran  

las ecuaciones que gobiernan el movimiento lineal y angular. La fuerza que actúa sobre el 

cuadricóptero es según la  Ecuación 1.8: 

𝐹 =
𝑑
𝑑𝑡
𝑚𝑉R	

Ecuación 1.8 Fuerza sobre el cuadricóptero 

Donde  F  es la fuerza que actúa sobre el cuadricóptero, m	  la masa del cuadricóptero que 

se mantiene constante y V& la velocidad de translación del dron  en el punto de referencia 

B. 

La fuerza externa se constituye de:  

• empuje de las hélices,  
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• fuerza gravitacional; y  

• la fuerza centrífuga.  

Debido al tamaño del UAV son insignificantes y por lo tanto se pueden despreciar   los 

efectos o pares aerodinámicos. Para el empuje de las hélices, cada uno de los motores i 

tiene una velocidad angular Ωd, esta genera una fuerza referida al marco inercial del UAV 

ff = 0	0	Ωfg , entonces se tiene que el empuje total T&	 está representado como T& =

0	0	Uj , donde Uj	es el empuje generado en el eje Z&, como en la Ecuación 1.9 

𝑈j = 𝑏
m

dno

𝛺dg	

Ecuación 1.9 Empuje generado en el eje	𝒁𝑩  

Donde b es el factor de empuje generado por las hélices y su unidad es N	sg . El empuje 

total en conjunto con la fuerza de la aceleración de la gravedad representa la sumatoria de 

fuerzas totales que opera sobre el UAV como se indica en Ecuación 1.10, por tanto, el 

componente de traslación referido al sistema de referencia queda expresado como: 

𝑚𝑉R = −𝑅W𝐹u + 𝑇R	

Ecuación 1.10 Componente de traslación 

Para encontrar la fuerza con respecto al sistema inercial, se utiliza la Ecuación 1.2 y se la 

deriva para obtener	𝜀 = 𝑅𝑉, considerando que la fuera gravitacional está definida como 

Fw = mg = mg 0 0 1 Z, se obtiene el siguiente modelo dinámico de traslación: 

𝜀 =
𝑥
𝑦
𝑧
=
𝑈j
𝑚

𝑐𝑜𝑠𝜑𝑠𝑒𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠𝜙 + 𝑠𝑒𝑛𝜑𝑠𝑒𝑛𝜃
𝑠𝑒𝑛𝜓𝑠𝑒𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠𝜙 + 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑠𝑒𝑛𝜙

𝑐𝑜𝑠𝜃𝑐𝑜𝑠𝜙 − 𝑚𝑔
	

Ecuación 1.11 Modelo dinámico de traslación de un cuadricóptero. 

Para hallar el factor rotacional, se considera  al cuadricóptero que posee una configuración 

simétrica con relación a los ejes x, y, z ; por ello prescinde de los valores giroscópicos, 

entonces la matriz de inercia I será una matriz como se indica en la Ecuación 1.12 

𝐼 =
𝐼~~ 0 0
0 𝐼�� 0
0 0 𝐼��

	

Ecuación 1.12 Matriz de inercia. 
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Para hallar el momento total de  I se considera los cambios del momento angular  H = Iω, 

y se tiene que Ecuación 1.13: 

𝑀 =
𝑑
𝑑𝑡

𝐼𝜔 + 𝜔× 𝐼𝜔 	

Ecuación 1.13 Momento que actúa sobre el cuadricóptero. 

El valor del momento total  M, está determinado por las torques rotacionales generados por 

las hélices de los rotores y  definidos como: 

𝑀 =
𝜏4
𝜏2
𝜏0

=
𝑈g
𝑈�
𝑈m

=
𝑙𝑏 𝛺gg − 𝛺mg

𝑙𝑏 𝛺�g − 𝛺jg

𝑑 𝛺jg + 𝛺�g − 𝛺gg − 𝛺mg
	

Ecuación 1.14 Momentos generados por las hélices 

Donde 𝑙	es la longitud del brazo hasta el centro de masa en unidades de metros y 𝑑 el 

coeficiente de arrastre asociado a las hélices en unidades de  Nsg  . 

Desarrollando la Ecuación 1.13 e incluyendo las definiciones del modelo cinemático 

rotacional de la Ecuación 1.5 y los torques de las hélices de la Ecuación 1.13 se presenta 

en Ecuación 1.15 la dinámica que rige la rotación del cuadricóptero  

𝜂 =
𝜙
𝜃
𝜓

=
𝜓𝜃
−𝜓𝜙
𝜙𝜃

+

𝐼�� − 𝐼�� 𝜓𝜃
𝐼~~

𝐼�� − 𝐼~~ 𝜓𝜙
𝐼��

𝐼~~ − 𝐼�� 𝜙𝜃
𝐼��

+

𝜏4
𝐼~~
𝜏2
𝐼��
𝜏0
𝐼��

	

Ecuación 1.15 Modelo dinámico rotacional 

El modelo dinámico completo de un cuadricóptero queda por tanto definido por las 

ecuaciones Ecuación 1.11 y Ecuación 1.15, como se indica en la   

𝑥 = 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑠𝑒𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠𝜙 + 𝑠𝑒𝑛𝜑𝑠𝑒𝑛𝜃 𝑈j/𝑚
𝑦 = 𝑠𝑒𝑛𝜓𝑠𝑒𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠𝜙 + 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑠𝑒𝑛𝜙 𝑈j/𝑚
𝑧 = 𝑐𝑜𝑠𝜃𝑐𝑜𝑠𝜙 − 𝑚𝑔 	𝑈j/𝑚																			
𝜙 = 𝐼�� − 𝐼�� 𝜓𝜃 + 𝜏4 /𝐼~~ + 𝜓𝜃									
𝜃 = 𝐼�� − 𝐼~~ 𝜓𝜙+𝜏2 /𝐼�� − 𝜓𝜙										
𝜓 = 𝐼~~ − 𝐼�� 𝜙𝜃 + 𝜏0 /𝐼�� + 𝜙𝜃									

	

Ecuación 1.16 Modelo dinámico completo 
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1.5.6 Modelo dinámico del AR.Drone 

EL AR.Drone utiliza comandos de movimiento que están codificados bajo un protocolo 

específico a través de su red Wifi, las señales utilizadas como comando están 

normalizadas, y arregladas como se especifica a continuación, las variables (torques) de 

control del modelo genérico M = Uj	Ug	U�	Um  se ven simplificados a las variables de 

control con valores comprendidos entre −1	, +1	 , que se muestran en la Ecuación 1.17. 

𝑈 = 𝑢~		𝑢�		𝑢�		𝑢0	 	

Ecuación 1.17 Entradas al AR.Drone  

Donde 𝑢~ representa el comando de inclinación del cuadricóptero alrededor del eje x&, 𝑢� 

representa el comando de inclinación del alrededor del eje 𝑦R, 𝑢� representa el comando 

de la velocidad lineal del cuadricóptero que causa desplazamiento en el eje 𝑧R; finalmente 

𝑢0 es el comando de la velocidad angular del cuadricóptero que genera rotación en yaw 

alrededor del eje  𝑧R.[5]. 

Considerando los trabajos realizados en [6] y [7], donde se hace la modelación e 

identificación de un AR.Drone, y se explica que no se requiere controlar toda la dinámica 

compleja de un cuadricóptero genérico debido a la estructura interna del AR.Drone, que 

permite el control automático de los ángulos roll, pitch, la velocidad angular en yaw y la 

velocidad lineal en el eje 𝑧R del cuadricóptero. Por estas razones se puede reducir la 

dinámica del cuadricóptero en su propio eje de referencia a un sistema de primer orden 

que se presenta en la Ecuación 1.18. 

𝑣~� = 𝐾~j𝑢~ − 𝐾~g𝑣~�				
𝑣�� = 𝐾�j𝑢� − 𝐾�g𝑣��			
𝑣� = 𝐾�j𝑢� − 𝐾�g𝑣�				
𝑣0 = 𝐾0j𝑢0 − 𝐾0g𝜓

		

Ecuación 1.18 Modelo dinámico del AR.Drone en su sistema de referencia 

Donde las variables  𝑣~�, 𝑣��  son las velocidades lineares del cuadricóptero en su propio 

sistema de referencia, las variables	 𝐾~j	𝐾~g	𝐾�j	𝐾�g	𝐾�j	𝐾�g	𝐾0j	𝐾0g	  son constantes de 

proporcionalidad que deben ser identificadas experimentalmente. Finalmente 

considerando el modelo cinemático del cuadricóptero mostrado en la Ecuación 1.3, se 

presenta en la Ecuación 1.19 el modelo dinámico de un AR.Drone referido a tierra.  
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𝑥
𝑦
𝑧
𝜓

=

𝐾~j𝑐𝑜𝑠𝜓 −𝐾�j𝑠𝑒𝑛𝜓 0				 0
𝐾~j𝑠𝑒𝑛𝜓 𝐾�j𝑐𝑜𝑠𝜓 0				 0

0
0

0
0

𝐾�j
0

0
𝐾0j

𝑢~
𝑢�
𝑢�
𝑢0

−

𝐾~g𝑐𝑜𝑠𝜓 −𝐾�g𝑠𝑒𝑛𝜓 0				 0
𝐾~g𝑠𝑒𝑛𝜓 𝐾�g𝑐𝑜𝑠𝜓 0				 0

0
0

0
0

𝐾�g
0

0
𝐾0g

𝑣~�
𝑣�R
𝑣�
𝜓

	

Ecuación 1.19 Modelo dinámico del AR.Drone referido a tierra 

La Ecuación 1.19 se expresa de manera compacta como se indica en la Ecuación 1.20 

𝑋 = 𝐹j𝑈 − 𝐹g𝑉	

Ecuación 1.20 Modelo dinámico compacto del AR.Drone referido a tierra 

1.5.7 Formación de UAVs 

Una formación aérea puede definirse como un conjunto de dos o más vehículos aéreos 

que vuelan juntos, cuyos estados dinámicos están acoplados a través de una ley de control 

común. Este acoplamiento puede expresarse en términos de grados de libertad de 

traslación y/o rotación, así como de posición o velocidad [9]. 

Básicamente hay tres estructuras para controlar sistemas multi-robots, a saber, la 

estructura líder seguidor, los métodos basados en el comportamiento y las estructuras 

virtuales, a continuación, se da una descripción de cada una de estas estructuras. 

El control robusto para la formación de los UAVs  es un área de gran interés en la 

colectividad robótica. Este nuevo campo está motivado por la posibilidad de realizar tareas 

que un solo vehículo no puede realizar, sustituyéndolo por un grupo de robots aéreos de 

menor capacidad. El uso de múltiples robots tiene varias ventajas, como reducción de 

costos, mayor fuerza, mejor rendimiento y eficiencia [8]. 

• Metodología descentralizada 

Las formaciones de robots se pueden alcanzar mediante métodos descentralizados, en 

estos métodos cada robot calcula su comportamiento y las acciones a tomar considerando 

solamente la información de su entorno local [10], este tipo de estructura permite 

incrementar el número de agentes fácilmente debido a que los modelos empleados para su 

desarrollo no involucra la totalidad de agentes de la formación. Sin embargo para esta 

formación se requiere el uso  de métodos numéricos y teoría de gráficos. 

• Metodología centralizada. 

La formación de robots por métodos centralizados al contrario de la metodología 

descentralizada utiliza la información de todos los agentes involucrados en la formación. 

Esta metodología se describe en los trabajos realizados en [11], [12] y [13], para estos 



 
 

25 

trabajos existe la definición de líder seguidor que implica que un robot se asigna como líder 

y  recibe la información de todos los demás agentes llamados “seguidores” y realiza 

acciones para llevar a cabo la formación; otra estrategia centralizada es la estructura virtual, 

la cual se utilizará para el presente trabajo y se detalla a continuación.  

• Formación centralizada basada en líder virtual 

Las estructuras virtuales implican establecer relaciones geométricas que se mantendrán 

rígidas entre los robots y el sistema referencial, que puede ser un punto virtual o un robot 

virtual. Para esta estructura se desarrolla las variables que constituyen la formación de los 

cuadricópteros de acuerdo la Figura 1.7. 

	

Figura 1.7 Variables de formación 

Teniendo en cuenta  una alineación de cuadricópteros en el espacio 3D, las posiciones del 

i-ésimo cuadricóptero en el eje X, Y, Z se define como Qf y se especifica: 

𝑄d = 𝑥d 𝑦d 𝑧d W	

Ecuación 1.21 Posición de i-ésimo cuadricóptero 

El vector de posición de todos los cuadricópteros en formación se define mediante la 

Ecuación 1.22. 

𝑥 = 𝑄j 𝑄g 𝑄� W𝜖ℝ�	

Ecuación 1.22 Vector de posiciones de cuadricópteros. 

Para la formación de cuadricópteros, se define: la posición del punto centroide en X, Y, Z 

de la formación como		P� = 	 	𝑥� 𝑦� 𝑧� Z; la forma geométrica de la formación está 

determinada como S� = 	 	𝑑j 𝑑g 𝛼 Z , donde: 𝑑j es la longitud entre el cuadricóptero 

𝑄j	𝑦	𝑄g,	 𝑑g es la longitud entre el cuadricóptero 𝑄j	𝑦	𝑄�	 y	 𝛼 es el ángulo formado por 

𝑄�	𝑄j	𝑄g	; los ejes de la alineación se definen como 𝐹� = 	 	𝐹~ 𝐹� 𝐹� .     La distribución 
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de la formación (roll, pitch, yaw) está definido como 𝑂� = 𝜙� 𝜃� 𝜓� W.   Por tanto, el 

componente de variables a ser reguladas para la formación en tres dimensiones se define 

mediante la   Ecuación 1.23 como 𝑞	𝜖	ℝ� 

 

𝑞 = 𝑃� 𝑆� 𝑂� W = 𝑥� 𝑦� 𝑧�			𝑑j 𝑑g 𝛼				𝜙� 𝜃� 𝜓� W	

Ecuación 1.23 Variables a controlar para formación en tres dimensiones 

La definición de las variables de formación se presenta a continuación de acuerdo con lo 

realizado en [11]. 

• Colocación del centroide de la formación, se define en la  Ecuación 1.24 

𝑃� =
𝑋�
𝑌�
𝑍�

=
𝑥j + 𝑥g + 𝑥� /3
(𝑦j + 𝑦g + 𝑦�)/3
𝑧j + 𝑧g + 𝑧� /3

	

Ecuación 1.24 Definición de las variables de posición del centroide  

• Variables de forma de la formación, se define en la Ecuación 1.25 

𝑆� = 	 	
𝑑j
𝑑g
𝛼

=

∥ 𝑄j − 𝑄g ∥
∥ 𝑄j − 𝑄� ∥

𝑎𝑟𝑐𝑐𝑜𝑠
𝑄j − 𝑄g ⋅ 𝑄j − 𝑄�

∥ 𝑄j − 𝑄g ∥∥ 𝑄j − 𝑄� ∥

	

Ecuación 1.25 Definición de las variables de forma de la formación 

• Ejes de Formación 

Los vectores de dirección del movimiento de la formación 	𝐹~ 𝐹� 𝐹� , facultan el cálculo 

de los ángulos de orientación de la formación. El vector entre 𝑄j y el centroide de la 

formación indica la dirección de ataque o el eje X del sistema, el vector  perpendicular al 

plano formado por los tres UAVs es el eje  Z, y el ultimo eje Y se encuentra en función de 

los ejes X y Z, en seguida, se determinan  las ecuaciones  

• Eje X de Formación 

𝐹~ = 𝑄j − 𝑃� =

2
3
𝑥j −

1
3
𝑥g −

1
3
𝑥�		

		
2
3
𝑦j −

1
3
𝑦g −

1
3
𝑦�		

2
3
𝑧j −

1
3
𝑧g −

1
3
𝑧�		

W

	

Ecuación 1.26 Eje de formación X 
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• Eje Z de Formación 

𝐹� = 𝑄g − 𝑄j × 𝑄� − 𝑄j =
𝑦j − 𝑦g 𝑧j − 𝑧� − 𝑦j − 𝑦� 𝑧j − 𝑧g
𝑥j − 𝑥� 𝑧j − 𝑧g − 𝑥j − 𝑥g 𝑧j − 𝑧�
𝑥j − 𝑥g 𝑦j − 𝑦� − 𝑥j − 𝑥� 𝑦j − 𝑦g

	

Ecuación 1.27 Eje de formación Z 

• Eje Y de Formación. 

𝐹� 	= 		 𝐹~	×		𝐹�	

Ecuación 1.28 Eje de formación Y 

Corresponde ahora definir las ecuaciones de los ángulos de ordenación: 

• Ángulos de orientación de la formación. 

Los  ángulos de orientación  constituyen las rotaciones de la formación de cuadricópteros 

en torno a  sus ejes y definidos por las ecuaciones 1.29 a 1.32, en este proyecto de 

formación en tres dimensiones se posee tres grados de libertad. 

𝑂� = 𝜙� 𝜃� 𝜓� W	

Ecuación 1.29 Ángulos de orientación de formación en 3D 

 

• Ángulo  ψ de guiñada yaw. 

