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Resumen

En este trabajo se presenta un analisis comparativo del desempefio del UAV Parrot
Mambo FPV empleando técnicas de control no lineal, especificamente el control
Backstepping y SMC en sus variantes sign, tanh y Super Twisting (STSM), aplicadas al control
de actitud y altitud. La evaluacion se llevd a cabo mediante simulaciones en
MATLAB/Simulink y pruebas experimentales en un entorno controlado, considerando
escenarios de regulacién, seguimiento de trayectorias tridimensionales y rechazo a

perturbaciones externas.

Los resultados obtenidos en simulacion muestran que el controlador Backstepping
presenta el mejor desempefio global en la dindmica de actitud, con reducciones de hasta 82
% en el error cuadratico medio (MSE) para Roll y tiempos de establecimiento inferiores a 1
s en multiples trayectorias. Por su parte, el controlador STSM destacé en el control de la
altitud, alcanzando reducciones aproximadas del 87 % en MSE respecto al controlador PID.
El SMC-tanh mostr6 un comportamiento intermedio, con menor chattering que SMC-sign,

aunque sin superar de manera consistente al Backstepping.

En las pruebas experimentales se confirma la tendencia observada en simulacion. El
controlador STSM obtuvo los valores mas bajos de MSE en regulacidon de altura y ante
cambios de referencia, mientras que el control Backstepping presenta sefiales de control mas
suaves y estables, particularmente en escenarios con perturbaciones y trayectorias
complejas. En el seguimiento experimental de trayectorias tridimensionales, el controlador
Backstepping presenta los menores errores en las variables de actitud y un desempeiio

consistente en altitud, consolidandose como el controlador mas robusto.

En conjunto, los resultados validan la hipotesis de que el control Backstepping ofrece un
mejor desempeiio global en comparacién con SMC para el control de actitud y altitud del UAV
Parrot Mambo FPV. Asimismo, se demuestra que la plataforma MATLAB/Simulink junto con

el UAV Parrot Mambo constituye una herramienta accesible y eficaz para el desarrollo y
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validacion de controladores no lineales, sin requerir infraestructura experimental altamente

especializada.
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Abstract

This work presents a comparative analysis of the performance of the Parrot Mambo FPV
UAV using nonlinear control techniques, specifically the Backstepping controller and Sliding
Mode Control (SMC) in its sign, tanh, and Super Twisting (STSM) variants, applied to attitude
and altitude control. The evaluation was conducted through numerical simulations in
MATLAB/Simulink and experimental tests in a controlled environment, considering

regulation tasks, three-dimensional trajectory tracking, and disturbance rejection.

Simulation results show that the Backstepping controller achieves the best overall
performance in attitude dynamics, with reductions of up to 82% in mean squared error
(MSE) for roll and settling times below 1 s in multiple trajectories. In contrast, the STSM
controller exhibits superior performance in altitude control, achieving MSE reductions of
approximately 87% compared to the PID controller. The SMC-tanh controller provides
intermediate performance with reduced chattering compared to SMC-sign, although it does

not consistently outperform Backstepping.

Experimental results confirm the trends observed in simulation. The STSM controller
attains the lowest MSE values in altitude regulation and reference-change scenarios, while
the Backstepping controller generates smoother and more stable control signals,
particularly under disturbances and complex trajectory tracking tasks. In three-dimensional
trajectory tracking experiments, Backstepping achieves the lowest errors in attitude
variables and consistent performance in altitude, establishing it as the most robust and
reliable controller. Conversely, the PID and SMC-sign controllers present higher errors and
practical limitations, with SMC-sign being excluded from certain experiments due to severe

chattering effects.

Overall, the results validate the hypothesis that the Backstepping control technique
provides superior global performance compared to SMC for attitude and altitude control of

the Parrot Mambo FPV UAV. Additionally, this work demonstrates that the combined use of
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MATLAB/Simulink and the Parrot Mambo platform constitutes an accessible and effective
framework for the development and experimental validation of nonlinear control strategies

without the need for highly specialized laboratory infrastructure.
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Capitulo 1

1 Introducciéon

En las altimas décadas, los drones han emergido como una innovacién tecnoldgica de gran
impacto, transformando multiples sectores de la sociedad y de la industria a nivel mundial.
Estos dispositivos, también denominados vehiculos aéreos no tripulados (UAV, por sus siglas
en inglés: Unmanned Aerial Vehicle) (Cavoukian, 2012), se han convertido en objeto de
numerosas investigaciones cientificas. Su incorporaciéon a modificado la manera en que se
interactia con el entorno y ha abierto nuevas oportunidades en una amplia gama de
aplicaciones, entre ellas la agricultura, la cartografia, la vigilancia ambiental y de fronteras,

la logistica comercial, asi como el cine y el entretenimiento.

De esta forma, los UAV’s se han consolidado como herramientas versatiles y eficientes. En
particular, el mercado de UAV’s en América del Norte ha demostrado un crecimiento
considerable, con una tasa compuesta anual proyectada del 9.9% entre 2023 y 2030,
impulsado tanto por iniciativas gubernamentales como por creciente demanda en diversas
industrias (Informe de Tendencias, Participaciéon y Tamafio del Mercado de Drones

Comerciales 2030, n.d.).

Mercado de drones comerciales - A 4

GRAND VIEW RESEARCH

Tendencias por region, 2023-2030

® Mercado mas Mercado de mas
grande ripido crecimiento

Figura 1.1 Tendencia mundial del mercado de drones 2023-2030.




Los avances en fabricacion, navegacidn, control remoto y almacenamiento de energia han
favorecido el desarrollo de una amplia variedad de UAV’s, cuya configuracién depende de su
aplicacion especifica (Bachmann et al., 2009). Existen diferentes arquitecturas de vuelo,
entre ellas los modelos de alas fijas, los multirrotores y los hibridos. Los UAV’s también
presentan una diversidad considerable en peso y tamafo, desde modelos tan pequefios como
insectos hasta plataformas del tamafio de aviones comerciales. Otro aspecto clave es su
fuente de energia, que puede ser solar, eléctricas o basadas en combustibles convencionales

(Vergouw etal., 2016).

En cuanto a su clasificacién, (Austin, 2010), identifica tres categorias principales:
despegue y aterrizaje horizontal (HTOL, por sus siglas en inglés: Horizontal Take-Off and
Landing), despegue y aterrizaje vertical (VTOL, por sus siglas en inglés: Vertical Take-Off and
Landing), y modelos hibridos que combinan ambas tecnologias. De estas, los UAV’s de tipo
VTOL son los mas empleados en investigacion debido a su versatilidad, ya que no requieren

una pista para despegue y aterrizaje.

El desarrollo de los sistemas de control también ha sido notable, incorporando sensores
y mddulos de alta precision que incrementan la estabilidad y el rendimiento de vuelo. Entre
estos se encuentran sensores Opticos para visidon térmica y nocturna, sensores biologicos
para analisis quimico, y sensores meteorolégicos para medir temperatura y humedad. Para
la navegacion destaca el el GPS, que permite localizar al UAV en un espacio tridimensional, y

el magnetometro, que ayuda a determinar su orientacion (McGriffy, 2016).

No obstante, los UAV’s de bajo costo han recibido menor atencién en la literatura debido
a sus limitaciones en sensores y capacidad de procesamiento, lo que dificulta la
implementacion de algoritmos de control avanzados. En este contexto, el presente estudio
tiene como objetivo analizar y comparar el desempefio de dos técnicas de control aplicadas

a un UAV cuadricoptero, con énfasis en la regulacion de la altitud y actitud.

El primer enfoque corresponde al control Backstepping, una metodologia recursiva
basada en la seleccion de una funciéon de Lyapunov para el disefio de controles de

retroalimentacion virtual (Krsti¢ et al.,, 1996; Lotfazar & Eghtesad, 2007a). Este método




descompone el problema en una serie de subproblemas, lo que facilita la construccién del
controlador. El Backstepping ha demostrado eficacia en aplicaciones como el seguimiento de
trayectorias, control de sistemas neumaticos, vehiculos no tripulados y motores eléctricos

(Lotfazar & Eghtesad, 2007b; Lu et al., 2010).

El segundo enfoque corresponde al control por modos deslizantes (SMC, por sus siglas en
inglés: Sliding Mode Control), una estrategia robusta y no lineal que se caracteriza por su
resistencia a incertidumbres paramétricas y perturbaciones externas, ademas de mantener

un desempefio estable en presencia de dinamicas no modeladas (Valenciaga, 2001).

Este estudio se enmarca en el campo de la electréonica y los sistemas inteligentes. Mediante
un andlisis comparativo entre el control Backstepping y el SMC, se busca identificar cual de
estas metodologias ofrece un mejor rendimiento en la regulacion de la actitud y altitud del
dron Parrot Mambo FPV, aportando asi al desarrollo de técnicas de control mas eficientes en

sistemas electromecanicos.

Figura 1.2 UAV Parot Mambo FPV de la firma Parrot.

1.1 Antecedentes

En las ultimas décadas, numerosos estudios se han enfocado en el guiado, navegacion y
control (GNC, por sus siglas en inglés: Guidance, Navigation, and Control) de UAV’s,
desarrollando diversas metodologias y algoritmos para mejorar su desempeno. Entre los
aspectos abordados destacan los controladores de vuelo, pilotos automaticos, estrategias de

planificacién de trayectorias y técnicas de control robusto. Dada su amplia aplicabilidad y




versatilidad, los UAV’s se han consolidado como una de las plataformas mas estudiadas en el

campo del control no lineal.

El SMC ha sido objeto de especial atencion debido a su robustez frente a incertidumbres
y perturbaciones externas. (Jayakrishnan, 2016) implementaron un SMC de segundo orden,
basado en el algoritmo Super Twisting (STSM), demostrando en simulaciones un mejor
desempefio frente a incertidumbres en el modelo y seguimiento de trayectorias, ademas de
una reduccion significativa del chattering respecto a otros esquemas convencionales. En la
misma linea, (Noordin et al., 2019) disefiaron un SMC empleando una funcién de saturacién,
lo que permiti6 estabilizar un cuadricéptero con mayor precisién que un PID y con menor
chattering. Posteriormente, (Noordin et al., 2021) utilizaron la funcién tangente hiperbdlica
(tanh) en el esquema del SMC, obteniendo un error integral menor y un mejor
comportamiento transitorio en comparacién con otras variantes del SMC. Mas
recientemente, (Abdillah et al., 2024) desarrollaron un controlador hibrido ISMC, que
integré un observador de estado extendido (ESO) y una red neuronal adaptativa, con el
objetivo de suavizar la sefial de control, reducir el chattering y mejorar la eficiencia

energética; sin embargo, este trabajo se limité a validaciones en simulacion.

En paralelo, el control Backstepping ha sido ampliamente explorado por su capacidad
para disefiar leyes de control estables en sistemas en cascada y por su flexibilidad para
combinarse con técnicas adaptativas e inteligentes. (Mohd Basri et al.,, 2015) propusieron un
esquema Backstepping adaptativo inteligente (IABC) que integro redes neuronales y légica
difusa, logrando un seguimiento preciso de actitud y posicidon en simulaciones con
perturbaciones externas. De igual forma, (Huang & Huang, 2020) desarrollaron un
controlador Backstepping que, mediante funciones de Lyapunov, garantiza convergencia
asintdtica de los errores de seguimiento; sus resultados superaron ampliamente a un PID en
precision y tiempo de respuesta. Posteriormente, (Taame et al.,, 2022) implementaron un
controlador Backstepping estructurado en lazo externo e interno sobre un modelo completo,

demostrando estabilidad y buen desempefio en distintas trayectorias simuladas.




Por otra parte, el Parrot Mambo FPV ha sido una plataforma recurrente en la literatura
cientifica debido a su bajo costo, facilidad de programacién y compatibilidad con entornos
como MATLAB/Simulink. (Kaplan et al., 2019) evaluaron este UAV aplicando controladores
PI-PD y Fuzzy PI-PD, donde el segundo mostr6 mejores resultados en error estacionario y
tiempos de estabilizacién. (Okasha et al., 2022a) compararon PID, LQR y MPC, encontrando
que el MPC present6 mayor robustez en pruebas experimentales, aunque con una mayor
demanda computacional. Asimismo, (Noordin et al., 2023) implementaron un controlador
adaptativo basado en SMC sobre un esquema PID (APID), logrando mejoras de hasta un 45
% en condiciones reales con perturbaciones de viento. En esa misma linea, (Kim et al., 2023)
disefaron un controlador avanzado de SMC de segundo orden (ASOSMC) para mejorar el
seguimiento de posicién y actitud, obteniendo en simulaciones resultados superiores en
estabilidad y precision, aunque sin validacién experimental. Finalmente, (Labbadi et al,,
2023) desarrollaron un SMC con estabilidad en tiempo fijo para el control de altitud y
guifiada del Parrot Mambo, validado experimentalmente con cargas adicionales, lo que

evidenci6 un desempefio robusto bajo variaciones de masa y perturbaciones externas.

De forma complementaria, otros estudios han explorado aproximaciones innovadoras en
UAV’s distintos al Parrot Mambo. Por ejemplo, (Zheng et al.,, 2014) aplicaron un SMC de
segundo orden a un cuadricoptero, logrando errores de posicién cercanos a cero en
simulacién, aunque sin implementacion fisica. (Kada et al., 2016) desarrollaron filtros
Kalman no lineales para mejorar la estimacién de actitud en UAV’s de bajo costo, validando
su desempefno en pruebas experimentales. Mas recientemente, (Scola et al, 2021)
identificaron el modelo dinamico del Parrot Mambo y propusieron un control robusto
basado en la norma Hoo en tiempo discreto, demostrando eficacia en la estabilizaciéon en

tiempo real con incertidumbres y retrasos de modelado.

En sintesis, la literatura revisada evidencia la relevancia del SMC y el Backstepping como
metodologias ampliamente aplicadas en UAV'’s para el control de actitud y posicion, asi como
la creciente adopcién del Parrot Mambo como plataforma experimental. Estos antecedentes
sustentan la pertinencia del presente estudio, que busca comparar de manera rigurosa

ambas técnicas de control en un UAV Parrot Mambo FPV, aportando al desarrollo de




controladores mas eficientes y robustos en el ambito de los sistemas no lineales. No obstante,
un analisis mas profundo y comparativo de estas metodologias, asi como de sus principales
contribuciones y limitaciones reportadas en la literatura, se desarrolla en el Capitulo 2,

correspondiente al Estado del Arte.

1.2 Planteamiento del problema

En los dltimos afios, el uso de drones en distintos sectores industriales y en trabajos de
investigacion ha aumentado de forma significativa a nivel mundial. Esto se debe
principalmente a los avances tecnolégicos y a la busqueda constante de soluciones mas
eficientes a diversas necesidades humanas. El empleo de UAV’s se ha extendido a areas como
la agricultura, la vigilancia ambiental, la entrega de paqueteria y la exploracién de zonas de

dificil acceso, lo cual demuestra la importancia y versatilidad de los UAV’s.

Sin embargo, independientemente de la aplicacion, el principal desafio en el desarrollo de
UAV’s auténomos radica en disefar sistemas de control que permitan seguir trayectorias con

precision y estabilidad, incluso en condiciones de vuelo adversas.

Por ello, este trabajo de investigaciéon se enfoc6 en comparar el desempeio en el
seguimiento de una trayectoria especifica de un UAV tipo cuadricoptero, empleando dos
técnicas de control ampliamente utilizadas en sistemas no lineales: Backstepping y SMC.
Ambas han demostrado eficacia en escenarios de control complejos, pero hasta ahora no se
a realizado una comparacion exhaustiva de su rendimiento en el contexto de los UAV
cuadricopteros. Esta investigacion determind cual de las dos técnicas minimiza con mayor
eficacia el error de seguimiento de trayectorias. El analisis detallado permitira establecer

cual ofrece un mejor desempeiio en términos de precision y estabilidad.

La eleccion del Parrot Mambo como plataforma de estudio se justific6 en sus
caracteristicas distintivas: dimensiones compactas que facilitan su uso en diversos entornos
y la posibilidad de personalizar su algoritmo de control. Ademas, la disponibilidad de
bibliotecas especializadas en MATLAB para este UAV permitié realizar simulaciones
realistas, brindando un entorno de prueba robusto para la evaluacién de las técnicas de

control.




Los resultados de esta investigacidon no solo aportan al conocimiento sobre el control de
drones cuadricopteros, sino que también proporcionan informacién relevante sobre la
viabilidad y eficacia de las técnicas analizadas. Esto, a su vez, favorece una implementacién
mas efectiva de la técnica mas adecuada en distintas aplicaciones, mejorando la utilidad y el

desempefio de los drones en escenarios reales.

1.3 Obijetivos
1.3.1 Objetivo general

Comparar el rendimiento del dron Parrot Mambo FPV mediante un controlador

Backstepping y un control por Modos Deslizantes, para el control de actitud y altitud.

1.3.2 Objetivos especificos

[.  Obtener el modelo matematico que rige el comportamiento dindmico del dron Parrot
Mambo.

II.  Analizar la metodologia de control Backstepping y su aplicacion con énfasis en UAV’s.

[II.  Disefiar un controlador utilizando la técnica de Backstepping que permita controlar
la actitud y altitud del dron Parrot Mambo.

IV.  Desarrollar un controlador utilizando SMC para gestionar la actitud y altitud del dron
Parrot Mambo.

V. Implementar ambos controladores en simulaciones numéricas en el dominio del
tiempo utilizando las herramientas de MATLAB-Simulink para emular el
comportamiento del dron en condiciones reales.

VL.  Realizar pruebas experimentales en un entorno controlado para el despegue,
seguimiento de una trayectoria y aterrizaje del dron utilizando los controladores
desarrollados.

VII.  Efectuar un analisis comparativo para determinar cual controlador ofrece mejor
rendimiento en el control de la actitud y altitud del UAV, mediante la evaluacién del
error cuadratico medio durante el seguimiento de trayectorias.

VIII.  Evaluar la capacidad de los controladores para lidiar con perturbaciones, variaciones

en las condiciones ambientales y cambios en la trayectoria deseada.

7



1.4

L.

[1L

IV.

VL

1.5

Metas

Desarrollo del modelo matematico del sistema dinamico del UAV Parrot Mambo FPV.
Disefio del controlador para el dron Parrot Mambo utilizando la técnica Backstepping
para gestionar la actitud y garantizar su estabilidad y precision.

Desarrollo del control por modos deslizantes que tenga la capacidad de controlar la
actitud del dron Parrot Mambo, asegurando un rendimiento 6ptimo en términos de
seguimiento de trayectorias y respuesta dinamica.

Integrar los controladores disefiados en el entorno de simulacién Matlab-Simulink,
permitiendo la evaluacién exhaustiva de su rendimiento bajo condiciones que
reflejen el comportamiento del dron en situaciones reales.

Ejecutar pruebas experimentales en un entorno controlado para evaluar el
desemperfio de los controladores durante el despegue, seguimiento de la trayectoria
y aterrizaje del UAV, registrando datos experimentales que garanticen la consistencia
y repetibilidad de los ensayos, a fin de obtener resultados confiables.

Evaluar la robustez de los controladores frente a perturbaciones y su adaptabilidad a

condiciones adversas.

Hipotesis

La aplicacion de la técnica Backstepping para el control de actitud y altitud del UAV

Parrot Mambo permitird obtener un mejor rendimiento en comparacion con la técnica de

Modos Deslizantes.

1.6 Justificacion

La presente investigacion sobre el seguimiento de trayectorias por drones tipo

cuadricoptero mediante técnicas de control no lineales, como Backstepping y SMC, reviste

gran relevancia en el ambito de la robética y la ingenieria de control. En primer lugar, la

precision en el seguimiento de trayectorias es esencial para el desempeiio efectivo de los

drones en diversas aplicaciones, que van desde la cartografia y exploracion hasta la entrega

de paquetes y las operaciones de rescate. Optimizar la capacidad de estos dispositivos para




seguir trayectorias con exactitud incrementa su eficacia y amplia su utilidad en escenarios

reales.

La eleccion de técnicas de control no lineales como Backstepping y SMC se justifica por su
capacidad demostrada para manejar sistemas dindmicos no lineales de manera robusta y
eficiente. Dada la complejidad inherente al vuelo de drones, laimplementacién de estrategias
de control avanzadas resulta fundamental para garantizar un rendimiento estable y

confiable.

La utilizacién del dron Parrot Mambo como plataforma de estudio anade valor a la
investigacion gracias a sus caracteristicas particulares: asequibilidad, dimensiones
compactas y posibilidad de modificar su algoritmo de control. Esta selecciéon favorece la

experimentacion y facilita la aplicacion practica de los resultados en entornos reales.

Por ultimo, esta investigacién cobra importancia adicional debido a que en la Universidad
Tecnoldgica de la Mixteca (UTM) existen pocos estudios en el control de UAV’s tipo
Cuadricopteros. De hecho, no se han reportado trabajos que utilicen las técnicas aqui
propuestas. Esto representa una oportunidad para sentar las bases de futuras
investigaciones en la comunidad estudiantil de la UTM, aplicando cuadricopteros en

distintos campos de la ingenieria.

1.6.1 Pertinencia

La pertinencia de la investigacion se sustenta en la necesidad de mejorar la precision en
el seguimiento de trayectorias por parte de UAV’s tipo cuadricoptero, una habilidad esencial
para multiples aplicaciones. A medida que estos dispositivos adquieren un papel cada vez
mas importante en actividades como la vigilancia, la entrega de paquetes y la exploracién de
areas de dificil acceso, su capacidad para mantener trayectorias exactas se convierte en un
factor decisivo para garantizar su desempefio eficiente. Por lo tanto, este estudio es
pertinente al abordar directamente esta necesidad, mediante la identificacion y comparacion

de técnicas de control orientadas a optimizar el seguimiento de trayectorias en UAV's.




1.6.2 Relevancia

La relevancia de esta investigaciéon radica en su potencial para ofrecer soluciones
practicas y aplicables en el control de UAV’s. Al comparar dos técnicas de control no lineales;
Backstepping y SMC, se busca proporcionar a la comunidad cientifica y a los desarrolladores
de tecnologia aeroespacial informacién sélida sobre cudl de ellas ofrece un mejor

rendimiento en el control de altitud y actitud.

Esta informacién no solo contribuira al conocimiento teérico en ingenieria de control, sino
que también permitira la implementacion efectiva de la técnica mas adecuada en escenarios
reales, incrementando la utilidad y eficiencia de los UAV’s en aplicaciones diversas. En
consecuencia, la relevancia de esta investigacion se refleja en su capacidad para influir en el
disefio y operacion de UAV’s cuadricdpteros, fortaleciendo su impacto en aplicaciones

emergentes de alto valor practico.

1.7 Alcances y delimitaciones

1.7.1 Alcances

Este trabajo de investigacion se enfoca en la implementacién y comparacion de dos
técnicas de control para sistemas no lineales aplicadas a un UAV tipo cuadricéptero: el
control Backstepping y el SMC. El objetivo principal consiste en la comparacion cuantitativa

del error de seguimiento de una trayectoria definida.

1.7.2 Delimitaciones

e Lainvestigacion se centra en el UAV Parrot Mambo FPV tipo cuadricéptero.

e Las dimensiones aproximadas del UAV Parrot Mambo FPV son; 13 cm de largo x 13
cm de ancho x 4 cm de alto y un peso de 63 g.

e Los controladores que se implementan corresponden al control de actitud y altitud
del UAV en distintos escenarios.

e La investigacion se desarrolla en condiciones de un ambiente controlado. Las

condiciones ambientales externas, como viento u obstaculos imprevistos, que
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representan perturbaciones, no se abordan y podrian afectar la generalizacién de los
resultados.

e Si bien se espera que los resultados tengan implicaciones mas amplias en el control
de drones cuadricopteros, las conclusiones se relacionan directamente con el Parrot
Mambo FPV y podrian no aplicarse directamente a otros modelos con la misma

configuracion.

En esta investigacion se emplean los parametros del Parrot Mambo FPV presentados en
la Tabla 1-1 reportados por (Noordin et al., 2020; Okasha et al., 2022b). Dichos parametros
han sido validados tanto experimental como en simulaciones computacionales, y su
utilizacién permite optimizar tiempos y concentrar los esfuerzos en el disefio de la estrategia

de control de actitud y altitud.

Tabla 1-1 Pardametros fisico del dron Parrot Mambo FPV.

Especificaciéon Parametro Unidad Valor

Masa del quadrotor m kg 63x1073
Brazo de momento lateral l m 62.4x1073
Coeficiente de empuje b Ns? 10.7x1073
Coeficiente de resistencia d Nms? 0.78264x1073
Momento de inercia de Ly kgm? 5.82857x107°
balanceo

Momento de inercia de Ly, kgm? 7.16914x1075
cabeceo

Momento de inercia de 1, kgm? 0.1x1073
guifiada

Momento de inercia del I, kgm? 0.1021x107°
rotor

1.8 Organizacidn de la tesis
El presente trabajo de investigacion se estructura en capitulos, los cuales se describen

brevemente a continuacion:

e C(Capitulo 2. Estado del arte. Se presenta una revision de la literatura sobre drones,

desde sus origenes hasta los controladores de vuelo desarrollados en la actualidad,
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con especial énfasis en las técnicas de control Backstepping y por Modos
Deslizantes.

Capitulo 3. Modelo matematico y metodologia. Se describen las caracteristicas y
diferencias de los tipos de drones, asi como la estructura de los UAV’s. Ademas, se
formula el modelo matematico del dron tipo cuadricoptero y se expone la
metodologia empleada para el disefio de los controladores basados en
Backstepping y en Modos Deslizantes.

Capitulo 4. Disefio de los controladores. Se presenta el desarrollo de los
controladores utilizando las técnicas antes mencionadas, incluyendo estrategias
para mitigar el chattering, caracteristico del control por Modos Deslizantes.
Capitulo 5. Resultados en simulacién y experimentales. Se muestran las
simulaciones realizadas en Matlab/Simulink bajo distintos escenarios de
evaluacion, inicialmente para el control de altitud y posteriormente con la
integracion del control de altitud y actitud para el seguimiento de trayectorias.
Asimismo, se incluyen los resultados experimentales obtenidos en dichos
escenarios.

Capitulo 6. Conclusiones. Se exponen las conclusiones generales de la

investigacion, destacando los principales aportes y limitaciones del estudio.
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Capitulo 2

2 Estado del arte

En esta seccion se revisan unicamente trabajos de investigacidon enfocados en el control
de vuelo de drones, particularmente en UAV tipo cuadricoptero. El énfasis se coloca en
estrategias de control avanzadas, destacando el SMCy el control por Backstepping, asi como
algunas de sus variantes, por su relevancia para sistemas no lineales y su capacidad de

mantener desempefio ante incertidumbres y perturbaciones.

Asimismo, se consideran estudios que emplean el dron Parrot Mambo como plataforma
de validacion, ya sea en simulacién o mediante pruebas experimentales, debido a su uso
recurrente en desarrollos académicos y su compatibilidad con entornos de implementacién
y evaluaciéon de controladores. Esta revision permite ubicar los principales enfoques
reportados, sus alcances y limitaciones, y sirve como base para el analisis comparativo

desarrollado en esta tesis.

2.1 Control por modos deslizantes aplicado a los UAV’s

El SMC ha sido ampliamente estudiado e implementado en sistemas no lineales, como
UAV, debido a su robustez frente a incertidumbres y perturbaciones externas. A
continuacién, se presentan algunos trabajos considerados de especial interés para el

presente estudio.

En 2016, (Jayakrishnan, 2016) aplicé un SMC de segundo orden, basado en el algoritmo
Super Twisting (STSM). A través de simulaciones, se demostr6 que dicho controlador ofrece
un mejor desempefio frente a incertidumbres en el modelo, turbulencias de viento y
seguimiento de trayectorias. Ademas, logr6é reducir significativamente el chattering en
comparacién con controladores LQR, FL y otros esquemas SMC convencionales. En la Figura
2.1 se observa graficamente la notable atenuacion del chattering obtenida mediante el

enfoque propuesto.
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Por otro lado, (Noordin et al., 2019) desarrollaron un controlador SMC empleando una
funcién de saturacion para mitigar el chattering en un cuadricéptero, manteniendo al mismo
tiempo un control robusto de altitud y actitud. Las simulaciones, realizadas en
MATLAB/Simulink con y sin ruido gaussiano, mostraron que el enfoque propuesto fue capaz
de estabilizar el dron desde condiciones iniciales nulas con mayor precision que un
controlador PID (ver Figura 2.2). Asimismo, se evidencié una reduccion significativa del

chattering en comparacion con el uso de la funcidn signo.