Se determina utilizando los componentes x, y del eje X de la formación, ver figura 1.8 y 

para interpretar se muestra la  proyección superior donde se puede  visualizar sus 

componentes:  

	

Figura 1.8 Perspectiva superior de formación: giro alrededor de eje Z yaw 
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El ángulo yaw de formación se calcula mediante:  

𝜓� = 𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛
𝐹𝑥�
𝐹𝑥~

= 𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛
𝑦g−2𝑦j+𝑦�
𝑥g−2𝑥j+𝑥�

	

Ecuación 1.30 Angulo de guiñada de la formación 

 

• Angulo de cabeceo pitch. 

Para hallar el ángulo de cabeceo pitch se logra por medio del  elemento z normalizada del 

eje X de formación, con  la Figura 1.9 logra indicar  la representación lateral para poder ver 

el ángulo buscado. 

	

Figura 1.9 Pitch perspectiva lateral de formación giro alrededor de eje Y  

Se adquiere la subsiguiente relación trigonométrica: 

𝜃�𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛
𝐹𝑥�
𝐹𝑥~

= 𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛
𝑧g−2𝑧j+𝑧�
𝑥g−2𝑥j+𝑥�

	

Ecuación 1.31 Angulo de cabeceo de la formación 

• Angulo de alabeo roll. 

A través de una vista frontal de la formación se puede ver el ángulo roll, como se indica en 

la Figura, allí se obtienen las elementos y - z del eje Z de formación. 

	

Figura 1.10  Perspectiva lateral de formación giro alrededor de eje Y roll 
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Se tiene la siguiente relación trigonométrica: 

𝜙� = 𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛
𝐹𝑧�
𝐹𝑧�

= 𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛
𝑥j − 𝑥� 𝑧j − 𝑧g − 𝑥j − 𝑥g 𝑧j − 𝑧�
𝑥j − 𝑥g 𝑦j − 𝑦� − 𝑥j − 𝑥� 𝑦j − 𝑦g

	

Ecuación 1.32 Angulo de alabeo de la formación 

Además de las funciones de cinemática directa de una formación presentadas entre la 

Ecuación 1.24 y Ecuación 1.32, se requiere conocer el modelo cinemático inverso del 

mencionado modelo, para lo cual se utiliza el modelo invertido presentado en [11].  

Para lo cual se define la variable 𝑙, que es la distancia entre el agente Q1 y el centroide de 

la formación, que se muestra en la Ecuación 1.33. 

𝑙 =
1
2
(𝑑jg + 𝑑gg −

1
2
𝑑�g)

j
g
	

Ecuación 1.33 Definición de la distancia 𝒍 de la formación de cuadricópteros 

Se define también el ángulo 𝛽 comprendido entre 𝑄j	𝑄g  y 𝑄j	𝑃� que se define en la 

Ecuación 1.34. 

𝛽 = 𝑎𝑟𝑐𝑐𝑜𝑠
𝑑jg + 𝑑gg −

𝑑�g
4

2𝑑j𝑑g
	

Ecuación 1.34 Definición de  𝜷  ángulo en la formación de los cuadricópteros 

Con la definición de las variables 𝛽 y 𝑙, se procede a definir la cinemática inversa para el 

primer agente de formación Q1, que se muestra en la Ecuación 1.35. 

𝑥j = 𝑋� +
2
3
𝑙 𝑐𝑜𝑠 𝜃� 𝑐𝑜𝑠 𝜓�																																														

𝑦j = 𝑦� +
2
3
𝑙(𝑠𝑖𝑛 𝜙� 𝑠𝑖𝑛 𝜃� 𝑐𝑜𝑠 𝜓� − 𝑐𝑜𝑠 𝜙� 𝑠𝑖𝑛 𝜓�)	

𝑧j = 𝑧� +
2
3
𝑙(𝑐𝑜𝑠 𝜙� 𝑠𝑖𝑛 𝜃� 𝑐𝑜𝑠 𝜓� + 𝑠𝑖𝑛 𝜙� 𝑠𝑖𝑛 𝜓�)

	

Ecuación 1.35 Cinemática inversa para el agente Q1 de una formación de tres 
elementos cuadricópteros 

Para el segundo elemento de la formación de los cuadricópteros se tiene la cinemática 

inversa mostrada en la  

Ecuación 1.36 
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𝑥g = 𝑥j − 𝑑j 𝑐𝑜𝑠 𝜃� 𝑐𝑜𝑠(𝛽 +𝜓�)																																																													
𝑦g = 𝑦j + 𝑑j 𝑐𝑜𝑠 𝜙� 𝑠𝑖𝑛 (𝛽 +𝜓�)−	𝑑j	𝑠𝑖𝑛	𝜙�	𝑠𝑖𝑛 𝜃� 𝑐𝑜𝑠 (𝛽 +𝜓�)
𝑧g = 𝑧j − 𝑑j 𝑠𝑖𝑛 𝜙� 𝑠𝑖𝑛 (𝛼 +𝜓�)−	𝑑j	𝑐𝑜𝑠	𝜙�	𝑠𝑖𝑛 𝜃� 𝑐𝑜𝑠 (𝛽 +𝜓�)

		

 

Ecuación 1.36 Cinemática inversa para el agente Q2 de una formación de tres 
cuadricópteros 

Finalmente, para el tercer cuadricóptero se tiene la cinemática inversa mostrada en la  

Ecuación 1.37. 

𝑥� = 𝑥j − 𝑑g 𝑐𝑜𝑠 𝜃� 𝑐𝑜𝑠( 𝛼 − 𝛽 − 𝜓�)																																																																							
𝑦� = 𝑦j + 𝑑g 𝑐𝑜𝑠 𝜙� 𝑠𝑖𝑛 𝛼 − 𝛽 − 𝜓� −	𝑑g	𝑠𝑖𝑛	𝜙�	𝑠𝑖𝑛 𝜃� 𝑐𝑜𝑠 𝛼 − 𝛽 − 𝜓� 			
𝑧� = 𝑧j − 𝑑g 𝑠𝑖𝑛 𝜙� 𝑠𝑖𝑛 𝛼 − 𝛽 − 𝜓� −	𝑑g	𝑐𝑜𝑠	𝜙�	𝑠𝑖𝑛 𝜃� 𝑐𝑜𝑠 𝛼 − 𝛽 − 𝜓� 			

		

Ecuación 1.37 Cinemática inversa para el agente Q3 de una formación de tres 
cuadricópteros 

La utilización de la cinemática inversa de los cuadricópteros permite hallar la referencia 

que cada cuadricóptero debe seguir.  

Adicionalmente, permite simplificar los jacobianos del sistema acorde a lo propuesto por 

[14], con lo cual se puede sintetizar de manera generalizada la relación de postura 𝑞j 𝑥  y 

forma 𝑞g 𝑥  para N agentes a través de las definiciones mostradas en la Ecuación 1.38 y 

Ecuación 1.39 

𝑞j 𝑥 =
1
𝑁

𝑄d

ª

dnj

	

Ecuación 1.38 Cinemática generalizada de pose para una formación de N agentes [14] . 

Donde 𝑞j contiene la cinemática del centroide de la formación. Mientras que la relación de 

forma de los agentes de formación 𝑞g 𝑥 , se puede generalizar acorde a lo mostrado en la 

Ecuación 1.39. 

𝑞g 𝑥 = 𝑄g − 𝑄j W 𝑄� − 𝑄g W … 𝑄ª − 𝑄ª¬j W W	

Ecuación 1.39 Cinemática generalizada de forma para una formación de N agentes [14]. 

Por tanto, la cinemática completa que define la formación de cuadricópteros queda 

expresado como 𝑞 = 𝑞j		𝑞g W	, para lo cual se calcula un jacobiano completo de formación 

de cuadricópteros que se encuentra expresado en la Ecuación 1.40. 
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𝑑
𝑑𝑡
𝑞 𝑥 = 𝐽𝑥 = 	

1/3 0 0 1/3 0 0 1/3 0 0
0 1/3 0 0 1/3 0 0 1/3 0
0 0 1/3 0 0 1/3 0 0 1/3
−1 0 0 1 0 0 0 0 0
0 −1 0 0 1 0 0 0 0
0 0 −1 0 0 1 0 0 0
0 0 0 −1 0 0 1 0 0
0 0 0 0 −1 0 0 1 0
0 0 0 0 0 −1 0 0 1

	

𝑥j
𝑦j
𝑧j
𝑥g
𝑦g
𝑧g
𝑥�
𝑦�
𝑧�

 

Ecuación 1.40 Modelo cinemático directo de la formación de cuadricópteros con 
jacobiano para una formación de cuadricópteros de tres agentes[14]. 

 

1.5.8 Controladores 

• Controlador PID [15] 

El controlador PID (Proporcional, Integral, Derivativo) es el controlador más usado en varios 

campos de la industria. Su eficacia y facilidad de implementación lo ha llevado a convertirse 

en una herramienta sumamente importante en varios campos de la industria. Los 

controladores PID se han mantenido como una técnica de control muy usada incluso a 

pesar de su antigüedad y los cambios tecnológicos. La estructura típica de este controlador 

se indica en la siguiente Figura 1.11 

 

Figura 1.11 Esquema del controlador PID  [15]. 

La ecuación de los controladores PID está dada por:   

𝑢 𝑡 = 𝐾®𝑒 𝑡 + 𝐾d 𝑒 𝑡 𝑑𝑡 + 𝐾¯
𝑑𝑒 𝑡
𝑑𝑡

°

o
	

Ecuación 1.41 Ecuación de los controladores PID[15].  

Donde u(t) es la variable de control, e(t)	es el error definido por la diferencia del valor 

deseado y el valor actual de la variable a controlar( 𝑒 = 𝑦´® − 𝑦); las constantes	𝐾®	, 𝐾d y 𝐾¯ 

son las ganancias proporcional, integral y derivativa respectivamente. 
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• Controlador en modo deslizante (SMC) [16] 

Control por modo deslizante es una técnica derivada de control de Estructura Variable 

(Variable Structure Control, VSC). Los sistemas de control con modo deslizante son un tipo 

especial de sistemas de estructura variable, en los cuales el sistema es atraído por un 

''hiperplano'' conocido como superficie de deslizamiento  [17]. 

Una vez que se completan algunas condiciones, el estado del sistema controlado ''desliza'' 

sobre esta superficie, permaneciendo insensible a variaciones en los parámetros de la 

planta y a las perturbaciones externas. Las condiciones necesarias son: 

Propiedad de existencia del modo deslizante. El modo deslizante existirá si y solo si 

cualquier trayectoria de un punto representativo del sistema intercepta a la superficie de 

conmutación (definida como S(x)=0), y luego permanece sobre ella. Esto será posible si se 

comprueba la estabilidad local del sistema, en la vecindad de la superficie de conmutación 

[17]. 

Propiedad de alcanzabilidad del modo deslizante. Si un sistema con condiciones 

iniciales arbitrarias en un dominio de atracción posee trayectorias que convergen hacia un 

modo deslizante, para t >0, se dice que este modo deslizante es alcanzable [17]. 

El procedimiento de diseño de un controlador por modos deslizantes podría entonces 

resumirse en dos etapas: 

1. Definir una superficie de conmutación y verificar la existencia y estabilidad del modo 

deslizante. 

2. Determinar los valores de las ganancias y la lógica de conmutación que garanticen 

que las trayectorias alcancen la superficie de conmutación definida previamente. 

En un sistema controlado por SMC se observa que todas las trayectorias de un punto 

representativo de su estado están formadas por dos partes, la primera parte es el llamado 

modo de alcance o modo no deslizante, que comprende la parte de la trayectoria que inicia 

en un punto cualquiera del espacio de estado y se mueve hacia la superficie de 

conmutación, alcanzándola en un tiempo finito; la segunda parte es el modo deslizante 

donde la trayectoria tiende asintóticamente al punto de equilibrio [17]. 

El objetivo principal al hacer diseño de control en modo deslizante (SMC) es trasladar los 

estados del sistema a que converjan en una superficie de deslizamiento y regir a que se 

queden en ella, donde la superficie de deslizamiento s(t) constituye la dinámica del 

sistema, ver la  figura 1.12. 
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Figura 1.12 Funcionamiento del SMC [18]. 

La superficie deslizante s se define como: 

𝑠 =
𝑑
𝑑𝑡
	+ 𝜆

\

𝑒 𝑡 𝑑𝑡	

Ecuación 1.42 Superficie de deslizamiento s [18].  

Donde n  indica el orden del sistema, λ constituye un parámetro de sintonización y e(t) es 

el error. El propósito del  control es asegurar que la variable regulada sea igual a la 

referencia en todo momento; es decir, el error y sus derivadas sean iguales a cero; al 

acontecer este objetivo, s(t) toma un valor constante que permite satisfacer la condición 

deslizante [18].  

𝑑𝑠 𝑡
𝑑𝑡

	= 0	

Ecuación 1.43 Condición deslizante 

A continuación de tener la superficie deslizante se procede a diseñar la ley de control cuyo 

objetivo es llevar la variable controlada a su valor de referencia. 

𝑈 𝑡 = 𝑈·¸ 𝑡 + 𝑈¹º 𝑡 	

Ecuación 1.44 Ley de control. 

Donde U(t) representa la ley de control, U»¼ t 	es la parte continua del controlador y 

responsable de conservar el estado del sistema limitado a la superficie de deslizamiento; 

U½¾ t  es el segmento discontinuo del controlador y responsable de que el estado converja 

a la superficie de deslizamiento.  

El fragmento continuo U»¼ t 	 esta dada por: 
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𝑈·¸ 𝑡 = 𝑓	(𝑅 𝑡 , 𝑋(𝑡))	

Ecuación 1.45 Parte continua 

Donde R t  es la señal de referencia, X(t) es la salida del modelo. 

El segmento discontinuo U½¾ t  tiene un elemento no lineal que incluye el elemento de 

conmutación o switcheo de la ley de control: 

𝑈¹º 𝑡 = 𝐾À𝑡𝑎𝑛ℎ(𝑠(𝑡))	

Ecuación 1.46 Parte discontinua. 

Una manera para convertir la función de control discontinua a continua suave es aproximar 

la función discontinua en una función sigmoide, esto ayuda a eliminar el chattering 

producido por las altas frecuencias de conmutación que ocasiona la función signo. 

• Backstepping [19] . 

Este es un procedimiento recursivo que mezcla la elección de una función de Lyapunov 

con el diseño de un control en realimentación. Por lo tanto se descompone el problema 

original en una secuencia de problema de diseño para sistemas de 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 [19], para introducir la técnica de backstepping de un 

integrador, se considera el sistema 

𝜂 = 𝑓 𝜂 + 𝑔 𝜂 	𝜉	

𝜉	 = 𝑢	

Ecuación 1.47 Sistema no lineal para aplicar Backstepping [19]. 

Donde η	ϵ	ℝÄ,	ξ	ϵ	ℝ	son los estados y u	ϵ	ℝ	es la entrada de control. Las funciones f: D →

	ℝÄ		y	g:	D → 	ℝÄ son suaves en un dominio D ⊂ 	ℝÄ que contiene a η = 0 y 𝑓 0 = 0. El 

sistema Ecuación 1.47 y puede pensarse como la conexión en cascada de dos 

componentes como se ve en la Figura 1.13 La primera componente es la Ecuación 1.47 

con 𝜉 como entrada, y la segunda es el integrador de la variable de estado  𝜂 
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Figura 1.13 Diagrama de bloques del sistema [19]. 

Se conoce que la componente η	de	la	 Ecuación 1.47 puede estabilizarse con un control 

suave ξ = 𝜙 η . 

𝜂 = 𝑓 𝜂 + 𝑔 𝜂 	𝜙 𝜂 	

Ecuación 1.48 Sistema no lineal para backstepping con cambio de variable [19]. 

Para conseguir que el sistema sea  estable se plantea una función de Lyapunov V η =

ηg/2	 (suave, definida positiva) que satisface lo siguiente: 

ÉÊ
ÉË

𝑓 𝜂 + 𝑔 𝜂 	𝜙 𝜂 ≤ −𝑊 𝜂 , ∀	𝜂	𝜖	D	

Ecuación 1.49 Derivada de la función de Lyapunov [19]. 

Donde W η 	es una función definida positiva. Sumando y restando 𝑔 𝜂 	𝜙 𝜂  al lado de 

derecho de Ecuación 1.47 se obtiene la representación equivalente 

𝜂 = 𝑓 𝜂 + 𝑔 𝜂 	𝜙 𝜂 + 𝑔 𝜂 𝜉	 − 𝜙 𝜂 	

Ecuación 1.50 Sistema Backstepping equivalente [19]. 

Se introduce un nuevo estado 𝑧 = 𝜉	 − 𝜙 𝜂 , y se realiza el siguiente cambio de variables 

v = 𝑢 − 𝜙, con lo que se obtiene el siguiente sistema 

𝜂 = 𝑓 𝜂 + 𝑔 𝜂 	𝜙 𝜂 + 𝑔 𝜂 𝑧
𝑧 = 𝑣

	

Ecuación 1.51 Sistema con cambio de variables [19].  

Se puede notar que, como f η ,	𝑔 𝜂 	y	𝜙 η  son conocidas, podemos calcular la derivada 

de 𝜙 usando la siguiente expresión 

𝜙 	=
𝜕𝜙
𝜕𝜂

𝑓 𝜂 + 𝑔 𝜂 𝜉 	

Ecuación 1.52 Derivada de la función 𝝓 𝜼  [19]. 
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Para diseñar el controlador completo del sistema se considera la candidata a función de 

Lyapunov mostrada en la Ecuación 1.53. 

𝑉Ó 𝜂, 𝑧 = 𝑉 𝜂 +
1
2
𝑧g	

Ecuación 1.53 Función candidata de Lyapunov [19]. 

Cuya derivada a lo largo de las trayectorias de Ecuación 1.51 satisface lo siguiente: 

 

𝑉Ó =
𝜕𝑉
𝜕𝜂

𝑓 𝜂 + 𝑔 𝜂 	𝜙 𝜂 +
𝜕𝑉
𝜕𝜂

𝑔 𝜂 𝑧 + 𝑧𝑣 ≤ −𝑊 𝜂 +
𝜕𝑉
𝜕𝜂

𝑔 𝜂 + 𝑣 𝑧			

Ecuación 1.54 Derivada de la función de Lyapunov 𝑽𝒂 [19]. 

 

Con lo que se plantea el siguiente controlador 

𝑣 = −
𝜕𝑉
𝜕𝜂

𝑔 𝜂 − 𝑘𝑧, 𝑘 > 0	

Ecuación 1.55 Ley de control que satisface 𝑽𝒂 [19]. 

Reemplazando en la Ecuación 1.54 la Ecuación 1.55, la derivada de la candidata a 

Lyapunov queda expresada como: 

𝑉Ó ≤ −𝑊 𝜂 − 𝑘𝑧g	

Ecuación 1.56 Resultado de la derivada de la función de Lyapunov [19]. 

Que muestra que el origen η = 0, z = 0 es asintóticamente estable. Como 𝜙 0 = 		0, 

concluimos que el origen η = 0, ξ = 0	 es asintóticamente estable. Sustituyendo las 

expresiones de v,	z	y	𝜙, obtenemos la siguiente ley de control.  

 

𝑢 =
𝜕𝜙
𝜕𝜂

𝑓 𝜂 + 𝑔 𝜂 𝜉 −
𝜕𝑉
𝜕𝜂

𝑔 𝜂 − 𝑘 𝜉	 − 𝜙 𝜂 	

Ecuación 1.57 Ley de control Backstepping [19]. 

Para el seguimiento de trayectoria de los cuadricópteros se tiene el ángulo pitch deseado 

de acuerdo a la siguiente Ecuación 1.58. 
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𝜃º·Ø = 𝑎𝑟𝑐𝑠𝑒𝑛	
𝑢~ − 𝑠𝑒𝑛𝜑𝑠𝑒𝑛𝜙
𝑐𝑜𝑠𝜑𝑐𝑜𝑠𝜙

 

Ecuación 1.58 Angulo pitch deseado [13]. 

 

El ángulo rool deseado para seguir la trayectoria está representado por la siguiente 

Ecuación 1.59 

𝜙º·Ø = 𝑎𝑟𝑐𝑠𝑒𝑛 𝑠𝑒𝑛𝜓𝑢~ − 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑢�  

Ecuación 1.59 Angulo roll deseado [13] 

 

1.5.9 Estabilidad de Lyapunov [19]. 

El aspecto más importante en el estudio de un sistema de control es determinar si el mismo 

es estable. En términos muy generales se dice que un sistema es estable si, estando 

inicialmente cerca del punto de operación deseado, permanece en las cercanías del punto 

de operación. Para verificar la estabilidad de Lyapunov de plantea un sistema como el que 

se muestra en la Ecuación 1.60 

𝑥 = 𝑓 𝑥 	

Ecuación 1.60 Sistema no lineal genérico [19]. 

Se entiende que el sistema de la Ecuación 1.60 tiene un punto de equilibrio 𝑥o, para 

comprobar la estabilidad que existe en el punto de equilibrio, se plantea una candidata de 

Lyapunov, que debe cumplir las propiedades mostradas en la Ecuación 1.61. 

𝑉 𝑥o = 0											y										𝑉 𝑥 > 0	, 𝑥 ≠ 𝑥o	

Ecuación 1.61 Propiedades de la candidata de Lyapunov [19]. 

En la Figura 1.14, se muestra una representación gráfica de las propiedades de una función 

candidata a Lyapunov. 
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Figura 1.14 Representación de propiedades de candidata a Lyapunov [19]. 

A partir de las propiedades de las funciones de Lyapunov se establece que un punto de 

equilibrio es estable si la función candidata de Lyapunov es: definida positiva y la derivada  

es semi-definida negativa, como se muestra en la Ecuación 1.62. 

1. 𝑉 𝑥o = 0					 	2.	𝑉 𝑥 > 0	, 𝑥 ≠ 𝑥o	 	3. ¯
¯°
𝑉 𝑥 ≤ 0	

Ecuación 1.62 Propiedades de un punto de equilibrio estable [19]. 

Para que un punto de equilibrio la función candidata de Lyapunov sea asintóticamente 

estable esta debe: ser definida positiva y la derivada debe ser definida negativa, como se 

muestra en la Ecuación 1.63 

1. 𝑉 𝑥o = 0		 2.	𝑉 𝑥 > 0	, 𝑥 ≠ 𝑥o	 3. ¯
¯°
𝑉 𝑥 < 0	, 𝑥 ≠ 𝑥o  4. ¯

¯°
𝑉 𝑥 = 0	, 𝑥 = 𝑥o	

Ecuación 1.63 Propiedades de un punto de equilibrio asintóticamente estable [19]. 

La Figura 1.15, muestra una representación gráfica de los tipos de estabilidad que pueden 

presentarse para un punto de equilibrio. 

	

Figura 1.15 Representación de la estabilidad de puntos de equilibrio [19]. 
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1.5.10 Criterios integrales de desempeño [20] . 

Se tiene que el comportamiento del error dinámico en un sistema de control se usa como 

criterio de diseño durante la sintonización de controladores. Debido a su comportamiento 

dinámico, este error es evaluado mediante un criterio o índice de comportamiento. 

Los índices de comportamiento son definidos como un valor que sirve como parámetro 

para evaluar la calidad de la respuesta de un sistema ante una entrada. 

Los principales criterios de desempeño utilizados para la optimización de sistemas de 

control son [20]. 

 

1. Integral del error absoluto IAE. 

La ecuación representativa de la integral del valor absoluto del error IAE se presenta en la 

Ecuación 1.64: 

𝐼𝐴𝐸 = 𝑒 𝑡
Ý

o

𝑑𝑡	

Ecuación 1.64 Integral del error absoluto [20]. 

Se caracteriza por ser de fácil aplicación y por suministrar un amortiguamiento y una 

respuesta admisibles a la salida del lazo de control. Se debe considerar que este criterio 

no es capaz de optimizar sistemas altamente sobre amortiguados o altamente sub-

amortiguados y de difícil evaluación analítica[20]. 

2. Integral del error cuadrático ISE. 

La ecuación de la integral cuadrada del error ISE se presenta en la Ecuación 1.65. 

𝐼𝑆𝐸 = 𝑒g
Ý

o

𝑡 𝑑𝑡	

Ecuación 1.65 Integral del error absoluto [20]. 

El ISE permite producir una rápida disminución de los errores grandes, a través de la curva 

del error cuadrático. Esta rápida disminución de los errores grandes producirá una 

respuesta de pobre estabilidad relativa debido a las oscilaciones de la señal de salida, 

acorde con la señal de salida del sistema mostrada. Este criterio da mayor importancia a 

los errores grandes, pero da poco peso a los errores pequeños [20]. 
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1.5.11 Filtro Extendido de Kalman  

El filtro de Kalman es un algoritmo que utiliza una serie de mediciones observadas en el 

tiempo, que contiene ruido estadístico e imprecisiones, y produce estimaciones de 

variables desconocidas que tienden a ser más precisas que las basadas en una medición 

individual sola, mediante la estimación de una distribución de probabilidad conjunta sobre 

las variables para cada intervalo de tiempo, basado en un modelo del sistema [21]. 

El filtro extendido de Kalman (EKF) es la versión no lineal del filtro de Kalman que se 

linealiza sobre una estimación de la media y la covarianza actuales, para la ejecución del 

filtro de Kalman se puede considerar un sistema no lineal de la siguiente forma [22]. 

𝑥Þßj = 𝑓Þ 𝑥Þ + 𝑞Þ	

𝑦Þ = ℎÞ 𝑥Þ + 𝑟Þ	

Ecuación 1.66 Sistema no lineal con ruido [22]. 

Donde xà son las variables de estado del sistema, yà salida deseada, 𝑓Þ función no lineal 

que rige la dinámica del sistema,	hà función no lineal de la medición, 𝑞Þ	y	𝑟Þ son ruidos 

gaussianos, aleatorios e independientes con media cero y matriz de covarianza, que para 

ser aplicados como parte del filtro de Kalman se definen como: matriz de covarianza de 

ruido del proceso Q(k) y matriz de covarianza de ruido de la medición R(k). 

En lugar de propagar las funciones no lineales, el filtro extendido de Kalman considera en 

cada ciclo, una linealización de la dinámica no lineal alrededor de las últimas estimaciones 

consecutivas del estado predichas y filtradas, con lo cual se aplica el filtro de Kalman. Para 

lo cual se define F(k) y H(k) que son las matrices jacobianas de 𝑓Þ .  y ℎÞ . , denotadas 

por la ecuación Ecuación 1.66.  

𝐹(𝑘) = 𝛻𝑓Þ|~(Þ|Þ)	

𝐻(𝑘 + 1) = 𝛻ℎ|~(Þßj|Þ)	

Ecuación 1.67 Linealización del sistema para el filtro de Kalman [22]. 

Para la ejecución del filtro extendido de Kalman se inicia con la fase de Proyección de los 

estados hacia adelante: 

𝑥¬ 𝑘 = 𝑓Þ(𝑥 𝑘 − 1 )	

Ecuación 1.68 Proyección de estados [22]. 

Se proyecta la covarianza del error 𝑃(𝑘). 
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𝑃 𝑘 = 𝐹 𝑘 𝑃(𝑘 − 1)𝐹W 𝑘 + 𝑄 𝑘 	

Ecuación 1.69 Proyección de covarianza del error [22]. 

Durante la fase de filtrado, se calcula la ganancia de Kalman, a partir de la proyección de 

estados y de la covarianza del error. 

𝐾 𝑘 = 𝑃 𝑘 𝐻W 𝑘 𝐻 𝑘 𝑃 𝑘 𝐻W 𝑘 + 𝑅 𝑘 ¬j	

Ecuación 1.70 Actualización de la ganancia de Kalman [22]. 

Con la proyección de la ganancia de Kalman y de los estados se realiza la actualización de 

la estimación con la medida del proceso. 

𝑥 𝑘 = 𝑥¬ 𝑘 + 𝐾 𝑘 𝑦 𝑘 − ℎÞ 𝑥¬ 𝑘 	

Ecuación 1.71 Actualización de la estimación con la medida del proceso [22]. 

Finalmente se actualiza la covarianza del error con la ganancia de Kalman. 

𝑃 𝑘 + 1 = 𝐼 − 𝐾 𝑘 𝐻 𝑘 𝑃(𝑘)	

Ecuación 1.72 Actualización de covarianza del error [22]. 

La Figura 1.16, presenta una representación gráfica del algoritmo del filtro extendido de 
Kalman 

 

 

Figura 1.16 Representación gráfica del filtro de Kalman [22]. 

 

 

1. Proyección de los estados 

𝑥æ¬(𝑘) = 𝑓Þ(𝑥æ(𝑘 − 1))	

2. Proyección del error de la covarianza 

𝑃(𝑘) = 𝐹(𝑘)𝑃(𝑘 − 1)𝐹W(𝑘)

+ 𝑄(𝑘)	

Predicción  

1. Proyección de los estados 

𝐾(𝑘) = 𝑃(𝑘)𝐻W(𝑘)[𝐻(𝑘)𝑃(𝑘)𝐻W(𝑘) + 𝑅(𝑘)]¬j 

2. Actualización de la estimación de la medida 

𝑥æ(𝑘) = 𝑥æ¬(𝑘) + 𝐾(𝑘)é𝑦(𝑘)

− ℎÞê𝑥æ¬(𝑘)ëì	

3. Actualización del error de covarianza 

Corrección de la medición 

La salida de la corrección es 

la entrada para la predicción Estimación inicial 
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1.5.12 Fotogrametría 

La fotogrametría es una ciencia que utiliza la tecnología visual para deducir información 

espacial confiable (es decir, la forma, el tamaño y la posición de los objetos en un sistema 

tridimensional) a partir de mediciones en fotografías [23]. El presente proyecto utiliza un 

sistema mono-focal, es decir basado en una sola cámara; este tipo de sistema permite 

realizar rectificación planar de la imagen, calibración de cámaras y realizar triangulación 

espacial con la finalidad de encontrar la posición de la cámara o un objeto en el espacio 

tridimensional [23]. 

• Modelo geométrico de una Cámara 

Una cámara es un sensor que realiza un mapeo entre el mundo tridimensional a una 

imagen bidimensional. Por tanto el modelo de una cámara puede ser representado como 

una transformación lineal en forma matricial que permite dicha proyección de 3D a 2D [23]. 

La representación de una cámara se puede obtener a través del modelo de la cámara de 

agujero (del inglés pinhole), que asume  las siguientes condiciones: el centro de proyección 

de la cámara 𝑪 está localizado en el plano principal de la imagen F; el plano de proyección 

de la imagen R  es paralelo al plano principal F  y está separado por una distancia c llamada 

distancia principal o distancia focal; la posición del punto principal 𝑥o, 𝑦o  se genera con la 

intersección del rayo principal 𝑍î con el plano R [23]. La  Figura 1.17 muestra las 

condiciones de este modelo.  

 

	

Figura 1.17 Representación de proyección de la cámara [23]. 
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El modelo mantiene la existencia de las coordenadas en tierra 𝑶 = 𝑿, 𝒀, 𝒁  que permiten 

localizar al objeto representado como (M) en el espacio tridimensional, las coordenadas de 

la cámara 𝑪 = 𝑿𝒄, 𝒀𝒄, 𝒁𝑪  localizadas en el centro de proyección 𝑪; y las coordenadas de 

la imagen en dos dimensiones representadas como 𝒐 = 𝑥, 𝑦  que permite localizar la 

posición de la proyección del punto (M) en la imagen como el punto (P) [23]. 

La proyección lineal llevada a cabo por la cámara viene representada matricialmente, y 

contiene el modelo intrínseco y extrínseco de la cámara en el espacio, entendiéndose como 

modelo intrínseco a la matriz de calibración A de la cámara y al modelo extrínseco a las 

rotaciones y traslaciones de la cámara en el espacio 𝑅|𝑇 . Esta transformación lineal se 

representa matemáticamente como se indica en la Ecuación 1.73. 

𝑃 = 𝐴 ∗ 	 𝑅|𝑇 ∗ 𝑀	

Ecuación 1.73 Modelo matemático de la cámara [23]. 

Donde la matriz 𝑅|𝑇  es una matriz ℝ�×m que es una matriz de rotación y traslación 

euclidiana y 𝐴 es la matriz de calibración de la cámara. 

La determinación de la matriz intrínseca de la cámara 𝐴, se realiza a través de un proceso 

de calibración de la cámara; mientras que la matriz de rotación y traslación 𝑅|𝑇  se puede 

determinar a través de un proceso de estimación de pose, estos dos procedimientos se 

explican a continuación. 

• Calibración de una cámara  

Cada cámara tiene parámetros únicos, como son la distancia focal c, el punto principal 

𝑥o, 𝑦o  y el modelo de distorsión de la lente, estos parámetros se representan en la matriz  

𝐴, cuya definición matemática se encuentra en la Ecuación 1.74. 

𝐴 =
𝛼~ 𝑠 𝑥o
0 𝛼� 𝑦o
0 0 1

	

Ecuación 1.74 Matriz de calibración de una cámara [23]. 

Donde αB, αC	son las distancias principales en pixeles en x	, y obtenidas mediante una 

proyección de la distancia principal c y el ángulo de corte de la imagen θ; s es el factor de 

sesgo o de afinidad de la imagen mientras que xo	, yo  es la posición del punto principal 

de la imagen en pixeles [23]. 

El proceso de calibración de una cámara se puede realizar a través de la utilización de 

patrones especiales como placas de ajedrez, tableros ARUCO, o puntos tridimensionales 

de los cuales se requiere conocer su localización en el espacio tridimensional [24]. Para 
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este trabajo se ha realizado la calibración de las cámaras de los cuadricópteros a través 

de un patrón como de un tablero de ajedrez como el que se expone en la Figura 1.18. 

 
Figura 1.18 Patrón de calibración de cámaras [24]. 

La cámara a calibrar toma más de cuatro disparos de este patrón desde diferentes puntos 

de vista, y un algoritmo de calibración de cámaras encuentra los parámetros intrínsecos 

óptimos de la cámara. Este algoritmo se encuentra desarrollado en la librería de visión 

artificial OPENCV. 