30 w
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0 : : : : :
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Figura 2.1 Comparacién del chattering entre el control STSM y SMC.
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Figura 2.2 Control de altitud y actitud con perturbaciones (saturacién).
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En esa misma linea, (Noordin et al., 2021) exploraron el uso de la funcién tangente
hiperbélica (tanh) como ley de control dentro del esquema SMC para estabilizar la altitud y
actitud de un UAV cuadricéptero. El objetivo principal fue lograr un control robusto con una
reduccidn significativa del chattering. Las simulaciones mostraron un menor error integral
y mejor comportamiento transitorio en comparacion con enfoques como el SMC con

funciones exponenciales y de saturacidn.

Finalmente, (Abdillah et al., 2024) desarrollaron un controlador hibrido ISMC, que
incorpora un observador de estado extendido (ESO) y una red neuronal adaptativa, con el
proposito de estimar en tiempo real las perturbaciones e incertidumbres del modelo. La red
neuronal propuesta ajusta dinamicamente las ganancias de conmutacion, suavizando la
sefial de control y reduciendo el chattering, lo que ademas mejora la eficiencia energética del
sistema. Las simulaciones demostraron una reduccién del error de seguimiento de hasta un
60 % (Figura 2.3). Sin embargo, es importante sefialar que este trabajo se limité tinicamente al

nivel de simulacidn, sin validacién experimental.

2.1.1 Control Backstepping aplicado a los UAV’s

El control Backstepping ha sido ampliamente utilizado en sistemas no lineales, como los
UAV, debido a su capacidad para estructurar leyes de control estables en sistemas en
cascada, asi como por su flexibilidad para integrarse con técnicas como el control adaptativo,

las redes neuronales o control por modos deslizantes.

(Mohd Basri etal., 2015) propusieron un controlador Backstepping adaptativo inteligente
(IABC) para un cuadricoptero MIMO sometido a perturbaciones externas e incertidumbres.
El enfoque combino leyes de control Backstepping con una red neuronal de base radial para
estimar en tiempo real las incertidumbres globales, y un compensador difuso para reducir el
error residual de la red neuronal. Las simulaciones en MATLAB/Simulink demostraron un
seguimiento preciso de actitud y posicion, superando el desempefio del Backstepping

convencional.

Por otro lado, (Antonio-Toledo et al, 2018) implementaron un controlador hibrido

compuesto por Backstepping integral y Modos Deslizantes en el UAV Qball-X4, mediante una
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arquitectura de doble lazo: un bucle externo para el control de posicién y actitud, y uno
interno para la estabilizacion de la orientacién. Los resultados experimentales mostraron un
desempefio eficiente en el seguimiento de trayectoria, con convergencia rapida y robustez
frente a perturbaciones. La integraciéon del retroceso integral con modos deslizantes

permitié compensar incertidumbres y garantizar la estabilidad del sistema.
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Figura 2.3 Figura 2.10. Comparacién del error de seguimiento en posicién y orientacion.

(Huang & Huang, 2020) disefiaron un controlador Backstepping para el control conjunto
de altitud y actitud en presencia de perturbaciones externas variables. A través de funciones
de Lyapunov, se garantizd la convergencia asintética de los errores de seguimiento. Las
simulaciones en MATLAB/Simulink, comparadas con un controlador PID, demostraron que
el método Backstepping alcanz6 un error de seguimiento menor a 0.05 m, frente a 0.2 m del
PID. Ademas, el tiempo de respuesta del sistema se redujo a 2 s con Backstepping, en

contraste con los 5 s registrados con el controlador PID, como se muestra en la Figura 2.4.
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Figura 2.4 Error de seguimiento de altitud sin perturbaciones.

Posteriormente, (Bentarzi et al, 2022) propusieron un esquema Backstepping para
controlar posicién y orientacién de un cuadricéptero. En este disefio, el sistema se dividi6 en
subsistemas en cascada (altitud, angulos de actitud, posicién horizontal), con leyes de
control basadas en funciones de Lyapunov. A través de simulaciones en MATLAB/Simulink,
validaron el enfoque propuesto, demostrando que las sefiales de control presentaban una
amplitud 30% menor que con un control PID, lo cual increment? la eficiencia energética. En
el control de altitud y actitud, el error fue menor a 0.05 metros en comparacién a los 0.2

obtenidos con el PID.

2.1.2 Técnicas de control aplicadas al UAV Parrot Mambo FPV

En los dltimos afios, el dron Parrot Mambo ha sido ampliamente utilizado en diversos
trabajos de investigacion, principalmente debido a su accesibilidad, facilidad de
programacion y compatibilidad con entornos como MATLAB/Simulink. A continuacion, se

presentan estudios relevantes en los que se ha empleado este modelo.

En 2019, (Kaplan et al., 2019) abordaron el control de altitud y posicién del Parrot
Mambo, comparando los controladores PI-PD y Fuzzy PI-PD (FPI-PD). Utilizando modelos
linealizados y pruebas en entorno real, el controlador FPI-PD logr6 reducir el error
estacionario a 0 % en el control de altitud. En cuanto al control de posicion, el FPI-PD superé
al PI-PD, disminuyendo el tiempo de estabilizacion en un 58 % y el error integral en un 24 %.

Estos resultados se ilustran en la Figura 2.5.
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Figura 2.5 Resultados experimentales del seguimiento en altitud.

Posteriormente, (Noordin et al., 2020) desarrollaron un controlador PID clasico para la
estabilizacion de la actitud, altitud y posicién del Parrot Mambo Minidrone, evaluando su
desempefio frente a perturbaciones externas. El disefio se implement6 tanto en simulaciones
como en pruebas experimentales, utilizando el paquete de soporte de Simulink para Parrot
Minidrones. Durante el vuelo estacionario se aplicaron fuerzas externas manuales, y el
sistema logré mantener la estabilidad con oscilaciones minimas. Asimismo, las trayectorias

planificadas fueron seguidas con precision, validando la eficacia del controlador incluso ante

incertidumbres paramétricas y ruido sensorial.

En 2022 (Okasha et al., 2022a) implementaron y compararon los controladores PID, LQR
y MPC en el Parrot Mambo. En las simulaciones, el error fue de 0.3 rad para el PID, 0.06 rad
para el LQR y 0.17 rad para el MPC (Figura 2.6). En las pruebas experimentales, el MPC
presentd el mejor desempefio en el seguimiento de trayectorias y mostré mayor robustez
frente a perturbaciones. Sin embargo, su implementacién requiere mayor capacidad
computacional. El LQR mostr6 buena estabilidad, aunque dependié de un modelo lineal
preciso, y finalmente el PID, aunque es el mas sencillo de implementar, presenté menor

robustez.
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Figura 2.6 Desempeiio de los controladores en el dngulo de balanceo en simulacion.

Ese mismo afio, (Wahyuadnyana & Darwito, 2022) propusieron un controlador PD en
paralelo con un esquema SMC adaptado mediante una red neuronal (PD-SMCNN) para el
control de altitud del Parrot Mambo Minidrone. El disefio fue validado mediante
simulaciones en un entorno 3D con MATLAB/Simulink y pruebas experimentales,
considerando perturbaciones externas simuladas por viento. Los resultados mostraron que
el controlador PD-SMCNN elimin6 completamente el sobreimpulso (0 %, frente al 26.7 % del
PD clasico) y mejoré significativamente la robustez del sistema (74.8 % frente al 26.9 %),

manteniendo un comportamiento estable durante el vuelo estacionario.

Por su parte, (Cardenas et al., 2022) propusieron un método de optimizacion automatica
de los parametros PID para el control del eje de Roll del Parrot Mambo, utilizando el
algoritmo Particle Swarm Optimization (PSO). El objetivo fue mejorar el rendimiento del
controlador en términos de tiempo de estabilizacién, sobreimpulso y error en estado
estacionario. Los resultados obtenidos mediante simulaciones en MATLAB/Simulink
mostraron mejoras notables respecto a un controlador PID convencional, especialmente en

estabilidad y tiempo de establecimiento.

En esa misma linea, (Noordin et al., 2023) desarrollaron un controlador PID adaptativo
basado en modos deslizantes (APID) para mejorar el seguimiento de trayectorias del Parrot

Mambo bajo perturbaciones externas, como rafagas de viento. El sistema fue validado tanto
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en simulaciones como en experimentos reales utilizando trayectorias cuadradas
(waypoints) y circulares (orbit). En todos los casos, el APID super6 al PID en términos del
error cuadratico integrado (ISE), con mejoras de hasta un 45 % en condiciones reales con
viento. En el seguimiento de trayectoria tipo waypoint, el APID redujo el error en un 26.2 %

en el ejexyun 45.1 % en el eje y (Figura 2.7).

De igual forma, (Kim et al., 2023) desarrollaron un SMC de segundo orden (ASOSMC) para
el seguimiento de posicion y actitud del Parrot Mambo. Su objetivo fue reducir el chattering
caracteristico del SMC clasico. Las simulaciones, realizadas en MATLAB/Simulink con un
modelo detallado del Parrot Mambo y considerando perturbaciones externas, demostraron
que el ASOSMC superdé a otros métodos en estabilidad, precision y rechazo de
perturbaciones. Aunque el controlador no fue validado en pruebas experimentales, el
modelo empleado permite simular condiciones realistas con alta fidelidad.
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Figura 2.7 Desempenio: PID vs. APID en seguimiento de referencias con perturbaciones.

Otro estudio de (Ahn et al., 2023) propuso un SMC basado en una ley de alcance Super-
Twisting adaptativa (ASTRL) para mejorar la estabilidad del dron Parrot Mambo. El disefio
busca mitigar el efecto del chattering mediante un algoritmo Super-Twisting con ajuste
exponencial de ganancia, lo que permite emplear ganancias elevadas al inicio para un rapido
acercamiento a la superficie de deslizamiento, y reducirlas conforme disminuye el error,
evitando asi sobreesfuerzos en el sistema. Los resultados simulados en Simulink mostraron

que el ASTRL superé tanto al SMC convencional como al STA clasico, logrando menor
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sobreimpulso y un tiempo de establecimiento de 4.41s frente a los 7.05s del SMC

tradicional.

Adicionalmente, (Labbadi et al., 2023) disefiaron un SMC con estabilidad en tiempo fijo
para el control de altitud y guifiada, considerando incertidumbres en la masa del UAV. El
enfoque fue validado experimentalmente en tres escenarios con cargas adicionales de 10 g,
20 gy 30 g. Mientras que los angulos de inclinacidn y la posicién horizontal fueron regulados
mediante un controlador PID, el esquema propuesto garantizé un seguimiento preciso y

rapido en altitud y guifiada, incluso bajo perturbaciones externas.

El andlisis del estado del arte evidencia un panorama amplio en el que se han desarrollado
diversas estrategias de control aplicadas a UAV's tipo cuadricéptero. Entre ellas, SMC y el
control Backstepping destacan como los mas relevantes para este trabajo, al ser las técnicas
seleccionadas para la comparaciéon de desempefio. La literatura consultada muestra una
evoluciéon constante hacia enfoques mas sofisticados, incluyendo esquemas hibridos,
adaptativos e inteligentes que integran funciones suaves, control fraccionario, redes
neuronales y l6gica difusa, con el objetivo de mejorar el seguimiento de trayectorias, mitigar
el fendmeno de chattering y afrontar limitaciones practicas como la saturacion de

actuadores.

Asimismo, se han investigado distintas configuraciones utilizando diversas plataformas
experimentales. No obstante, se identifica una clara escasez de estudios que comparen estas
técnicas avanzadas bajo un mismo entorno fisico y condiciones homogéneas. En particular,
aunque el dron Parrot Mambo ha sido empleado en investigaciones tanto simuladas como
experimentales, no se han encontrado trabajos que realicen un andlisis comparativo entre
los controladores Backstepping y SMC sobre esta plataforma. Este vacio en la literatura
justifica plenamente el desarrollo del presente estudio, el cual propone un andlisis
comparativo experimental de ambas técnicas, aportando evidencia empirica al campo del

control robusto aplicado a UAV ligeros.
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Capitulo 3

3 Marco teérico
3.1 Definiciéon de UAV

Un vehiculo aéreo no tripulado (UAV, por sus siglas en inglés: Unmanned Aerial Vehicle)
es una aeronave que no lleva piloto a bordo; su sustentacién y empuje, generados
aerodindmicamente, son controlados mediante navegaciéon auténoma o por control remoto.
Por esta razon, no se consideran UAV los cohetes con trayectorias balisticas, los misiles de
crucero, los proyectiles ni aeronaves no tripuladas que utilicen gas para mantenerse en el

aire.

De acuerdo con (Gupta et al.,, 2013), los UAV pueden ser operados de forma remota (por
ejemplo, desde una estacién en tierra) o volar de manera auténoma siguiendo planes de
vuelo preprogramados o mediante sistemas de automatizaciéon avanzados. Ademas, estos

vehiculos pueden transportar cargas utiles letales o no letales, dependiendo de su aplicacidn.

3.2 Clasificacién y aplicaciones de los UAV’s

Los drones varian en configuracién segin su plataforma y mision, y se clasifican con base
en parametros como tamafio, autonomia y capacidades operativas. En un estudio por (Watts
et al, 2012) se describen diversas plataformas, destacando sus ventajas en aplicaciones
cientificas y militares. La clasificacién incluye: Microvehiculos Aéreos (MAV, Micro Air
Vehicles), Nanovehiculos Aéreos (NAV, Nano Air Vehicles), UAV de Despegue y Aterrizaje
Vertical (VTOL, Vertical Take-Off and Landing), y categorias segun altitud y duracidn: baja
altitud y corta duracién (LASE), baja altitud y larga duracion (LALE), media altitud y larga
duraciéon (MALE), y gran altitud y larga duraciéon (HALE).

En las ultimas décadas, el desarrollo de UAV de menor tamafio ha impulsado su uso en
misiones de inteligencia y tareas especializadas, lo que ha motivado un esfuerzo constante

en disefio y miniaturizacion. Como resultado, han surgido multiples configuraciones de UAV
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pequeiios, con distintas formas y modos de vuelo. En la Figura 3.1 se presenta una
clasificacion detallada de los distintos tipos existentes (Hassanalian & Abdelkefi, 2017), que
incluye: Vehiculo Aéreo No Tripulado (UAV), Micro Vehiculo Aéreo No Tripulado (LUAV),
Micro Vehiculo Aéreo (MAV), Nano Vehiculo Aéreo (NAV) y Pico Vehiculo Aéreo (PAV). Esta

clasificacion se profundiza en las subsecciones siguientes.

| Clasificacion de drones |

UAV WUAV MAV NAV
——{_ HTOL ] HTOL | [+ Alafiia H Alafia | Ala batiente |
VTOL —_VTOL [~ Ala batiente

(.‘uadr]‘cﬁptero|

—-{ Ala hatientel

Rotor | ,| Rotor a| VTOL Hlics
basculante basculante ﬁ e |copter0|
Cuerpo Cuerpo basculante __{ Monocaptero |
basculante basculante Hélice
Ala Ala || carenada = Cuadricéptero

basculante basculante Ala batiente L+ Hexacoptero
Ventilador a| Cicloidales —| Helicoptero -
canalizado : | Bionave
= |_,| Ventilador ™ Ornicdptero
—-{ HelicGptero canalizado Al
L Ala fija/batiente

oscilante Bionave
—+| Ornicoptero

Munocéptero|

Bionave |

—

Ala rotatoria
Helicoptero l

‘ Monocéptero H Bicdptero H Tricéptero H Cuadricéptero ‘ Pentacéptero H Hexacéptero ” Octocéptero H Decacéptero H Dodecacaptero |

Figura 3.1 Clasificacion de drones. (Hassanalian & Abdelkefi, 2017).

3.2.1 Clasificacion de UAVs

Los UAV se distinguen de otros drones pequeiios, como los MAV y NAV, por su finalidad
operativa, los materiales empleados y la complejidad del sistema de control. Diversos
requisitos de misién han dado lugar a multiples tipos de UAV, por lo que resulta util
clasificarlos segtin sus capacidades operativas (Cai et al., 2023). Como se observa en la Figura
3.2, los UAV pueden ser de tipo HTOL, VTOL, hibridos (ala, rotor o cuerpo basculante,

ventilador canalizado), helicopteros, entre otros.

3.2.2 Clasificacion de pUAV

Un pUAV (micro UAV) es un vehiculo aéreo no tripulado lo suficientemente compacto
como para ser transportado y lanzado manualmente por una persona, sin necesidad de una
pista de despegue (Watts et al., 2010). Son mas grandes que los MAV, pero mas pequefios

que los UAV que no pueden lanzarse a mano. Estos drones presentan diversas
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configuraciones, como HTOL, VTOL, hibridos (ala, rotor o cuerpo basculante, ventilador
canalizado), helicopteros, entre otros, algunos de los cuales se ilustran en la Figura 3.3.

Aunque comparten disefios con UAV convencionales, suelen ser mas pequefios y ligeros.

a) - b) J

Figura 3.2 Tipos de UAV, (a) HTOL, (b) VTOL, (c) heli-ala. (Hassanalian & Abdelkefi, 2017).

a) b) c)
Figura 3.3 Tipos de pUAVs, (a) HTOL, (b) ala basculante, (c) helicoptero. (Hassanalian & Abdelkefi, 2017).

3.2.3 Clasificacion de MAV

Los MAV son drones en miniatura con longitudes inferiores a 100 cm y pesos menores a
2 kg. Se clasifican en nueve categorias: ala fija, ala batiente, VTOL, ala rotatoria, rotor
basculante, ventilador canalizado, helicoptero, ornitéptero y configuraciones no
convencionales. Pueden incorporar sensores visuales, acusticos, quimicos y biolégicos, lo
que ha despertado el interés en areas como la ingenieria aeroespacial, mecanica, eléctrica y

computacional (Galinski & Zbikowski, 2007).

De acuerdo con (Hassanalian & Abdelkefi, 2017), los MAV comprenden dispositivos de
entre 15 cm y 100 cm de longitud y pesos entre 50 gy 2 kg. Su tamafio reducido les otorga
un rango operativo mas versatil en comparacion con los UAV. Algunos ejemplos se ilustran

en la Figura 3.4.
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a) b) c)
Figura 3.4 Tipos de MAV (a) ala rotatoria, (b) VTOL, (c) helicoptero. (Hassanalian & Abdelkefi, 2017).

Ademas de su tamano reducido, los MAV se caracterizan por operar a bajas velocidades y
altitudes, lo que los hace ideales para aplicaciones como monitoreo de zonas peligrosas,
seguimiento de objetivos o mapeo. No obstante, su vuelo a baja altitud los expone a la capa
limite atmosférica, una regién turbulenta que los hace sensibles a perturbaciones; por ello,

su disefo y fabricacidn requieren alta precision (Mohamed et al., 2016).

Dado que en esta investigacion se emplea un UAV tipo MAV cuadricéptero, este se analiza

en mayor detalle en la siguiente subseccidn.

3.2.3.1 MAV de ala rotatoria

Una de las principales ventajas de los MAV frente a otros drones, como los UAV, es su
tamafio reducido, que les permite operar en espacios confinados (Joshi & Akre, 2015). Esto
es especialmente cierto en los modelos de ala rotatoria, que destacan por su capacidad de
vuelo estacionario y alta maniobrabilidad. Como se muestra en la Figura 3.5, estos drones,
equipados con hélices o rotores, pueden desplazarse en todas las direcciones y mantenerse
suspendidos en un punto fijo, lo que los hace ideales para inspecciones en areas de dificil

acceso, como tuberias o puentes.

Al igual que los helicopteros, generan sustentaciéon mediante la rotaciéon continua de sus
palas. Existen configuraciones con entre uno y doce motores: monocopteros, bicopteros,
tricépteros, cuadricopteros y asi sucesivamente hasta los dodecacopteros (Tafreshi et al,,
2014). Los mas comunes son los cuadricépteros y hexacopteros, por su equilibrio entre

estabilidad y maniobrabilidad.
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Forward

g) h) i)
Figura 3.5 Tipos de multicopteros; (a) monocéptero, (b) bicoptero, (c) tricoptero, (d) cuadricéptero, (e)
pentacoptero, (f) hexacdptero, (g) octacéptero, (h)deca-coptero, (i) dodeca-coptero. (Hassanalian & Abdelkefi,
2017).

3.2.4 Clasificacion de NAV

Ademas de los vehiculos aéreos micro (MAV), la Agencia de Proyectos de Investigacion
Avanzados de Defensa (DARPA) inicié un programa sobre vehiculos aéreos nano (NAV)
(Petricca et al.,, 2011), definidos como drones extremadamente pequefios y ligeros, con una
envergadura maxima de 15 cm y un peso inferior a 50 g. Estos drones tienen un alcance
menor a 1 km y una altitud maxima de vuelo de alrededor de 100 m. Existen diferentes
configuraciones paralos NAV, como alas fijas, alas rotatorias y alas batientes, que se ilustran

en la Figura 3.6.
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c) d
Figura 3.6 Tipos de NAV: (a) ala batiente, (b) helicdptero, (c) quadrotor, (d) hexacdptero. (Hassanalian &
Abdelkefi, 2017).

3.3 Aplicaciones de los UAVs

Los avances en fabricacidn, navegacioén, control remoto y almacenamiento de energia han
permitido el desarrollo de una amplia variedad de drones, capaces de operar en entornos
donde la presencia humana es dificil, peligrosa o imposible (Bachmann et al., 2009). Gracias
a estas innovaciones, los drones se utilizan en vigilancia militar, exploracidon planetaria y
misiones de busqueda y rescate, tanto en interiores como en exteriores. Su tamafo y
equipamiento varian segun la mision, adaptandose desde inspecciones en espacios

confinados hasta operaciones de gran escala (Hassanalian & Abdelkefi, 2017).

Como se aprecia en la Figura 3.7, los drones tienen un gran potencial en la vida cotidiana,
con mas de doscientas aplicaciones proyectadas, que incluyen misiones de rescate,
proteccion ambiental, entregas y exploraciones oceanicas o espaciales. Equipados con
camaras infrarrojas, ofrecen vision en condiciones de baja iluminacién y acceso rapido y

seguro a zonas objetivo.
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| Tipo de aplicacién |

Zona de vuelo Mision

| Bajo el agua | | Agua | | Tierra | | Aire | | Espacio |

— Militar | | Civil |
—°| Videografia/Fotografia |
—-| Entrega de paquetes |~— . Maritimo
—'| Respuesta a catastrofes |

Meteorologia

| En el exterior | | En el interior |

| Drones lanzamisiles Inspeccion

| Drones lanzabombas

IT1T

| | Campo de aterrizaje de [
drones I

Interruptores de la —'| Drones de construccidn |
comunicacién Aficion

—-| Drones espaciales |

—-| Mineria, petroleo y gas |

| Drones de camuflaje Medio ambiente y clima |

Agricultura

I

i

Cartografia

| Suministros médicos |~—

| Drones espia invisibles

Figura 3.7 Clasificacion de aplicaciones de drones.

3.4 Cuadricoptero Parrot Mambo FPV

El mini dron seleccionado para este estudio es el Parrot Mambo Minidrone (PMD), elegido
por su versatilidad, bajo costo y compatibilidad con MATLAB y Simulink. Este cuadricéptero
cuenta con un sistema de control interno que le permite autoestabilizarse durante el vuelo,
lo que lo convierte en una plataforma confiable para pruebas y experimentos. La Figura 3.8
ilustra la estructura de cuerpo rigido del mini dron Parrot, que incluye una bateria, cuatro
sensores, cuatro motores, cuatro aspas y cuatro protectores. Asimismo, la plataforma es
compatible con Wi-Fi y Bluetooth, lo que facilita la comunicacién con diversos dispositivos

externos.

El sistema de control de vuelo del Parrot Mambo estd equipado con sensores que
garantizan una estabilidad durante el vuelo, aspecto esencial para ejecutar maniobras
precisas y recopilar datos confiables. Entre sus capacidades destacan giros de 360°, cambios
bruscos de direccidn y vuelos acrobaticos. El motor de alta eficiencia proporciona un empuje
de hasta 4,5 gramos, lo que permite realizar ajustes rapidos y precisos en la velocidad y

direcciéon (Kadhim & Abdulsadda, 2023).

El Parrot Mambo se caracteriza por su alta maniobrabilidad, lo que lo hace idéneo para

aplicaciones de investigaciéon. Esta equipado con una bateria que ofrece una autonomia
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promedio de 10 minutos con una carga completa y dispone de cuatro sensores clave: un
sensor de ultrasénico, una camara de 60 fps, un sensor de presién y una unidad de medicién
inercial (IMU). Estos sensores permiten evaluar la velocidad, la inclinacién y la deteccion de
obstaculos, lo que lo convierte en una herramienta versatil para experimentos en entornos
controlados (Parrot Mambo Fly - Drone, Andlisis. Review Con Caracteristicas, Precio y

Especificaciones, n.d.).
Caracteristicas del Parrot Mambo FPV:
Procesador: doble nicleo, con un rendimiento eficiente.

Sistema operativo: basado en software propietario de Parrot, optimizado para vuelo

estable.
Conexion: Wi-Fi y Bluetooth para control remoto y transmision de video en tiempo real.
Giroscopio: 3 ejes para estabilizacion en vuelo.
Acelerémetro: 3 ejes para deteccion de movimientos.
Magnetometro: 3 ejes para orientacion precisa.
Sensor de ultrasdnico: para medicion de altitud y mantenimiento de estabilidad en vuelo.
Camara frontal VGA: para transmisiéon FPV en tiempo real.

Bateria Li-Po recargable de 550 mAh: con un tiempo de vuelo aproximado de 8-9 minutos.

Figura 3.8 UAV MAV Parrot Mambo FPV.
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3.4.1 Sensores de orientacion y posicion del UAV Parrot Mambo FPV

Con el fin de establecer el problema de control, es necesario comprender el
funcionamiento del hardware del UAV. Dado que este ya se encuentra construido, resulta
pertinente analizar sus componentes. El Parrot Mambo emplea los sensores mostrados en la
Figura 3.9, los cuales permiten estimar la posicion y, de este modo, ubicar al UAV en el
espacio tridimensional. A continuacién, se describen de manera detallada cada uno de estos

sensores.

Sensores

Ultrasonico Et@ Es@ E/IE

Movimiento y Altitud Aceleracion y

velocidad horizontal velocidad angular

Distancia sobre una
superficie

Figura 3.9 Sensores integrados en el UAV Parrot Mambo
3.4.1.1 Sensor ultrasénico

En la parte inferior del dron, se encuentra el sensor ultrasénico, tal como se muestra en la
Figura 3.10. El sensor sefialado con el recuadro punteado en rojo se utiliza para medir
distancias verticales. Este dispositivo opera mediante la emision de ondas de ultrasonido,
que son reflejadas por superficies cercanas y posteriormente detectadas por el propio
sensor. A partir del tiempo transcurrido entre la emision y la recepcion de la sefial, se calcula
la distancia entre el UAV y el suelo, lo que permite una estimacion precisa de la altitud hasta
aproximadamente 5 metros. Mas alla de este rango, el sonido reflejado resulta demasiado
débil para ser capturado (La Funcién Del Sensor Ultrasénico de Altura AGL En Un UAS - Daily
Drones, n.d.; McGriffy, 2016).

Cuando el dron vuela a baja altura, el sensor ultrasoénico proporciona informaciéon en
tiempo real al sistema de control de vuelo, lo que permite ajustar automaticamente la

potencia de los motores para compensar variaciones en la altura y mantener la estabilidad.
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Figura 3.10 Sensor ultrasénico del UAV Parrot Mambo.
3.4.1.2 Sensor 6ptico

El Parrot Mambo incorpora una cdmara éptica orientada hacia abajo, como se observa en
la Figura 3.11. Esta cAmara captura imagenes del terreno directamente debajo del dron y
utiliza técnicas de flujo 6ptico para detectar desplazamientos en las direcciones X e Y. Al
comparar imagenes consecutivas, el sistema identifica cambios en patrones o texturas del
suelo, lo que permite determinar movimientos horizontales. Esta informacion se integra con

los datos del acelerémetro y el giroscopio para mantener la posicién y estabilidad del UAV.

Ademas de su funciéon de estabilizacion, la cAmara del Parrot Mambo cuenta con una
resolucion de 0.3 megapixeles y una velocidad de captura de 60 fotogramas por segundo
(fps). Aunque su resolucion es limitada, resulta adecuada para las tareas de navegacion y

estabilizacion para las que fue disefiada.