• Detección de marcadores  

Para poder realizar la estimación de pose de una cámara en tres dimensiones, es necesario 

conocer la posición de los puntos en tres dimensiones con sus respectivos puntos de 

proyección en la imagen. Para determinar los puntos dentro de la imagen se utiliza la 

librería ARUCO integrada dentro de OPENCV, la Figura 1.19 muestra un tablero de 

marcadores ARUCO. 

 
Figura 1.19 Tablero de marcadores ARUCO [24]. 

El proceso de detección de estos marcadores lleva a cabo la siguiente rutina [23], [24]: 

1. Conversión de la imagen a escala de grises, esto se realiza debido a que en general 

los marcadores solo contienen información en blanco y negro y acelera el proceso 

de búsqueda de puntos de interés. 

2. Operación del umbral binario, esta operación transforma la información de cada 

pixel  en escala de grises con un rango de [0-255] a una imagen binaria con 
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información en el  rango de [0-1]. Para evitar los problemas asociados con la 

iluminación del entorno se utiliza un umbral adaptativo que realiza una comparación 

por bloques y calcula la iluminación por segmentos de la imagen.  

3. Detección de contornos, la detección de contornos o detección de “blobs”  es un 

proceso que permite identificar un grupo de pixeles conectados en una imagen que 

comparten una propiedad en común, en este caso un valor binario [0-1]. Esto 

permite asociar regiones en común para generar un contorno que describa el 

marcador buscado, este proceso se puede llevar a cabo a través de la función de 

OPENCV cv::findCountours. 

4. Búsqueda de posibles marcadores, con los valores de los contornos encontrados 

se realiza una aproximación de polígono, que permite comprobar contornos con 4 

vértices que corresponden a los marcadores. 

5. Identificación y decodificación de marcadores, cada marcador ARUCO tiene un 

código interno dado por 5 palabras de 5 bits cada una, que se obtiene a través de 

la disposición en blanco y negro dentro del marcador.  

6. Detectar los puntos vértices de los marcadores, una vez que se ha identificado los 

marcadores y se conoce la posición de los vértices de los bloques internos de los 

marcadores, se puede encontrar los vértices externos de cada marcador ARUCO 

los cuales son puntos conocidos en el espacio tridimensional que permiten estimar 

la posición de la cámara en 3D.  

• Estimación de Pose [24] 

Con la ubicación precisa de las esquinas de los marcadores, se puede estimar una 

transformación entre la cámara y un marcador en el espacio 3D. Este proceso encuentra 

una transformación euclidiana  𝑅|𝑇  de rotación y traslación entre la cámara y el objeto, 

los puntos en tres dimensiones 𝑀j … 	𝑀m  son puntos conocidos, mientras que 𝑃j … 	𝑃m  

son los puntos en la imagen identificados por la detección de marcadores, esta operación 

se explica en la Figura 1.20. 
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Figura 1.20 Estimación de pose con puntos de un marcador [24] 

Los vértices formados por los puntos 𝑀j … 	𝑀m  son rectangulares y utilizando la Figura 

1.20 para obtener la posición de la cámara, se conoce que las coordenadas de los vértices 

de los marcadores están distribuidos de una manera conocida, el marcador se encuentra 

en el XY, mientras el componente Z es cero, se asume el punto cero en el eje inferior 

izquierdo del tablero de marcadores, que será la referencia para la detección de la posición 

de la cámara, como se muestra en la Figura 1.21 

 
Figura 1.21 Posiciones del tablero Aruco 

La detección de la estimación de los parámetros extrínsecos de la cámara se realiza con 

la utilización de un algoritmo de solución PnP [25], incluida en OPENCV, que permite 

encontrar el valor de la traslación y la rotación del marcador respecto a la cámara, una vez 

encontrado esta transformación euclidiana resulta sencillo encontrar la posición de la 

cámara respecto al marcador utilizando la transformación de Rodríguez [26], que permite 

realizar el cambio de referencia de coordenadas de la cámara en el espacio a la referencia 

del marcador en tierra.  
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2. METODOLOGÍA 

Este capítulo presenta el hardware y software incluido en el Parrot AR.Drone y cómo 

aplicarlos; la estimación de los estados del cuadricóptero con el diseño de un Filtro de 

Kalman;  el diseño y validación de las técnicas de control robusto empleadas en la 

formación de cuadricópteros. Además el diseño de dos controladores individuales: uno PID 

y otro SMC, que funcionan como controladores dependientes del controlador de formación. 

Están incluidos también los diagramas de flujo de las programaciones realizadas.    

El modelo interno del AR.Drone  resuelve  el control de los ángulos roll y pitch internamente 

en su tarjeta de control,  y hace posible la utilización de un modelo dinámico simplificado; 

mediante la aplicación de las ecuaciones desarrolladas en el capítulo uno como Ecuación 

1.16 y Ecuación 1.18. Por estas consideraciones no requiere el uso de un controlador 

Backstepping, haciendo viable el uso de un controlador SMC directamente en el sistema. 

Las condiciones de operación de los controladores que se desarrollan e implementan en 

este capítulo son los siguientes: 

- La orientación inicial de los cuadricópteros antes del despegue es perpendicular al 

tablero ARUCO, 𝑦𝑎𝑤 = 0 

- El despegue y aterrizaje se ejecutan con los comandos preexistentes del AR.Drone, 

por tanto los controladores no realizan el análisis de despegue y aterrizaje 

- Una vez que los cuadricópteros despegan se tiene un tiempo interno de levitación 

o flotación que permite alinear la orientación con el tablero ARUCO. 

- Los cuadricópteros se encuentran en vuelo cuando los controladores de 

seguimiento de trayectoria y de formación empiezan a funcionar. 

2.1 Hardware y Software utilizados 

2.1.1 Hardware del cuadricóptero Parrot AR. Drone [27]. 

El Parrot AR.Drone tiene  dimensiones de 45 cm x 29 cm y cuatro rotores con hélices de 

una longitud de 20 cm, sujeto a una sólida cruz de fibra de carbono que proporciona 

estabilidad. El Parrot AR.Drone pesa 380g  y está equipado con dos cámaras una delantera 

de 720p a 30Hz y una inferior VGA a 60Hz ; un altímetro de ultrasonido, un acelerómetro 

de 3 ejes que permiten mediciones con una desviación máxima de 0,5°;  un giroscopio de 

precisión para la orientación [27], todas estas especificaciones técnicas se encuentran 

representadas gráficamente en la Figura 2.1. 
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Figura 2.1 Hardware del AR.Drone [29]. 

 

La computadora a bordo se compone de un procesador ARM Cortex de 32 bits a 1 GHz, 

con un procesador digital de señales de video integrado, 121 Gb de memoria RAM DDR2. 

Ejecuta una distribución de Linux basada en BusyBox que se controla a través de WiFi [28]. 

 

2.1.2 Software del Parrot AR.Drone [30]. 

El Parrot AR.Drone contiene todo el software a bordo requerido para hacer volar el 

cuadricóptero, este software no puede ser modificado externamente,  su único medio de 

comunicación es a través de protocolo telnet; además  realiza internamente el control para 

los ángulos roll, pitch, la velocidad de yaw y la velocidad vertical.    

La búsqueda de información del cuadricóptero y sus utilidades se lo hace a través de sus 

canales de información [30].  

Al conectar la batería del AR.Drone se activa una red WiFi ad-hoc, que permite el acceso 

a los canales de comunicación del drone, enviando datos y recibiendo comandos de 

navegación, de control y de video a través de tres canales separados: 

• Canal de navegación (puerto UDP 5554), este canal envía la información de la 

orientación del drone en roll, pitch y yaw; los valores de velocidades lineales 

respecto a su sistema de referencia, la altura del drone y el estado de la batería y 
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permite la recepción de los estados "ATERRIZAJE", "DESPLAZAMIENTO", 

"EMERGENCIA" y "DESPEGUE", entre otros [27]. 

• Canal de video (puerto UDP 5555), en este canal se transmite de manera continua 

el video captado por las cámaras del drone, se puede receptar la información de 

una cámara a la vez y se utiliza la codificación H.263 UVLC [31]. 

• Canal de comando (puerto UDP 5556), en este canal se transmite una secuencia 

de paquetes de comandos que definen las referencias de la velocidad lineal 

horizontal, la velocidad de rotación en yaw y la velocidad vertical en un valor entre 

[-1, +1]. Envía también un bit de comando para modo levitación o flotación  

(mantener posición)   y modo desplazamiento y un bit de despegue y aterrizaje [27]. 

La decodificación de los canales del AR.Drone, se realiza a través de la librería para 

Windows CVDrone [32], que permite la lectura de los puertos de comunicación del drone 

en Visual Basic junto con la ejecución simultanea de OPENCV, lo que permite llevar a cabo 

el procesamiento de video en paralelo a las acciones de control que deben ser ejecutadas 

por el AR.Drone. 

2.1.3 Software Open CV. 

OpenCV  (Open Source Computer Vision Library) es una biblioteca libre para aplicaciones 

de visión artificial, que puede usarse en múltiples plataformas. Este Software tiene más de 

500 funciones que conllevan  una gran gama de áreas en el proceso de visión, como son 

reconocimiento de objetos (reconocimiento facial), calibración de cámaras, visión estérea 

y visión robótica;  sistemas de seguridad con detección de movimiento;  aplicaciones de 

control de procesos donde se requiere reconocimiento de objetos.   

2.1.4 Visual Studio. 

Visual Studio es un conjunto de herramientas y otras tecnologías de desarrollo de software 

basado en componentes para crear aplicaciones eficaces y de alto rendimiento.  Es un 

conjunto completo de herramientas de desarrollo para la generación de aplicaciones web, 

Servicios Web, aplicaciones de escritorio y aplicaciones móviles. Utiliza todo el entorno de 

desarrollo integrado (IDE), que habilita el uso compartido de herramientas y facilita la 

creación de soluciones en varios lenguajes.  
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2.2 Estimación de estados para el AR.Drone 

La estimación de los estados del AR.Drone, se lleva a cabo mediante la fusión de la 

información que se encuentra disponible en el canal de navegación (odometría) y la 

información visual del canal de video, para esto se utiliza la estimación de pose presentada 

en la sección 1.5.12 a través de la utilización de un filtro extendido de Kalman. 

Para el diseño del filtro extendido de Kalman se utiliza la metodología presentada en la 

sección 1.5.11, para ello se definen los estados que se desea estimar para el AR.Drone.  

𝑥Þ = 𝑥 𝑦 𝑧			𝜓 𝑥 𝑦				𝑧			𝜓
W	

Ecuación 2.1 Estados para el filtro de Kalman 

Se define un modelo aproximado del drone a través de la utilización de las aproximaciones 

de Taylor. 

𝑥Þßj
𝑦Þßj
𝑧Þßj
𝜓Þßj
𝑥Þßj
𝑦Þßj
𝑧Þßj
𝜓Þßj

=

𝑥Þ + 𝛿°𝑥Þ
𝑦Þ + 𝛿°𝑦Þ
𝑧Þ + 𝛿°𝑧Þ
𝜓Þ + 𝛿°𝜓Þ

𝑥Þ
𝑦Þ
𝑧Þ
𝜓Þ

	

Ecuación 2.2 Linealización del sistema para el filtro de Kalman 

Donde 𝑘 es el estado actual y 𝑘 + 1 representa el siguiente estado futuro, δû es el tiempo 

de muestreo usado, por tanto la matriz F	 ∈ ℝýBý, que contiene el modelo del sistema para 

el filtro de Kalman, Este modelo se asume que la velocidad cambia en el intervalo 

𝑡Þ → 𝑡Þßj  y posee una  incertidumbre tipo ruido blanco, 𝛿𝑡		debe ser pequeño y la 

covarianza elegida para las velocidades en el filtro de Kalman debe reflejar sus posibles 

cambios de un paso de tiempo, la matriz F queda expresada acorde a la Ecuación 2.3. 

𝐹 =

1 0 0 0 𝛿° 0 0 0
0 1 0 0 0 𝛿° 0 0
0 0 1 0 0 0 𝛿° 0
0 0 0 1 0 0 0 𝛿°
0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 0 1

	

Ecuación 2.3 Matriz F del modelo para el filtro de Kalman 
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Con la definición de la matriz F del proceso, se tiene la siguiente matriz Q	 ∈ ℝýBý de 

covarianzas de ruido del modelo que está expresada en la Ecuación 2.4. 

𝑄 = 𝑑𝑖𝑎𝑔 1.5	, 1.5, 0.5, 0.3, 0.3, 0.3, 0.5, 0.6 		

Ecuación 2.4 Matriz Q de covarianzas del modelo en el filtro de Kalman 

Donde la función diag(.) permite la creación de una matriz diagonal a través de los 

elementos ingresados a esta operación. 

Una vez realizada la estimación del modelo, para cada iteración, el programa recepta 

información del canal de navegación y el canal de video, en el caso de que no se haya 

conseguido obtener una estimación de pose adecuada a través de la señal de video las 

medidas 𝑦j que ingresan al filtro de Kalman se determinan como: 

𝑦j =

𝑧
𝜓
𝑥
𝑦

=

𝑧
𝜓

𝑐𝑜𝑠𝜓𝑣~ − 𝑠𝑖𝑛𝜓𝑣�
𝑠𝑖𝑛𝜓𝑣~ + 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑣�

	

Ecuación 2.5 Mediciones para el filtro de Kalman sin estimación de pose de la cámara 

Con estas mediciones, el modelo de observación Hj 	∈ ℝmBý se expresa acorde a la 

Ecuación 2.6 

𝐻j =

0 0 1 0 0 0 0 0
0
0
0

0
0
0

0 1 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0
0 0 0 1 0 0

	

Ecuación 2.6 Modelo de observación del filtro de Kalman sin estimación de pose de la 
cámara 

Mientras que la covarianza de ruido 𝑅j 	∈ ℝmBm  de la medición sin información visual queda 

expresada en la Ecuación 2.7. 

𝑅j = 𝑑𝑖𝑎𝑔 0.1, 0.5, 0.5, 0.8 		

Ecuación 2.7 Matriz 𝑹𝟏 de covarianzas de la medición en el filtro de Kalman sin 
estimación de pose de la cámara 

En este punto, el sistema ya puede ejecutar el algoritmo Filtro de Kalman y estimar la 

posición del AR.Drone mediante odometría, integrando y rotando los datos de velocidad 

disponibles. Sin embargo, la estimación de posición está sujeta a problemas de derivadas 

a lo largo del tiempo, para resolver este problema se alimenta al filtro de Kalman con la 

lectura de posición realizada a través de la estimación de pose de los marcadores, 

realizando una fusión sensorial, el algoritmo visual provee al Filtro de Kalman con los datos 
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de posición horizontal (𝑥& 	, 𝑦&) en coordenadas globales brindando robustez en las 

mediciones. Las mediciones cuando existen datos de estimación de pose de la cámara 

quedan expresado según la Ecuación 2.8. 

𝑦g =

𝑥
𝑦
𝑧
𝜓
𝑥
𝑦

=

𝑥&
𝑦&
𝑧
𝜓

𝑐𝑜𝑠𝜓𝑣~ − 𝑠𝑖𝑛𝜓𝑣�
𝑠𝑖𝑛𝜓𝑣~ + 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑣�

	

Ecuación 2.8 Mediciones para el filtro de Kalman con estimación de pose de la cámara 

Y el modelo de observación con la estimación de pose de la cámara Hg 	∈ ℝ'Bý se expresa 

en la Ecuación 2.9. 

𝐻g =

1
0

0 0 0 0 0 0 0
1 0 0 0 0 0 0

0
0
0
0

0 1 0 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0 0
0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0

 

Ecuación 2.9 Modelo de observación del filtro de Kalman con estimación de pose de la 
cámara 

La matriz de covarianza de ruido de la medición con la información visual Rg 	∈ ℝ'B'  queda 

expresada en la Ecuación 2.10. 