Cabe destacar que la eficacia del sistema de flujo 6ptico depende de las caracteristicas del
terreno y las condiciones de iluminacion. Superficies con texturas uniformes o escasa
iluminacion pueden dificultar la deteccion del movimiento, lo que afectaria la estabilidad del
UAV. Por ello, es recomendable operar el UAV en entornos con patrones de suelo bien
definidos y una iluminacidn suficiente, a fin de garantizar un rendimiento dptimo (Optical

Flow with Parrot Minidrones, n.d.).
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Figura 3.11 Sensor éptico del UAV Parrot Mambo.
3.4.1.3 Sensor de presion

El Parrot Mambo incorpora un sensor de presiéon barométrica que cumple una funciéon
esencial en la regulacion de la altitud. Este sensor mide la presiéon atmosférica y permite
calcular la altura relativa respecto al nivel del mar. Al detectar variaciones de presion, el
sistema de control de vuelo ajusta la potencia de los motores para mantener o modificar la

altitud segun sea necesario.

El sensor de presién trabaja en conjunto con los demds sensores para proporcionar datos
mas precisos sobre la posicién y el movimiento del UAV. Esta integracién de sensores
favorece una estabilidad 6ptima durante el vuelo, incluso en condiciones ambientales
variables. Ademas, el sensor de presion contribuye a mejorar la precision en la navegacion y
en larespuesta del UAV a las drdenes del piloto. Al generar informacion en tiempo real sobre
la altitud, el UAV puede realizar ajustes inmediatos para mantener el vuelo estable (McGriffy,

2016; Pressure Sensor Designed for Altitude Tracking in Drones, n.d.).

3.4.1.4 Sensor de unidad de medicion inercial

El mddulo encargado de realizar estas mediciones se denomina IMU (Unidad de Medicién
Inercial), un sistema electrénico basado en MEMS (Sistema Microelectromecanico) que
incorpora un giroscopio y un acelerémetro (véase Figura 3.12). Este conjunto de sensores
proporciona informacién sobre la velocidad del movimiento lineal, la orientacién y direccién

de giro (McGriffy, 2016).
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Figura 3.12 Representacion de IMU: a) Acelerémetro b) Giroscopio.

Los acelerémetros (Figura 3.5a) miden la aceleracién lineal del UAV en todos sus ejes. Una
de sus funciones es supervisar de manera continua la tasa de cambio de la velocidad vertical,
con el fin de cuantificar el efecto de la fuerza de gravedad sobre la aeronave. Como se indicé
anteriormente, la inclinacién del UAV influye significativamente en su movimiento, de ahi la
importancia de estimar el angulo de rotacion. Este parametro se calcula a partir de la
velocidad de rotacion, medida mediante el giroscopio (Figura 3.5b) (Cuellar et al., 2015;

Gonzalez Mufioz, 2006; McGriffy, 2016).

3.4.2 Actuadores del dron Parrot Mambo FPV

Una vez detallados los sensores que proporcionan la informacién esencial de orientacién
y posicion, resulta pertinente analizar cuales son los actuadores del Parrot Mambo que

permiten aplicar las fuerzas necesarias para mantener el vuelo.

El UAV cuenta con cuatro motores eléctricos, cada uno con su propia hélice, dispuestos en
una configuracion en X. Aunque los motores delanteros y traseros se distinguen por el color
de sus hélices (blancas al frente y negras atras), lo que facilita la orientacion visual del piloto.
Esta configuracion permite un control independiente de los movimientos del dron, como el
empuje (thrust), balanceo (Roll), cabeceo (Pitch) y guifiada (Yaw), asegurando estabilidad y

precision en el vuelo sin interferencias entre los distintos ejes de movimiento.

En la configuracién X el UAV dispone de cuatro actuadores que generan fuerzas y
momentos sobre el sistema, lo que posibilita producir el movimiento deseado. Surge

entonces la siguiente pregunta: jcomo se producen las entradas adecuadas al sistema para
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obtener las salidas esperadas? Es decir, ;es posible manipular estos cuatro motores para que

el UAV gire y maniobre en el espacio tridimensional?

Para responder a estas cuestiones, debe considerarse que el cuadricéptero es un sistema
subactuado, lo que significa que cuenta con un ndimero de actuadores menores que sus
grados de libertad. En este caso, dispone de cuatro motores con hélices, pero debe controlar
seis grados de libertad: tres traslacionales (movimiento en los ejes x, y y z) y tres rotacionales
(balanceo, cabeceo y guifiada), como se muestra en la Figura 3.13. Debido a esta limitacion,
ciertos movimientos no pueden ejecutarse de manera directa, sino que requieren
combinaciones de inclinaciéon y empuje para lograrse (Setting Up the Control Problem | Drone

Simulation and Control - MATLAB & Simulink, n.d.).

Direcci6n de traslacién

Arriba/Abajo Izquierda/Derecha Adelante/Atras

N
7 AN

Sentido de rotacién

Balanceo Cabeceo Guiriada

—va 4@% ¢

Figura 3.13 Grados de libertad del UAV Parrot Mambo.
3.4.2.1 Generacion de empuje y control del movimiento

Cada motor del dron genera empuje al hacer girar su hélice, expulsando aire hacia abajo
y produciendo una fuerza de reaccién hacia arriba (Figura 3.14). Si la suma del empuje total
es igual a la fuerza de gravedad, el UAV se mantiene en equilibrio estatico. Si el empuje es

mayor, asciende; si es menor, desciende.
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Figura 3.14 Principio de accion-reaccién en una hélice de UAV.

Ademas del empuje, el giro de las hélices introduce un par de reaccién sobre la estructura.
Este fendmeno es consecuencia de la tercera ley de Newton, la cual establece que toda accién
genera una reaccion de igual magnitud en sentido opuesto. En un cuadricéptero, si todos los
motores giraran en la misma direccion, la estructura completa tenderia a rotar en sentido
contrario, generando una rotacién incontrolada. Para evitarlo, se adopta una configuraciéon
en la que dos motores giran en sentido horario y los otros dos en sentido antihorario,

logrando que los pares de reaccion se cancelen entre si.

Figura 3.15 Sentidos de giro de los motores del UAV Parrot Mambo FPV.
Esta configuracién posibilita el control independiente de los cuatro movimientos
fundamentales del cuadricoptero (Setting Up the Control Problem | Drone Simulation and

Control - MATLAB & Simulink, n.d.)

e Empuje: se controla aumentando o disminuyendo de manera uniforme la
velocidad de los cuatro motores. Si todos giran mas rapido, el dron asciende; si

disminuyen su velocidad, desciende.
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e (Guinada: se genera al modificar la velocidad de dos motores que giran en el mismo
sentido, compensando con los otros dos. Esto produce un momento de torsion que
hace girar el UAV sobre su eje vertical sin afectar la altitud.

e Balanceo: se logra al aumentar la velocidad de un par de motores situados en un
mismo lado del UAV mientras se reduce la de los motores opuesto. Esto genera un
momento de inclinacién lateral, permitiendo el desplazamiento hacia la izquierda
o derecha.

e (Cabeceo: se obtiene de manera andaloga al balanceo, pero actuando sobre los
motores delanteros y traseros. Al Incrementar la velocidad de los motores traseros
y reducir la de los delanteros, el UAV inclina su “nariz” hacia abajo y avanza; si se

hace lo contrario, retrocede.

Una vez descritos los actuadores y su funcién en la generaciéon de movimientos, resulta
necesario modelar matematicamente la dinamica del dron para comprender cémo las

entradas de control se traducen en desplazamientos y actitudes especificas.

3.5 Modelo matematico de un cuadricéptero

Un esquema general del cuadricoptero se muestra en la Figura 3.16. Como se mencion6
en secciones anteriores, la variacion de la velocidad de rotacién de cada hélice permite
modificar la fuerza de sustentacidén generada, lo que posibilita el control del movimiento del
vehiculo. Cuando las velocidades de las cuatro hélices aumentan o disminuyen de manera
simultanea, se produce un desplazamiento vertical. Por otro lado, si se ajustan
diferencialmente las velocidades de las hélices 2 y 4, se induce una rotacién en el eje
longitudinal (Roll), acompafiada de un desplazamiento lateral. De forma analoga, al
modificar las velocidades de las hélices 1 y 3, se genera una rotacién en el eje transversal
(Pitch), también con un movimiento lateral asociado. Finalmente, la rotacién en el eje vertical
(Yaw) se logra mediante el desequilibrio de los torques reactivos entre los pares de hélices

que giran en sentidos opuestos, lo cual requiere un ajuste mas fino (Bouadi et al., 2007).
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Para describir la dindmica del vehiculo, se consideran dos sistemas de referencia: un
sistema inercial E(0,X.Y,Z) y un sistema corporal B(o’,x,y,z), fijo al cuerpo del

cuadricoptero, como se observa en la Figura 3.16.
Se adoptan las siguientes suposiciones:

e Laestructura del cuadricoptero es rigida y simétrica.

e El centro de masa coincide con el punto o’.

e Las hélices se consideran rigidas.

e La fuerza de empuje y el par de arrastre son proporcionales al cuadrado de la

velocidad de rotacion de las hélices.

Figura 3.16 Diagrama del cuadricéptero.

Bajo estas suposiciones, es posible describir la dinamica del fuselaje como la de un cuerpo
rigido en el espacio, al que se suman las fuerzas aerodinamicas generadas por la rotaciéon de

los rotores.

Utilizando el formalismo de Newton-Euler, las ecuaciones dindmicas se expresan de la

siguiente manera:

E=v
R =RS() (3-1)

JA=-0xJ0+ 1 — T,
Donde ¢ representa la posicion del centro de masa del cuadricéptero con respecto al

sistema de referencia inercial. La variable m denota la masa total de la estructura, y J € R3%3
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corresponde a la matriz de inercia, la cual constante, simétrica y definida positiva con

respecto al sistema de referencia B.

I, 0 0
J=(0 L, O (3-2)
0 0 1,

Q representa la velocidad angular del fuselaje, expresada en el sistema de referencia B.

1 0 —sin@
.(2=<0 cos ¢ cos@sind))

0 —sin¢g cos¢pcosH

¢
6

Y

En el caso de que el cuadricoptero realice movimientos angulares de baja amplitud, Q

(3-3)

. « o« aT .
puede aproximarse como el vector [qb, 0,1/}] . Por otro lado, R representa la matriz de
transformacién homogénea, es decir, aquella que transforma los vectores del sistema

inercial E al sistema corporal B, y se define en (3-4).

R =R($,6,¥) =Rz Y)RY,OR(x, p) (3-4)
Los angulos de Roll ¢, Pitch 8y Yaw i describen la orientacion del cuadricéptero en el
sistema de referencia corporal. Las matrices de rotacién elemental R(z,y), R(y,6) y R(x, ¢)

se definen en (3-5) (Khalil & Dombre, 2004).

cosyp —siny 0 cos8 0 sin@
R(z,¢) =|siny cosyp O|,Rp,0)=| 0 1 0 [,R(x,¢)
0 0 1 —sinf 0 cos8 (3-5)

1 0 0
= [0 cos¢p —sin qb]
0 sing cos¢
Sustituyendo (3-5) en (3-4), se obtiene la matriz de rotacién compuesta (3-6).
CYCO CYSOSP — SYCP CPSOCH + SPSe

SYCO SPSOSP + CYCp  SYSOCH — ChSp
-s8 CoSe CoCep

R= (3-6)

Donde Cy S representan las funciones trigonométricas coseno y seno, respectivamente.
S(Q) es una matriz antisimétrica (también conocida matriz sesgada o matriz cruzada) y, para
un vector dado Q = [Q4, Q,, Q3]7, se define como:

0 _.{23 .{22
s(2) = ( £ 0 —.(21> (3-7)
_.{22 ‘Ql O
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Fr representa la fuerza resultante generada por los cuatro rotores del cuadricoptero

y Se expresa como:

cos ¢ sin @ siny — sin¢ cos P Z F; (3-8)

cos ¢ cos O i=1

cos ¢ cosPsinf + singp siny\ 4
L

Donde cada fuerza elemental esta dada por:

F; = K,w? (3-9)

Donde K, es el coeficiente de sustentacion y w; representa la velocidad angular del rotor.

La fuerza de gravedad se define como.

F,=[0 0 —-mg]” (3-10)
[+ representa el momento desarrollado por el cuadricoptero debido a los rotores,

expresado en el sistema de referencia corporal. Este se define como:

d(F; — Fy)
I = d(F, — F,) (3-11)
Ka(of — w3 + 0 — )

La distancia entre el centro de masa del cuadricoptero y el eje de rotacion de cada hélice

se denota por la letra d, mientras que K es el coeficiente de arrastre rotacional.

I; es el momento generado por los efectos giroscopicos del sistema, definido como:

=) an,

4
i=1

0
0 l (3-12)
Do,

De este modo, /, representa la inercia de cada rotor. Desarrollando las ecuaciones (3-1) a
(3-12), el modelo dinamico completo que rige el comportamiento del cuadricoptero se

expresa como:
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( U
X = (sintpsin¢+coszpsinﬁ?cos¢)zl
U
y = (—COS‘([)SiTL(b+Sinlpsin9(los¢)#

. U,
Z=—g+ (cos@cosgb)—

) I S lU (3-13)
b= yy —1zz 91/) Jrp JTP 5o 4+ 22
IXX Ixx IXX
. 1, —
6 = ZZ—(plp +]£¢_Q + =2
lyy lyy IXX
. IXX - Iy U4_
\ v 77 ¢ I77

Donde Uy, U,, U y U, son las entradas de control del sistema, expresadas en funcién

de las velocidades angulares de los cuatro rotores, de la siguiente manera:

Uy Ko Ko Kp Kp\[of
U| [-K, 0 K, 0 ||lws
UsI 7\ 0 -K, 0 K, ||w? (3-14)
U4 Kd _Kd Kd _Kd (1)2

Finalmente, Q se define como:
N =(w; —wy; + w3 —w,) (3-15)
3.6 Teoria de Estabilidad de Lyapunov

La teoria de estabilidad de sistemas dinamicos, basada en las contribuciones
fundamentales de Aleksandr Mijailovich Lyapunov, constituye un pilar en el analisis y
control de sistemas no lineales. Esta teoria establece los fundamentos para estudiar c6mo un

sistema responde ante perturbaciones en torno a sus puntos de equilibrio.

Un sistema dinamico se considera estable en el sentido de Lyapunov si, tras una
perturbacion en las condiciones iniciales, el sistema permanece en una region limitada del
espacio de estados. Si ademas el sistema no solo se mantiene dentro de esa region, sino que
sus trayectorias tienden a regresar al punto de equilibrio con el tiempo, entonces se dice que

el sistema es asintéticamente estable.

Considérese el sistema dinamico autébnomo no lineal general (Haddad & Chellaboina,

2019).

x(t) = f(x(©), x(0) =x, t € Ly, (3-16)
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Donde x(t) € D € R"t € I, es el vector de estado del sistema, D es un conjunto
abierto con 0 € D,f:D - R" es continua en D, y I,y = [0,7,,),0 < T,, < . Suponemos
que, para cada condicidn inicial x(0) € Dy cada 1,, = 0, el sistema dindmico (3-16) posee
una solucién tnica x: [0,7,,) — D en el intervalo [0,7,, ). Denotamos la solucién de (3-16) con
la condicién inicial x(0) = x, por s(:, x,), de modo que el flujo del sistema dindmico (3-16),
dado por el mapas : [0, Txo) X D — D, es continuo en x y continuamente diferenciable en t.
Este flujo satisface la propiedad de consistencia s(0, xy) = x, y la propiedad de semigrupo
s(t,s(t,x0)) = s(t +1,%,), para todoxo €D y t,T € [0, Txo) tal quet +t € [0, Txo). Salvo
indicacion contraria, se asume que f(0) = 0 y f(-) es continua de Lipschitz en D.

Definicién

i) Lasolucion cero x(t) = 0 de (3-16) es estable en el sentido de Lyapunov si, para todo
€ > 0, existe § = §(e) > 0 tal que, si ||x(0)|| < &, entonces ||x(t)|| < & paratodot =
0 (véase Figura 3.17).

ii) La solucién cero x(t) = 0 de (3-16) es (localmente) asintoticamente estable si es
estable en el sentido de Lyapunov y existe § > 0 tal que, si ||x(0)|| < §, entonces
th_)rg x(t) = 0 (véase Figura 3.18).

iii) La solucion cero x(t) = 0 de (3-16) es (localmente) exponencialmente estable si
existen constantes positivas a, 8,y § tales que, si ||x(0)|| < 8, entonces ||x(t)| <
allx(0)|le~Pt,t > 0.

iv) La solucion nula x(t) = 0 a (3-16) es globalmente estable asintéticamente si es

estable en el sentido de Lyapunov y para todo x(0) € R", tlim x(t) = 0.

v) La solucién cero x(t) = 0 a (3-16) es globalmente exponencialmente estable si
existen constantes positivas a y 8 tales que [|x(t)|| < a||x(0)|le~F%, t > 0, para todo
x(0) € R™

vi) Finalmente, la solucién nula x(t) = 0 de (3-16) es inestable si no es estable en el

sentido de Lyapunov.
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|"f f/?"u

Figura 3.18 Estabilidad asintdtica de un punto de equilibrio.

3.7 Técnicas de control para sistemas no lineales

En la formulacion de cualquier problema practico de control siempre existe una
discrepancia entre la planta real y el modelo matematico utilizado para el disefio del
controlador. Estas discrepancias provienen principalmente de perturbaciones externas,
parametros desconocidos de la planta y dindmicas parasitas. El disefio de leyes de control
que garanticen el rendimiento deseado del sistema de lazo cerrado, a pesar de estas
perturbaciones e incertidumbres, representa un gran desafio para el ingeniero de control.
Esta problematica ha generado un notable interés en el desarrollo de los llamados métodos
de control robusto, los cuales buscan ofrecer soluciones ante tales dificultades. En
consecuencia, se ha promovido un amplio y exitoso desarrollo de técnicas como el control
adaptativo robusto, el control H,, el control Backstepping y el SM(, entre otros, que han

demostrado ser enfoques eficaces para manejar incertidumbres acotadas y perturbaciones

(Schneider, 1982).
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En las subsecciones siguientes se describen las técnicas de control Backstepping y SMC,
las cuales seran empleadas en el desarrollo del presente trabajo de investigacién. Ambas

técnicas han demostrado en la literatura ser robustas para el control de sistemas no lineales.

3.7.1 Control Backstepping

El disefio de controles de realimentaciéon mediante funciones de Lyapunov es una técnica
ampliamente utilizada en la literatura de control. Sin embargo, resulta complejo determinar
una funcién de Lyapunov adecuada para un sistema de no lineal general. En tales casos, es
posible buscar un control local o un control global y establecer la estabilidad del sistema en
lazo cerrado tras laimplementacion de la realimentacién, con apoyo en la teoria del multiple

central.

El método de control Backstepping es un procedimiento de disefio recursivo que vincula
la eleccion de una funcién de Lyapunov con el disefio de un controlador de realimentacion,
garantizando la estabilidad asintdtica global de los sistemas de realimentacion estricta. Este
método permite superar las limitaciones del enfoque de linealizacion por retroalimentacién
en el control. Una variante de esta técnica es el control Backstepping adaptativo, que
incorpora estimaciones de parametros desconocidos en el sistema de control para

aplicaciones generales (Kokotovi¢ & Arcak, 2001; Kokotovi¢, 1992).

A continuacion, se presenta un ejemplo que ilustra la aplicabilidad de la técnica de control

Backstepping, fundamentando en la la teoria de estabilidad de Lyapunov.
Ejemplo 1. Considere el siguiente sistema no lineal de segundo orden:

=aft+&+4¢,

; 3-17
£ = v (3-17)

donde 1, £2 son los estados, a es una constante positiva, y v es un control Backstepping a
disefiar.

En ecuacion (3-17), &, es considerado como un control virtual. Asi, la ecuacién (3-17)

puede reescribirse como;
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G=af++w (3-18)
donde w se interpreta como una entrada de control virtual.

El sistema (3-18) es un sistema no lineal de primer orden, Para el analisis de estabilidad,

se considera la siguiente funcidn candidata de Lyapunov:

W) =58 (3-19)
Claramente, V1 es cuadratica y definida positiva en R.
La derivada de V; a lo largo de las trayectorias del sistema es:
Vi=&é =&(agf +& +w) (3-20)
Se elige el controlador virtual w como
w=-af —aif —¢& (a>0) (3-21)
Con esta eleccion, la ecuacién (3-20) se transforma en
V, = —aé} (3-22)
la cual es cuadratica y definida negativa en R.

De acuerdo con la teoria de estabilidad de Lyapunov vista en la Seccidn 3.6, el sistema con

retroalimentacion se expresa como:

¢, =aff +& +w=—af; (3-23)

Por lo tanto, el sistema es globalmente asintdticamente estable.

Para que el estado &, sea globalmente asintéticamente estable con las raices deseadas,
como en (3-23), el estado ¢, debe coincidir con el controlador virtual w. Dado que &, y w
parten de valores iniciales diferentes, el disefio de control debe forzar a &,(t) a seguir al
controlador virtual w(t). Por lo tanto, el control Backstepping v se disefia para regular la

siguiente salida:
z=§—W=§ +ag +agf + & (3-24)

De (3-24) se obtiene:
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S =z-ad —aff — & (3-25)
Sustituyendo en (3-17), la ecuacién puede escribirse como:
& =—ak +z (3-26)
Ademas, la dindmica de z se obtiene como:
z=§, + (a+2a8 +38D)& = (a+2a8 + 38 (—ag, +2) +v (3-27)

De este modo, en las coordenadas (¢, z), la planta no lineal (3-17) puede representarse

como:

él = _afl +z [3_28)
z=(a+2af; +3&)(—af, +2)+v

Se propone la siguiente funcién de Lyapunov total:

VD) = () 457t =5 (E +2) (329)
La derivada de V alo largo de las trayectorias del sistema es:
V=8 +2zz2=§(—a& +2) +z[(a + 2a&; + 382)(—aé, + 2) + V] (3-30)
Se considera la siguiente ley de control Backstepping:
v=—& — (a+2aé +3E)(—aé, +2)—fz (B >0) (3-31)
Sustituyendo (3-31) en (3-30), se obtiene:

V= —af? — Bz (3-32)

Esta claro que V es globalmente definida negativa en R?.

Por la teoria de estabilidad de Lyapunov, se concluye que el sistema no lineal (3-28) es
globalmente asintdticamente estable. Por tanto, (fl(t),z(t)) — 0 asintéticamente cuando

t — oo para todas las condiciones iniciales &,(0),z(0) € R.
De (3-25) se deduce que &,(t) también converge al origen para todo &,(0) € R.

Para ilustrar graficamente el resultado del controlador disefiado, se realiza la simulacion

numérica del sistema (3-17), considerando a = 2 y las constantes de gananciaa = = 6. La
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condicion inicial del sistema no lineal se fija como (51 (0),¢, (O)) = (2.8,5.3). La simulacién
se llevé a cabo en Matlab/Simulink utilizando bloques matematicos para representar el

modelo de (3-17) y la ley de control de (3-31).

La Figura 3.19 muestra el comportamiento temporal de los estados &;(t) y &,(t) cuando
se aplica la ley de control Backstepping (3-31). Como se observa en la Figura 3.19, ambos

estados del sistema no lineal (3-17) convergen a cero cuando t = oo (Kumar et al.,, 2020).

20 T T T T T T T T T
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-40

-60

-80

€5

-100

-120

-140

-160

-180 1 1 1 I I 1 1 1 1
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5 5

Time [seg]
Figura 3.19 Evolucién temporal de §1(t) y £2(t) con control Backstepping (sistema 3.22)..

Al variar los parametros a a = 1.5, y las ganancias o = f = 10, se observa un
comportamiento transitorio distinto al de la figura anterior, sin embargo, en ambos casos los

estados convergen a 0.
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Figura 3.20 Evolucion temporal de §1(t) y §2(t) con control Backstepping (sistema 3.22).

3.7.2 Control por modos deslizantes

El SMC es una técnica robusta de control no lineal que ha ganado popularidad debido a su
capacidad para manejar sistemas con incertidumbre y perturbaciones externas. Esta
estrategia pertenece a la familia de los controles de estructura variable, donde el
comportamiento del sistema se modifica mediante cambios dinamicos en la estructura del
controlador. En el SMC, el sistema es forzado a deslizarse a lo largo de una superficie
denominada superficie de deslizamiento, lo que asegura un comportamiento dinamico

deseado y robusto frente a variaciones parametros o perturbaciones externas (Mantz, 2021).

El disefio del SMC involucra cuatro pasos basicos: (i) modelado del sistema, (ii) definicién
de la superficie de control, (iii) seleccion de la légica de conmutacién y (iv) determinacion

del control discontinuo para garantizar el rango de operacion.
e Modelado del sistema. El modelo empleado para el disefio de sistemas de control
de estructura variable es, en forma casi excluyente, el modelo de estados

x = f(x,u)

Y = h(x) (3-33)

donde x son las variables de estado, u la acciéon de control e ¥ la variable controlada.

¢ Superficie de control. El segundo paso consiste en determinar una superficie de

control que satisfaga las especificaciones de disefio.
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s(x)=0 (3-34)
Es importante diferenciar entre la superficie de control s(x) =0 y la funciéon de
conmutacion s(x) = 0. La funcién de conmutacion se define como s: R"™ — R, pudiendo
tomar valores positivos o negativos. Cuando s(x) = 0, una de las variables de estado se
vuelve dependiente de las otras n — 1, definiendo asi un subespacio de dimensién n — 1

dentro del espacio de estados de dimensidon n.

e Logica de conmutacion. El tercer paso consiste en la seleccidon de una légica de
conmutacién que garantice que las trayectorias del sistema alcancen la superficie
de control s(x) = 0 (modo Alcance) y que, una vez alcanzada la superficie, los
estados permanezcan en ella (modo deslizante). En términos generales, se expresa
como:

si s(x)>0 = u=ut = x=f(xut)=f"
si s(x)<0 = u=u = xi=f(u)=f"

(3-35)
e Control discontinuo. Finalmente, la determinaciéon del control discontinuo es
necesaria para asegurar tanto el modo de alcance como el modo deslizante. En esta
etapa, los limites u~ y u™ deben seleccionarse de acuerdo con las especificaciones

del disefio y la regidon de operacion deseada.
Ejemplo 2
Considérese el siguiente sistema en su representacion en espacio de estados,

correspondiente al movimiento unidimensional de una masa unitaria:

{551 =X x1(0) = x4

Xy = u+ fxg, %, 1) x,(0) = x50 (3-36)

Donde u es la fuerza de control, y f(x, x,,t) representa una perturbacion, que puede
incluir friccion seca y viscosa. Se asume que la perturbacion estd acotada, es decir,
|f(x1,%x5,t)] <L > 0. De este modo, el problema consiste en disefiar una ley de control

retroalimentada u = u(x,, x,) que conduzca la masa al origen de manera asintotica.

La ley de control lineal con retroalimentacion de estados se presenta como:

u = _klxl - kzXz, k1 > 0, k2 > 0 (3‘37)
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La cual proporciona estabilidad asintética del origen Unicamente en el caso en que
f(x1,x,,t) =0. En presencia de perturbaciones acotadas |f(x;,x,,t)|<L >0, la

retroalimentacion lineal solo conduce a los estados a un dominio acotado Q(k4, k5, L).

Los resultados de la simulacién del sistema (3-36) y (3-37), con condiciones iniciales
x1(0) =0, x,(0) = —2,ganancias k; = 3,k, = 4,y perturbacion f(x;, x,,t) = sin(2t), se
presentan en Figura 3.21 y Figura 3.22.

-1.5 —x, (Posicion) 1
—X, (Velocidad)
_2 1 1 1
0 2 4 6 8

Tiempo [s]
Figura 3.21 Convergencia asintdtica del sistema f (x4, x5, t)

1l
e

1 T T T
05F 8
0 -
w
<
‘2 -0.5F i
=
1F ]
-1.5 ¢ —x, (Posicion) 1
—X, (Velocidad)
_2 1 1 1
0 2 4 6 8

Tiempo [s]
Figura 3.22 Convergencia en el dominio 2 para f(xq, x5, t) = sin(2t).

La cuestion central es si el problema de control formulado puede abordarse utilizando

Unicamente el conocimiento de los limites de la perturbacién desconocida. Para ello, se
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introduce una ecuacion diferencial lineal homogénea invariante en el tiempo con el fin de

compensar la dindmica deseada del sistema (3-36).