𝑅g = 𝑑𝑖𝑎𝑔 1.0, 1.0, 0.3, 0.5, 0.5, 0.8 		

Ecuación 2.10 Matriz 𝑹𝟐 de covarianzas de la medición en el filtro de Kalman con 
estimación de pose de la cámara 

Los valores de las covarianzas del ruido de la medición han sido ajustados 

experimentalmente para obtener el mejor desempeño de la estimación de estados del 

cuadricóptero. En la Figura 2.2, se indica el diagrama de bloques del filtro de Kalman 

implementado. 
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INICIO ESTIMACIÓN DE 
ESTADOS

Lectura de 
datos del 
AR.Drone

Existe 
estimación de 

pose

Utilizar mediciones y 
covarianza de medida 
con información visual
 (Ecuaciones 2.8 y 2.9)

Y=Y2 , R=R2 

Esperar nuevo 
llamado

NoSí

Protección de estados y 
covarianza del error

 (Ecuaciones 1.57 y 1.58)

Utilizar mediciones y 
covarianza de medida sin 

información visual
 (Ecuaciones 2.5 y 2.6)

Y=Y1 , R=R1 

Calculo de ganancia de 
Kalman y corrección de 
la medida (Ecuaciones 

1.59, 1.60 y 1.61)

 
 
 

Figura 2.2 Diagrama de bloques del Filtro de Kalman implementado 

 

 

2.3 Procesamiento de Imágenes. 

Para realizar el procesamiento de las imágenes de la cámara del AR. Drone, se 
diagrama de bloques indicado en la 

Figura 2.3. Para el inicio del procesamiento de imágenes se utiliza la librería Aruco de Open 

CV, se verifica si  existe conexión con el AR. Drone  y si existe la misma se calculan los 

parámetros y se calibra la cámara; para ingresar a un lazo principal donde se realizan las 

operaciones necesarias hasta lograr obtener el cálculo de la posición y los ángulos 

mediante el filtro de Kalman. 
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Llamar	librería	de	Open	CV	
Aruco

Inicio	
procesamiento	de	

imagenes

Existe	conexión	
con	el	AR	Drone

Resetear	parámetros	de	la	
cámara

Tomar	nuevas	imágenes	de	
muestra

Si

Inicializar	Aruco

Fallo

Fin

No

Se	cargo	
parámetros	de	
calibracion	
inicial	

Fallo

Fin

No

Cargar	parámetros	de	
la	cámara

Crear	mapa	sin	
distorsión	de	imagen

Si

1
 

 

Figura 2.3 Diagrama de bloques de procesamiento de imagen. 
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1

Calcular	parámetros	
de	la	cámara

Calibrar	Cámara

Si	AR	Drone	
tiene	una	nueva	

imagen	
Convertir	imágenes	a	

escala	de	grises

Transformar	a	escala	
de	grises	8	bits

While	(1)

SiNo

Detector	de	contornos	
con	Open	CV

Búsqueda	y	
decodificación	de	

marcadores

23
 

 

Figura 2.3  Diagrama de bloques de procesamiento de imagen. 
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2

Detectar	puntos	de	
vertices

Estimación	de	posición

Cambio	de	referencia	
por	método	Rodriguez

Cálculo	de	posición,	
ángulos	mediante	
filtros	de	Kalman

3

 

 

Figura 2.3  Diagrama de bloques de procesamiento de imagen. 

 

2.4  Unidad de Medición Inercial del Parrot AR. Drone. 

La unidad de medida inercial del Parrot AR Drone funciona como se indica en el diagrama 

de bloques de la Figura 2.4. Después de inicializar las variables, calibrar los valores en la 

IMU y definir la fuerza gravitacional en el giroscopio se ingresa a un laso de control principal  

cuyo objetivo leer los datos que están entregando los diferentes sensores que son parte de 

la unidad de medición inercial que son aceleraciones y ángulos de inclinación y por medio 

de un filtro de Kalman se calcula la inclinación y la velocidad así como también la altura a 

la que se encuentra el AR. Drone. 
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Inicializar	acelerómetro,	
giroscopio	y	altímetro

Inicio	IMU	en	el	AR	
Drone	

While	(1)

Calibrar	valores	iniciales	IMU

Definir	la	fuerza	gravitacional	
del	giroscopio

Leer	datos	de	IMU	con	
aceleraciones	y	ángulos	de	

inclinación

Filtro	de	Kalman	para	
calcular	inclinación,	

velocidad	

Leer	sensor	ultrasónico	y	
calcular	altura

 

Figura 2.4 Diagrama de bloques de Unidad de medida inercial. 

 

2.5 Controladores para un cuadricóptero 

Para el diseño de los controladores tipo PID y tipo SMC para un AR.Drone, se utiliza la 

estructura mostrada en la Figura 2.5, para lo cual un ordenador con el Software CV.Drone, 

C++ y Matlab/Simulink se conecta a la red WiFi del AR.Drone. 

El Software CV.Drone [32] que es una librería que combina OpenCV y C++ en Visual 

Studio, permite obtener la información de navegación y de la cámara del cuadricóptero a 

través del enlace WiFi, así como el envío de comandos de velocidad, despegue y aterrizaje. 

Utilizando los recursos disponibles en C++ y OpenCV se realiza la estimación de estados 
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a través de un filtro de Kalman y posteriormente se realiza el cálculo del controlador de 

seguimiento de trayectoria. Para la selección de referencias, de comandos de aterrizaje, 

despegue y control se configura una memoria compartida con la librería “Shared Academic 

Software” SAS disponible en [33], que sirve como enlace entre una Interfaz hombre 

máquina HMI desarrollada en Visual C++ y un entorno de visualización tridimensional en 

Simulink de Matlab. 

 

Figura 2.5 Arquitectura de Software de los controladores individuales 

 

2.5.1 Controlador tipo PID para un cuadricóptero 

Con el modelo de cuadricóptero definido en la Ecuación 1.20, donde se describe la  

translación y rotación en yaw de un cuadricóptero se realiza el diseño de un controlador 

tipo PID, considerando que se trata de un sistema no lineal se realiza el diseño del 

controlador utilizando el análisis de estabilidad de Lyapunov, la Ecuación 2.11 muestra la 

candidata a Lyapunov propuesta para este caso. 

𝑉¹ =
1
2
𝑒W𝐾)𝑒 + 𝑒W𝑒 	

Ecuación 2.11 Candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de un cuadricóptero 

Donde K+ es una constante que permitirá calibrar el controlador, y 	e	es el error del sistema 

calculado como  𝑒 = X, − X, donde X, es la referencia del controlador y 𝑒 es la derivada 

del error. 

Se puede notar que la  candidata mostrada en la Ecuación 2.11 cumple con el primer 

criterio de estabilidad de Lyapunov y es definida positiva, V½ > 0, por tanto para cumplir el 

segundo criterio de Lyapunov se deriva la candidata, obteniéndose la Ecuación 2.12. 
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𝑉¹ = 𝑒W𝐾)𝑒 + 𝑒W𝑒	

Ecuación 2.12 Derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de un 
cuadricóptero 

Reemplazando la definición de la segunda derivada del error e = X, − X y el modelo del 

sistema de la Ecuación 1.20, se obtiene la Ecuación 2.13 

𝑉¹ = 𝑒W𝐾)𝑒 + 𝑒W 𝑋¯ − 𝐹j𝑈 + 𝐹g𝑉 	

Ecuación 2.13 Desarrollo de la derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador 
tipo PID de un cuadricóptero 

A partir de lo analizado en la Ecuación 2.13, se expone la  ley de control para cumplir con 

el segundo condición de Lyapunov V½ < 0, que se muestra en la Ecuación 2.14. 

𝑈 = 𝐹j¬j 𝑋¯ + 𝐹g𝑉 + 𝐾)𝑒 + 𝐾-𝑒 	

Ecuación 2.14 Ley de control tipo PID propuesta 

Reemplazando la Ecuación 2.14 en la Ecuación 2.13 se obtiene: 

𝑉¹ = 𝑒W𝐾)𝑒 + 𝑒W 𝑋¯ − 𝐹j𝐹j¬j 𝑋¯ + 𝐹g𝑉 + 𝐾)𝑒 + 𝐾-𝑒 + 𝐹g𝑉 	

Ecuación 2.15 Desarrollo de la derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador 
tipo PID de un cuadricóptero con ley de control 

Desarrollando y simplificando la Ecuación 2.15 se obtiene lo siguiente: 

𝑉¹ = −𝑒W𝐾-𝑒 < 0	

Ecuación 2.16 Segunda condición de Lyapunov para el controlador tipo PID de un 
cuadricóptero 

La Ecuación 2.15 demuestra que el sistema con el controlador propuesto es estable, 

adicionalmente se puede demostrar que el sistema seria asintóticamente estable cuando    

𝑒 = 0 y 𝑒 = 0 con la tercera condición de Lyapunov.  

𝑉¹ 0 = 0	

Ecuación 2.17 Tercera condición de Lyapunov para el controlador tipo PID de un 
cuadricóptero 

 

A continuación en la Figura 2.6  se muestra el diagrama de bloques para el controlar PID 

para un cuadricóptero. Después de realizar la inicialización se verifica si se ha podido 

establecer la conexión con el AR. Drone y se procede a realizar los pasos necesarios para 
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calcular los parámetros de la cámara y calibrar la misma. Para ingresar a un laso de control 

principal que recibe la información del sistema de interfaz hombre maquina; y se verifica si 

se ha ordenado al AR. Drone despegar, se encuentra volando o se le ha ordenado aterrizar,  

se verifica además si se ha activado el botón de control del HMI, y si en la cámara se tiene 

una nueva imagen se obtienen los datos de posición y de navegación para llamar a la rutina 

de navegación del controlador PID se envían los comandos al AR Drone en base a la ley 

de control y se debe verificar si se ordenó o no el aterrizaje. 

Inicializar	librerías
Inicializar	variables

Inicio	controlador	
PID	individual

Inicializar	Sistema

Inicializar	Aruco

Hay	conexión	
con	AR	Drone

Fallo

Fin

Volver	cámara	a	
condiciones	de	fabrica

SiNo

Cargo	
parámetros	
iniciales	de	
cámara

Fallo

Fin

No

Cargar	parámetros	de	
la	cámara

Crear	mapa	sin	
distorsión	de	imagen

Calcular	parámetros	
de	cámara

1

Si

 

Figura 2.6 Diagrama de bloques controlador PID individual. 
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1

Calibrar	cámara

While	(1)

Leer	parámetros	del	
HMI

Leer	vector	de	datos	
de	despegue,	control,	
selección	y	tipo	de	

control

Despegado	el	Ar	
Drone

Borrar	contador	de	
despeque

Apagar	indicador

NoSi

Contador	de	
despegue	>	

valor

Encender	indicador

2 3

SiNo

7

 

 

 

Figura 2.6  Diagrama de bloques controlador PID individual. 
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Figura 2.6  Diagrama de bloques controlador PID individual. 
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Figura 2.6  Diagrama de bloques controlador PID individual. 
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Figura 2.6  Diagrama de bloques controlador PID individual. 
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Figura 2.6  Diagrama de bloques controlador PID individual. 
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1

Calcular	la	candidata	
de	Lyapunov

Cálculo	de	la	ley	de	
control

Salir	de	rutina	de	
control	PID

 

 

 

Figura 2.6  Diagrama de bloques controlador PID individual. 

 

2.5.2 Controlador SMC para un cuadricóptero 

Para el desarrollo del controlador en modos deslizantes para el seguimiento de trayectoria 

de un cuadricópteros se define una superficie de deslizamiento 𝑠 𝑡 , para lo cual se 

considera la superficie presentada en la Ecuación 2.35 acorde a [34]. 

𝑠 𝑡 =
𝑑
𝑑𝑡
+ 𝜆

º¬j

𝑒 𝑡 	

Ecuación 2.18 Superficie de deslizamiento para el controlador SMC de formación. 

Donde r es el grado relativo del sistema a controlar, que considerando la Ecuación 1.20, 

es 2, 𝜆 es una matriz constante diagonal, que permite calibrar el sistema, 𝑒 𝑡 = 𝑋¯ − 𝑋 

son los errores de las variables a controlar, con lo que la superficie deslizante queda 

expresada en la Ecuación 2.19. 
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𝑠 = 𝑒 𝑡 + 𝜆𝑒 𝑡 		
Ecuación 2.19 Superficie de deslizamiento para el controlador SMC de  un cuadricóptero 

Una vez que se escoge la superficie deslizante, se diseña cada una de las partes que 

conforman el control en modos deslizantes, que consiste en una parte continua 𝑈î	(𝑡) y 

una parte discontinua 𝑈À	(𝑡) [16] 

𝑈 𝑡 = 𝑈î 𝑡 + 𝑈À 𝑡 			

Ecuación 2.20 Partes del controlador en modos deslizantes  

Para sintetizar la parte continua del controlador, la condición de deslizamiento mostrada en 

la Ecuación 2.21, debe ser satisfecha. 

	𝑠 𝑡 = 0			Considerando			𝑈À 𝑡 = 0	

Ecuación 2.21 Condiciones de la parte continúa del SMC para un cuadricóptero 

Considerando la Ecuación 2.19 y la Ecuación 2.21, se obtiene lo siguiente: 

𝒔 𝒕 = (𝑿𝒅 − 𝑿) + 𝝀𝒆 = 𝟎 

Ecuación 2.22 Condición continúa del SMC para un cuadricóptero 

Reemplazando el modelo de un cuadricóptero de la Ecuación 1.20, en la Ecuación 2.22 se 

tiene el siguiente desarrollo de la derivada de 𝑠. 

𝒔 𝒕 = (𝑿𝒅 − 𝑭𝟏𝑼𝒄 + 𝑭𝟐𝑽) + 𝝀𝒆 = 𝟎 

Ecuación 2.23 Condición continúa del SMC para un cuadricóptero desarrollada 

A partir de la Ecuación 2.23, se presenta la ley de control continua del controlador SMC en 

la Ecuación 2.24. 

𝑼𝒄 = 𝑭𝟏¬𝟏 𝑿𝒅 + 𝝀𝒆 + 𝑭𝟐𝑽  

Ecuación 2.24 Ley de control continúa del controlador SMC de un cuadricóptero 

Para el diseño de la parte discontinua del controlador 𝑈À	(𝑡), se define una candidata de 

Lyapunov 𝑉À, definida positiva. 

 

𝑉À =
1
2
𝑠W𝑠	

Ecuación 2.25 Candidata a Lyapunov para la parte discontinua del controlador SMC de 
un cuadricóptero 
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Para cumplir la segunda condición de Lyapunov, se deriva la candidata y se reemplaza la 

superficie deslizante y el modelo del sistema, obteniéndose lo siguiente: 

 

𝑉À = 𝑠W 𝑋¯ − 𝐹j𝑈 + 𝐹g𝑉	 + 𝜆𝒆 = 0	

Ecuación 2.26 Derivada de la candidata a Lyapunov para la parte discontinua del 
controlador SMC de un cuadricóptero 

Reemplazando la definición de U  con la Ecuación 2.20 en la Ecuación 2.26, se tiene: 

𝑈À = 𝐹1¬j𝐾𝑠𝑔𝑛 𝑠 	

Ecuación 2.27 Parte discontinua del controlador SMC  

Donde K es una matriz constante diagonal, que faculta calibrar la parte discontinua del 

controlador, con el fin de evitar el efecto chattering producido por la función signo se 

reemplaza la función signo por la función tangente hiperbólica [35], quedando el controlador 

expresado en la Ecuación 2.28. 

𝑈 = 𝐹1−1 𝑋¯ + +𝜆𝑒 + 𝐹2𝑉 + 𝐾𝑡𝑎𝑛ℎ
𝑠
𝜀

	

Ecuación 2.28 Ley de control SMC para un cuadricóptero 

Donde 𝜀	es una constante positiva cercana a cero, que permite reducir el chattering. 

Se muestra en la siguiente Figura 2.7 el diagrama de bloques correspondiente al 

controlador SMC para un cuadricóptero. Se procede con la inicialización de  las librerías, 

las variables, el sistema y el aruco. Se verifica la conexión con el AR Drone hasta poder 

calibrar la cámara e ingresar al laso de control principal donde se leen los parámetros del 

HMI y se realiza la rutina de despegue y control con las banderas e indicadores necesarios 

para determinar los comandos y acciones que se realizan, hasta obtener la posición, leer 

los datos de la IMU para llamar a la rutina del controlador SMC y el envió de comandos en 

base a la ley de control que permitan realizar las formaciones requeridas. 
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Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual. 
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Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual. 
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Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual. 
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Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual. 
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Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual. 
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Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual. 

 

 



 
 

75 

1

Calcular	variaciones	
de	SMC

Cálculo	de	la	ley	de	
control	SMC

Salir	de	rutina	de	
control	SMC

 

 

Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual. 

 

2.6 Controlador para una formación de cuadricópteros 

Para el diseño de los controladores de formación con tres AR.Drone, se utiliza la estructura 

mostrada en la Figura 2.8, para lo cual un ordenador con el Software CV.Drone, C++ y 

Matlab/Simulink se conecta a la red que mantiene una conexión a través de Wifi con tres 

AR.Drone. 

Para la actuación de este controlador se ejecutan tres instancias simultáneas de CV.Drone 

con OpenCV y C++, que permite la estimación de estados simultáneamente de los tres 

cuadricópteros en formación. La información de los estados obtenida de cada uno de los 

cuadricópteros se envía a un nodo en C++ a través de la memoria compartida SAS, en este 

nodo se realiza el cálculo de las variables de control y se ejecuta los algoritmos de control 

tipo PID y SMC para formación de cuadricópteros. 
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Las acciones de control calculadas son enviados de vuelta a cada instancia de CV.Drone. 

Simultáneamente este nodo de C++ envía información de los estados de los cuadricópteros 

y de la formación a una interfaz hombre máquina HMI que permite la selección de 

trayectoria, el despegue y aterrizaje; envía también información a Simulink de Matlab para 

la visualización de las variables de formación. 

2.6.1 Controlador tipo PID para una formación de cuadricópteros 

Con el estándar genérico de una formación mostrado en la Ecuación 1.40, en el que se 

describe la cinemática de una formación de tres cuadricópteros, se realiza el diseño de un 

controlador tipo PID;  considerando que se trata de un sistema no lineal se efectúa el diseño 

del controlador utilizando el análisis de estabilidad de Lyapunov, la Ecuación 2.29 muestra 

la candidata a Lyapunov propuesta para este caso. 

𝑉¹ =
1
2
𝑞W𝑞 	

Ecuación 2.29 Candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de una formación de 
cuadricópteros 

Donde 𝑞 𝑡 = 𝑒 𝑡  son los errores de formación, que se definen en la Ecuación 2.30. 

𝑒 𝑡 = 𝑞 𝑡 = 𝑞¯(𝑡) − 𝑞(𝑡)	
Ecuación 2.30 Error de las variables de formación 

Se observa que la candidata de Lyapunov de la  Ecuación 2.29 cumple con el primer criterio 

de estabilidad de Lyapunov y es definida positiva, 𝑉¹ > 0, por tanto para cumplir el segundo 

criterio de Lyapunov se deriva la candidata, obteniéndose la Ecuación 2.31. 

𝑉¹ = 𝑞W 𝑞¯ − 𝑞 	

Ecuación 2.31 Derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de un 
cuadricóptero 

Reemplazando la Ecuación 1.40 en la Ecuación 2.31, se obtiene la siguiente ecuación de 

la derivada de la candidata a Lyapunov. 

𝑉¹ = 𝑞W 𝑞¯ − 𝐽𝑥 	

Ecuación 2.32 Derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de un 
cuadricóptero 

Para sintetizar el controlador tipo PID de la formación de cuadricópteros, se utiliza un 

controlador interno para cada cuadricóptero como los expuestos en la sección 3.1, con lo 

cual se puede asumir seguimiento perfecto de velocidad consiguiendo que las velocidades 
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de los cuadricópteros se conviertan en la entrada de controlador de formación x = U. Con 

estas consideraciones, se propone la siguiente ley de control tipo PID: 

𝑈 = 𝐽¬j 𝑞¯ + 𝐾	𝑡𝑎𝑛ℎ	(𝑞) 	

Ecuación 2.33 Ley de control tipo PID para una formación de cuadricópteros 

Donde la matriz diagonal K  permite calibrar cada uno de los parámetros del controlador y 

la función 𝑡𝑎𝑛ℎ, se utiliza para limitar la salida del controlador evitando picos en la salida 

del controlador debido a cambios drásticos de referencias. Reemplazando la ley de control 

Ecuación 2.33 en la Ecuación 2.32, se cumple con la segunda condición de estabilidad de 

Lyapunov como se muestra en la Ecuación 2.34.  

𝑉¹ = −𝑞W𝐾 𝑡𝑎𝑛ℎ 𝑞 < 0	

Ecuación 2.34 Segunda condición de estabilidad de Lyapunov 

La Ecuación 2.34 es siempre negativa siempre que la matriz de calibración K sea siempre 

positiva. 
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Figura 2.8   Software de los controladores para una formación de cuadricópteros 
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2.6.2 Controlador SMC para una formación de cuadricópteros 

Para el desarrollo del controlador en modos deslizantes para el seguimiento de trayectoria 

de una formación de cuadricópteros es necesario primero definir una superficie de 

deslizamiento 𝑠® 𝑡 , para lo cual se considera la superficie presentada en la Ecuación 2.35 

acorde a [35]. 

𝑠 𝑡 =
𝑑
𝑑𝑡
+ 𝜆

Þ

𝑞 𝑡 𝑑𝑡	

Ecuación 2.35 Superficie de deslizamiento para el controlador SMC de formación. 

Donde k es una constante igual al orden del Sistema de la formación y 𝜆 es una matriz 

constante diagonal, que admite calibrar el sistema, 𝑞 𝑡  es el error definido en la Ecuación 

2.30. 

Considerando el modelo de la formación presentado en la Ecuación 1.40, la superficie 

deslizante queda expresada en la Ecuación 2.36. 

𝑠 = 𝑞 𝑡 + 𝜆∫ 𝑞 𝑡 𝑑𝑡		
Ecuación 2.36 Superficie de deslizamiento para el controlador SMC de formación. 

Una vez que se escoge la superficie deslizante, se diseña cada una de las partes que 

conforman el control en modos deslizantes, que consiste en una parte continua 𝑈î	(𝑡) y 

una parte discontinua 𝑈À	(𝑡) [16]. 

𝑈� 𝑡 = 𝑈î� 𝑡 + 𝑈À� 𝑡 			

Ecuación 2.37 Partes del controlador en modos deslizantes para una formación de 
cuadricópteros 

Para sintetizar la parte continua del controlador, la condición de deslizamiento mostrada en 

la  Ecuación 2.38, debe ser satisfecha. 

	𝑠 𝑡 = 0			Considerando			𝑈À 𝑡 = 0	

Ecuación 2.38 Condiciones de la parte continúa del SMC para una formación de 
cuadricópteros 

Considerando la Ecuación 2.36 y la Ecuación 2.38, se obtiene lo siguiente: 

𝒔 𝒕 = (𝒒𝒅 − 𝒒) + 𝝀𝒒 = 𝟎 

Ecuación 2.39 Condición continúa del SMC para una formación de cuadricópteros 

Reemplazando la Ecuación 2.39 en el modelo de la formación de cuadricópteros y 

conociendo que para cada cuadricóptero existe un controlador interno explicado en la 
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sección 3.1, se tiene la siguiente ley de control continua para la formación de 

cuadricópteros. 

𝑼𝑪𝑭 = 𝑱¬𝟏(𝒒𝒅 + 𝝀𝒒) 
Ecuación 2.40 Parte continua del controlador SMC para una formación de cuadricópteros 

Para el diseño de la parte discontinua del controlador 𝑈À	(𝑡), se define una candidata de 

Lyapunov 𝑉À, definida positiva. 

𝑉À =
1
2
𝑠W𝑠	

Ecuación 2.41 Candidata a Lyapunov para la parte discontinua del controlador SMC para 
una formación de cuadricópteros 

 

Para cumplir la segunda condición de Lyapunov, se deriva la candidata y se reemplaza la 

superficie deslizante y el modelo del sistema, obteniéndose lo siguiente: 

𝑉À = 𝑠W(𝑞¯ − 𝐽𝑈� + 𝜆𝑞) = 0	
Ecuación 2.42 Derivada de la candidata a Lyapunov para la parte discontinua del 

controlador SMC para una formación de cuadricópteros 

Reemplazando en la Ecuación 2.42 la Ecuación 2.37, se tiene: 

𝑈À� = 𝑘𝐽¬j𝑠𝑔𝑛 𝑠 	
Ecuación 2.43 Parte discontinua del controlador SMC para una formación de 

cuadricópteros 

Donde k es una matriz constante diagonal, que permite calibrar la parte discontinua del 

controlador, para evitar el chattering ocasionado por la función sgn se realiza reemplaza 

por la función tangente hiperbólica [35], quedando el controlador expresado en la Ecuación 

2.44. 

𝑈� = 𝐽¬j 𝑞¯ + 𝜆𝑞	 + 𝑘𝑡𝑎𝑛ℎ
𝑠
𝜀
	 	

Ecuación 2.44 Ley de control SMC para una formación de cuadricópteros 

Donde 𝜀	es una constante positiva cercana a cero, que permite reducir el chattering, sin 

embargo, compromete el desempeño del controlador, reemplazando la  ley de control 

propuesta en Ecuación 2.44 en la Ecuación 2.42, se cumple con la segunda condición de 

estabilidad de Lyapunov: 
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𝑉À = −𝑠W𝑘𝑡𝑎𝑛ℎ
𝑠
𝜀
< 0	

Ecuación 2.45 Segunda condición de Lyapunov para una formación de cuadricópteros 
con controlador SMC 

La Ecuación 2.45 es siempre negativa mientras la constante de calibración k sea siempre 

una matriz definida positiva. 

Se tiene en la  Figura 2.9 el diagrama de bloques para una formación de cuadricópteros. 
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formación de cuadricópteros.  
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formación de cuadricópteros.  
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formación de cuadricópteros.  

 

 

 



 
 

84 

 

 

 

Desactivar	indicadorAccionar	indicador

5 6

Aumentar	contador	de	
despegues

4

Hay	nueva	imagen	
en	AR	Drone	1	2	3	

Obtener	posición	AR	
Drone	1	Aruco

Obtener	posición	AR	
Drone	2	Aruco

Obtener	posición	AR	
Drone	3	Aruco

Leer	datos	de	
navegación	de	los	tres	

drones

Calculo	de	centroide	

7

SiNo

 

 

Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formación de cuadricópteros.  
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formación de cuadricópteros.  
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formación de cuadricópteros.  
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formación de cuadricópteros.  

 

2.7 Simulación de controlador SMC – Backstepping para una 
formación de cuadricópteros. 

Como se definió en 1.5.8 Controladores Backstepping [19] .  Se tiene que en la Ecuación 

1.58 y Ecuación 1.59 ambas poseen el termino  arcsen que es una función que no se 

encuentra definida en todo su dominio, es decir tiene restringido su dominio. Lo que no 

permite el uso para la aplicación de interés en este trabajo ya que no es posible usar con 

todos los valores. Entonces se decide realizar la simulación de este tipo de controlador y 

se presentan las siguientes figuras con la planta y los resultados obtenidos. 
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Figura 2.10 Simulación controlador SMC – Backstepping para una formación de 

cuadricópteros. 

 

 

Figura 2.11 Respuesta del controlador SMC – Backstepping para una trayectoria 
cuadrada. 
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Figura 2.12 Respuesta del controlador SMC – Backstepping para una trayectoria circular. 

 

2.8 Interfaz hombre máquina para  un cuadricóptero. 

Se indica a continuación en la Figura 2.13 el diagrama de bloques que corresponde al 

interfaz hombre máquina para un cuadricóptero.  Se tiene un lazo de control principal en 

donde a cada momento se realiza la lectura e impresión de estados, se verifica si se ha 

accionado o no el botón de despegar que aumenta el valor de un contador hasta llegar a 

un valor determinado conocido y se envía el comando de despegue o de aterrizaje según 

corresponda la acción que se  debe realizar. Se decide si se ha seleccionado o no el botón 

de control, que de la misma manera posee un contador que debe llegar a un valor 

determinado conocido y se decide el tipo de control y trayectoria. 

También se presenta la imagen de la pantalla de presentación de la interfaz de hombre 

máquina para un cuadricóptero en la Figura 2.14 
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Figura 2.13 Diagrama de bloques interfaz hombre máquina. 

 

 



 
 

91 

 

2 3

Contador	>	a	
valor

Enviar	aterrizar

Encerar	contador

Accionar	botón	
control

1

Aumentar	contador

Contador	==	a	
valor

Encerar		contador Enviar	controlar	y	tipo	de	
control

4

5 6

Si

No

SiNo

No Si

 

 

 

Figura 2.13  Diagrama de bloques interfaz hombre máquina. 

 



 
 

92 

 

 

5 6

Enviar	hover	flotar Enviar		tipo	de	trayectoria

7
 

 

Figura 2.13  Diagrama de bloques interfaz hombre máquina. 

 

 

Figura 2.14 Pantalla de presentación  de  interfaz hombre máquina. 
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2.9 Interfaz Hombre máquina para una formación de  
cuadricópteros. 

En la Figura 2.15  se muestra el diagrama de bloques que corresponde al interfaz hombre 

máquina para una formación de cuadricópteros. Se muestra también en la Figura 2.16  la 

pantalla de presentación del interfaz hombre máquina para una formación de 

cuadricópteros. Esta interfaz posee un lazo principal, que lee e imprime los estados de los 

AR. Drones  que participan en la formación y  se envían también las variables que 

determinan la formación de los cuadricópteros corresponde ahora determinar si se ha 

accionado o no el botón de despegar que posee un contador que va aumentado hasta 

llegar a un determinado valor conocido, una vez alcanzado este valor conocido, se envía 

despegar  a cada uno de los elementos de la formación, se activa en este momento el 

botón para que puedan aterrizar los elementos de la formación. Se verifica si el botón de 

accionar control esta accionado o no, este posee también un contador que debe llegar a 

un determinado valor conocido, cuando se ha alcanzado este valor se envía controlar y el 

tipo de control así como el tipo de trayectoria seleccionada. 
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Figura 2.15 Diagrama de bloques para interfaz hombre máquina para una  formación de 
cuadricópteros.  
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Figura 2.15  Diagrama de bloques para interfaz hombre máquina para una  formación de 
cuadricópteros.  
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Figura 2.15  Diagrama de bloques para interfaz hombre máquina para una  formación de 
cuadricópteros.  

 

 

 

Figura 2.16 Pantalla de presentación  para interfaz hombre máquina para una  formación 
de cuadricópteros.  
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2.10 Representación gráfica de curvas de respuesta para un 
cuadricóptero. 

A continuación se muestra en la Figura 2.17  el diagrama de bloques que corresponden 

para obtener las gráficas de las curvas de respuesta de un cuadricóptero. Después de 

inicializar las variables se ingresa a un lazo principal que lee los estados y referencias de 

Visual Studio, se genera la trayectoria  y lee la posición real del AR. Drone, se realiza la 

gráfica de la posición real respecto a la referencia generada y se grafican las formas de 

onda de respuesta deseadas. 
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Figura 2.17 Diagrama de bloques representación gráfica de curvas de respuesta para un 
drone. 
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2.11 Representación gráfica de curvas de respuesta  para 
una formación de  cuadricópteros. 

Se indica en la  

Figura 2.18   el diagrama de bloques de la representación gráfica de curvas de respuesta 

para una formación de cuadricópteros. El laso principal se encarga de leer los estados y 

referencias, leer la posición real y graficar las formas de onda de las respuestas deseadas 

para la formación de los AR. Drone. 
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Figura 2.18 Diagrama de bloques para representación gráfica de curvas de respuesta 
para una  formación de cuadricópteros.  
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3. RESULTADOS Y DISCUSIÓN 

Este capítulo presenta los resultados de las pruebas de los controladores diseñados e 

implementados sobre los cuadricópteros AR.Drone, y permite mostrar el desempeño de los 

controladores diseñados. La estructura del capítulo se divide en dos subcapítulos de 

pruebas de control de un cuadricóptero y pruebas de los controladores de formación. 

Para verificar el funcionamiento de los controladores planteados, se realizó la identificación 

de los parámetros del AR.Drone en lazo abierto, los parámetros obtenidos del proceso de 

identificación están expuestos en la Tabla 3.1. 

 Tabla 3.1 Parámetros del modelo del cuadricóptero 

Variables 𝐾j 𝐾g 

𝑥 7.117 0.486 
𝑦 4.867 0.485 

𝑧 1.776 2.670 

𝜓 1.833 1.038 

 

Los parámetros expuestos en la Tabla 3.1, han sido obtenidos experimentalmente a través 

de CV.Drone y los bloques de identificación de sistemas de Simulink, y son utilizados como 

parte de los controladores propuesto en este proyecto de titulación. 

Para la ejecución de las pruebas realizadas se deben cumplir las siguientes condiciones 

de operación. 

1. Localización inicial: Los cuadricópteros deben colocarse con la cámara orientada 

hacia al tablero ARUCO antes del despegue 

2. El despegue se realiza con el modo de despegue automático proporcionado por el 

sistema AR.Drone, posterior a lo cual el cuadricóptero entra en un modo de HOVER 

automático, donde mantiene su posición por aproximadamente 5 segundos. 

3. Una vez que el cuadricóptero se encuentre en modo HOVER estacionario, se inicia 

la ejecución de los controladores implementados, escogiendo la trayectoria, las 

referencias de formación, el tipo de controlador mediante la activación del 

controlador en los programas implementados. 
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4. Una vez que se ha ejecutado el programa por el tiempo deseado, se procede a 

realizar el aterrizaje mediante el comando de aterrizaje automático del AR.drone. 

3.1  CONTROLADORES PARA UN CUADRICÓPTERO 

Se  implementaron dos algoritmos de control de rastreo de trayectoria de un cuadricóptero: 

Control PID y control en modos deslizantes, para comprobar el funcionamiento de estos 

algoritmos de control, se han realizado las siguientes pruebas que se muestran en las 

secciones 3.1.1, y 3.1.2. 

3.1.1 Prueba 1: Controlador PID de un cuadricóptero 

A continuación se muestran los resultados conseguidos de dos pruebas con el controlador 

PID para un cuadricóptero. Tanto para la posición X, Y, Z y orientación yaw, para esta 

sección se presentan los resultados obtenidos para una trayectoria cuadrada y una 

trayectoria circular.  

Los resultados del control individual con el controlador PID en una trayectoria cuadrada se 

muestran entre las Figura 3.1 y la Figura 3.4. Como una curva roja continua se muestra las 

referencias deseadas para cada uno de los parámetros de vuelo del cuadricóptero, 

mientras que con azul segmentado se muestran los resultados experimentales obtenidos. 

La Figura 3.1 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posición en X de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria cuadrada. 

 

Figura 3.1 Prueba de controlador PID individual en trayectoria cuadrada en X  

 

 

La Figura 3.2 indica los resultados experimentales obtenidos de la posición en Y de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria cuadrada. 
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Figura 3.2 Prueba de controlador PID individual en trayectoria cuadrada en Y. 