X1+cx; =0, ¢>0 (3-38)

Dado que x,(t) = x,(t), una solucion general de (3-38) y su derivada estan dadas por:

x1(t) = x1(0) exp(—ct)

x,(t) = %, = —cx,(0) exp(—ct) (3-39)

De este modo, tanto x, (t) y x,(t) convergen asintéticamente a cero.

Nétese que no se observa ningun efecto de la perturbacion sobre la dinamica compensada
por el estado. Para formalizar el disefo, se introduce una nueva variable en el espacio de

estados del sistema (3-36):

0=0(x;,%) =x,+¢cxq, ¢>0 (3-40)
Para lograr la convergencia asintética de las variables de estado x4, x, a cero, es decir,

lim x4, x, = 0, con la tasa de convergencia dada por la ecuacién (3-39), en presencia de la
t—oo

perturbacion acotada f (x4, x5, t), es necesario forzar que la variable o de (3-40) tienda a cero
en tiempo finito mediante el control u. Esta tarea puede resolverse aplicando técnicas de

Lyapunov a la dindmica derivada de las ecuaciones (3-36) y (3-40):
G=cx, + f(xy,%5,t) +u, 0(0) =g, (3-41)
Para la dinamica (3-41) se introduce la siguiente funcién candidata de Lyapunov:
V=12 (3-42)

Para garantizar la estabilidad asintdtica de (3-41) en torno al punto de equilibrio ¢ = 0,

deben cumplirse las siguientes condiciones:

a) V<Oparaoc #0
b) lim V =00
|o|—>00
La condicién b) esta claramente satisfecha por VV en (3-42). Para lograr la convergencia
global en tiempo finito, la condicion a) puede modificarse como:

. 1
V<-—aVz, a>0 (3-43)
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Separando variables e integrando la desigualdad (3-43) en el intervalo 0 <t <t, se

obtiene:

1 1 1
Va(t) < - Sat+ V2(0) (3-44)

En consecuencia, V(t) llega a cero en un tiempo finito ¢, acotado por:

1
< ZVZ(O) (3_45)
a

Por lo tanto, el control u calculado para satisfacer la ecuacién (3-43) debe llevar la
variable o a cero en tiempo finito y la mantenerla alli posteriormente. La derivada de V se

calcula como:

V=0d=0a(cx, + f(xy,x5,t) +u) (3-46)
Seleccionando au = —cx, + v y sustituyendo en la ecuacion (3-46), se obtiene:
V =0(f(xy,%5,t) + V) = of (x1, %5, t) + ov < |0|L + ov (3-47)
Seleccionando v = —psign(o), donde
sign(x) = {_1 “;i 3; Z 8 (3-48)
Y
sign(0) € [-1, 1] (3-49)

Con p > 0, se sustituye en (3-47) para obtener:

V <lolL —lolp = —lol(p — L) (3-50)

Teniendo en cuenta la ecuacion (3-42), la condicion (3-43) puede reescribirse como:

V<-a V%=—%|a|, @>0 (3-51)
Combinando las ecuaciones (3-50) y (3-51) se concluye que:
V< -lolp— 1) = ——=lo|
<-lole -1y ==—Flo (3-52)

Finalmente, la ganancia de control p se calcula como:

p=1L+ (3-53)

°
V2
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En consecuencia, una ley de control u que conduce o a cero en tiempo finito (3-45), es:

u = —cx, — psign(o) (3-54)
Con el procedimiento anterior se pueden realizar las siguientes observaciones y

definiciones (Shtessel et al., 2014).

Observacion 1. Es notable que ¢ debe ser una funcién de control u con el fin de disefiar
con éxito el controlador de la ecuacion (3-43) a (3-54). Esta observacion debe tenerse en

cuenta al definir la variable dada en (3-40).

Observacion 2. El primer componente de la ganancia de control de la ecuacion (3-53)

esta disefiado para compensar la perturbacion acotada f(x,, x5, t), mientras que el segundo

término % determina el tiempo de alcance de la superficie de deslizamiento dado por la

ecuacion (3-45). A mayor valor sea a, menor sera el tiempo de alcance.
Definicion 1. La variable de la ecuacion (3-40) se denomina variable deslizante.

Definicion 2. Las ecuaciones (3-38) y (3-40), reescritas como

o=x,+cx; =0, ¢c>0 (3-55)
Corresponden a una recta en el espacio de estados del sistema (3-36) y denominada

superficie de deslizamiento.

La condicion de (3-43) es equivalente a la ecuacion (3-56) y suele denominarse condicion
de alcanzabilidad. El cumplimiento de esta condicion garantiza que la trayectoria del sistema
(3-36) es conducida hacia la superficie de deslizamiento (3-55) y permanece en ella a partir

de entonces:

a
06 <——lo 3-56
ﬁl I (3-56)

Definicion 3. El control u = u(x4, x,) de (3-54) que conduce las variables de estado x4, x,
ala superficie de deslizamiento (3-55) en tiempo finito t,. y las mantiene en ella en presencia
de la perturbacién acotada f (x4, x5, t), se denomina controlador de modo deslizante. Se dice

que se esta produciendo un modo deslizante ideal en el sistema (3-36) para todo t > ¢,.
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Los resultados de la simulacién del sistema (3-36) con la ley de control de modo deslizante
(3-40) y (3-54), bajo las condiciones iniciales x; (0) = 0, x,(0) = —2, utilizando la ganancia
de control p = 2, el parametro ¢ = 1.5, y la perturbacion f(x;, x,,t) = sin(2t) se presentan

en Figura 3.23-Figura 3.26.

La Figura 3.23 muestra la convergencia en tiempo finito de la variable deslizante a cero.
En la Figura 3.24 se observa la convergencia asintética de las variables de estado x4, x, a cero
en presencia de la perturbacién acotada. El retrato de fase, mostrado en la Figura 3.25,
evidencia dos fendmenos caracteristicos: la fase de alcance (cuando la trayectoria del estado
se dirige hacia la superficie deslizante) y la fase de deslizamiento (cuando la trayectoria del

estado se desplaza hacia el origen a lo largo de la superficie deslizante).

La Figura 3.25 contiene ademds una ampliaciéon del retrato de fase que ilustra el
movimiento en “zigzag” de pequefa amplitud y alta frecuencia que presentan las variables
de estado en el modo deslizante. El control mostrado en la Figura 3.26 corresponde a un
control de conmutacion de alta frecuencia, el cual provoca el movimiento “zigzag” en la
Figura 3.25. En un SMC ideal, se supone que la frecuencia de conmutacidon tiende a infinito y

la amplitud del movimiento “zigzag” tiende a cero.

0.1

-0.1F

a(t)

-0.3 1

-0.4

-0.5

Tiempo [s]

Figura 3.23 Variable deslizante.
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Figura 3.24 Convergencia asintdtica para f(x1, x,,t) = sin(2t).
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Figura 3.25 Retrato de fase.

Tal como se observa en las ampliaciones de la Figura 3.25 y Figura 3.26, la imperfeccion
en la implementacion de la funcion signo produce un movimiento “zigzag” de amplitud y
frecuencia finitas en el modo deslizante, debido a la naturaleza de tiempo discreto de la
simulacién. Este efecto, se denomina chattering, puede comprometer el desempefio de la

planta. Dicho fenémeno sera abordado en la siguiente subseccidn.
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Figura 3.26 Serial de control del SMC.
3.7.2.1 Atenuacion de chattering en modos deslizantes

En numerosos sistemas de control practicos, incluidos los motores de CC y el control de
aeronaves, resulta fundamental evitar el chattering mediante la provisiéon de sefales
continuas y uniformes. Este fendmeno reduce la precisiéon del sistema, incrementa la
disipacion de energia en los circuitos de conmutacion y acelera el desgaste de los

componentes mecanicos (Utkin et al., 2017).

Con el objetivo de atenuar el chattering sin comprometer la robustez del SMC, en la
literatura se han propuesto diversas estrategias. En este trabajo se destacan principalmente
dos enfoques: a) el modo cuasi-deslizante, que reemplaza la funcién discontinua por
funciones suaves; y b) el modo deslizante de segundo orden, que extienden el disefio del

control hacia derivadas de la superficie de deslizamiento.
a) Control en modo cuasi-deslizante (Quasi-Sliding Mode).

Cuando la funcion discontinua sign(s) de la ecuacion (3-54), se sustituye por una funcion
continua y acotada, el sistema entra en el denominado modo cuasi-deslizante. En este
régimen, el sistema no converge exactamente a la superficie de deslizamiento, sino a una
banda estrecha alrededor de ella. Aunque se pierde convergencia estricta, se obtiene una

sefial de control continua, mas adecuada para su implementacion en sistemas fisicos reales.
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Entre las funciones mas utilizadas para suavizar sign(s), se incluyen:

R/

+ Funcién saturacion.

o
— i < P,
sat(o) ={® silo]

sign(o)silo|l =1

(3-57)

% Funcién tangente hiperbdlica.

La funcién tangente hiperbdlica se define en la ecuacion (3-58).

X X

X\ e€—e €

tanh (—) =5 ,€>0 (3-58)
€ ee+e €

Donde, la pendiente de la funcién tanh esta determinada por el valor de €.
% Funcidn fraccién aproximada.

Otro método presentado en (Shtessel et al., 2014) es reemplazar el termino discontinuo

con la funcion fraccién aproximada (o también conocida como funcion sigma).

sigma(o) = (3-59)

p+lol

Donde p es una constante positiva.

Cada una de estas funciones introduce una transiciéon suave cerca de s = 0, reduciendo la
severidad del chattering. Sin embargo, suelen ser mas sensibles a perturbaciones no

modeladas.

Técnicas mas recientes emplean redes neuronales artificiales y légica difusa para
aproximar sign(s), buscando una sefial de control suave y con capacidad de adaptacion
(Prieto et al., 2015). Asimismo, se han reportado aproximaciones basadas en funciones
exponenciales y polinomiales de orden fraccionario que reducen significativamente la

amplitud del chattering.

La Figura 3.27 compara el comportamiento de estas funciones de aproximacién. Como

puede observase, la funcién tangente hiperbélica y la fracciéon aproximada presentan una
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transicion mas suave respecto a sign(s). Diversos estudios concluyen que la funcién

tangente hiperbdlica reduce en mayor medida el chattering (Noordin et al., 2021).

Comparacién de las técnicas para reducir el chattering
T T T T T T
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——Funcién Saturacién
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——Funcién Fraccion Aproximada
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Figura 3.27 Comparacién de las funciones sgn, sat, tanh y fraccién aproximada.

b) Modos deslizantes de segundo orden

Otra estrategia ampliamente utilizada para mitigar el chattering sin sacrificar la robustez
ni la convergencia exacta a la superficie de deslizamiento consiste en emplear modos
deslizantes de orden superior. En estos enfoques, el control no actiia inicamente sobre la
variable de deslizamiento s(t), sino también sobre sus derivadas, generando una sefial de

control mas suave y eliminando la necesidad de conmutacion discontinua (Levant, 2003).

R/

¢ Superficie integral

Esta técnica consiste en redefinir la superficie de deslizamiento en forma integral,
incorporando una accién acumulativa sobre el error. Esto permite suavizar la dinamica del

sistema y reducir el cambio abrupto del control.

s(t) = fte(r) dt + Ae(t) (3-60)

Donde e(t) es el error de seguimiento y A es un pardmetro de ponderacién. Esta
formulacién reduce la sensibilidad ante perturbaciones de alta frecuencia y disminuye el

chattering en la sefial de control.

R/

¢ Algoritmo Super-Twisting
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El SMC Super-Twisting (STSM) constituye una de las formulaciones mas representativas
dentro del SMC de segundo orden. Este algoritmo fue desarrollado con el objetivo de
conserva las propiedades de robustez del control deslizante clasico, al tiempo que se elimina

la discontinuidad directa en la senal de control.

A diferencia del SMC clasico, donde la ley de control conmutada produce el fenémeno de
chattering, el STSM introduce una accién continua que mantiene la robustez frente a
perturbaciones acotadas e incertidumbres del modelo. Ademas, garantiza la convergencia en
tiempo finito tanto de la variable deslizante s(t) como de su derivada $(t), lo que se traduce

en una dinamica mas suave y precisa del sistema (Shtessel et al.,, 2014).

El algoritmo puede representarse mediante la siguiente formulacién general

(Jayakrishnan, 2016):

1
u = —k,|o|zsign(o) +v (3-61)
v = kysign(o)

Donde k, , > 0 son ganancias de disefio que determinan la velocidad de convergenciay la
atenuacién de perturbaciones externas. Esta estructura dindmica permite reducir
significativamente chattering, al sustituir la conmutacion abrupta por una dindmica interna

continua, manteniendo al mismo tiempo la precision y la estabilidad propias del SMC ideal.

3.8 Métricas de regresion para medir el rendimiento de las técnicas
de control.

En el disefio y evaluacién de sistemas de control para UAV, resulta fundamental
cuantificar el rendimiento de las diferentes técnicas implementadas. Para ello, se emplean
métricas de regresion que permiten medir la precision y estabilidad del sistema en el bajo
distintos escenarios de operacién. En esta secciéon se describen las métricas utilizadas en este
estudio: el Error Cuadratico Medio (MSE, por sus siglas en inglés: Mean Squared Error), la
Raiz del Error Cuadratico Medio (RMSE, por sus siglas en inglés: Root Mean Squared Error)
y el Integral del Error Cuadratico (ISE, por sus siglas en inglés: Integral Squared Error). Estas

meétricas proporcionan informacién cuantitativa sobre la eficacia de los algoritmos de
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control y permiten comparar su desempefio de manera objetiva Essential Regression

Evaluation Metrics.

3.8.1 Error cuadratico medio (MSE)

El MSE es una métrica ampliamente utilizada para evaluar la calidad de un estimador o
sistema de control. Calcula el promedio de los errores al cuadrado entre los valores

predichos (o controlados) y los valores reales (o deseados).
Definicion matematica

Para una serie de n puntos de datos, el MSE se define como:

1 n
MSE == (4 = §2)° (3-62)
i=1
Donde:

e nes el namero total de observaciones.
e 1y, representa el valor real en el punto i.

e 4, es el valor estimado o controlado en el punto i.
Interpretacion

e Un MSE cercano a cero indica un alto rendimiento del sistema de control.

e Essensible a errores grandes, lo que penaliza mas las desviaciones significativas.

3.8.2 Raiz del error medio cuadratico (RMSE)

La RMSE es una variante del MSE que proporciona una medida de error en las mismas
unidades que la variable de interés, lo cual facilita su interpretacién Essential Regression

Evaluation Metrics.

Definicion matematica

n
1
RMSE = \MSE = EZ(’Q)[’ - 4)? (3-63)
i=1
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El MSE resulta util para analisis matematicos y optimizacién, mientras que la RMSE es
mas apropiada cuando se requiere el error promedio en las mismas unidades fisicas del

sistema.
Interpretacion

e Aligual que el MSE, un valor bajo de RMSE indica un mejor rendimiento.
e Suexpresion en las mismas unidades que la variable medida (metros, grados, etc.),

la hace mas intuitivo para evaluar el desempefio practica de un sistema de control.

3.8.3 Integral del error cuadratico (ISE)

El ISE es una métrica empleada en teoria de control para evaluar el desempefio de un
sistema en el dominio del tiempo. Mide la acumulacién del error cuadratico a lo largo de un

intervalo temporal dado (Chai & Draxler, 2014).

Definicion matematica

T
ISE = f e(t)2dt (3-64)
0
Donde;

o e(t) =y(t) —4(t) =erroren el instante t

e T =tiempo total de evaluacion.
Interpretacion

e Un ISE bajo indica que el sistema minimiza rapidamente los errores y mantiene un
seguimiento adecuado.
e Penaliza tanto los errores grandes como aquellos que persisten a lo largo del

tiempo.
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Capitulo 4

4 Diseno de los controladores de vuelo del UAV Parrot
Mambo.

En el presente capitulo se describe el disefio de los controladores de vuelo desarrollados
para el UAV Parrot Mambo. En la primera parte, se presenta el disefio del SMC aplicado al
control de Actitud y Altitud, junto con las estrategias empleadas para mitigar los efectos del
chattering. En la segunda secciéon se detalla el disefio del controlador Backstepping

orientados al control de actitud y altitud.

Para el desarrollo de las estrategias de control resulta fundamental contar con una
comprension detallada de la estructura dindmica del sistema en estudio. Este conocimiento
permite analizar la interaccién entre los distintos subsistemas, tanto de manera directa como

indirecta, y facilita la implementacion de los algoritmos de control.

En la Figura 4.1 se muestra el esquema general del sistema del UAV Parrot Mambo, donde
se observa que los controladores reciben una sefial de error generada a partir de la diferencia
entre la referencia deseada y los estados estimados por un estimador de estados. Dicha sefial
de error es procesada por los controladores de vuelo, los cuales calculan la accion de control
necesaria para generar el empuje adecuado en cada uno de los cuatro motores del UAV. Es
importante destacar que la salida de la planta es procesada por el estimador de estados, el
cual emplea los sensores integrados en el Parrot Mambo, entre ellos, el sensor ultrasonico,
la cdmara, el sensor de presion y la unidad de medicion inercial (IMU), con el fin de obtener

una estimacion precisa de los estados del sistema.

La descripcion anterior proporciona una vision general del sistema, la cual se desarrolla
con mayor detalle a lo largo de este capitulo, abordando aspectos esenciales para el disefio e

implementacion de los algoritmos de control.
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Figura 4.1 Esquema general del problema de control del UAV Parrot Mambo.

4.1 Laarquitectura del Sistema de Control

El objetivo principal del sistema de control es mantener un vuelo estable y controlado en
un entorno tridimensional, con una referencia en x, y y z. Durante el seguimiento de
trayectoria, el minidrén Parrot Mambo experimenta variaciones en las referencias de los
angulos de Roll, Pitch Y Yaw, generados y actualizados continuamente por el algoritmo de

planificacion de trayectoria (Kadhim & Abdulsadda, 2022).

La arquitectura del sistema de control utilizada en el presente trabajo sigue la
metodologia de Douglas (Setting Up the Control Problem [ Drone Simulation and Control, Part
1 - MATLAB & Simulink, n.d.), modelando el dron como la planta del sistema, tal como se
muestra en la Figura 4.1, donde las velocidades de los cuatro motores generan fuerzas y

momentos que determinan el movimiento del vehiculo aéreo.

Para mantener la altitud, los motores se regulan de manera individual. En lugar de
controlar directamente sus velocidades angulares, se emplea un algoritmo de mezcla de
motores (Motor, Mixing Algorithm, MMA) encargado de gestionar los movimientos de Roll,

Pitch, Yaw y el empuje.

En la libreria de Matlab/Simulink destinada al manejo del dron Parrot Mambo, se
encuentra implementado por defecto un controlador PID encargado de regular el empuje y

mantener la actitud deseada. La retroalimentacion se obtiene a partir de la mediciéon de
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altitud, la cual se compara con la referencia. Si el dron se encuentra por debajo de la altitud
establecida, el empuje aumenta proporcionalmente en los cuatro motores para corregir la
desviacién. No obstante, perturbaciones externas, como rafagas de viento, pueden generar

inclinaciones en Roll o Pitch, produciendo desplazamientos horizontales no intencionados.

Ante perturbaciones sostenidas, el dron podria alejarse gradualmente de su punto de
referencia sin capacidad de retorno automatico. Para mitigar este comportamiento, se
implementa un controlador de posicidn, encargado de ajustar los angulos de balanceo y
cabeceo en funcién del error de posicion en los ejes x-y. En ausencia de una trayectoria
predefinida, la referencia puede establecerse en el punto (0, 0), garantizando que el dron
permanezca sobre su posicion de despegue. Este controlador actia en un lazo externo,

generando referencias dindmicas para los controladores internos de actitud.

Es importante sefialar que los errores de posiciéon x-y estan definidos en un marco de
referencia global, mientras que los 4ngulos de cabeceo y balanceo se expresan en el marco
de referencia del dron. Por esta razon, el angulo de Yaw resulta esencial para realizar la
transformaciéon de coordenadas y aplicar los ajustes de control adecuados en cada eje. La

estructura general de la arquitectura de control descrita en los parrafos anteriores se ilustra

en la Figura 4.2.
Controlador de bucle exterior
/ Controladores de bucle interior
Control de posicién 4
Posicion de Referencia ¢
d+
(x4, Va) X Conversion Control
: de marco Control - ¢> Roll
Yaw Estimado (e, ye) global a €
IE marco del p ¥ . Control
e dron ontro!
p E% Pitch Algoritmo Plant
Salida
e dde metzcla N ‘W _
€ motores / 2
Referencia de Yaw MMA =
ﬂ, + Control ¢ )
d X Yaw
Ye
Altitud de referencia
7z + Control de
[ Za | < altitud
e
= Ultrasénico
+ Cdmara
= Presién Estados del sistema

« IMU

Censado y
estimacion

Figura 4.2 Esquema general del sistema de control realimentado.
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Con el fin de establecer un procedimiento sistematico para el disefio del sistema de
control y, a la vez, claridad la notacién, la dindmica y cinematica del dron descrita en la

ecuacion (3-13) puede expresarse mediante un modelo dindmico no lineal de segundo orden,
formulado como:
X=fx)+g0)U (4-1)
Donde el vector de estado se define como:
x = [x1%X3x5%5%6]" =[xy z p O Y]" (4-2)
y el vector de entrada se define como:
U = [U,U,UsU,]" (4-3)
Para simplificar la notacién, se definen las proyecciones del empuje en el marco inercial

como uy (¢, 6,9), u, (¢, 0,9) y u, (¢, 0,9).

Las funciones no lineales f (x) y g(x) pueden ser reescritas como:

0 u;m™ 0 0 0
0 wm™ 0 0 0
g -1
O =1 a,46 + a,06 |19 = uzrg l? 8 g (4-4)
.. . 1
azyp¢p +a, ¢ 0 0 b, 0
as0¢ 0 0 0 b

Donde a4,a,, a3, a4,as,by,b,,b; son constantes del sistema, mientras que

U (P, 0,9),uy (¢, 0,9) y u,(¢,0,) son funciones no lineales del estado asociadas a la

orientacion del UAV.

a, = (Iyy _IZZ),aZ — __]T’a3 — (Izz _Ixx)’a4 — ]_r'as — (Ixx —Iyy)’bl — L’
Ixx Ixx Iyy Iyy Izz Ixx
! 1 (4-5)
b, = —,b; = —,u, = U;(senpsene + cos send cos ¢),
Lyy L2z

u, = U;(—cos seng + sempsend cos ¢),y u, = U;(cos 6 cos ¢).

4.2 Diseno del control por modos deslizantes (SMC)

Tal como se expuso en la seccién 3.7.2.1, uno de los principales inconvenientes asociados
al SMC, es el fendmeno conocido como chattering, el cual surge debido a la naturaleza

discontinua de la funcidn signo empleada en la ley de control. Este efecto genera oscilaciones
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de alta frecuencia que pueden deteriorar el desempefio del sistema y afectar mecanicamente

los actuadores, en particular a los motores del dron.

Con el propoésito de mitigar este problema, en esta seccién se presentan dos enfoques
complementarios dentro del disefio del control SMC. El primer enfoque consiste en sustituir
la funcién discontinua signo por una funcién continua tangente hiperbélica, con el fin de

suavizar la accidn de control y reducir las oscilaciones no deseadas (Noordin et al., 2021).

El segundo enfoque se basa en la implementacién del control SMC de segundo orden
(Super Twisting Sliding Mode, STSM), propuesto por (Jayakrishnan, 2016), el cual

seradesarrolado en la siguiente subseccion.

4.2.1 Formulacion del disefio de control de altitud y actitud
Para iniciar el disefio del control SMC, resulta conveniente retomar la formulacién general
del método de control propuesta por (Noordin et al., 2021). Dicha formulacién facilita la
comprension conceptual y permite desarrollar de manera mas intuitiva las leyes de control

para las variables de altitud y actitud del UAV.

Con base en este planteamiento, se propone la siguiente superficie de deslizamiento:

s=¢é+ e (4-6)
Donde e representa el error de seguimiento, definido como la diferencia deseada y la
salida medida del sistema, é es la derivada temporal del error y 4 > 0, es una constante de

disefio para satisfacer la condiciéon de Hurwitz.

Por otro lado, el error de seguimiento y sus derivadas se definen como:

e=x3—X
=2y —% (4-7)
6=4x,— ¥

Al derivar la superficie de deslizamiento definida en la (4-6), se obtiene:

§=6+16 (4-8)

Se sustituye (4-7) en (4-8) se tiene

§=(Fy — %) + Ay — %) (4-9)
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Se remplaza (4-1) en (4-9) y se obtiene:

L =S+ E— f0) + A0k — %) ]
U= o) (4-10)

% Funcién tangente hiperbélica

Se propone redefinir la dindmica de la superficie de deslizamiento § mediante la funcion

tangente hiperbdlica tanh, la cual sustituye la funcién signo tradicional:
De esta manera, la dindmica de la superficie se expresa como:

§ = —ns — ktanh(se™t) (4-11)
Con n,kye> 0. Son constantes positivas. Donde —ns introduce un componente
exponencial en la dindmica, cuya solucidn particular esta dado por: s(t) = s(0)e~ ™. Esto
implica que, al afiadir el término proporcional —ns, el estado del sistema se acerca mas
rapidamente a la superficie de conmutacién cuando s es grande. Por otro lado, la funcién
tangente hiperbélica suaviza la transicién en torno a s = 0, evitando la conmutacién brusca

caracteristica de la funcion signo.

La pendiente de la funcién tangente hiperbdlica estd determinada por el pardmetro ¢, el
cual regula la zona de transicion: valores pequeiios de € hacen que la funcion se aproxime al
comportamiento discontinuo de la funcidn signo, mientras que valores mayores producen

una transicion mas suave. La funcidn tangente hiperbodlica se define matematicamente como:

e% — e_%
tanh(xe ™) =———,e>0 (4-12)
eet+e e

Por lo tanto, la inclinacién o pendiente de la funcion tanh en el origen se determina
directamente por el valor de & (Liu, 2017). Esta modificacién permite obtener un
comportamiento continuo de la ley de control, reduciendo significativamente el chattering

sin comprometer la robustez del sistema.

Andlisis de estabilidad

Para analizar la estabilidad del sistema, se elige funcién candidata de LyapunovaV = %SZ.

Al derivar respecto al tiempo se obtiene:
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V=ss (4-13)
Al remplazar (4-11) en (4-13)

V = s(—ns — ktanh(se™')) = —ns? — ks tanh(se™1) (4-14)
Para garantizar la estabilidad, es necesario que V < 0. Por lo tanto, la ecuacién (4-14)

puede descomponerse como la suma de dos términos:

V = Vl + VZ (4"15)

Donde V; = —ns?yV, = —ks tanh(se™1).
Para el termino V; se tiene que

V,=-ns?2<0 (4-16)

De este modo el termino V; es decreciente y estable en el sentido de Lyapunov para todo

n > 0.

Para el segundo término se tiene que para todo escalar x y todo € > 0 se cumple (Liu,

2017):

x tanh (g) = [x]| |tanh (§)| =0 (4-17)

Tomando a x = s, se tiene que

s tanh (g) >0 =V, = —kstanh (g) <0, (4-18)

Para todo s, siempre que k > 0.
De este modo, dado que V = V; + V, y se ha demostrado que V; < 0y V, < 0, entonces:

V<0 (4-19)

Lo cual garantiza el sistema en el sentido de Lyapunov. Adicionalmente, bajon >0y k >
0, la condicién V = 0 solo puede ocurrir cuando s = 0; por lo tanto, s(t) = 0 y el error

asociado converge a cero, estableciendo la estabilidad del sistema

69



Finalmente, al sustituir la dindmica de la superficie (4-11) en la ley de control (4-10), se

obtiene la ley de control por SMC utilizando la funcion tangente hiperbdlica.

Si se sustituye (4-11) en (4-10) se tiene

. . . S
:xd—f(x)+/1(xd—x)—(ns—k-tanh(g)) (4-20)
g(x)
Donde f(x)y g(x) son las ecuaciones no lineales del modelo matematico del UAV

descritos en la ecuacion (4-4).

Esta expresion representa la accion de control continua que preserva las propiedades de
larobustez del SMC, reduciendo significativamente el efecto del chattering en los actuadores

del UAV.
% SMC Super Twisting

El algoritmo STSM se caracteriza por su capacidad para compensar perturbaciones y
rechazar incertidumbres sin requerir la derivada del error de seguimiento. En este enfoque,
la ley de control se disefia para garantizar que la variable deslizante y su derivada converjan
a cero en tiempo finito, lo que permite obtener un comportamiento robusto y una dindmica

suavizada en comparacién con el SMC clasico.

La ecuacidn (4-21) describe la dinamica de lazo cerrado.

1 t
s = —k,|s|zsign(s) — kzj sign(s(‘[)) dt + w(t) (4-21)
0
Donde 1w (t) representa una perturbacién externa acotada.
Analisis de estabilidad

Para facilitar el analisis y simplificar la representacion del sistema, se definen las
siguientes variables auxiliares:
U1 =S

Ha = —k; J-tsign(s(r))dr + w(t) (4-22)
0

Con estas definiciones, el sistema puede expresarse en forma de espacios de estados:
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1
fiy = —kqlpg|2Zsign(uy) + po (4-23)
tz = —kasign(uy) + p(t, 1)

Donde p(t) = 4i(t) representa la derivada de la perturbacién externa, la cual se asume

acotada, es decir, [p(t)| < 4.

El andlisis de convergencia del sistema (u4, 4,) hacia el origen (0,0) puede demostrarse
utilizando una funcién candidata de Lyapunov estricta, tal como en (Moreno, 2009), de la

forma:
V=7TPC (4-24)
Donde P representa una matriz simétrica definida positiva, y { representa un vector de

Lyapunov y puede expresarse mediante una relacion cuadratica.

Este vector puede expresarse matematicamente utilizando la ecuaciéon (4-23) de la

siguiente manera:

1
(= [61] = [|M1|75ign(ﬂl) (4-25)
G Uz
Al derivar { con respecto al tiempo se obtiene la siguiente expresion:
Z=|(—|A¢, A=|"72 2 (4-26)
1 _kz 0

Donde A se considera una matriz Hurwitz, ya que posee autovalores con parte real
negativa. Esta condicion se satisface cuando su determinate es positivo y su traza es negativa,
garantizando que la dindmica interna del controlador sea estable y que las variables del

sistema converjan hacia el equilibrio.

La matriz P puede definirse como:

ki k
w
P=| (4-27)
1
- 1

Por lo tanto, la funcion de Lyapunov V es definida positiva. Para demostrar la estabilidad

del sistema, basta con demostrar que la derivada de la funcién de Lyapunov V es negativa.
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Derivando la ecuacion (4-24) se obtiene la siguiente expresion:

V={TP{+ (TP
_ 1
1l

La solucidn final de la ecuacién de Lyapunov algebraica (ALE) se obtiene al diferenciar la

[T ATPE +¢7PAC] (*+28)

funcién de Lyapunov de segundo orden con respecto al tiempo, considerando las matrices A

y P del sistema, tal como se muestra a continuacion:
ATP +PA=-Q (4-29)
Donde Q es una matriz simétrica y definida positiva.

Cuando la condicién de la ecuacion (4-29) se cumple, la funcién candidata de Lyapunov

(4-24) garantiza la estabilidad del sistema.
La ecuacidn (4-24) puede ser expresada de la siguiente forma:

Amln{Q}”(”% < (TP( < Amax{P}”Z”% [4'30)
Donde A4,,;,{Q} v A,ax{P} son los valores propios minimos y maximos de P

respectivamente.
Al considerar el lazo izquierdo de la ecuacion (4-30), puede escribirse que:

SN = CF + 33 = || + 13 (4-31)

Por tanto:

1
2

161 < 11l < 2,2, (P2 (4-32)

1
Multiplicando el lado izquierdo de la ecuacion (4-32) por —|u,| 2 y remplazando Pcon Q,

se obtiene la siguiente ecuacidén:

1T QC < ~ |ty 2 A (QVIEIE (4-33)

Al considerar solo la parte derecha de la ecuacidn (4-31) se obtiene lo siguiente:

{TP( < Amax{P}”(“% (4'34)
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Al mover el término A4, (P) al lado izquierdo y multiplicar ambos lados de la ecuacion

1
(4-34) por —|u1| 24 {Q} y empleando un razonamiento analégico al de la ecuacion (4-33),

se obtiene la siguiente expresion:

1 1
— 11l 22min{QHISN3 < —l1ta |72 Ain {Q3Amiax AP3V (4-35)
_1 1
Dado que, [IlI3 = ¢f +¢Z = || + 63 y 1811 < Il < 4,7,{P}V2, la expresion de (4-35)
puede reescribirse como:
1 1
A2 {PYW2],,;
~Anin PV 2 Q) vz < — 16" Amin{ Q3 APV (4-36)

P {P}

max

A partir de las desigualdades obtenidas en (4-33) y (4-35)

1 1
_1 1 Amzin{P}V_Elmin{Q} 1
_l.ull ZZTQ( < _l.ull Zlmax{Q}“(“% <- 1 vz (4'37)
A (P}
1 1
5 i
<  Ain PIV 2Amin{Q} (4-38)
Amiax {P}
La solucidn de la desigualdad diferencial representada como:
. 1 1
V=—1¢172¢"Q¢ < —aV7,  V(x) (4-39)
Este dado por:
1 1 g
V2(x(t)) < Va(x,) — St (4-40)
1
Por lo tanto, cuando t > T = szo(x"), la funcion de Lyapunov V(x) se anula, es decir,

V(x(t)) = 0.

Esto implica que las variables de estado del sistema convergen al equilibrio en un tiempo

finito, garantizando una respuesta rapida y libre de oscilaciones residuales.

Por consiguiente, el sistema controlando cumple la condicién de estabilidad en tiempo

finito establecida por el analisis de Lyapunov.

Finalmente, si se sustituye (4-21) en (4-10) se obtiene (4-41)
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g — )+ A0g — %) — <—k1|sl%sign(s) -k, fotsign(s) dr)
g(x)

U (4-41)

De esta manera, las ecuaciones (4-20) y (4-41) seran adaptadas al desarrollo de los

controladores de altitud y actitud para el UAV Parrot Mambo en las subsecciones siguientes.

4.2.2 Control de Altitud

El control de altitud tiene como objetivo mantener al UAV a una altura deseada mediante
la regulacion del empuje total generado por los motores. Para ello, el sistema compara la
altitud de referencia y la estimada para ajustar de manera uniforme, la potencia de los

motores, aumentando o reduciendo el empuje segin sea necesario.

Este control resulta fundamental en vuelos estacionarios (hovering), maniobras de
despegues y aterrizaje, y generalmente se implementa como un lazo de control

independiente dentro de la arquitectura general del sistema de vuelo.

Siguiendo la metodologia descrita en la seccion 4.2.1, la superficie de deslizamiento para
el eje vertical z se define como:
s, =é,+ e, (4-42)
Donde e, representa el error de posicidn del eje z, definido como:
e, =2Z4—2Z (4-43)

Donde z es el estado estimado (altitud medida) y z, la altitud deseada.

Las derivadas del error se calculan de la siguiente forma:

b, =iq—7

é,=24—% (4-44)

Al derivar la superficie de deslizamiento y sustituyendo las expresiones del error, se
obtiene la ecuacidén (4-45).
S, =G —2)+ Az —2) (4-45)

Se utiliza la funcion tanh (4-11) en la dinamica de s,, cuya dinamica se define como:

SZ
$, = —N,S, — k, tanh (e_) (4-46)
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Sustituyendo la ecuacion (4-44), (4-45), f(x3),g(x3) de (4-4) y u, de (4-5) en la ley de

control general (4-10), se obtiene la accion de control en altitud por SMC-tanh:

. ) ) s
(za —g+AzZg —2) +n,s, + k, tanh (S—i)) m (4-47)
U, = -
! cos 0 cos ¢

Por otro lado, al utilizar el enfoque STSM la dindmica de s,, se reemplaza por la siguiente
expresion.
1 t
8, = —ky,ls,|2sign(s,) — ka, f sign(s, (1)) dr (4-48)
0
Sustituyendo la ecuacion (4-44), (4-48), f(x3),g(x3) de (4-4) y u, de (4-5) en la ley de

control general (4-10), se obtiene la accion de control en altitud por STSM:

1
(2= 9 + 205G = 2 + Kls, [Esign(s,) + ko, f; signs,) de)m

cos 8 cos ¢

U, = (4-49)

4.2.3 Control de Actitud

El control de actitud se encarga de regular la orientaciéon del dron en el espacio
tridimensional mediante el ajuste de sus tres angulos principales: Pitch (8), Roll (¢) y Yaw
(y). Estos controles son fundamentales para mantener la estabilidad del dron y permitirle

ejecutar maniobras precisas en respuesta a referencias externas o perturbaciones.

El control de Pitch regula la inclinacion hacia adelante o atras del dron, lo cual determina
su desplazamiento en el eje X del marco de referencia global. Para inclinarse hacia adelante,
se incrementa la velocidad de los motores traseros y se reduce la de los delanteros, y

viceversa para inclinarse hacia atras.

Por su parte, el control de Roll gestiona la inclinacién lateral, permitiendo el movimiento
en el eje Y. Cuando el dron se inclina hacia la derecha, los motores del lado izquierdo
aumentan su velocidad, mientras que los del lado derecho la disminuyen; para inclinarse

hacia la izquierda ocurre el proceso inverso.

Finalmente, el control de yaw regula la rotacién del dron sobre su eje vertical Z,

permitiendo modificar la direccion hacia la cual esta orientado. Este movimiento se logra
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ajustando las velocidades de los motores en pares opuestos, generando un momento de
torsion. El control de guifiada es especialmente importante para tareas de navegacién
auténoma, ya que asegura que el dron mantenga o modifique su rumbo conforme a las

referencias establecidas.

Las superficies de deslizamiento para el control de actitud se definen de la siguiente

forma:
Sg = é@ + /1@6 (4-50)
Sl,b = ew + Aew

Donde ey, eg y ey, representan los errores angulares definidos como:

ep =¢a—¢
eo=0,—0 (4-51)
ey =Yg — ¢

Donde ¢, 8 y Y son los angulos estimados, y ¢4,0,; y ¥, las referencias deseadas. Las

derivadas temporales del error se expresan como:

bp=0,—06, Ep=0,—10 (4-52)

by =Ya—¥ Ey=v,—9
Sustituyendo la ecuacién (4-52) en la derivada de la ecuacion (4-50), se obtiene:
$p = (ba — @) + A(da — ¢)
S9=(0,—-6)+2(6,-6) (4-53)
$p = (ha = ¥) + A — %)
Siguiendo la metodologia descrita en la seccion 4.2.1, para reducir el chattering se adopta

la funcion tangente hiperbdlica tanh en la dindmica de cada superficie de deslizamiento:

g = ks tanh (-2
Sd’ = TI¢S¢ ¢ an S¢

S,
$g = —NpSe — kg tanh (8—9) (4-54)
6

5y = ke tanh (22
S0 = TSy TRy HA

Donde n;, k;, &; > 0 son constantes de disefio asociadas a cada angulo i = {¢, 8,y }.
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Sustituyendo (4-52) y (4-54) en la ecuacion general del control (4-10), se obtienen las

leyes de control para la actitud.

1({/(. L, —L,)y0 ].N6 ) . s

U, = 7<<¢d _ (lyy = ) + T + Mg — b) + ngsy + kg tanh (i)) Ixx>

g =1 (éd _Ue =l dVO TP s 6 by + Ky tanh (5_9>>Iyy (4-55)
! L, Ly, €6

. Ly — 1, )0¢
U4=<¢d—( Iyy)¢

zZZ

. . Slp
+ /‘l(lpd - lp) + Thpslp + kw tanh 5 IZZ

Estas expresiones representan las acciones de control correspondientes a los momentos
de Roll, Pitch y Yaw, respectivamente. La funcién tanh asegura una transiciéon continua en la

sefial de control, disminuyendo la conmutacién rapida que puede afectar la estabilidad de

los actuadores.

En el método STSM, las superficies de deslizamiento se definen segin (Jayakrishnan,
2016):

1 t

$p = —kig|sy|?sign(se) — k2¢j sign (s¢(‘[)) dt
0
1 t

So = —kiglsel2sign(sy) — kzef sign(se (1)) de (4-56)

0
1 t

Sp = —kay|sy[>sign(sy) - kzwf sign (s,(@)) dr
0

Sustituyendo (4-52) y (4-56) en la ecuacion dinamica (4-10), se obtiene la ley de control
STSM para la actitud:

1 (. (Ly—lL)¥o J.00 1 ‘o
U, = T((d)d _ (lyy ) + rlxx + kyg|sg|2sign(se) — kag fo sign(sy) d‘r) Ixx>

Ixx
1({(. (Uy-Lopd J.024¢ 1 t .
o= <9d Lm0 S8y lsyBsign(sg) ke [ sign(so) dr) Iy (4+-57)
Lyy Lyy 0
. Ly —1,,)0¢ . . L t
u, = <¢d - M + /1(1/),1 - 1/)) + k1¢|s¢|251gn(sd,) - kzwf szgn(sw) dr) I,,
zz 0

Este enfoque elimina por completo la discontinuidad en la sefial de control,
proporcionando una respuesta mas suave y robusta frente a perturbaciones externas y

errores de modelado.
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4.3 Diseno de control de vuelo con control Backstepping

Tal como se detall6 en la secciéon Control Backstepping 3.7.1, El control Backstepping es
una técnica de control no lineal basada en el método de Lyapunov, que permite disefiar leyes
de control mediante retroalimentacion recursiva para garantizar la estabilidad asintética del
sistema. Esta metodologia resulta adecuada para sistemas no lineales y acoplados, como los
UAVs multirrotor, al ofrecer controladores robustos con capacidad de seguimiento de
trayectorias. En esta subseccion se presenta el disefio del controlador Backstepping para la

regulacion de la altitud y actitud del dron Parrot Mambo.

4.3.1 Control de altitud
El error de seguimiento de altitud se define como la diferencia entre la referencia y la
medida real de altitud (Huang & Huang, 2020):
€, =24—2Z (4-58)
Donde z; y z son la altitud deseada y la medida respectivamente. La derivada temporal
del error se expresa como:
b6, =242 (4-59)

Se considera una primera funcién candidata de Lyapunov y su derivada temporal:

1
Vo =5t (4-60)
Vzl = ezéz = ez(zd - Z) (4'61)

A fin de establecer una dinamica deseada para la altitud, se introduce un término de error
auxiliar:
e, = —Z+Zg+ e, (4-62)
Donde c,; > 0 es una constante de realimentacion proporcional que combina el error en
la velocidad vertical con una dindmica deseada en la trayectoria. Reordenando, se obtiene:
Z=—ey +2Z3+Cype, (4-63)

Sustituyendo (4-63) en (4-61), se tiene:

Vzl = ez(Zd - (_ezl + Zd + Czlez)) = _Czlez2 + €;€71 (4'64)
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A partir de esto, se define una segunda funcién candidata de Lyapunov extendida, que
incorpora el término auxiliar previamente definid:

1
V=V +5en (4-65)

Derivando la ecuacion (4-65) se obtiene:

Vz = Vzl + e,1€, (4-66)

A partir de la ecuacion (4-62), la derivada temporal del error auxiliar se expresa como:

by = —% + Zg + Cpuy (4-67)

Sustituyendo las ecuaciones (4-64), (4-67) en (4-66), se obtiene:

Vz = _Czlezz teze, t+ ezl(_z + Zd + Czléz) (4'68)
Para incorporar la dinamica del sistema, se sustituye la expresion de Z obtenida del

modelo dindmico general de la ecuacién (4-4) De esta forma, se obtiene:

. U
V, = —c €2 + e,e,, +e, <g - Elcos Bcosp+Z;+ czle'z) (4-69)

Para garantizar la estabilidad del controlador, es necesario que I/, < 0. Esto se cumple al
elegir adecuadamente la entrada de control U;de modo que la derivada de Lyapunov sea

estrictamente negativa:

Vz = _Czlezz - szezzl [4'70)

Donde c,4, ¢, > 0 son ganancias de control.

Ul (g + Czléz + Zd + €z + szezl) (4-71)

" cos@cosp

Sustituyendo la ecuacion (4-71) en (4-69) se obtiene:

V, = —cpnef — cpel (4-72)
Esto demuestra que V, es definida negativa, por lo tanto, la funcién de Lyapunov es
estrictamente decreciente. En consecuencia, el sistema es estable en el sentido de Lyapunov
y, bajo estas condiciones, presenta estabilidad asintética global, lo que implica que el error

converge a 0 para cualquier condicion inicial.
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4.3.2 Control de Actitud

Como se ha mencionado anteriormente, el control de actitud tiene como objetivo regular

la orientacion del dron tridimensional mediante el ajuste de los angulos de Roll, Pitch 'y Yaw.

El error de seguimiento para estos angulos se define como:

ey =¢q— ¢
eg=0,—0 (4-73)
ey =Yg — Y

Donde ¢4, 04,4 son los angulos deseados, y ¢, 8,y los dngulos medidos.

Las derivadas temporales de los errores se expresan como:

o= ba= b
¢o=04—10 (4-74)
ey =Yg — Y

A parir de estas expresiones, se plantea una funcién candidata de Lyapunov para analizar

la estabilidad del sistema de actitud y disefar las leyes de control correspondientes.

Vr = = €2
P1 %elp
Vo = €3 (4-75)
1 2
le = Eew
Vor = epéy = eg(da — ¢)
V91 = EQég = 69(9d - 9) [4-76)

Vs = epéy = ey(ha — )
Con el fin de definir una dindmica deseada para cada angulo, se introducen errores
auxiliares de la siguiente forma:
€p1 = —p+ g + Cp1€¢

epr = —0 + 6, + core9 (4-77)
eyr =~ + g+ cyrey

Donde c¢;; > 0,i = {¢, 6,1}, son constantes de realimentacion proporcional. Este término
representa una combinacion del error angular con una dindmica deseada en la trayectoria.

Reordenando las expresiones se obtiene:
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¢ = —ep; t ba + Cp1€¢
0 =—ep, + Qd + cg1€9 (4-78)
Y= —eyy +Pa+ cyiey

Sustituyendo las ecuaciones (4-78) en (4-76) se obtiene:

V¢1 = 64, (d)d - (—e¢1 + d)d + C¢1€¢)) = —C¢1e£ + e¢,e¢,1
Vo1 = ep (éd — (—epy + 04 + 09169)) = —Cg1e4 + egepy (4-79)
Vl[)l = ew (d)d - (—ewl + 'lj)d + Clplew)) = —Clplei + ewewl

Se define una segunda funcién candidata de Lyapunov extendida, que incorpora el

termino auxiliar definido previamente en (4-77):

1 2

V¢ = V¢1 + Ee(j,l
1

Vo = Vo1 + 59‘31 (4-80)
1 2

Vlli = lel + Eelpl

Derivando la ecuacion anterior se obtiene:
V¢ = V¢1 + e¢1é¢1

‘:/9 = Vrﬂl + eg1691 (4-81)
le = lel + e¢1é¢1

La derivada temporal del error auxiliar, segun la ecuacion (4-77), se expresa como:
épr = —P + P + g1y

é@l = _9 + 9d + Cgleg (4'82)
byr = —P + g+ cyaéy

Sustituyendo (4-79) y (4-82) en (4-81), se obtiene:
V¢ = —C¢1€¢ + €¢€¢1 + €¢1( ¢ + ¢d + C¢1e¢)

Ve = _Cgleg + €p€p1 + 691( 9 + Qd + Cgleg) (4'83)
le = —Clplelp + elpelpl + ewl( 1/) + llld + Cl/llel,b)

Para incorporar la dinamica del sistema, se sustituye las expresiones de ¢,0 y ¢

obtenidas del modelo dinamico general de la ecuacién (4-4), resultando.

| — T 177 \ (4_84)
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. I, — Ly . . . U ..

Vo = —co16§ + epeqr + eos <—¥¢¢’ +££¢Q - 1—3 + Co169 + 9d>
lnmlyy U,

. - . . 4 . .

Vip = —Cprey, + eyeys + ey (_ _XXIZZ =90 - I, v lpd)

En la metodologia Backstepping, el siguiente paso consiste en definir los controles U;, con
i = 2,3,4, de esta manera que se eliminen las dinamicas no deseadas y se asegure la

estabilidad del sistema. Asi, se propone las siguientes leyes de control:

~

[xx Ixx

Ly, —1,,)0y 6.0 "
U, =%<—(” 2 Ll +c¢1é¢+¢d+e¢+c¢ze¢1>
Y

I Ly — L)y h02 "
U3 = Ty <— ( < I xx)(pl)b +]T;¢ + Cglég + 9«1 + €9 + C92€01> [4'85)
yy yy
I (Lx — Ly )6 .
U4_ = $<—% + Clplew + lz[)d + ew + C¢Ze¢1>

Donde c¢;4,¢;, > 0,1 = ¢, 0,9 son ganancias de control. Estas ganancias se ajustan de
manera que la derivada de Lyapunov sea negativa definida, garantizando la estabilidad

asintotica del sistema de actitud segun el criterio de Lyapunov.

Sustituyendo las leyes de control U,, U; y U, definidas en la ecuacion (4-85) dentro de las
expresiones dinamicas de la ecuacién (4-84), se obtiene la siguiente derivada de la funcion
de Lyapunov extendida:

Vo = —Cp1€4 — Cpr€ga

Vo = —co1€5 — Coz€f; (4-86)
Vi = —Cypre, — Cyzely

Esta condicion demuestra que V¢,Vg yV¢ es definida negativa, lo que implica que la
funciéon de Lyapunov es decreciente en tiempo. En consecuencia, los errores tienden

asintdéticamente a cero, garantizando la estabilidad asintética global del sistema.
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Capitulo 5

5 Resultados en simulacion y experimentales

En este capitulo se presentan los resultados obtenidos a partir de las simulaciones y de
las pruebas experimentales realizadas en el entorno Matlab/Simulink y con el UAV Parrot
Mambo FPV, respectivamente. El propdsito es evaluar el desempeiio de los controladores

disefiados en el capitulo anterior.

El andlisis se centra en determinar la efectividad de las estrategias de control
Backstepping y SMC empleando las funciones signo, tangente hiperbdlica tanh y el algoritmo
Super Twisting STSM, en tareas de regulacién y seguimiento de trayectoria bajo diferentes
escenarios de operacion. Asimismo, se incorpora el controlador PID predeterminado por la
libreria de Matlab/Simulink para drones de la firma Parrot, con el fin de establecer un punto

de referencia comparativo.

La evaluacién se organiza en dos etapas: 1. Simulaciones numéricas para analizar el
comportamiento dindmico del sistema, y 2. Validacién experimental, cuyo propdsito es

verificar el desempefio de las estrategias de control en un entorno fisico controlado.

5.1 Entorno de simulacidon y modelo dinamico en Matlab/Simulink

Para realizar las simulaciones y, posteriormente, implementar los controladores en el
UAV Parrot Mambo, se utiliza la libreria Simulink Support Package for Parrot Minidrones,
disponible en el sitio web de MathWorks. El procedimiento de instalacidn, configuracion,

carga de codigo y obtencion de datos se detalla ampliamente en el Apéndice A.

La simulacidn se inicia mediante el comando parrotMinidroneWaypointFollowerStart en
la ventana de comandos de MATLAB. Este comando abre automaticamente el modelo de
simulacién junto con los parametros fisicos necesarios para el funcionamiento del sistema,

tales como la masa, las constantes aerodindmicas, la matriz de inercia y los valores de
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calibracién. Este proyecto base funciona como punto de partida tanto para la simulacién

como para la implementacion en el hardware real.

La Figura 5.1 muestra el modelo de simulacién del UAV Mambo. El cual se estructura en

cuatro subsistemas principales que se describen en las secciones siguientes.

Flight Commands Flight Control System - Code ti i ion Model Flight Visualization

Signal Builder flightControlSystem
AC Cmd AC cmd 4
Command
|

Actuators
Command Nonlinear Airframe

s
bate Flag » Flagsl
ge Dat

%)
Flight Control System

Actuators

[4xp600]

Simulation States States
Stgtes

—| Environment

Simulink 3D
() Visualization

Multicopter Model

" Environment (Constant)
Sensors (Dynamics)

Image Data : States j—¢

=]

Environment Model

s
Sensors. States

Sensors Model

Figura 5.1 Modelo de simulacion del UAV Parrot Mambo en Simulink.

5.1.1 Comandos de vuelo

El subsistema Flight Commands contiene la l6gica encargada de generar las referencias de
vuelo que se envian al controlador del UAV. Este subsistema, denominado Aircraft Command
(AC Cmd), define de manera programada las trayectorias y condiciones de vuelo que el

sistema debe seguir durante la simulacion.

La Figura 5.2 muestra la estructura interna del bloque Flight Commands. Su componente
principal es el submddulo Position/Attitude Reference, el cual genera los perfiles de
referencia para las variables x, y, z, Yaw, Pitch y Roll. Estas sefiales representan las posiciones

deseadas y los angulos de orientacion que el UAV debe alcanzar en cada instante del vuelo.

Es importante sefialar que la altitud se expresa con signo negativo, siguiendo la
convencion NED (North-East-Down) adoptada por el Parrot Mambo. Bajo esta convencion,

los desplazamientos hacia abajo se consideran positivos en el eje z.
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Figura 5.2 Contenido del bloque Flight Commands.
5.1.2 Sistema de control de vuelo

El bloque Flight Control System integra los algoritmos encargados de estimar los estados
del UAV, planificar su trayectoria y generar las sefiales de control que activan los motores.
Su estructura modular separa las tareas de estimacién, planificaciéon y control de
actitud/posicién, lo que facilita tanto la simulacién como la implementacién directa en el

Parrot Mambo mediante generacién automatica de cédigo.

En la Figura 5.3 se presenta la composicion general del sistema de control de vuelo. A

continuacidn, se describen de manera sintetizada los subsistemas que lo conforman:
e Control de posicién o orientacion.

Este bloque define el parametro controlModePosVSOrient, el cual actiia como selector
entre los modos de control. Cuando su salida es ‘1’, se activa el control de posicion y
orientacién (xy,z, Yaw); cuando es ‘0’, solo controlan las variables angulares (Pitch, Roll,
Yaw). Esta légica evita transiciones abruptas entre los lazos de posicion y actitud y asegura

una respuesta adecuada segun la fase de vuelo.
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Figura 5.3 Estructura del Sistema de control de vuelo.

e [Estimador de estados.

El bloque State Estimator implementa un estimador de estados encargado de reconstruir
variables no medibles directamente, como velocidades lineales, angulos de actitud y altitud
filtrada (Figura 5.4). Recibe sefiales de sensores simulados (acelerémetros, girdscopos,

barémetro y sensor de flujo 6ptico) y aplica rutinas de calibracidn, filtrado y fusién sensorial.

La estimacion se realiza mediante filtros Kalman, combinando informacién inercial y
visual para obtener una reconstruccion confiable del estado del UAV. Los resultados se

agrupan en la estructura states_estim, utilizada posteriormente por el controlador.
e Planificacidn de trayectorias.

Como se observa en la Figura 5.5, este subsistema conforma la capa de planificacién de
trayectoria. Utiliza las referencias de vuelo (ReferenceValueServerCmds) junto con las
estimaciones del State Estimator (EstimatedVal) y los datos visuales (Vision-based Data) para

actualizar la trayectoria deseada en tiempo real.
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Su objetivo es ajustar dindmicamente la ruta del UAV en funcién de su posicién actual o

informacion captada por sensores de vision. Ademas, genera la sefial land_flag, que indica el

inicio de la maniobra de aterrizaje cuando se cumple la condicién programada.
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Figura 5.4 Estimador estados del UAV Parrot Mambo.
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Figura 5.5 Planificacién de la Trayectoria de vuelo del Parrot Mambo.

e Banderas de prediccién de choques.

Este bloque supervisa variables criticas, como altitud, velocidad y estado de los sensores,
con el fin de detectar condiciones inseguras durante la simulacion. Genera indicadores de
seguridad (Flag) que pueden detener la ejecucion si el UAV excede los limites establecidos,
por ejemplo, pérdida de estabilidad o altura minima. Asimismo, recopila las sefales de

land._flag, states_estim y Alt_prs, proporcionando informacién de diagndstico en tiempo real.

e (Controladores.

El bloque Controller implementa los lazos de control encargados de estabilizar y guiar el
UAV. Recibe las referencias actualizadas desde el bloque Path Planning y las estimaciones de

estado del State Estimator (Figura 5.6).