 

La Figura 3.3 expone los resultados experimentales obtenidos de la posición en Z de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador PID. 

 

Figura 3.3 Prueba de controlador PID individual en trayectoria cuadrada en Z 

La Figura 3.4 presenta los resultados experimentales obtenidos de la posición en yaw de 

un cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador PID. 

 

Figura 3.4 Prueba de controlador PID individual en trayectoria cuadrada en Z 
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Los resultados del control individual con el controlador PID en una trayectoria circular se 

muestran entre la Figura 3.5 y la Figura 3.8. Como una curva roja continua se muestra las 

referencias deseadas para cada uno de los parámetros de vuelo del cuadricóptero, 

mientras que con azul segmentado se muestran los resultados experimentales obtenidos. 

La Figura 3.5 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posición en X de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria circular. 

 

Figura 3.5 Prueba de controlador PID individual en trayectoria circular en X 

La Figura 3.6 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posición en Y de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria circular. 

 

Figura 3.6 Prueba de controlador PID individual en trayectoria circular en Y 

La Figura 3.7 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posición en Z de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria circular. 
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Figura 3.7 Prueba de controlador PID individual en trayectoria circular en Z 

La Figura 3.8 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posición en yaw de 

un cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria circular. 

 

Figura 3.8 Prueba uno Angulo YAW para controlador PID para un cuadricóptero en 
trayectoria circular. 

3.1.2 Prueba 2: Controlador SMC de un cuadricóptero 

A continuación se muestran los resultados conseguidos de dos pruebas con el controlador 

SMC para un cuadricóptero. Tanto para la posición X, Y, Z y orientación yaw, para esta 

sección se presentan los resultados obtenidos para una trayectoria cuadrada y una 

trayectoria circular.  

Los resultados del control individual con el controlador SMC en una trayectoria cuadrada 

se muestran entre las Figura 3.9   y la Figura 3.12. Como una curva roja continua se 

muestra las referencias deseadas para cada uno de los parámetros de vuelo del 

cuadricóptero, mientras que con azul segmentado se muestran los resultados 

experimentales obtenidos. 
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La Figura 3.9 indica  los resultados experimentales obtenidos de la posición en X de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC  en una trayectoria 

cuadrada. 

 

Figura 3.9 Prueba dos Posición en X para controlador SMC para un cuadricóptero en 
trayectoria cuadrada. 

 

La Figura 3.10  muestra  los resultados experimentales logrados de la posición en Y de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC  en una trayectoria 

cuadrada 

 

 

 

Figura 3.10 Prueba dos Posición en Y para controlador SMC para un cuadricóptero en 
trayectoria cuadrada. 
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La Figura 3.11 indica los resultados experimentales logrados de la posición en Z de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC  en una trayectoria 

cuadrada 

 

 

Figura 3.11 Prueba dos Posición en Z para controlador SMC para un cuadricóptero en 
trayectoria cuadrada. 

 

En la Figura 3.12 se presentan los resultados experimentales obtenidos de la posición  

YAW de un cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC  en una 

trayectoria cuadrada 

 

 

 

Figura 3.12 Prueba dos Angulo YAW para controlador SMC para un cuadricóptero en 
trayectoria cuadrada. 
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De la misma manera los resultados del control individual con el controlador SMC en una 

trayectoria circular  se muestran entre las Figura 3.13   y la Figura 3.16. Como una curva 

roja continua se muestra las referencias deseadas para cada uno de los parámetros de 

vuelo del cuadricóptero, mientras que con azul segmentado se muestran los resultados 

experimentales obtenidos. 

La Figura 3.13 indica  los resultados experimentales obtenidos de la posición en X de un 

cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC  en una trayectoria circular. 

 

 

 

Figura 3.13 Prueba dos Posición en X para controlador SMC para un cuadricóptero en 
trayectoria circular. 

 

En la Figura 3.14 se muestran  los resultados experimentales obtenidos de la posición en 

Y de un cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC  en una trayectoria 

circular. 
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Figura 3.14 Prueba dos Posición en Y para controlador SMC para un cuadricóptero en 
trayectoria circular. 

 

La Figura 3.15 presenta   los resultados experimentales obtenidos de la posición en Z de 

un cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC  en una trayectoria 

circular. 

 

 

 

Figura 3.15 Prueba dos Posición en Z para controlador SMC para un cuadricóptero en 
trayectoria circular. 

 

En la Figura 3.16 se indican  los resultados experimentales obtenidos de la posición en 

YAW de un cuadricóptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC  en una 

trayectoria circular. 
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Figura 3.16 Prueba dos Angulo YAW para controlador SMC para un cuadricóptero en 
trayectoria circular 

3.2 CONTROLADORES DE FORMACIÓN 

A continuación se muestran los resultados conseguidos de seis pruebas, tres  pruebas con 

el controlador PID y tres pruebas para un controlador SMC de tres  cuadricópteros en 

formación. Se realizó una trayectoria cuadrada, una circular y se realizó cambios en los 

parámetros de la formación. Se presentan los resultados para la distancia 1 (entre 

cuadricóptero uno y dos), la distancia 2 (entre cuadricóptero uno y tres), ángulo α (formado 

por 𝑄j	𝑄g	𝑄�	),	posición 𝑋�	𝑌�	𝑍�  y orientación roll, pitch y yaw. 

 

3.2.1 Prueba 1: Controlador PID de una formación de cuadricópteros 
trayectoria cuadrada. 

Los resultados del control de formación de tres cuadricópteros con el controlador PID en 

una trayectoria cuadrada se muestran entre las Figura 3.17  hasta la Figura 3.25. En las 

representaciones graficas se indica con una curva roja continua las referencias deseadas 

para cada uno de los parámetros de vuelo de la formación de los cuadricópteros, mientras 

que con una línea segmentada de color azul se indican los resultados experimentales 

obtenidos. 

 

La  Figura 3.17 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria cuadrada. 
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Figura 3.17 Prueba uno distancia D1 para controlador PID para una formación de 
cuadricópteros en trayectoria cuadrada. 

 

 

La Figura 3.18 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria cuadrada. 

 

 

Figura 3.18 Prueba uno distancia D2 para controlador PID para una formación de 
cuadricópteros en trayectoria cuadrada. 

 

En la Figura 3.19 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria cuadrada. 
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Figura 3.19 Prueba uno alfa para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria cuadrada. 

 

 

En la Figura 3.20 se presentan los resultados experimentales obtenidos de 	𝑿𝒇 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria cuadrada. 

𝑋Ø(𝒎) 

 

 

Figura 3.20 Prueba uno 𝑿𝒇  para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria cuadrada. 

 

 

La Figura 3.21 representa los resultados experimentales obtenidos de Y𝒇 para una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria cuadrada. 
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𝒀Ø(𝒎) 

 

 

Figura 3.21 Prueba uno 𝒀𝒇 para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria cuadrada. 

 

En la Figura 3.22 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Z𝒇   de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria cuadrada. 

𝒁Ø(𝒎) 

 

Figura 3.22 Prueba uno 𝒁𝒇	 para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria cuadrada. 

 

La Figura 3.23 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formación de 

tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una trayectoria 

cuadrada. 
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Figura 3.23 Prueba uno roll para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria cuadrada. 

 

La Figura 3.24 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una 

trayectoria cuadrada. 

 

 

Figura 3.24 Prueba uno pitch para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria cuadrada. 

En la Figura 3.25  se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria cuadrada. 
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Figura 3.25 Prueba uno yaw para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria cuadrada 

 

3.2.2 Prueba 2 Controlador PID de una formación de cuadricópteros 
trayectoria circular. 

Los resultados del control de formación de tres cuadricópteros con el controlador PID en 

una trayectoria circular se muestran entre las Figura 3.26 hasta la Figura 3.34. En las 

representaciones graficas se indica con una curva roja continua las referencias deseadas 

para cada uno de los parámetros de vuelo de la formación de los cuadricópteros, mientras 

que con una línea segmentada de color azul se indican los resultados experimentales 

obtenidos. 

La Figura 3.26 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria circular. 

 

 

Figura 3.26 Prueba dos Distancia D1 para controlador PID para una formación de 
cuadricópteros en trayectoria circular. 

 



 
 

113 

La Figura 3.27 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria circular. 

 

 

 

Figura 3.27 Prueba dos Distancia D2 para controlador PID para una formación de 
cuadricópteros en trayectoria circular. 

 

 

En la Figura 3.28 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria circular. 

 

 

 

Figura 3.28 Prueba dos alfa para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria circular. 
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En la Figura 3.29 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria circular. 

𝑋Ø(𝒎) 

 

Figura 3.29 Prueba dos 𝑿𝒇 para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria circular. 

 

La Figura 3.30 representa los resultados experimentales obtenidos de Yf de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una 

trayectoria circular. 

𝒀Ø(𝒎) 

 

 

Figura 3.30 Prueba dos 𝒀𝒇 para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria circular. 
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En la Figura 3.31 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una 

trayectoria circular. 

𝒁Ø(𝒎) 

 

 

Figura 3.31 Prueba dos 𝒁𝒇 para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria circular. 

La Figura 3.32 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formación de 

tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una trayectoria 

circular. 

 

 

 

Figura 3.32 Prueba dos roll para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria circular. 
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La Figura 3.33 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una 

trayectoria circular. 

 

 

 

Figura 3.33 Prueba dos pitch para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
en trayectoria circular. 

 

En la Figura 3.34 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando 

una trayectoria circular. 

 

 

 

Figura 3.34 Prueba dos yaw para el controlador PID para una formación de 
cuadricópteros realizando una trayectoria circular. 
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3.2.3 Prueba 3 Controlador PID de una formación de cuadricópteros 
variando los parámetros de formación. 

Los resultados del control de formación de tres cuadricópteros con el controlador PID 

variando los parámetros de formación se muestran entre las Figura 3.35 hasta la Figura 

3.43. En las representaciones graficas se indica con una curva roja continua las referencias 

deseadas para cada uno de los parámetros de vuelo de la formación de los cuadricópteros, 

mientras que con una línea segmentada de color azul se indican los resultados 

experimentales obtenidos. 

La Figura 3.35 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando 

los parámetros de la formación. 

 

 

 

Figura 3.35 Prueba tres distancia D1 para controlador PID para una formación de 
cuadricópteros variando los parámetros de la formación. 

 

La Figura 3.36 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando 

los parámetros de la formación. 
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Figura 3.36 Prueba tres distancia D2 para controlador PID para una formación de 
cuadricópteros variando los parámetros de la formación. 

 

En la Figura 3.37 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando 

los parámetros de la formación. 

 

 

 

Figura 3.37 Prueba tres alfa para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
variando los parámetros de la formación. 

 

En la Figura 3.38 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando 

los parámetros de la formación. 
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𝑋Ø(𝒎) 

 

Figura 3.38 Prueba tres Xf para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
variando los parámetros de la formación. 

 

 

La Figura 3.39 representa los resultados experimentales obtenidos de Yf de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando los 

parámetros de la formación. 

𝒀Ø(𝒎) 

 

Figura 3.39 Prueba tres Yf para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
variando los parámetros de la formación. 

 

En la Figura 3.40 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando los 

parámetros de la formación. 
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𝒁Ø(𝒎) 

 

Figura 3.40 Prueba tres Zf para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
variando los parámetros de la formación. 

 

 

La Figura 3.41 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formación de 

tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando los 

parámetros de la formación. 

 

 

 

 

Figura 3.41 Prueba tres roll para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
variando los parámetros de la formación. 

 

La Figura 3.42 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando los 

parámetros de la formación. 
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Figura 3.42 Prueba tres pitch para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
variando los parámetros de la formación. 

 

En la Figura 3.43 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando 

los parámetros de formación. 

 

 

 

 

 

Figura 3.43 Prueba tres yaw para controlador PID para una formación de cuadricópteros 
variando los parámetros de la formación. 

 

 



 
 

122 

3.2.4 Prueba 4 Controlador SMC de una formación de cuadricópteros para 
una trayectoria cuadrada. 

 

Los resultados del control de formación de tres cuadricópteros con el controlador SMC para 

una trayectoria cuadrada se muestran entre las Figura 3.44 hasta la Figura 3.52. En las 

representaciones gráficas se indica con una curva roja continua las referencias deseadas 

para cada uno de los parámetros de vuelo de la formación de los cuadricópteros, mientras 

que con una línea segmentada de color azul se indican los resultados experimentales 

obtenidos. 

La Figura 3.44 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC para 

una trayectoria cuadrada. 

 

 

 

 Figura 3.44 Prueba cuatro, distancia D1 para controlador SMC; formación de 
cuadricópteros realizando una trayectoria cuadrada. 

 

 

La gráfica 3.45 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC 

realizando una trayectoria cuadrada. 
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Figura 3.45 Prueba cuatro, distancia D2 para controlador SMC para una formación de 
cuadricópteros en una trayectoria cuadrada. 

En la Figura 3.46 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando 

una trayectoria cuadrada. 

 

 

 

 

Figura 3.46 Prueba cuatro, alfa  para controlador SMC para una formación de 
cuadricópteros en una trayectoria cuadrada. 

 

En la Figura 3.47 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando 

una trayectoria cuadrada. 
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𝑋Ø(𝒎) 

 

Figura 3.47 Prueba cuatro Xf para controlador SMC; formación de cuadricópteros 
realizando una trayectoria cuadrada. 

 

La Figura 3.48 representa los resultados experimentales obtenidos de Yf de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una 

trayectoria cuadrada. 

𝒀Ø(𝒎) 

 

 

Figura 3.48 Prueba cuatro Yf para controlador SMC para una formación de 
cuadricópteros en una trayectoria cuadrada. 

 

 

En la Figura 3.49 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una 

trayectoria cuadrada. 
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𝒁Ø(𝒎) 

 

Figura 3.49 Prueba cuatro Zf para controlador SMC para una formación de 
cuadricópteros en una trayectoria cuadrada. 

La Figura 3.50 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formación de 

tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una 

trayectoria cuadrada. 

 

 

Figura 3.50 Prueba cuatro, roll para controlador SMC; formación de cuadricópteros 
realizando una trayectoria cuadrada. 

 

 

La gráfica 3.51 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una 

trayectoria cuadrada. 
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Figura 3.51 Prueba cuatro, pitch para controlador SMC para una formación de 
cuadricópteros en una trayectoria cuadrada. 

En la Figura 3.52 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando 

una trayectoria cuadrada. 

 

 

Figura 3.52 Prueba cuatro, yaw  para controlador SMC; formación de cuadricópteros 
realizando una trayectoria cuadrada. 

3.2.5 Prueba 5 Controlador SMC de una formación de cuadricópteros para 
una trayectoria circular. 

 

Los resultados del control de formación de tres cuadricópteros con el controlador SMC para 

una trayectoria circular se muestran entre las Figura 3.53 hasta la Figura 3.61. En las 

representaciones gráficas se indica con una curva roja continua las referencias deseadas 

para cada uno de los parámetros de vuelo de la formación de los cuadricópteros, mientras 

que con una línea segmentada de color azul se indican los resultados experimentales 

obtenidos. 



 
 

127 

La Figura 3.53 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando 

una trayectoria circular. 

 

 

 

Figura 3.53 Prueba cinco, distancia D1  para controlador SMC; formación de 
cuadricópteros realizando una trayectoria circular. 

La gráfica 3.54 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando 

una trayectoria circular. 

 

 

 

Figura 3.54 Prueba cinco, distancia D2  para controlador SMC para una formación de 
cuadricópteros realizando una trayectoria circular. 
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En la Figura 3.55 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando 

una trayectoria circular. 

 

 

 

Figura 3.55 Prueba cinco. Angulo alfa para controlador SMC para una formación de 
cuadricópteros realizando una trayectoria circular. 

 

En la Figura 3.56 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando 

una trayectoria circular. 

𝑋Ø(𝒎) 

 

 

Figura 3.56 Prueba cinco Xf para controlador SMC; formación de cuadricópteros 
realizando una trayectoria circular. 
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La Figura 3.57 representa los resultados experimentales obtenidos de Yf de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una 

trayectoria circular. 

𝒀Ø(𝒎) 

 

. 

Figura 3.57 Prueba cinco Yf  para controlador SMC para una formación de 
cuadricópteros realizando una trayectoria circular. 

 

En la Figura 3.58 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una 

trayectoria circular. 

𝒁Ø(𝒎) 

 

Figura 3.58 Prueba cinco Zf  para controlador SMC; formación de cuadricópteros 
realizando una trayectoria circular. 
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La Figura 3.59 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formación de 

tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una 

trayectoria circular. 

 

 

Figura 3.59 Prueba cinco roll para controlador SMC; formación de cuadricópteros 
realizando una trayectoria circular. 

 

La gráfica 3.60 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una 

trayectoria circular. 

 

 

 

 

 

Figura 3.60 Prueba cinco pitch  para controlador SMC para una formación de 
cuadricópteros realizando una trayectoria circular. 
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En la Figura 3.61 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando 

una trayectoria circular. 