A partir de esta informacion, calcula las acciones de control necesarias para generar los
comandos de los motores (motorCmds). Internamente, incorpora lazos PID o PD para el

control de actitud Roll, Pitch y Yaw (Figura 5.7) y un lazo adicional para el control de altitud
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(Figura 5.8), garantizando estabilidad y precisién ante perturbaciones o cambios en las

referencias.
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Figura 5.7 Control de actitud del UAV Parrot Mambo.
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Figura 5.8 Control de altitud del UAV Parrot Mambo.
5.1.3 Modelo de simulacion.

El bloque Simulation Model reproduce el comportamiento dindmico del UAV Parrot
Mambo dentro del entorno MATLAb/Simulink, con el propoésito de emular de forma realista
las respuestas fisicas del vehiculo ante las acciones de control. Este modelo permite validar

los algoritmos de vuelo antes de su implementacion en el hardware real.

El modelo incluye la representacién no lineal del cuerpo del UAV (airframe), el modelo de
sensores y un entorno fisico simulado. Estos elementos interactian mediante lazos de
retroalimentacién para generar un comportamiento consistente con la operacion real del

cuadricéptero.
e Modelo del multicéptero no lineal

Este bloque modela la dindmica del UAV Parrot Mambo mediante un sistema no lineal de
seis grados de libertad (6-DOF). La Figura 5.9 muestra la estructura interna del subsistema,

compuesto por AC model, 6DOF (Quaternion) y Bus setup.

El bloque AC model calcula las fuerzas y momentos aplicados sobre el centro de gravedad

del UAV a partir de los actuadores y efectos aerodinamicos. Posteriormente, el bloque 6DOF
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integra las ecuaciones del movimiento utilizando una representacién en cuaterniones, lo que

evita singularidades y mejora la estabilidad numérica.

Las variables de estado resultantes: posicion, velocidad, orientacién, velocidades
angulares y aceleraciones lineales, se organizan en la estructura States mediante Bus setup,
la cual alimenta tanto el modelo de sensores como el controlador. En conjunto, este bloque
ofrece una reproduccion precisa del comportamiento fisico del UAV, permitiendo evaluar el

desempefio del sistema de control bajo diferentes condiciones.
e Ambiente

El bloque Environment define las condiciones fisicas bajo las cuales opera el UAV durante
la simulacion. Como se muestra en la Figura 5.10, estd compuesto por Gravity,
AtmosphereBus y Magnetic Field, cuyas salidas confirman el bus Environment utilizado por el

modelo del UAV y los sensores.

El bloque Gravity establece el vector gravitacional en el marco NED como [0 0 g] con g =
9.81 m/s?. AtmosphereBus agrupa los pardmetros atmosféricos asumidos constantes:
temperatura del aire (288 K = 15 °C), velocidad del sonido (340 m/s), presion atmosférica
(101.3 kPa) y densidad del aire (1.225 kg/m?), representando condiciones estandar a nivel
del mar. Finalmente, el bloque Magnetic Field define un campo magnético nulo para

simplificar el modelo, aunque puede modificarse en simulaciones avanzadas.

En conjunto, este bloque proporciona un entorno fisico coherente y controlado, esencial

para una simulacion realista del UAV.
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Figura 5.9 Diagrama interno del bloque Nonlinear Airframe, que representa el modelo dindmico no lineal del
UAV Parrot Mambo en Simulink.

e Sensores

El bloque Sensors simula las mediciones de los sensores embarcados en el UAV, generando
sefales equivalentes a las obtenidas durante un vuelo real. A partir de las variables de estado
del modelo dinamico y de las condiciones del entorno, este médulo produce lecturas de
aceleracion, velocidad angular y altitud, utilizadas por el estimador de estados y el sistema

de control.

Como se observa en la Figura 5.11, su nucleo es la Unidad de Medicién Inercial (IMU)
triaxial, que calcula las aceleraciones lineales y las velocidades angulares en el marco del
cuerpo a partir del modelo no lineal. Estas sefiales se combinan con la gravedad y la posicién
del centro de masa para obtener mediciones simuladas, las cuales se convierten a formato

single y se organizan en un bus estructurado.

El subsistema también incluye los modelos del altimetro barométrico y del sensor
ultrasénico, que estiman la altitud mediante presiéon atmosférica y distancia al suelo. Todas
las mediciones se integran en HAL_acquisition_creator, que genera la estructura

sensordata_datout, equivalente a los datos adquiridos por el hardware real.

Este bloque permite reproducir con alta fidelidad el comportamiento sensorial del UAV,

garantizando coherencia entre la simulacion y las pruebas experimentales.
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Figura 5.10 Bloque Environment que define las condiciones fisicas del entorno en el modelo de Simulink.
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Figura 5.11 Bloque Sensors que modela las mediciones inerciales y de altitud del UAV Parrot Mambo en
Simulink.

5.1.4 Visualizacion.

El ultimo subsistema corresponde al bloque Flight Visualization, cuyo propdsito es
representar de manera visual y en tiempo real el comportamiento del UAV durante la
simulacion. En la Figura 5.12 muestra la seccion encargada del monitoreo de telemetria,
donde se procesan las sefiales provenientes de los estados dinamicos y de los actuadores
para calcular y desplegar variables relevantes como la altitud, orientacion (angulos de

Euler), velocidad lineal y rumbo.

Estas sefiales se convierten a las unidades de medida correspondientes y se presentan en
indicadores visuales que permiten evaluar el desempefio del sistema de control en tiempo
real. El bloque también incorpora un sistema de deteccion de contacto con el suelo, util para

identificar el momento de aterrizaje.
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La Figura 5.13 muestra el componente de visualizaciéon 3D, implementado mediante
Simulink 3D Animation. En esta seccion, los subbloques Euler to VR y Axes to VR Axes
transforman las variables de posiciéon y orientacién en coordenadas compatibles con el
entorno grafico, permitiendo que el modelo 3D del UAV reproduzca con precisiéon las

rotaciones del cuerpo y de las hélices.

Asimismo, el bloque ofrece dos configuraciones de cAmara que proporcionan distintas
perspectivas del vuelo, facilitando un analisis mas completo. En conjunto, el bloque Flight
Visualization integra el monitoreo cuantitativo y la representaciéon grafica, ofreciendo una
herramienta integral para analizar simultaneamente el comportamiento dinamico y visual

del UAV durante la simulacion.

AN/

LLA>
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uler>!
Euler [deg]

States

Actuators

100/Vehicle. Motor.maxLimit*[1 -1 1 -1

Figura 5.12 Bloque de monitoreo de telemetria en el subsistema Flight Visualization.
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Figura 5.13 Bloque de visualizacion 3D del UAV Parrot Mambo en Simulink 3D Animation.

5.2 Evaluacién en simulacion de los controladores

Las simulaciones se desarrollaron considerando cuatro escenarios de prueba. Los tres
primeros se enfocan exclusivamente en el control de altitud, mientras que el cuarto
incorpora el control de actitud, con el fin de evaluar el comportamiento completo del UAV en

el espacio tridimensional bajo distintas trayectorias.

1. Seguimiento de una referencia fija: permite evaluar la estabilidad del sistema ante
una referencia constante.

2. Seguimiento de una referencia variable: analiza la capacidad de respuesta
dinamica del controlador.

3. Perturbaciones externas: evalua la robustez del sistema frente a alteraciones
inesperadas.

4. Seguimiento de trayectorias: orientado al control simultaneo de altitud y actitud,
con el objetivo de evaluar el desempefio integral del UAV Parrot Mambo FPV en

condiciones realistas de vuelo.

Cada escenario se evalud utilizando las métricas estadisticas descritas en la seccion 3.8,

empleadas para cuantificar el desempefio de los controladores.

95



Después de ejecutar el comando parrotMinidroneWaypointFollowerStart en Matlab, la
trayectoria deseada debe modificarse en el bloque parrotMinidroneWaypointFollower >
FlightControlSystem > FlightControlSystem > PathPlanning > Waypointfollower > W,
conforme a cada escenario de simulacién. La Figura 5.14 se presenta el diagrama de
planificacion de la trayectoria del UAV, donde el parametro W define los puntos de referencia

que el UAV sigue durante el vuelo.
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Figura 5.14 Planificacién de trayectoria del UAV Parrot Mambo en Simulink.
Para iniciar la simulacién, se debe dar clic en el icono Run, mostrado en la Figura 5.15. Al
hacerlo, la simulacién comienza y se despliega automaticamente la ventana de visualizacion

3D, como se observa en la Figura 5.16.

Durante la ejecucidn, las sefiales de interés pueden monitorearse mediante los bloques
Scope de Simulink. Una vez concluida la simulacién, los valores finales de las variables

pueden consultarse a través del estimador de estados, cuya estructura se presenta en la

Figura 5.4.
Stop Time | TFinal M >
g . U
Mormal ot
s Step Run Step
W Fast Restart Back - b Forward

Figura 5.15 Menii de configuracion de la duracién de la simulacién.
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Figura 5.16 Ventana de simulacion 3D del UAV Parrot Mambo.

Para la simulacién y experimentacién de los controladores se utilizan los valores de

ganancias de los controladores que se muestran en las Tablas Tabla 5-1 - Tabla 5-4.

Tabla 5-1 Ganancias de los controladores para la altitud z.

Parametro | Backstepping | SMC-tanh | SMC-sign STSM
€z 3 - - -
Cz2 6 - - -
Ay - 1.5 3.5 4
1z - 2 - -
k, - 7.5 5 -
&, - 0.4 - -
ki, - - - 2.5
Koy - - - 4

Tabla 5-2 Ganancias de los controladores para Roll ¢.
Parametro | Backstepping | SMC-tanh | STSM
Cp1 7 - -
Co2 35 - -

Ay - 3.5 20
Ng - 2.5 -
kg - 8.5 -
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&g - 04 -

k1 - - 0.5

kyg - - 20
Tabla 5-3 Ganancias de los controladores para Pitch 6.
Parametro Backstepping | SMC-tanh STSM

Cor 2.8 - -
Co2 40 - -
Ag - 3.1 70
Ng - 6.6 -

kg - 9.5 -

g - 0.55 -
kip - - 4.6
kg - - 0.008

Tabla 5-4 Ganancias de los controladores para Yaw 1.

Parametro | Backstepping | SMC-tanh STSM

Cy1 9 - -

Cy2 14 - -

Ay - 3.5 15

My - 2 -

ky - 3 -

&y - 04 -

keqqy - - 1.5
ko - - 5.3

5.2.1 Escenario 1: Seguimiento de referencia fija en altitud

El primer escenario evaliia el desempefio de los controladores ante una referencia fija de
altitud, con el objetivo de analizar su capacidad de estabilizacién y la rapidez con la que
alcanzar y mantiene la altura deseada. El sistema parte desde el reposo y se establece una

referencia de 1.2 m.

La Figura 5.17 muestra que los controladores STSM, Backstepping y SMC-tanh alcanzan
la referencia en un tiempo menor. Por su parte, la Figura 5.18 evidencia que el PID, SMC-sign

y SMC-tanh presentan una convergencia del error mas lenta en comparacion el STSM y
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Backstepping. La Figura 5.19 se presenta la sefial de control U;, El SMC-sign exhibe chattering
notable, mientras que este efecto disminuye significativamente al emplear SMC-tanh. El
controlador STSM atentia aun mas el chattering, lo que refuerza su caracter robusto y su

capacidad para reducir el esfuerzo mecanico del UAV.

Adicionalmente, se realiz6 una evaluacién cuantitativa del desempefo dinamico mediante
los indicadores principales: tiempo de subida T;., tiempo pico T, tiempo de establecimiento
T; y sobreimpulso M,. Los resultados, presentados en la Tabla 5-5, muestran diferencias
significativas en la velocidad y estabilidad de las respuestas. El control PID obtuvo el
desempefio mas lento, con T, = 0.785s, Ty = 5.305 s y M,,= 4.44 %, reflejando una respuesta
oscilatoria. EI SMC-sign mantuvo el mismo T, pero redujo el Ty a 1.66 s y el M, a 0.54 %. Los
controladores SMC-tanh y STSM mostraron un desempefio superior: SMC-tanh alcanz6 un

T, = 0.395 sy un T; = 0.97 s, mientras que el STSM present6 los mejores resultados entre

los esquemas SMC, con T, = 0.3855s, T; = 0.775sy M, = 0.22 %.

Por su parte, el controlador Backstepping presentd los indices mas favorables, con T, =
038 s, T, = 0.71 s y M, = 0.23 %. En conjunto, los resultados indican que el STSM y
Backstepping ofrecen el mejor equilibrio entre rapidez, estabilidad y precision, superando al

PID tradicional.

Por otra parte, la Tabla 5-6 compara las métricas de rror bajo este escenario. Los
controladores Backstepping, SMC-tanh y STSM obtuvieron los valores mas bajos en todas las
métricas, con un MSE ~ 4.18x107%, RMSE ~ 0.204 e ISE ~ 0.415, lo que evidencia un
seguimiento preciso y estable. En contraste, SMC-sign y PID registraron errores
significativamente mayores, con MSE = 5.25x107% y 6.02x1072, asi como valores de ISE

superiores a 0.52.
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Figura 5.17 Seguimiento de altitud del UAV Parrot Mambo con referencia 1.2m.
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Figura 5.18 Error cuadrdtico con referencia fija.
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Tabla 5-5 Comparacién de métricas dindmicas en la regulacién de altitud 1.2 m.

Controlador | T, (s) T, (s) T, (s) M, (%)
PID 0.785 2.685 5.305 4.4436
SMC-sign 0.785 3.505 1.66 0.53958
SMC-tanh 0.395 3.5 0.97 0.20803
STSM 0.385 3.545 0.775 0.22838
Backstepping | 0.380 3.55 0.71 0.22601
Tabla 5-6 Métricas de desempeiio de los controladores con referencia fija.
Backstepping SMC-tanh STSM SMC-sign PID
MSE 4.1770e-2 4.1919e-2 4,1924e-2 5.2531e-2 | 6.0162e-2
RMSE 2.0437e-1 2.0474e-1 2.0475e-1 2.2919e-1 | 2.4528e-1
ISE 4.1458e-1 4.1607e-1 4.1612e-1 5.2224e-1 | 5.9859%e-1

5.2.2 Escenario 2: Seguimiento de referencia variable en altitud.

En el segundo escenario, la referencia de altitud inicia en 1.2 m, desciende a 0.7 m a los 4
s y cambia nuevamente a 1.0 m a los 8 s. Este perfil, mostrado en la Figura 5.20, evidencia
que los controladores STSM, Backstepping y SMC-tanh responden con mayor rapidez ante

los cambios de referencia.
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La Figura 5.21 confirma este comportamiento mediante la evolucién del error cuadratico,
donde estos controladores mantienen un desempefio similar y un seguimiento estable
durante las transiciones. Por su parte, la Figura 5.22 muestra la sefial de control Uy, en la cual
se aprecia el chattering caracteristico de los esquemas SMC. El SMC-sign presenta la mayor
amplitud de oscilacidn, seguido del STSM y el SMC-tanh, mientras que Backstepping genera

una seflal mas suave y continua.

Al igual que en el Escenario 1, se calcularon las métricas de desempefo dinamico para
evaluar la respuesta ante cambios de referencia. Los valores obtenidos, resumidos en la
Tabla 5-7, muestran que el controlador STSM alcanz6 el mejor rendimiento global en las tres
métricas evaluadas, superando ligeramente a Backstepping y SMC-tanh. En contraste, el
SMC-sign y PID obtuvieron los mayores errores y tiempos de establecimiento. En conjunto,
los resultados indican que, ante variaciones de referencia, el esquema STSM mantiene un
comportamiento mas rapido, estable y robusto, confirmando su efectividad en tareas de

seguimiento dindmico de altitud.
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Figura 5.20 Seguimiento de altitud del Parrot Mambo con referencia variable.
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Figura 5.22 Sefial de control Ui con referencia variable.

Tabla 5-7 Métricas de desemperio de los controladores en el sequimiento de referencia.

Backstepping SMC-tanh STSM SMC-sign PID
MSE 4.8873e-2 4.9218e-2 4.8831e-2 6.1353e-2 | 7.5619e-2
RMSE 2.2107e-1 2.2185e-1 2.2097e-1 2.4769e-1 | 2.7498e-1
ISE 4.8565e-1 4.8909e-1 4.8522e-1 6.1051e-1 | 7.5324e-1
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5.2.3 Escenario 3: Perturbaciones externas

En el tercer escenario se introduce una perturbacién externa mediante ruido blanco
gaussiano de ancho de banda limitado y potencia de 0.1. La referencia de altitud se fija

inicialmente en 1.2 m, y a los 4 s, se aplica la perturbacion.

La Figura 5.23 muestra que los controladores Backstepping y STSM reaccionan con mayor
rapidez, logrando una recuperacion mas eficiente tras la apariciéon del ruido. Este
comportamiento se confirma en la Figura 5.24, donde la evolucién del error cuadratico
revela que los controladores PID y SMC-sign presentan errores significativamente mayores,

mientras que Backstepping mantiene un error reducido y una respuesta mas estable.

La Figura 5.25 presenta la sefial de control U;. Los esquemas SMC exhiben una variacién
mas pronunciada debido al chattering, mientras que el Backstepping conserva una sefial mas

suave y continua.
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Figura 5.23 Seguimiento de altitud del Parrot Mambo ante perturbaciones externas.
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Figura 5.24 Error al cuadrado ante perturbaciones externas.
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Figura 5.25 Serial de control U ante perturbaciones del sistema.

Las métricas de desempefio correspondientes a este escenario se muestran en la Tabla
5-8. Los resultados indican que el Backstepping obtuvo el mejor rendimiento, con
reducciones en el MSE de 1.06 %, 0.59 %, 22.23 % y 32.68 % respecto a los controladores
SMC-tanh, STSM, SMC-sign y PID respectivamente. Esto evidencia que, ante perturbaciones

externas, el Backstepping ofrece mayor robustez y estabilidad.
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Cabe destacar que, tras la perturbacion, las sefiales de control del Backstepping, STSM y
SMC-tanh presentan pequefias variaciones transitorias respecto a su comportamiento
previo a los 4 s, reflejando la accién compensatoria de los controladores para mitigar los

efectos del ruido y mantener un seguimiento adecuado.

Tabla 5-8 Métricas de desemperio de los controladores ante perturbaciones externas.

Backstepping SMC Tanh SMC ST SMC Sign PID
MSE 4.2496e-2 4.2954e-2 4.2751e-2 5.4655e-2 | 6.3080e-2
RMSE 2.0614e-1 2.0725e-1 2.0676e-1 2.3378e-1 | 2.5115e-1
ISE 4.2185e-1 4.2642e-1 4.2439%e-1 5.4349e-1 | 6.2778e-1

5.2.4 Escenario 4: Seguimiento de trayectorias tridimensionales

En este escenario se evalia el desempefio de los controladores durante el seguimiento de
trayectorias tridimensionales. La trayectoria deseada se define mediante la asignacion de
coordenadas espaciales en el bloque W, mostrado en la Figura 5.14. Este bloque permite
introducir los puntos que conforman el recorrido del UAV, posibilitando la generacion de

diversas trayectorias dentro de las limitaciones y el rango operativo del hardware.

Para este estudio se disefiaron y evaluaron cuatro trayectorias de referencia: lineal,
cuadrada, en zigzag y en forma de infinito. Estas configuraciones permiten analizar el
comportamiento de los controladores frente a distintos patrones de movimiento y niveles

de exigencia dinamica.

Con el fin de automatizar la generacion de coordenadas tridimensionales, las trayectorias
fueron programadas directamente en MATLAB, lo que facilita su implementacion y
repetibilidad en el entorno de simulacion. La Figura 5.26 a) muestra, a manera de ejemplo,
el codigo utilizado para generar la trayectoria cuadrada, cuya representaciéon espacial se
observa en la Figura 5.26 b). Este procedimiento se aplic6 de manera analoga para obtener

el resto de las trayectorias evaluadas.
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Figura 5.26 Generacion de trayectoria del Parrot Mambo: (a) algoritmo para waypoints deseados, (b)
trayectoria esperada.

5.2.4.1 Trayectoria lineal

La primera trayectoria evaluada corresponde a un desplazamiento lineal. En esta prueba,
el UAV despega, asciende hasta 1 my, alos 7 s, se desplaza 4 m en la direccidn del eje X. Para
todas las trayectorias del Escenario 4 se integraron los controladores de Roll, Pitch y Yaw
derivados de las ecuaciones (4-55), (4-57) y (4-85), garantizando asi una comparacién

consistente entre las técnicas de control implementadas.

La trayectoria 2D obtenida para cada controlador se presenta en la Figura 5.27a),
mientras que su representacion 3D se muestra en la Figura 5.27b). Las Figura 5.28- Figura
5.30 ilustran la evolucion temporal de las referencias y valores estimados de Roll, Pitch y
Yaw. Estas representaciones permiten caracterizar cualitativamente el comportamiento del
UAV; sin embargo, no son suficiente para determinar con precision qué técnica ofrece el

mejor rendimiento.

Por ello, se calcularon nuevamente las métricas cuantitativas utilizadas en los escenarios
anteriores con el fin de obtener una comparacion objetiva del desempefio en la trayectoria
lineal. Los resultados se presentan en la Tabla 5-9, donde se evalian las métricas MSE, RMSE

e ISE para las variables z, ¢, 0 y .
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Figura 5.28 Seguimiento del dngulo de Roll en el escenario lineal.
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Figura 5.29 Seguimiento del dngulo de Pitch en el escenario lineal.
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Figura 5.30 Seguimiento del dngulo de Yaw en el escenario lineal.

En la componente vertical z, el controlador STSM obtuvo el mejor desempefio, con
reducciones aproximadas del 83 % en MSE e ISE y del 59 % en RMSE respecto al PID, lo que
confirma su elevada precision en el seguimiento de altitud. Los controladores SMC-tanh y
Backstepping también mejoraron el rendimiento frente al PID, aunque en menor medida,

con reducciones entre 19 % a 34 % segun la métrica.
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En el eje ¢, Unicamente el control Backstepping superé al PID, con mejoras del 3 % en
MSE e ISE y del 1.5 % en RMSE, mientras que el control STSM y SMC-tanh presentaron
incrementos significativos en el error. En el angulo 8, las diferencias entre controladores
fueron practicamente nulas (inferiores al 0.2 %), indicando comportamientos casi idénticos.
Finalmente, en 1, el mejor desempefio correspondié nuevamente al control Backstepping,
con reducciones cercanas al 28 % en MSE e ISE y del 15 % en RMSE respecto al PID. El
controlador SMC-tanh obtuvo valores similares a los del PID, mientras que el control STSM

presenté los errores mas elevados.

Tabla 5-9 Métricas de desempefio para el seguimiento de trayectoria lineal.

Algoritmo Variable MSE RMSE ISE
Z 0.00021871 0.014789 0.0053901
Roll ¢ 1.0747e-06 0.0010367 2.6485e-05
STSM Pitch 6 1.1341e-05 0.0033676 0.0002795
Yaw 8.994e-09 9.4836e-05 2.2166e-07
z 0.001037 0.032203 0.025558
Roll ¢ 8.5995¢-07 0.00092734 2.1194e-05
SMC-tanh Pitch 6 1.1334e-05 0.0033666 0.00027933
Yaw o 5.5564e-10 2.3572e-05 1.3694¢-08
z 0.00084129 0.029005 0.020733
_ Roll ¢ 1.7616e-07 0.00041972 4.3416e-06
Backstepping Pitch 6 1.1335e-05 0.0033668 0.00027935
Yaw 1) 3.9637e-10 1.9909¢-05 9.7685€-09
z 0.0012796 0.035771 0.031535
Roll ¢ 1.8176e-07 0.00042633 4.4794e-06
PID Pitch 6 1.1355e-05 0.0033697 0.00027984
Yaw 1) 5.4769¢-10 2.3403e-05 1.3498e-08
5.2.4.2 Trayectoria zigzag

La segunda trayectoria evaluada corresponde a un desplazamiento en forma de zigzag,
definido por una amplitud de 0.8 m, un paso de 0.5 m y una altura de 1 m. La trayectoria
seguida por cada controlador, comparada con la referencia en 2D y 3D, se muestra en las

Figura 5.31a) y Figura 5.31b), respectivamente.

Las Figura 5.32 - Figura 5.34 ilustran la comparacion entre los angulos de referencia
¢, 0 y Y,y sus valores estimados durante el seguimiento. Estas representaciones permiten

evaluar cualitativamente el desempefio de los controladores en esta trayectoria.
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Figura 5.31 Seguimiento de trayectoria en zigzag: trayectorias por controlador (a) 2D, (b) 3D.
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Figura 5.32 Seguimiento de Roll en zigzag: referencia vs. estimaciones.
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Figura 5.33 Seguimiento de Pitch en zigzag: referencia vs. estimaciones.
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Figura 5.34 Seguimiento de Yaw en zigzag: referencia vs. estimaciones.
Los resultados cuantitativos se presentan en la Tabla 5-10. En la componente vertical z, el
controlador STSM obtuvo el mejor desempefio, con reducciones cercanas al 83 % en MSE y
74 % en RMSE respecto al PID. Los controladores SMC-tanh y Backstepping también

mejoraron el rendimiento en comparacion con el PID, aunque en menor magnitud, con

reducciones entre 11 % y 20 %, segtin la métrica considerada.

112



En la dindmica de actitud, el controlador Backstepping presenté el mejor rendimiento en
Roll, con reducciones aproximadas del 18 % en MSE e ISE respecto al PID. Para Pitch, las
diferencias entre controladores fueron minimas (inferiores al 0.3 %), lo que indica un
comportamiento practicamente equivalente. Finalmente, en Yaw, el controlador
Backstepping obtuvo nuevamente los resultados mas favorables, con reducciones del orden
del 99.99 % en MSE e ISE y del 17 % en RMSE respecto al PID, superando también al control

STSM y SMC-tanh.

Tabla 5-10 Métricas de desemperio para el sequimiento de trayectoria en zigzag.

Algoritmo Variable MSE RMSE ISE
z 0.0001613 0.0127 0.0052042
Roll ¢ 0.00012623 0.011235 0.0040727
STSM Pitch 0 1.0547¢-05 0.0033676 0.00034031
Yaw 1 9.3863e-09 9.6883e-05 3.0285e-07
z 0.00080464 0.028366 0.025777
Roll ¢ 0.00011576 0.010759 0.0037082
SMC-tanh Pitch 6 1.126€-05 0.0033557 0.00036073
Yaw 6.03e-10 2.4556e-05 1.9317e-08
z 0.00065111 0.025517 0.021031
_ Roll ¢ 6.6446e-05 0.0081514 0.0021462
Backstepping Pitch 6 1.0855e-05 0.0032947 0.00035062
Yaw ¢ 3.9611e-10 1.9903e-05 1.2794e-08
z 0.00098698 0.031416 0.03179
Roll ¢ 8.7973e-05 0.0093794 0.0028336
PID Pitch 6 1.0487e-05 0.0032383 0.00033778
Yaw ¢ 5.8957e-10 2.4281e-05 1.899¢-08
5.2.4.3 Trayectoria cuadrada

El tercer escenario corresponde al seguimiento de una trayectoria cuadrada. En esta
prueba, el UAV recorre un cuadrado de 1.5 m por lado y, tras completar el recorrido, se dirige
al centro de la figura, manteniendo en todo momento una altura de 1 m. Las trayectorias 2D
y 3D para cada controlador se presentan en la Figura 5.35. Si bien permiten identificar

diferencias generales, no son suficientes para una evaluacién cuantitativa.

Por ello, se analizan los angulos de referencia y los estimados para Roll, Pitch 'y Yaw. La
comparacion para Roll se muestra en la Figura 5.36; el comportamiento de Pitch en la Figura
5.37; y la evolucion del angulo Yaw, en la Figura 5.38, lo que permite evaluar la capacidad de

seguimiento de actitud durante esta trayectoria.
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Figura 5.35 Seguimiento de trayectoria cuadrada: trayectorias por controlador (a) 2D, (b) 3D.
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Figura 5.36 Seguimiento de Roll en trayectoria cuadrada: referencia vs. estimaciones.
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Figura 5.37 Seguimiento de Pitch en trayectoria cuadrada: referencia vs. estimaciones.
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Figura 5.38 Seguimiento de Yaw en trayectoria cuadrada: referencia vs. estimaciones.

Dado que el analisis grafico no constituye un criterio cuantitativo, se calcularon
nuevamente las métricas de rendimiento. Los resultados se presentan en la Tabla 5-11. De
acuerdo con dichos valores, el controlador STSM obtuvo el mejor desempefio en el eje z, con
reducciones cercanas al 98 % en MSE, 76 % en RMSE y 97 % en ISE respecto al PID,

evidenciando su alta precisién. Los controladores SMC-tanh y Backstepping también
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control Backstepping el segundo mejor en seguimiento de altura.

mejoraron su desempeio con respecto al PID, con reducciones entre 44 % y 81 %, siendo el

Tabla 5-11 Métricas de desemperio para el sequimiento de trayectoria cuadrada.

Algoritmo Variable MSE RMSE ISE
z 0.00015526 0.01246 0.0052082
Roll ¢ 9.8414e-06 0.0031371 0.00033013
STSM Pitch 6 2.2493e-05 0.0047427 0.00075453
Yaw 9.4847e-09 9.739¢-05 3.1817e-07
Z 0.00077017 0.027752 0.025801
Roll ¢ 1.4471e-05 0.003804 0.00048476
SMC-tanh Pitch 6 2.2675e-05 0.0047618 0.0007596
Yaw 6.1403e-10 2.478e-05 2.057e-08
Z 0.00062128 0.024926 0.02085
_ Roll ¢ 1.267e-05 0.0035595 0.00042521
Backstepping Pitch 6 2.2538e-05 0.0047474 0.00075638
Yaw ¢ 3.9467e-10 1.9866e-05 1.3245e-08
Z 0.0026225 0.051211 0.091776
Roll ¢ 2.1117e-05 0.0045954 0.000739
PID Pitch 6 2.7848e-05 0.0052771 0.00097452
Yaw ¢ 6.1792e-10 2.4858e-05 2.1624e-08

En la dindmica de actitud, el control Backstepping present6 el mejor rendimiento en Roll,
con reducciones cercanas al 56 % en MSE y superiores al 30 % en RMSE e ISE frente al PID.
En Pitch, las diferencias entre controladores fueron moderadas: el control STSM redujo el
error en aproximadamente 19 %, seguido por SMC-tanh y Backstepping con mejoras
ligeramente menores. En Yaw, el control Backstepping volvié a destacar, con reducciones de
aproximadamente 99.99 % en MSE e ISE y del 50 % en RMSE respecto al PID, superando
también a STSM y SMC-tanh.

5.2.4.4 Trayectoria en Infinito

La dltima trayectoria evaluada incrementa la complejidad del seguimiento requerido por
el UAV, ya que corresponde a un recorrido en forma de infinito, con una amplitud de 1 m y
una altitud constante de 1 m. La trayectoria obtenida en 2D y 3D para cada controlador se
presenta en la Figura 5.39. Las Figuras Figura 5.40 - Figura 5.42 muestran la comparacion
entre los angulos de referencia y los valores estimados para Roll, Pitch y Yaw,

respectivamente. A partir de estas representaciones se observa un desempeiio similar en los
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controladores en Rolly Pitch. No obstate, en Yaw, el controlador STSM presenta desviaciones

mayores respecto a la referencia, evidenciando un rendimiento inferior.

Con el fin de determinar cuantitativamente el desempeio de cada técnica, se calcularon
las métricas correspondientes. Los resultados se presentan en la Tabla 5-12. En la
componente vertical z, el controlador STSM obtuvo el mejor rendimiento, con reducciones
aproximadas del 87 % en MSE respecto al PID. Los controladores SMC-tanh y Backstepping
también mejoraron el desempeio, con disminuciones que oscilan entre 49 %y 78 %, segln

la métrica.
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Figura 5.39 Seguimiento de trayectoria en infinito: trayectorias por controlador (a) 2D, (b) 3D.
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Figura 5.40 Seguimiento de Roll en trayectoria en infinito: referencia vs. estimaciones.
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Figura 5.41 Seguimiento de Pitch en trayectoria en infinito: referencia vs. estimaciones.
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Figura 5.42 Seguimiento de Yaw en trayectoria en infinito: referencia vs. estimaciones.
En la dindmica de actitud, el control Backstepping destacé en Roll, con reducciones
cercanas al 82 % en MSE frente al PID. En Pitch, el control Backstepping y STSM mostraron
mejoras similares, con reducciones entre 43 % y 50 %, mientras que SMC-tanh también

supero también al PID, aunque con incrementos menores.

En el angulo Yaw, se confirma el desempefio mas desfavorable del STSM, cuyos errores
superaron entre tres y cinco veces a los del PID. En contraste, el control Backstepping y SMC-
tanh lograron reducciones cercanas al 99.99 % en MSE, evidenciando una capacidad notable

para seguir trayectorias que requieren cambios continuos de direccién.

Tabla 5-12 Métricas de desempeiio para el seguimiento de trayectoria en infinito.

Algoritmo Variable MSE RMSE ISE

z 0.00017894 0.013377 0.0051983
Roll ¢ 2.2363e-06 0.0014954 6.4966€e-05
STSM Pitch 6 9.1505e-06 0.003025 0.00026582
Yaw 9.3018e-09 9.6446e-05 2.7022e-07

z 0.00088859 0.029809 0.025707
Roll ¢ 5.9629¢-06 0.0024419 0.00017251
SMC-tanh Pitch 6 9.2211e-06 0.0030366 0.00026677
Yaw 3 5.886e-10 2.4261e-05 1.7028e-08

z 0.00071688 0.026775 0.020793
_ Roll ¢ 7.055e-06 0.0026561 0.00020463
Backstepping Pitch 6 9.1724e-06 0.0030286 0.00026605
Yaw ¢ 4.0516e-10 2.0129e-05 1.1752e-08
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z 0.0011033 0.033216 0.031681
Roll ¢ 1.0795e-05 0.0032856 0.00030999
PID Pitch 6 8.9532¢-06 0.0029922 0.00025709
Yaw ¢ 5.7367e-10 2.3951e-05 1.6473e-08

5.3 Evaluacion experimental de los controladores

En esta seccién se presentan los resultados de la evaluacion experimental de los
controladores, replicando los escenarios utilizados en la seccién 5.2 con el propoésito de

verificar la concordancia entre los resultados experimentales y los obtenidos en simulacién.

5.3.1 Resultados experimentales del escenario 1

En la Figura 5.43 muestra la respuesta de cada controlador ante una referencia fija de 1.2
m, mientras que la Figura 5.44 presenta la evolucién del error cuadratico. A diferencia de los
resultados de la simulacion (Figuras Figura 5.17 y Figura 5.18), donde los controles alcanzan
la referencia en un tiempo menor a 2 s, y el error permanece estable, las pruebas
experimentales evidencian que las dindmicas no modeladas retrasan el seguimiento,
alcanzandose la referencia aproximadamente a los 6 s. No obstante, el comportamiento
general es consistente con la simulacion: el control Backstepping y PID producen sefiales
mas continuas, mientras que SMC-tanh y STSM reduce el chattering caracteristico del SMC-

sign.
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Figura 5.45 Sefial de control U: en la evaluacién experimental con referencia fija.

Para determinar de manera objetiva el desempefio de los controladores, se calcularon los
indicadores dindmicos correspondiente. La Tabla 5-13 resume estos resultados para la
regulacion experimental a altitud fija. Los controladores SMC-sign, SMC-tanh y STSM
presentan los tiempos de ascenso mas rapidos, mientras que el PID obtiene el mejor Tp. En

términos de T, el STSM muestra el mejor desempefio, seguido de SMC-sign y Backstepping.

En cuanto al M,, el control Backstepping y STSM presentan valores practicamente nulos,
destacando por su estabilidad, mientras que el PID registra el mayor M,. En general, los

meétodos basados en SMC ofrecen respuestas rapidas con bajo M,,, y el control Backstepping

Tiempo [s]

mantiene una seinal estable con minima oscilacion.

Tabla 5-13 Indicadores dindmicos en la regulacion experimental de altitud fija.

12

Controlador | T, (s) T, (s) T (s) M, (%)
PID 2.56 4.395 7.61 3.505
SMC-sign 1.64 9.18 3.135 1.0374
SMC-tanh 2.26 10 6.433 0.9540

STSM 1.66 8.175 3.08 0.19252

Backstepping | 2.845 9.175 5.23 0.30629
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La Tabla 5-14 presenta las métricas estadisticas de desempefio obtenidas en este
escenario experimental. Los controladores SMC-tanh y STSM alcanzan los valores mas bajos
de MSE, RMSE e ISE, lo que evidencia un seguimiento mas preciso de la referencia. El
controlador Backstepping mantiene un desempefio consistente y competitivo, con errores
moderados. En contraste, el SMC-sign y PID presentan los valores mas altos en las tres
métricas, indicando un seguimiento menos preciso respecto a los métodos suavizados del

SMC.

Tabla 5-14 Métricas de desemperio en la evaluacién experimental de la regulacién de altitud fija.

Backstepping SMC-tanh STSM SMC-sign PID
MSE | 1.410948e-2 | 7.885310e-3 | 6.131574e-3 | 1.62994e-2 | 4.793116e-2
RMSE | 1.187833e-1 | 8.879927e-2 | 7.830437e-2 | 1.27669e-1 | 2.189319e-1
ISE | 1.411601e-01 | 7.888724e-2 | 6.134105e-2 | 1.63071e-1 | 4.795460e-1

5.3.2 Resultados experimentales del escenario 2.

La Figura 5.46 muestra el comportamiento de los controladores ante cambios de
referencia. A diferencia de la simulacién, donde el escenario se complet6 en 10 s, la prueba
experimental requierié 35 s para ejecutarse, debido a que los controladores tardan mas en
alcanzar la referencia. La evolucidn del error se presenta en la Figura 5.47, donde se observa
que los controladores PID y SMC-sign registran picos mas elevados, mientras que los demas

mantienen un desempeiio similar y mas estable.

Por otro lado, la Figura 5.48 muestra la sefial de control U;. Visualmente se aprecia el
efecto chattering en el SMC-sign y STSM, mientras que en el SMC-tanh este fendmeno es
practicamente inexistente. La salida del SMC-tanh se asemeja notablemente a la del

controlador Backstepping.
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Figura 5.46 Resultados experimentales ante cambios de referencia.
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Figura 5.47 Error cuadrdtico en la prueba experimental con cambios de referencia.
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Figura 5.48 Seial de control Ui en la prueba experimental con cambios de referencia.
La Tabla 5-15 presenta las métricas de rendimiento obtenidas ante cambios de referencia.
El controlador STSM alcanz6 el mejor desempeno, obteniendo el MSE mas bajo de 1.36e-3,

un RMSE de 3.69e-2. Estos valores representan mejoras de aproximadamente 92% frente al

PID.

El SMC-tanh también mostr6 un desempeifio favorable, con un MSE de 4.55e-3,
equivalente a una reduccion del 66% en comparacion con el PID. El controlador
Backstepping obtuvo errores moderados (MSE de 5.08e-3), superando al PID con una

reduccion cercana al 70%.

En contraste, los controladores SMC-sign y PID registraron los valores mas altos en todas
las métricas. EI PID alcanza el mayor RMSE (1.29e-1), aproximadamente 3.5 veces superior

al de STSM, ademas del mayor ISE (4.36e-1).

Tabla 5-15 Métricas de desempeiio en la evaluacion experimental ante cambios de referencia.

Backstepping SMC-tanh STSM SMC-sign PID
MSE 5.080586e-3 | 4.553384e-3 | 1.365071e-3 | 4.134545e-3 | 1.682936e-2
RMSE 7.127823e-2 | 6.747876e-2 | 3.694687e-2 | 6.430043e-2 | 1.297280e-1
ISE 1.625989e-1 | 1.457257e-1 | 4.368381e-2 | 1.323203e-1 | 4.368381e-2
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5.3.3 Resultados experimentales del escenario 3.

Para introducir la perturbacién en el escenario experimental, se aplicé un impulso manual
hacia abajo al UAV. La Figura 5.49 muestras la respuesta de los controles ante esta
perturbacién. El error cuadratico, presentado en la Figura 5.50, evidencia que los
controladores Backstepping y el SMC-tanh mantienen errores menores y con menos picos
en comparacion con los demads controladores. Este comportamiento se confirma en la Figura
5.51, donde se observa la sefial de control U;; el SMC-tanh presenta la salida mas estable a lo

largo de todo el escenario.

La Tabla 5-16 resume las métricas de rendimiento obtenidas en esta evaluacion. El control
STSM presento el mejor desempefio general, con el MSE mas bajo (2.86e-3), un RMSE de
5.34e-2 y un ISE de 7.54e-2. En comparacién con el control Backstepping, el STSM reduce el
MSE aproximadamente en 17%, y frente al PID, la mejora alcanza alrededor del 83%. El SMC-
tanh también mostr6 un rendimiento favorable, con un MSE de 3.13e-3, ligeramente inferior
al del Backstepping y cerca de un 80% menor que el PID. El control Backstepping se

mantienen en un nivel intermedio, con errores moderados y consistentes.
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Figura 5.49 Desempeiio experimental de los controladores con altitud fija ante perturbacién externa.
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Figura 5.50 Error cuadrdtico en el escenario experimental con perturbacion al sistema.

En contraste, los controladores SMC-sign y PID registraron los valores mas altos en todas

las métricas. El PID obtuvo el mayor RMSE (1.29e-1), mas del doble del registrado por el

STSM, mientras que SMC-sign presenté el ISE mas elevado (1.67e-1).

Tabla 5-16 Métricas de desempeiio en la evaluacion experimental ante perturbaciones.

Backstepping

SMC-tanh

STSM

SMC-sign

PID

MSE

3.463473e-3

3.435118e-3

2.860366e-3

6.346030e-3

1.685254e-2
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RMSE 5.722352e-2 | 5.860988e-2 | 5.34823%9e-2 | 7.966197e-2 | 1.298173e-1

ISE 1.572507e-1 | 9.057710e-2 | 7.542241e-2 | 1.673392e-1 | 7.542241e-2

5.3.4 Escenario 4: Experimentacién en el seguimiento de trayectorias
tridimensionales

En esta seccion se presentan los resultados experimentales del seguimiento de
trayectorias tridimensionales evaluadas previamente en la seccidn 5.2.4. Estos experimentos
permiten identificar qué controlador ofrece un mejor desempefo en el control de actitud. Es
importante sefialar que el controlador SMC-sign no se incluy6 en estas pruebas debido a los
resultados observados en las secciones 5.3.1, 5.3.2 y 5.3.3, donde la accién de control
generaba cambios bruscos en los motores, comprometiendo potencialmente la integridad

del UAV.

5.3.4.1 Evaluacion experimental en la trayectoria lineal

La Figura 5.52 muestra la trayectoria de referencia en 2D y 3D, junto con los datos
obtenidos experimentalmente. Visualmente, se aprecia que el control Backstepping presenta
un mejor seguimiento en x, y y z, al mostrar menores desviaciones respecto a la referencia.
Las Figuras Figura 5.53 - Figura 5.55 ilustra el comportamiento de los controladores en las
variables de actitud. Aunque la comparacion visual es menos concluyente en este caso, tanto

el Backstepping como el SMC-tanh exhiben un comportamiento mas estable.

La Tabla 5-17 presenta las métricas de rendimiento obtenidas en este escenario. En la
componente z todos los controladores superan al PID. El Backstepping obtiene el mejor
desempefio, con MSE = 0.0106, RMSE = 0.103 e ISE = 0.2581, lo que representa reducciones
cercanas al 56% en MSE e ISE respecto al PID. EL STSM también mejora significativamente
al PID, con MSE = 0.0116 e ISE = 0.2938, mientras que el SMC-tanh muestra mejoras mas

moderada.
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Figura 5.53 Seguimiento de Roll en la prueba experimental (trayectoria lineal).
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Figura 5.55 Seguimiento de Yaw en la prueba experimental (trayectoria lineal).

En las componentes de actitud, el controlador con mejor desempefio depende de cada
angulo. En Pitch, el PID presenta los valores de error mas bajos (MSE = 3.75e-4, RMSE =
0.0194, ISE = 0.0092), superando al STSM y SMC-tanh. En Yaw, el control Backstepping
muestra una clara superioridad, con MSE = 5.44e-6, RMSE = 0.0023 e ISE = 5.80e-4, siendo

el controlador con menor error. En Roll, 1as diferencias son mas equilibradas: el PID presenta

130



los menores errores, mientras que los demas controladores mantienen un desempefio

intermedio.

En sintesis, para el seguimiento lineal experimental, el Backstepping es el controlador mas
preciso en z y Yaw. Los métodos basados en SMC presentan mejoras claras frente al PID en

la componente z y un rendimiento intermedio en actitud.

Tabla 5-17 Métricas estadisticas en la prueba experimental de seguimiento de trayectoria lineal

Algoritmo Variable MSE RMSE ISE
z 0.011634 0.10786 0.29381
Roll ¢ 0.0010268 0.032044 0.025932
STSM Pitch 6 0.00075804 0.027533 0.019144
Yaw ¢ 4.657e-05 0.0068242 0.0011761
z 0.018879 0.1374 0.47773
Roll ¢ 0.00082723 0.028762 0.020933
SMC-tanh Pitch 6 0.00050708 0.022519 0.012832
Yaw 2.3961e-05 0.004895 0.00060633
z 0.010608 0.10299 0.25809
_ Roll ¢ 0.00030211 0.017381 0.0073504
Backstepping Pitch 6 0.0010675 0.032672 0.025971
Yaw 3 5.4393e-06 0.0023322 0.00013234
z 0.024066 0.15513 0.58997
Roll ¢ 0.00035431 0.018823 0.0086858
PID Pitch 6 0.00037475 0.019358 0.009187
Yaw 3 4.4047¢-05 0.0066368 0.0010798
5.3.4.2 Evaluacion experimental en la trayectoria zigzag

La Figura 5.56 presenta el seguimiento experimental de la trayectoria zigzag, mostrando
en a) la trayectoria en 2D y en b) su representacion 3D. En general, los controladores siguen
adecuadamente la referencia, aunque el SMC-tanh presenta desviaciones mas amplias. Las
Figuras Figura 5.57-Figura 5.59 muestran el comportamiento de los angulos Roll, Pitchy Yaw
frente a sus referencias. A diferencia de la simulacién, donde la trayectoria se reproduce con
alta precision en el experimento se observa discrepancias derivadas dinamicas no

modeladas.

Los resultados cuantitativos correspondientes a este escenario se presentan en la Tabla
5-18. En la componente z, el controlador Backstepping obtiene el mejor desempefio, con el

MSE mas bajo (0.00659), RMSE = 0.081 e ISE = 0.233, lo que refleja un seguimiento
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sustancialmente mas preciso que el PID, que presenta el mayor error (MSE = 0.0174, RMSE

=0.1317, ISE = 0.5866).
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Figura 5.56 Resultados experimentales del seguimiento de trayectoria en zigzag: (a) 2D, (b) 3D.
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Figura 5.57 Seguimiento de Roll en la prueba experimental (trayectoria en zigzag).
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Figura 5.58 Seguimiento de Pitch en la prueba experimental (trayectoria en zigzag).
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Figura 5.59 Seguimiento de Yaw en la prueba experimental (trayectoria en zigzag).
En el angulo Roll el control Backstepping logra nuevamente los valores mas bajos (MSE =
5.22e-4,RMSE = 0.0229), superando a STSM y SMC-tanh. De igual forma, para el angulo Pitch
el control Backstepping presenta el menor MSE = 4.038e-4 y RMSE = 0.02009; sin embargo,

el control SMC-tanh muy cercano = 0.0201 y un ISE ligeramente inferior.

Por ultimo, en Yaw el control PID registra el mejor comportamiento, con MSE = 1.95e-5y

RMSE = 0.0044. Los controladores STSM y SMC-tanh presentan mayores errores debido a la
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variabilidad inducida por los cambios bruscos de direcciéon caracteristicos de esta

trayectoria.

En conjunto, los resultados indican que el control Backstepping es el controlador con
mejor desemperio global en esta trayectoria, destacando especialmente en z, Roll y Pitch. El
SMC-tanh muestra un rendimiento competitivo en Pitch. EI STSM mantiene errores

moderados, aunque no supera al control Backstepping en ninguna variable evaluada.

Tabla 5-18 Métricas estadisticas de los resultados experimentales en el sequimiento de trayectoria en zigzag.

Algoritmo Variable MSE RMSE ISE
z 0.010961 0.1047 0.36211
Roll ¢ 0.0010875 0.032977 0.035925
STSM Pitch 6 0.00082283 0.028685 0.027182
Yaw 4.3547e-05 0.006599 0.0014386
z 0.012189 0.1104 0.40759
Roll ¢ 0.0022535 0.047471 0.075356
SMC-tanh Pitch 6 0.0004559 0.021352 0.015245
Yaw 1 0.00012785 0.011307 0.0042753
z 0.0065866 0.081158 0.23201
_ Roll ¢ 0.00052224 0.022853 0.018396
Backstepping Pitch 6 0.00040383 0.020096 0.014225
Yaw ¢ 3.6429e-05 0.0060357 0.0012832
z 0.017354 0.13173 0.58656
Roll ¢ 0.0076541 0.087488 0.25875
PID Pitch 6 0.00065539 0.028852 0.017012
Yaw ¢ 1.9563e-05 0.004423 0.00066124
5.3.4.3 Evaluacion experimental en la trayectoria cuadrada

La Figura 5.60 a) muestra la trayectoria 2D y la Figura 5.60 b) la trayectoria 3D obtenida
en el seguimiento experimental de la trayectoria cuadrada. En ambas representaciones se
observa que ningun controlador replica con precisidn la referencia, y el analisis visual no
permite identificar con claridad qué técnica ofrece el mejor desempefio. Por esta razon, las
Figura 5.61 - Figura 5.63 presentan el seguimiento de los dngulos Roll, Pitch y Yaw. No
obstante, estas graficas tampoco permiten distinguir con certeza un controlador superior,
por lo que para obtener resultados certeros se realizan los calculos de las métricas

cuantitativas.
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Figura 5.60 Resultados experimentales en el seguimiento de trayectoria cuadrada a) 2Dy b) 3D.
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Figura 5.61 Seguimiento experimental de Roll en trayectoria cuadrada.

Los resultados experimentales correspondientes se presentan en la Tabla 5-19. En la
componente z, el controlador Backstepping obtiene los errores mas bajos (MSE = 0.00718,
RMSE = 0.0849, ISE = 0.2483), logrando una reduccién significativa respecto al PID, que
muestra el peor desempefio (MSE = 0.01736, RMSE = 0.1318, ISE = 0.6129). El STSM también

mejora de manera notable al PID, aunque sin alcanzar el rendimiento del Backstepping.

En las variables de actitud, Backstepping vuelve a destacar en Roll, con MSE = 2.44e-4,

RMSE = 0.0156 e ISE = 0.00843, siendo el controlador mas preciso en este eje. En Pitch, los
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valores obtenidos por Backstepping, STSM y SMC-tanh son muy similares. Sin embargo, el

control SMC-tanh obtiene las métricas de rendimiento menores.

02 T T T I
- - -Referencia
—STSM
0.15 —SMC-tanh |4
) —Backstepping
PID

Pitch [rad]

-0.2 1 1 1 1
10 15 20
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f=]
w

Figura 5.62 Seguimiento experimental de Pitch en trayectoria cuadrada.
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Figura 5.63 Seguimiento experimental de Yaw en trayectoria cuadrada.
En Yaw, el control PID muestra el mejor rendimiento, con MSE = 1.5075e-5 y RMSE =

0.003882, valores inferiores a los alcanzados por STSM, SMC-tanh y el control Backstepping.
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En conjunto, para la trayectoria cuadrada el Backstepping presenta el rendimiento mas
consistente, logrando los valores minimos en z y Roll, manteniendo errores reducidos en
Pitch. E]1 SMC-tanh se posiciona como la mejor alternativa en Pitch, mientras que el STSM

muestra un rendimiento intermedio sin superar al control Backstepping en ninguna variable.

Tabla 5-19 Métricas estadisticas en la prueba experimental de seguimiento de trayectoria cuadrada.

Algoritmo Variable MSE RMSE ISE

z 0.0095303 0.097623 0.33947

Roll ¢ 0.0018954 0.043536 0.067515

STSM Pitch 6 0.0014057 0.037492 0.050069
Yaw 6.797e-05 0.0082444 0.0024211

z 0.012487 0.11175 0.44093

Roll ¢ 0.00096276 0.031028 0.033995

SMC-tanh Pitch 6 0.00041671 0.020413 0.014714
Yaw ¢ 2.231e-05 0.0047233 0.00078775

z 0.007182 0.084747 0.24832

_ Roll ¢ 0.00024388 0.015616 0.008432

Backstepping Pitch 6 0.00046727 0.021616 0.016156
Yaw ¢ 2.7871e-05 0.0052793 0.00096363

z 0.017357 0.13175 0.61297

Roll ¢ 0.00046212 0.021497 0.01632

PID Pitch 6 0.00058438 0.024174 0.020638
Yaw i 1.5075e-05 0.0038826 0.00053237

5.3.4.4 Evaluacion experimental en la trayectoria infinito

Durante el seguimiento experimental de la trayectoria en forma de infinito, el UAV Parrot
Mambo present6 una advertencia al cargar el c6digo, indicando que la cantidad de puntos
que conforman la trayectoria excedia la capacidad de memoria del UAV. Por esta razon, los
datos experimentales se obtuvieron mediante simulaciéon en tiempo real y no desde la
memoria interna del UAV. La Figura 5.64 a) muestra la trayectoria 2D obtenido, mientras
que la Figura 5.64 b) presenta su representacion 3D. Debido a las limitaciones del hardware
y a la complejidad de esta trayectoria, ningiin controlador logra seguir el perfil de referencia
con precision; en particular, se observa desviaciones en las zonas donde la direcciéon cambia

de manera brusca.

Las Figura 5.65 - Figura 5.67 muestran las respuestas temporales de Roll, Pitch y Yaw
frente a sus referencias. En Roll se observa un pico inicial asociado al despegue y al

acoplamiento del controlador, seguido de oscilaciones moderadas alrededor de la referencia.
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Estas variaciones reflejan las exigencias laterales del patrén infinito. En el dngulo Pitch se
presenta un sobreimpulso inicial y posteriormente una fase estacionaria donde las sefiales
convergen hacia la referencia, con fluctuaciones asociadas a los segmentos de aceleracién y
desaceleracion. Para el angulo Yaw la dindmica es mas estable, dado que la trayectoria no
exige grandes variaciones en este angulo. Todos los controladores siguen adecuadamente la

referencia constante, con diferencias minimas en la suavidad de la sefial.

N £ > Referencia

044 N STSM
5 \*SMC-mnh

Backstepping
PID

X [m] Y [m] 05 .15 4l X [m]

a) b)

Figura 5.64 Resultados experimentales en el seguimiento de trayectoria en infinito a) 2D y b) 3D
Las métricas de error obtenidas se presentan en la Tabla 5-20. En la componente z, el
mejor desempefio corresponde al control Backstepping (MSE = 0.026053, RMSE =0.16141),
sin embargo, tiene un ISE mas elevado a lo largo del tiempo que el STSM. Por otro lado, para
Roll el PID obtiene el menor MSE (7.01e-4). El control Backstepping presenta un RMSE

ligeramente menor que SMC-tanh y STSM en esta variable.

Para Pitch el SMC-tanh obtiene los valores de erros menores (MSE = 0.00138, RMSE =
0.0.721 y ISE = 0.05287). Para Yaw todos los controladores presentan errores reducidos,
aunque el control Backstepping obtiene las mejores métricas (MSE = 7.23e-5, RMSE =

0.0085), sin embargo acumula mayor error a lo largo del tiempo que el STSM y el PID.
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Figura 5.65 Seguimiento de Roll en la trayectoria en infinito.
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Figura 5.66 Seguimiento de Pitch en la trayectoria en infinito.
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Figura 5.67 Seguimiento de Yaw en la trayectoria en infinito.

En conjunto, los resultados muestran que el control Backstepping mantiene un
desempeifio sélido en las variables de actitud, especialmente en Pitch y Yaw, mientras que el
STSM presenta el mejor rendimiento en la componente vertical z. El SMC-tanh obtiene
valores intermedios en todas las variables, y el PID muestra nuevamente el mayor error
acumulado, particularmente en z, lo que confirma sus limitaciones ante trayectorias con

cambios de direccion mas exigentes.

Tabla 5-20 Métricas estadisticas en la prueba experimental del seguimiento de trayectoria en infinito.