 

 

 

Figura 3.61 Prueba cinco yaw  para controlador SMC; formación de cuadricópteros 
realizando una trayectoria circular. 

 

3.2.6 Prueba 6 Controlador SMC de una formación de cuadricópteros 
variando los parámetros de la formación. 

 

Los resultados del control de formación de tres cuadricópteros con el controlador SMC para 

variando los parámetros de la formación se muestran entre las Figura 3.62 hasta la Figura 

3.70. En las representaciones gráficas se indica con una curva roja continua las referencias 

deseadas para cada uno de los parámetros de vuelo de la formación de los cuadricópteros, 

mientras que con una línea segmentada de color azul se indican los resultados 

experimentales obtenidos. 

La Figura 3.62 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando 

los parámetros de la formación. 
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Figura 3.62 Prueba seis distancia D1  para controlador SMC variando los parámetros de 
la formación. 

 

La Figura 3.63 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando 

los parámetros de la formación. 

 

 

 

Figura 3.63 Prueba seis distancia D2  para controlador SMC variando los parámetros de 
la formación. 

En la Figura 3.64 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando 

los parámetros de la formación. 
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Figura 3.64 Prueba seis alfa  para controlador SMC variando los parámetros de la 
formación. 

 

 

En la Figura 3.65 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando 

los parámetros de la formación. 

𝑋Ø(𝒎) 

 

Figura 3.65 Prueba seis Xf  para controlador SMC variando los parámetros de la 
formación. 

 

La Figura 3.66 representan los resultados experimentales obtenidos de Yf de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando 

los parámetros de la formación. 
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𝒀Ø(𝒎) 

 

Figura 3.66 Prueba seis Yf  para controlador SMC variando los parámetros de la 
formación. 

 

En la Figura 3.67 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando los 

parámetros de la formación. 

𝒁Ø(𝒎) 

 

Figura 3.67 Prueba seis Zf  para controlador SMC variando los parámetros de la 
formación. 

 

 

La Figura 3.68 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formación de 

tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando los 

parámetros de la formación. 
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Figura 3.68 Prueba seis rolll para controlador SMC variando los parámetros de la 
formación. 

 

 

La Figura 3.69 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formación 

de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando los 

parámetros de la formación. 

 

 

Figura 3.69 Prueba seis pitch  para controlador SMC variando los parámetros de la 
formación. 

En la Figura 3.70 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una 

formación de tres cuadricópteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando 

los parámetros de formación. 
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Figura 3.70 Prueba seis yaw  para controlador SMC variando los parámetros de la 
formación. 

 

 

3.3 DISCUSION  

Se presenta enseguida la Tabla 3.2 donde se han calculado los índices de desempeño 

para  los controladores de la formación de tres cuadricópteros, tanto tipo PID como SMC 

para las diferentes trayectorias, tanto cuadrada, circular y con la variación de parámetros 

de la formación. 

 

Tabla 3.2 Índice de desempeño ISE 

 PID SMC 

Cuadrado 78.20 62.31 
Circular 91.25 63.97 

Variación  

parámetros 
28.86 26.27 

 

 

Analizando las gráficas presentadas en la sección anterior y los valores calculados del 

índice de desempeño se puede discutir que todos los valores para las diferentes 

trayectorias como cuadrada, circular y la variación de parámetros de formación del 

controlador SMC son menores que el controlador PID, lo que demuestra que se tiene un 

mejor desempeño con este controlador. 
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4. CONCLUSIONES y RECOMENDACIONES 

4.1. Conclusiones 

• Se efectuó un análisis del funcionamiento de los cuadricóptero a través de los 

modelos cinemático y dinámico, llegando a encontrar un modelo dinámico 

adecuado que describe la dinámica del cuadricóptero AR.Drone. Esto permitió 

realizar una identificación de parámetros del modelo del cuadricóptero para el 

diseño e implementación de los controladores. 

 

• Se realizó un estudio de las topologías y metodologías de formación que pueden 

ser aplicadas para sistemas multi agentes, donde se determinó la versatilidad de 

utilizar un sistema centralizado con el concepto de líder virtual, que permite llevar a 

cabo formación de cuadricópteros de una manera robusta. 

 

• Se implementó un sistema de fusión de sensores para poder estimar de manera 

adecuada el posicionamiento de los cuadricópteros AR.Drone, tanto para los 

controladores individuales como para la formación de cuadricópteros, la 

metodología empleada permitió la fusión de datos de odometría interna provista por 

el AR.Drone y datos de procesamiento visual de imágenes a través de localización 

de marcadores ARUCO.  

 

• Se realizó la implementación de una plataforma informática con el software 

CV.Drone, C++ y Simulink, la misma que faculta realizar la transferencia de 

información entre varios cuadricópteros AR.Drone y un computador con 

microprocesador i7 de 7ma generación,  para ejecutar las maniobras de control 

requeridas por los controladores y los algoritmos de estimación de estados. Esta 

aplicación considera también una interfaz de usuario que permite visualizar las 

variables de control, todo esto en tiempo real. 

 

• Se diseñó e implementó un algoritmo de control tipo PID para controlar la traslación 

y la orientación en yaw de un cuadricóptero AR.Drone, que permita realizar el 

control de seguimiento de trayectorias, el diseño de este controlador fue verificado 

a través de la utilización de los criterios de estabilidad de Lyapunov debido a la 

naturaleza no lineal del modelo de cuadricóptero. 
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• Se diseñó e implementó un algoritmo de control en modos deslizantes para 

controlar la traslación y la orientación en yaw de un cuadricóptero AR.Drone, se 

encontró la factibilidad de utilizar esta metodología de control sin la necesidad de 

Backstepping debido a que el modelo del AR.Drone determinado tiene grado 

relativo dos lo que permite realizar el control SMC de manera directa sin necesidad 

de recurrir al Backstepping, permitiendo realizar un control robusto de las no 

linealidades presentadas en el cuadricóptero. 

 

• Se diseñó e implementó un algoritmo de control tipo PID para realizar una formación 

de cuadricópteros tipo AR.Drone utilizando el concepto de líder virtual, este 

controlador permite realizar el control de seguimiento de trayectoria y control de 

forma y orientación de la formación. Este controlador se validó  utilizando los 

criterios de estabilidad de Lyapunov. 

 

• Se diseñó e implementó un algoritmo de control tipo SMC para una formación de 

cuadricópteros AR.Drone, este controlador fue desarrollado partiendo de los 

criterios de Lyapunov, y permitió sobrellevar las perturbaciones aerodinámicas que 

se generan al utilizar múltiples cuadricópteros en un espacio reducido y cerrado. 

 

• Se consiguió comparar el desempeño de los controladores SMC y tipo PID para 

una formación de cuadricópteros en múltiples trayectorias, con lo que se pudo 

observar que el controlador en modos deslizantes tiene un 8.97% mayor de 

desempeño respecto al control clásico implementado. 
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4.2. Recomendaciones 

• Un posible trabajo a futuro utilizando cuadricópteros AR.Drone y realizar 

desempeños o actividades de formación,  lo conveniente  sería   migrar este  trabajo 

realizado al sistema operativo ROS, esto permitiría mejorar la calidad de 

comunicación obtenida en el presente proyecto, que debido a los diversos procesos 

que ejecuta Windows presenta ocasionalmente pérdidas de comunicaciones con 

los cuadricópteros. 

 

• Un trabajo futuro para observar la estabilidad del sistema implementado en 

exteriores, sería utilizar los módulos GPS de los AR.Drone, para realizar el control 

de formación de Cuadricópteros en espacios abiertos, el presente proyecto planteó 

la realización de formación en espacios cerrados por lo cual el uso de GPS no era 

posible. 

 

• El sistema de localización de los cuadricópteros en formación a través de visión 

artificial conlleva un uso muy costoso de recursos informáticos en la computadora 

donde se ejecuta los controladores implementados, una alternativa para disminuir 

la cantidad de procesamiento que se debe llevar a cabo es la utilización de sistemas 

de localización Ultrawideband (banda ultra ancha) ejecutados sobre una plataforma 

embebida que permitiría liberar el procesamiento del ordenador e incrementar los 

tiempos de muestreo para los controladores. 
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6. ANEXOS 

6.1 Manual de usuario 

6.1.1 Programas Requeridos 

Para ejecutar los programas desarrollados en este proyecto, el computador debe tener 

instalado los siguientes programas: 

• MATLAB R2015a SP1 

• Visual Studio 2013 

• Librería CV Drone (OpenCV + AR.Drone) 

• Librería SAS Simulink 

Si no se va a realizar modificaciones en el código provisto y se va a ejecutar pruebas de 

los controladores ya implementados, se puede ejecutar sin la necesidad de Visual Studio. 

Sin embargo esto requiere que la versión de C++ Redistributable 2012 se encuentre 

instalado en el sistema. 

6.1.1 Cambio de IP de cuadricópteros AR.Drone 

Para la ejecución de los controladores implementados, se debe conectar los cuadricópteros 

a una red estructurada, y cambiar su modo de comunicación para permitir que múltiples 

cuadricópteros se puedan conectar en una misma red.   

Para realizar la conexión de los cuadricópteros, en primer lugar se debe configurar una red 

inalámbrica a través de un enrutador, al cual se le asignará la configuración DHCP 

mostrada en la Tabla 6.1. 

Tabla 6.1 Parámetros de la red de cuadricópteros 

Ssid: dronenet 

IPserver:  192.168.1.1 

Password: Sin seguridad. 

 

Se procede a conectarse vía Wifi con cada uno de los cuadricópteros y configurar en su 

modo normal de operación, una vez conectado ingresar al símbolo del sistema ejecutando 

CMD en el botón inicio de Windows como se muestra en la Figura 6.1. 
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Figura 6.1 Inicio del símbolo de sistema en Windows 

Una vez que se encuentre ejecutado el símbolo del sistema ejecutar el comando TELNET, 

que permite comunicarse con los archivos de configuración del AR.Drone, para ello se 

ejecuta el siguiente comando: 

Telnet 192.168.1.1 
 

Posteriormente a ejecutar el comando TELNET se desplegará el mensaje  de la Figura 6.2 

en el símbolo del sistema. 

 

Figura 6.2 Interfaz de TELNET del AR.Drone 

Con la pantalla mostrada en la  Figura 6.2, se procede a cambiar la IP de cada uno de los 

cuadricópteros mediante la siguiente configuración: 

DRONE 1:  IP 192.168.1.10 

killall udhcpd; iwconfig ath0 mode managed essid dronenet; ifconfig ath0 
192.168.1.10 netmask 255.255.255.0 up 
 

DRONE 2:  IP-192.168.1.11 

killall udhcpd; iwconfig ath0 mode managed essid dronenet; ifconfig ath0 
192.168.1.11 netmask 255.255.255.0 up 
 



 
 

146 

DRONE 3:  IP-192.168.1.12 

killall udhcpd; iwconfig ath0 mode managed essid dronenet; ifconfig ath0 
192.168.1.12 netmask 255.255.255.0 up 

 

Una vez configurado los cuadricópteros dentro de una misma red inalámbrica, se puede 

proceder a ejecutar los controladores individuales y los controladores de formación de 

cuadricópteros. 

Los programas ejecutados se encuentran organizados como se muestra en la Figura 6.3. 

 

Figura 6.3 Lista de carpetas de controladores implementados 

Donde se encuentra las carpetas 1.  PID_INDIVIDUAL y 1.2 SMC_INDIVIDUAL que 

contienen los controladores individuales de formación de cuadricópteros PID y SMC 

respectivamente, el uso de estas dos carpetas se detalla en la sección 1466.1.2 mientras 

que la carpeta 3. PID_FORMACION contiene los controladores PID y SMC para una 

formación de cuadricópteros. 

6.1.2 Ejecución de control individual de cuadricópteros 

Para ejecutar los controladores PID y SMC de cuadricóptero individual, se debe abrir la 

carpeta 1.  PID_INDIVIDUAL para controlador PID o la carpeta 1.2 SMC_INDIVIDUAL para 

controlador SMC de la carpeta mostrada en la Figura 6.3, dentro de estas carpetas se 

encuentran los archivos expuestos en la Figura 6.4. 

 

Figura 6.4 Lista de carpetas para controladores individuales 
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Para inicializar los controladores ejecutar el archivo CONTROL INDIVIDUAL.bat que se 

muestra en la Figura 6.4, posterior a la ejecución de este programa, se ejecutarán las 

siguientes pantallas 

 

Figura 6.5 Interfaz HMI para los controladores individuales 

La Figura 6.5 muestra la interfaz HMI para la ejecución de los controladores, esta interfaz 

permite seleccionar la trayectoria deseada que puede ser  

• HOVER: mantiene la posición del cuadricóptero en un punto fijo. 

• CUADRADO: realiza una trayectoria cuadrada de 3x3 metros por lado. 

• CIRCULAR: realiza una trayectoria circular de 1.5 metros de radio. 

El cuadro de CONTROLADOR permite seleccionar el controlador a utilizar PID o SMC. Sin 

embargo, se recomienda utilizar cada uno por separado en las carpetas 1.  

PID_INDIVIDUAL para controlador PID o la carpeta 1.2 SMC_INDIVIDUAL, debido a que 

las constantes de calibración se cargan directamente de las carpetas. 

La pantalla Calibración mostrada en la Figura 6.6, permite calibrar los controladores PID y 

SMC implementados. 
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Figura 6.6 Interfaz de calibración de controlador individual 

La tercera ventana que se ejecuta con el archivo CONTROL INDIVIDUAL.bat, corresponde 

a la pantalla de estados estimados del cuadricóptero que se presenta en la Figura 6.7. 

 

Figura 6.7 Símbolo del sistema de controlador individual 

Finalmente una vez que se encuentre conectado los programas con el AR.Drone, se puede 

grabar los datos de vuelo para su posterior análisis a través de una interfaz en SIMULINK 

para lo cual se ejecuta el archivo ARDRONE_IP_10_VIEW.slx localizado dentro de la 

carpeta AR_ARDRONE_IP10_SIMULINK mostrada en la Figura 6.4. El diagrama de 

visualización y registro de datos de SIMULINK que se debe ejecutar se muestra en la Figura 

6.8. 
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Figura 6.8 Diagrama de bloques de visualización en SIMULINK 

Una vez ejecutado el programa mostrado en la Figura 6.8 se puede visualizar el estado de 

vuelo del AR.Drone y los resultados obtenidos experimentalmente en tres dimensiones y 

tridimensional, como se observa en la Figura 6.9 

  

Figura 6.9 Interfaz de visualización de estados del cuadricóptero con controlador. 
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6.1.3 Ejecución de control de formación  

Los controladores PID y SMC de formación de cuadricópteros, se debe abrir la carpeta 3.  

PID_FORMACION de la carpeta mostrada en la Figura 6.3, dentro de estas carpetas se 

encuentran los archivos expuestos en la Figura 6.10. 

 

Figura 6.10 Lista de carpetas para controladores individuales 

Para inicializar los controladores ejecutar el archivo CONTROL FORMACION.bat que se 

muestra en la Figura 6.10, posterior a la ejecución de este programa, se ejecutarán las 

siguientes pantallas. 

 

Figura 6.11 Interfaz HMI para los controladores de formación 

La Figura 6.11 muestra la interfaz HMI para la ejecución de los controladores, esta interfaz 

permite seleccionar la trayectoria deseada que puede ser lo siguiente: 
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• HOVER: mantiene la posición del cuadricóptero en un punto fijo. 

• CUADRADO: realiza una trayectoria cuadrada de 3x3 metros por lado. 

• CIRCULAR: realiza una trayectoria circular de 1.5 metros de radio. 

El cuadro de CONTROLADOR permite seleccionar el controlador a utilizar PID o SMC para 

este caso se puede utilizar directamente cualquiera de los dos controladores, debido a que 

estos se encuentran calibrados internamente y no existe carga de parámetros en las 

carpetas.  

Adicionalmente, se abrirán tres ventanas de calibración y comando individual para cada 

cuadricóptero como lo mostrado en la Figura 6.6, estos parámetros no deben ser 

cambiados y corresponde a los controladores internos de cada cuadricóptero que se 

comunica a través de la pantalla expuesta en la Figura 6.12 de símbolo de sistema que 

ejecuta el cálculo de controlador de formación. 

 

Figura 6.12 Símbolo de sistema del controlador de formación de cuadricópteros 

Finalmente una vez que se encuentre conectado los programas con los tres AR.Drone, se 

puede grabar los datos de vuelo para su posterior análisis a través de una interfaz en 

SIMULINK para lo cual se ejecuta el archivo ARDRONE_IP_10_VIEW.slx localizado dentro 

de la carpeta AR_FORMACION_SIMULINK mostrada en la Figura 6.10. El diagrama de 

visualización de datos de SIMULINK que se debe ejecutar se muestra en la Figura 6.13. 
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Figura 6.13 Diagrama de bloques de visualización en SIMULINK 

Una vez ejecutado el programa mostrado en la Figura 6.13 se puede visualizar los estados 

de la formación de cuadricópteros en tiempo real  como se observa en la Figura 6.14 

  

Figura 6.14 Interfaz de visualización de estados del cuadricóptero con controlador 