Algoritmo Variable MSE RMSE ISE

Z 0.029504 0.17177 1.0908
Roll ¢ 0.0022179 0.047094 0.082002
STSM Pitch 6 0.0019733 0.044422 0.072959
Yaw ¢ 8.1686e-05 0.009038 0.0030202

z 0.042222 0.20548 16117

Roll ¢ 0.0027021 0.051982 0.10314
SMC-tanh Pitch 6 0.0013852 0.037218 0.052873
Yaw o 8.8491e-05 0.009407 0.0033778

z 0.026053 0.16141 11726
, Roll ¢ 0.0018097 0.04254 0.081449
Backstepping Pitch 6 0.0020141 0.044879 0.090652
Yaw 7.2382e-05 0.0085078 0.0032577

z 0.05548 0.23554 2.1647
Roll ¢ 0.00076056 0.027578 0.029675

PID Pitch 6 0.001599 0.039987 0.06239
Yaw 1) 7.9495¢-05 0.008916 0.0031017
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Capitulo 6

6 Conclusiones

El presente trabajo de investigacion tuvo como propdsito evaluar y comparar el
desempefio del UAV Parrot Mambo FPV bajo distintas técnicas de control no lineal,
particularmente el control Backstepping y el SMC en sus variantes sign, tanh y Super
Twisting STSM, considerando escenarios tanto de simulacién como experimentales. A partir
del andlisis realizado, los resultados permiten concluir de manera consistente que el
controlador Backstepping es el esquema con mejor desempefio global, al presentar mayor
estabilidad, precisiéon y robustez en la mayoria de las variables y escenarios evaluados,
mientras que el controlador STSM destaca particularmente en el control de altitud. En
contraste, los controladores PID y SMC-sign mostraron los resultados menos favorables,
evidenciando limitaciones importantes ante escenarios dindmicos, perturbaciones externas

y trayectorias complejas.

En los escenarios de simulacion, el controlador Backstepping obtuvo de manera
sistematica los valores mas bajos de error en la dinamica de actitud, con reducciones de hasta
82 % en MSE para Roll y 28 % en MSE para Yaw, ademas de tiempos de establecimiento
inferiores a 1 s en multiples trayectorias. En el seguimiento de referencias fijas y variables,
tanto el Backstepping como el STSM mostraron una rapida convergencia; sin embargo, este
ultimo alcanzé los mejores resultados en la componente vertical z con reducciones
aproximadas del 87 % en MSE frente al PID en la trayectoria en forma de infinito, y del 83 %
en MSE e ISE en la trayectoria lineal. Por su parte, el SMC-tanh presenté un menor nivel de
chattering y un rendimiento intermedio, aunque sin superar de manera consistente al

control Backstepping.

Si bien los resultados numéricos evidencian que el STSM ofrece un desempeio
competitivo, especialmente en el control de altitud, durante la implementacién experimental

se observé que tanto el STSM como el SMC-sign generan una conmutacion elevada en la sefial
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de control, la cual se manifiesta directamente en los motores del UAV mediante ruido audible
y movimientos anémalos. Este comportamiento puede comprometer la integridad mecanica
y operativa del vehiculo, motivo por el cual el SMC-sign fue excluido de las pruebas de

seguimiento de trayectorias tridimensionales.

En conjunto, los resultados obtenidos permiten validar la hipétesis planteada en esta
investigacion, la cual establece que la aplicacion de la técnica Backstepping para el control
de actitud y altitud del UAV Parrot Mambo permite obtener un mejor rendimiento en
comparacion con la técnica de Modos Deslizantes. La evidencia experimental y en simulacion
demuestra que el control Backstepping ofrece un comportamiento mas robusto, estable y
consistente, especialmente en tareas de seguimiento tridimensional y control de actitud,

superando de manera global a las variantes del SMC evaluadas.

El STSM se posiciona como la mejor alternativa para el control de altitud, aunque presenta
limitaciones practicas asociadas al chattering en la sefial de control. El SMC-tanh representa
una opcién viable y mas suave, con un desempefio intermedio, mientras que el PID y el SMC-
sign presentan restricciones importantes para aplicaciones que demandan alta precision,

robustez y confiabilidad.

Finalmente, el uso combinado de MATLAB/Simulink y el UAV Parrot Mambo FPV
demostro ser una plataforma altamente util y eficiente para el desarrollo, implementacion y
validacion de controladores no lineales. Este entorno permitié realizar simulaciones de alta
fidelidad, generar c6digo automaticamente e implementar estrategias de control avanzadas
sin requerir laboratorios o infraestructura especializada. Su accesibilidad, reproducibilidad
y capacidad de integracién de modelos dindmicos, estimadores y hardware real lo convierten
en una herramienta idénea para investigacion aplicada, docencia y prototipado en el &mbito

de los vehiculos aéreos no tripulados.
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Apéndice A Instalacion y configuracion del paquete de soporte
para el UAV Parrot Mambo en Simulink

La configuracion del UAV Parrot con el ordenador requiere la instalacion del paquete

Simulink Support Package for Parrot Minidrones, disponible en el sitio web de Mathworks (ver

Figura A.1):

https://www.mathworks.com/matlabcentral/fileexchange /63318-simulink-support-package-
for-parrot-minidrones.

(25)

Simulink Support Package for Parrot 207K Downiosds @

)
ﬂ < ﬁi@ Minidrones Updated 15 Oct 2025
| S

by MathWorks Simulink Team
Design, simulate and deploy algorithms to fly Parrot Minidrones (Supported

from 23h)
® Follow
Overview Reviews (25) Discussions (312)

Note-
Parrot connectivity issue in MAC OS Meonterey(Version 12) and Ventura(Versicn 13)

To connect Parrot mini-drones in MAC OS, users need to use the older MAC OS versions (11 or earlier) having Bluetooth PAN feature.
Updating to MAC OS Monterey or Ventura will fail the Parrot hardware connection to the MAC system and users will be unable to establish
communication with the Parrot mini-drone to deploy the firmware or model to the hardware

Figura A.1 Paquete Simulink Support Package for Parrot Minidrones disponible para Matlab/Simulink.
Una vez instalada la libreria, desde la pestafia de Home de Matlab se despliega el menu
Add-Ons (Figura A.2) y se selecciona Manage Add-Ons. En la ventana mostrada (Figura A.3),

de acceder a la configuracion del paquete mediante el icono de engrane.

4\ MATLAB R2021a = o X
B4
Figura A.2 Acceso al menti Add - Ons.
i*_‘i;’"é‘ Simulink Support Package for Parrot Minidrones version 21.1.3 4 MathWorks 20 March 2024 @

Figura A.3 Ventana de configuracion del paquete Simulink Support Package for Parrot Minidrones.
Al iniciar el asistente (Figura A.4), se presentan los requisitos necesarios para la
configuracion, entre ellos contar con un adaptador Bluetooth compatible con tecnologia CSR
y conectar el UAV a la computadora mediante un cable USB - micro USB. Tras establecer la

conexion, se selecciona Next, lo que muestra la deteccidon del UAV (Figura A.5).
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4. Hardware Setup = X

Connect Parrot Minidrone

Connect the Parrot minidrone to the host computer with a standard B Checklist:

micro-USB cable and click Next . Er s

2. Standard B micro - USB cable
3. Fully charged battery
4. Bluetooth low energy 4.0 adapter

Note:

When prompted, specify the
administrative credentials of the host
computer.

The default Windows Bluetooth is

% ' NOT supported by Parrot
\ B N

minidrones. You need a Bluetooth

\ adapter that contains CSR chip set,
even if there is a built-in Bluetooth
uUsB connection on the host computer.

You must use CSR 4.0 Bluetooth
adapter. Install drivers for CSR 4.0
as mentioned here

Cancel Next =

Figura A.4 etapa inicial del asistente de configuracién del UAV Parrot Mambo.

4 Hardware Setup - X

Select Parrot Minidrone

About Your Selection
Parrot Mambo

* Speed: 18 km/h
Range: 20 m
Photos: 300,000 px
Flight time: 8-9 minutes
Weight: 63 gms
Connectivity: Bluetooth 4.0
BLE
* Dimensions: 180 x 180 mm

Select a Parrot minidrone

Minidrone: | Parrot Mambo v Detect

What to Consider
If the minidrone is not listed in the
drop-down list,
1. Re-connect the minidrone to
the host computer.
2. Wait until both the LEDs
stabilize.
3. Click Detect.
4. Select the minidrone and click
Next to proceed.

< Back ~ Cancel | | Next>

Figura A.5 Confirmacion de la conexién del UAV mediante cable USB-microVUSB.

Al continuar, el asistente inicia el procedimiento para actualizar el firmware del UAV
(Figura A.6). Se solicita desconectar el UAV, tras lo cual los LEDs comienzan a parpadear.
Inicialmente se muestra una luz naranja durante algunos segundos (Figura A.7 a)).
Posteriormente el proceso finaliza cuando los indicadores parpadean en color verde durante

aproximadamente diez segundos (Figura A.7 b)).
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4 Hardware Setup = X

Disconnect and Update Parrot Mambo

What to Consider
To update the firmware of the Parrot Mambo follow the below steps Ensure that a fully charged battery is
inserted in the Parrot Mambo.
1. Disconnect the Parrot Mambo from the hast computer
2. Wait for the LEDs to turn ORANGE and start blinking alternatively.
This indicates that the firmware is being updated. During the update
process, the LEDs may turn green intermittently, however, this does not
indicate that the update is completed yet.
After the firmware update is successful, the LEDs will turn and stay

Afew seconds after the minidrone is
disconnected, the LEDs of the Parrot
IMambo should turn ORANGE and start

GREEN and start blinking blinking alternatively.
3. Wait for another 10 seconds to ensure that the LEDs remain GREEN .
and continue to blink. Click Next Ifthe LEDs do NOT furn ORANGE, it
indicates that the firmware is NOT
updated.
o . " Reboot the minidrone and restart the
- e 2
’ . setup process
L .

| <Back | | cancel || Next= |

Figura A.6 Indicaciones del asistente para la actualizacion del firmware del UAV.

a)

Figura A.7 Estado de los indicadores LED del dron Parrot Mambo durante la actualizaciéon del firmware.

La ventana siguiente (Figura A.8) describe el procedimiento para establecer la conexién
Bluetooth entre la PC y el UAV. Primero debe agregarse el UAV como dispositivo Bluetooth
y, posteriormente, unirse a la red de area personal generada por el UAV, como se muestra en

la Figura A.9.

T Hardaare et - * & Hardars Satp - *
Connect to Parrot Mambo Connect to Parrot Mambo
To carmact T ninideons o e hest compunar ovar Blualoalh Taliw hasa DR Your Belestion Abeur Your Salazton

Invesion Tha Farmsi Mamen oukd spaar 1n s Connect tn Bumiaat Fersanal Arss Matwark (Nework Access Pomi]

P Tha Fars! Mamto shast szan
1. Browse o My Buetoots Devkes” in e host PG Jovack i bt o1 o Emizchy
2 - ol AN

Zoy¥ack and e ruame mGH aZR AT

At Dt oep-down, 560 v 1 BonCiack om e comnecied Prvmot Mamoa inthe Biumiom Devices. gy o s e i
3‘ I-S:r-nrw-ums:'ge::rs;&a, J' Iab!!s:! wifar 3 E.,.l- .‘;_" = "‘-':5_“ Netmerking INAFT- e ' the radren 0 e ke at
amb,_oceces o 35 [ MAC adoics of 2 mindiona " F— bt e Ly Eorrmcied Bhatock v
bebifee okt ke e T e e e 4. Clik “Cannact Hiho prosp ar gaiving ha Fanst Marnbe apgass in 1
Elstanth Dasicas. H you a6 unabki 12 5a the Mambs ninidions i e Molicathn, Closom ).
doysfck, Sawch again
4. Click an the Jayetick ioan b the Parst Mamba fo careact % the host PG e e £
Tha cenncted Pamu Mama shauld now b kied in "y Elusizah it e e g e R
ol sarnwchte0u 8 Coaseq| Pavut [T —
Var e Shmsron M, w0
esatm Consites
Sl s & 4[]+ THPE + MyBhustocthDedom + burnb PENN2 i e el Pt
£} My Bt evicm ¥ 3o e s 1y orsd e Pt 212 Hewbng TSR T ssEomsbi,
4 Firsworn PG, g0 Feveeseg e ir maE
. 4 @ > TREPC 5 My Blaetoan Dedees e i o] Boetoa Dot 304 et
r > P~ S p——
AdiDedce ™ | Blietoathsemngs -
--x"! Mambs 53012 = et
< Back Cinca [ h < Back Canes [E

Figura A.8 Instrucciones para establecer la conexion Bluetooth entre la PCy el UAV.
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Otros dispositivos

© csresoan TP s e e Red de area personal Bluetooth

Quitar dispositive
i Mambo_717471
Emparejado
Mambo_717471
Empareiado

"l Conectar Cancelar

@) ' b)

Figura A.9 Conexion del PC a la red de drea personal (PAN) generada por el UAV.
Una vez realizada la conexidn, se regresa a MATLAB y se selecciona Test Connection
(Figura A.10) para verificar la comunicacién. Si la prueba es exitosa, se muestra la ventana
de la Figura A.11, evidenciando que el dron esta preparado para recibir controladores

generados desde Simulink.

4. Hardware Setup - X

Verify Parrot Minidrone Configuration

What to Consider
‘Min\drone |Parrot Mambo ‘ Click Test Connection to verify the
‘IP Address|192_168 31 ‘ Bluetooth connection to the Parrot
Mambao.

If Test Connection is unsuccessful, try
reconnecting the Parrot Mambo to

Test Connection Bluetooth as instructed in previous
screens.
< Back Cancel Next =

Figura A.10 Verificacién de la conexién Bluetooth entre MATLAB y el UAV.
Finalmente, al seleccionar Next, aparece la ventana de la Figura A.12, donde se confirma
que el proceso de configuracion ha concluido. Al presionar Finish, el UAV queda habilitado

para su uso en MATLAB/Simulink.
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4\ Hardware Setup = X

Verify Parrot Minidrone Configuration

What to Consider
‘Min\drone ‘Parrot Mambo ‘ Click Test Connection to verify the
‘IP Address‘192_158_3_1 ‘ Bluetooth connection to the Parrot
Mambo.

If Test Connection is unsuccessful, try

reconnecting the Parrot Mambo to
Test Connection Bluetooth as instructed in previous

SCreens.

‘O |Parrot Mambo is now connected to Bluetooth

< Back Cancel Next >

Figura A.11 Confirmacién de conexion exitosa entre MATLAB y el UAV Parrot Mambo.

4. Hardware Setup = X

Hardware Setup Complete

The setup process of the Parrot Mambo minidrone is complete.

+| Show examples for support package.

< Back Cancel Finish

Figura A.12 Confirmacién de finalizacion del proceso de configuracién del UAV para su uso en

MATLAB/Simulink.

Cargar codigo de vuelo al UAV y obtencion de datos de vuelo

Una vez que el programa de Simulink ha sido validado correctamente en simulacién y no

presenta errores, puede cargarse al entorno fisico. Con el proyecto abierto en Simulink, se

debe acceder a la pestafna Proyect Shortcuts y seleccionar la opcion Set Mambo Model (Figura
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A.13), la cual configura el modelo dindmico y las variables de acuerdo con las caracteristicas

del UAV Parrot Mambo.

OME PLOTS APPS PROJECT PROJECT SHORTC... l 6L aioeBRe Ii&arw:h Documentation

A d
& - - #) Set Mambo Model Y
_j Clean Up Project _j Generate Code _] Initialize Variables

lew  Organize #) Set Rolling Spider Mode!
srtcut  Groups

MANAGE GENERAL CODE GENERATION HARDWARE SELECTION MODEL ACTIONS

> EHE » C: » Users » Jazziel Santiago » Desktop » Maestria » Tesis » ProyectoParrot » parrotMinidroneHoverTesis »

rrent Folder ® ‘ﬁ E Grafic as.m Project - Parrot Minidrone Hover ® x

Name « Views All | Project (66) P Y Layout: | Tree v ©-
controller Name = Status Classification

libraries

T — 5‘1 Dependency Analyzer ) (.ontr.oller v l;}1 None
mainModels @ & libraries = None
nonlinearAirframe & ImeérAuframe v \31 None
—— & mainModels ‘/fj None
[ nonlinearAirframe v ﬂ None
support o
& 7 support v None
tasks =
t [E3 tasks vy
ests -
ek @ tests v None
utilities 7l =
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¥4 resguardo.six
Completed: Set Mambo Model I Details A

Figura A.13 Configuracion del modelo de Simulink para el UAV Parrot Mambo.

Se recomienda utilizar como referencia alguno de los ejemplos incluidos en la libreria,
debido a que estos ya contienen la estructura necesaria para la simulacién y la
implementacion. Posteriormente, en Simulink de debe dar clic derecho sobre el modelo de
referencia flightControlSystem y seleccionar Open As Top Model (Figura A.14), 1o que permite

abrirlo en una ventana independiente.

OmELER®

Figura A.14 Configuracién del modelo flightcontrolsystem.
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Después, se debe acceder a la pestafia de Hardware y seleccionar Hardware Settings, lo
que despliega la ventana mostrada en la Figura A.15. En esta seccién es indispensable

configurar lo siguiente:

e Hardware board: Parrot Mambo

e Target hardware resources > External mode > Comunicacion interface: TPC/IP
e Verbose: activado

[ ]

Advances parameters: habilitar Use Simulink Coder features y/o Use Embedded
Coder features.

Estos ajusten permiten configurar el modelo en Modo externo, habilitando la

comunicacién en tiempo real entre Simulink y el UAV.

Q

Solver Hardware board: PARROT Mambo A

Data Import/Export

Math and Data Types
» Diagnostics Device vendor: ARM Compatible ~ | Device type: ARM S -

Code Generation system target file: eritic

Hardware Implementation
Model Referencing

» Device details

Simulation Target
MIREgon arlge Hardware board settings
» Code Generation

Coverage ¥ Target hardware resources
» HDL Code Generation
Groups
Eulld options | Communication interface: [TCP/IP v
Clocking

P
External mode #| Verbose

¥ Advanced parameters
Test hardware

| Test hardware is the same as production hardware

Device vendor: ARM patible ~ | Device type: ARM 9 >
Number of bits Largest atomic size
char ] short 1 int 2 integer. Long -
long long leng 4 float floating-peint: Float >
double: 64 native: 32 pointer: 32
size t 32 ptrdiff_t
Byte ordering: Little Endian ~ | Signed integer division rounds to: Zero -

Shift right on a signed integer as arithmetic shift
Support long long
Maximum bits for signed integer in C preprocessor: 32

Maximum bits for unsigned integer in C preprocessor: |32

Use Simulink Coder features

| +| Use Embedded Coder features

Figura A.15 Configuracién del hardware para cargar el codigo al UAV.
El siguiente paso consiste en iniciar la ejecucién mediante Monitor & Tune (ver Figura

A.16). Esta accién inicia la carga automatica del cédigo en el UAV (Figura A.17). Una vez
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completado el proceso, aparece el panel de control mostrado en la (Figura A.18), desde el
cual es posible ajustar la potencia de los mores mediante la barra deslizante, seleccionar el

tiempo de ejecucion y, finalmente, iniciar el vuelo presionando Start.

>". parrotMinidroneHover * - Simulink

@ . & | Cd -
g P i top Ti TFinal : AAT b o,
PARROT Mambo = Hardware Control < AL = Monitor MATLAB Build, Deploy

Settings Panel &Tune v || Workspace & Start v

Figura A.16 Ventana para iniciar la carga de cédigo al UAV Parrot Mambo.

Running the mode! on ‘PARRQT Rolling Spider’ View diagnastics 100% I’=-J-}x 0% I.nt: FuuedStepDiscrete)

Figura A.17 Visualizacion del proceso de carga del cédigo al UAV Parrot Mambo.

4| Parrct Flight Control Interface o B

Set Power Gain and Flight Time for the Minidrone

PowerGain I_ I : ; ] ] 10 %
1 20 a0 60 80 100

¥l Use Simulation Stop Times as Flight Duration

START

°

Figura A.18 Panel de control para iniciar la ejecucién del cédigo en el UAV.
La ejecucion en modo externo permite visualizar en tiempo real las variables de interés
mediante scopes y displays utilizados habitualmente en Simulink, sin necesidad de generar

archivos adicionales. Un ejemplo de esta visualizacién se muestra en la Figura A.19.

15 - ar Ay AE

1] 5 10 ) 20 25 30 15 4() 15
Figura A.19 Visualizacion de sefiales durante la ejecucion en modo externo.
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Durante la prueba, la ejecucién puede detenerse de forma inmediata seleccionando Stop

en el panel de control del UAV Figura A.20.

4. Parrot Flight Control Interface - X

STOP

S Minidrone Flight Started . . .
Power—Gain : 10%
‘ o ‘ Flight Duration : 20 seconds

Figura A.20 Panel de control de vuelo durante la ejecucién del cédigo.

Una vez finalizada la ejecucién del cddigo, se muestra el mensaje Flight Completed, tras lo
cual es posible descargar los archivos de vuelo en el directorio seleccionado desde Matlab,
como se aprecia en la Figura A.21. El archivo MAT File contiene los registros de vuelo con
extension .mat, los cuales se guardan en la carpeta de trabajo y se puede procesarse segliin

las necesidades Figura A.22.

4 Parrot Flight Control Interface - X

Set Power Gain and Flight Time for the Minidrone

PowerGain ‘— i i | | [ 10 %
1 20 40 60 80 100

Use Simulation Stop Time as Flight Duration

Flight Time 20 |5 Seconds

| Flight Log | MAT File

Flight Completed . . .

Figura A.21 Interfaz para descargar los datos de vuelo del UAV.
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Current Folder =

Mame Size Date Modified -

MAT-file
ol RSdata.mat 182MB  05-07-2017 1718
- | Text Document
|| droneFlight.tet 445 K8 05-07-2007 17:27

Figura A.22 Datos de vuelo descargados en la carpeta actual de Matlab.

153



154




Referencias

Abdillah, M., Mellouli, E. M., & Haidi, T. (2024). A new intelligent controller based on integral
sliding mode control and extended state observer for nonlinear MIMO drone quadrotor.
International Journal of Intelligent Networks, 5, 49-62.
https://doi.org/10.1016/].1JIN.2024.01.005

Ahn, H., Hu, M,, Chung, Y., & You, K. (2023). Sliding-Mode Control for Flight Stability of
Quadrotor Drone Using Adaptive Super-Twisting Reaching Law. Drones 2023, Vol. 7,
Page 522, 7(8), 522. https://doi.org/10.3390/DRONES7080522

Antonio-Toledo, M. E., Sanchez, E. N., Alanis, A. Y., Florez, |. A., & Perez-Cisneros, M. A. (2018).
Real-Time Integral Backstepping with Sliding Mode Control for a Quadrotor UAV. IFAC,
51(13), 549-554. https://doi.org/10.1016/].IFACOL.2018.07.337

Austin, R. (2010). Unmanned Aircraft Systems: UAVS Design, Development and Deployment.
Unmanned Aircraft Systems: UAVS Design, Development and Deployment.
https://doi.org/10.1002 /9780470664797

Bachmann, R. |, Boria, F. ], Vaidyanathan, R,, Ifju, P. G., & Quinn, R. D. (2009). A biologically
inspired micro-vehicle capable of aerial and terrestrial locomotion. Mechanism and
Machine Theory, 44(3), 513-526.
https://doi.org/10.1016/].MECHMACHTHEORY.2008.08.008

Bentarzi, H., Zohra Dekhandji, F., Saibi, A., Boushaki, R., & Belaidi, H. (2022). Backstepping
Control of Drone. Engineering Proceedings 2022, Vol 14, Page 4, 14(1), 4.
https://doi.org/10.3390/ENGPR0C2022014004

Bouadi, H., Bouchoucha, M. & Tadjine, M. (2007). Sliding Mode Control Based on
Backstepping Approach for an UAV Type-Quadrotor. World Academy of Science,
Engineering and Technology, International Journal of Mechanical, Aerospace, Industrial,

Mechatronic and Manufacturing Engineering.

155



Cai, G., Dias, ]., & Seneviratne, L. (2023). Survey of Small-Scale Unmanned Aerial Vehicles:
Recent Advances and Future Development Trends. Unmanned Systems: Best of 10 Years,

101-125. https://doi.org/10.1142/S2301385014300017

Cardenas, J. A., Carrero, U. E., Camacho, E. C,, & Calderén, ]J. M. (2022). Optimal PID g axis
Control for UAV Quadrotor based on Multi-Objective PSO. IFAC, 55(14), 101-106.
https://doi.org/10.1016/].IFACOL.2022.07.590

Cavoukian, A. (2012). Privacy and drones: Unmanned aerial vehicles.

Chai, T., & Draxler, R. R. (2014). Root mean square error (RMSE) or mean absolute error
(MAE). Geoscientific Model Development, 7(3), 1247-1250.
https://doi.org/10.5194/GMD-7-1247-2014,

¢Cudl es la funcién del sensor ultrasénico de altura AGL en un UAS? - Daily Drones.
https://dailydrones.net/drones/cual-es-la-funcion-del-sensor-ultrasonico-de-altura-

agl-en-un-uas/

Cuellar, S., Mojica, P., Medina, C., & garcia, carlos. (2015). DRONES VEHICULOS AEREOS NO
TRIPULADOS, Y SUS SISTEMAS DE COMUNICACION.

Essential Regression Evaluation Metrics: MSE, RMSE.
https://farshadabdulazeez.medium.com/essential-regression-evaluation-metrics-

mse-rmse-mae-r%C2%B2-and-adjusted-r%C2%B2-0600daalc03a

Galinski, C., & Zbikowski, R. (2007). Materials challenges in the design of an insect like
flapping wing mechanism based on a four-bar linkage. Materials & Design, 28(3), 783-
796. https://doi.org/10.1016/].MATDES.2005.11.019

Gonzalez Mufioz, G. (2006). Sensado inercial en 3D, utilizando giroscopios, para la
navegacién de un vehiculo auténomo-Edicién Unica. Exploraciones, Intercambios y
Relaciones Entre El Diserio y La Tecnologia, 57-79.
https://doi.org/10.16/CSS/JQUERY.DATATABLES.MIN.CSS

156



Gupta, S. G., Ghonge, Dr. M., & Jawandhiya, P. M. (2013). Review of Unmanned Aircraft System
(UAS). SSRN Electronic Journal. https://doi.org/10.2139/SSRN.3451039

Haddad, W. M., & Chellaboina, V. (2019). Nonlinear Dynamical Systems and Control.
Nonlinear Dynamical Systems and Control. https://doi.org/10.2307/].CTVCM4HWS

Hassanalian, M., & Abdelkefi, A. (2017). Classifications, applications, and design challenges
of drones: A review. Progress in Aerospace Sciences, 91, 99-131.

https://doi.org/10.1016/].PAEROSCI.2017.04.003

Huang, T., & Huang, D. (2020). Backstepping control for a quadrotor unmanned aerial
vehicle. Proceedings - 2020 Chinese Automation Congress, CAC 2020, 2475-2480.
https://doi.org/10.1109/CAC51589.2020.9326765

Informe de tendencias, participacion y tamaiio del mercado de drones comerciales 2030. (n.d.).
Retrieved October 19, 2023, from https://www.grandviewresearch.com/industry-

analysis/global-commercial-drones-market

Jayakrishnan, H. ]J. (2016). Position and Attitude control of a Quadrotor UAV using Super
Twisting Sliding Mode. IFAC, 49(1), 284-289.
https://doi.org/10.1016/].IFACOL.2016.03.067

Joshi, M., & Akre, A. (2015). Comparative effectiveness of Static Stretch and Proprioceptive
Neuromuscular Facilitation (PNF) Stretch on Hamstring Flexibility in Young Adult
Females. Indian Journal of Physiotherapy and Occupational Therapy - An International

Journal, 9(3), 216. https://doi.org/10.5958/0973-5674.2015.00126.4

Kada, B., Munawar, K., Shaikh, M. S., Hussaini, M. A, & Al-Saggaf, U. M. (2016). UAV Attitude
Estimation Using Nonlinear Filtering and Low-Cost Mems Sensors. IFAC-PapersOnLine,

49(21), 521-528. https://doi.org/10.1016/J.IFACOL.2016.10.655

Kadhim, E. H,, & Abdulsadda, A. T. (2022). Mini Drone Linear and Nonlinear Controller
System Design and Analyzing. Journal of Robotics and Control (JRC), 3(2), 212-218.
https://doi.org/10.18196/JRC.V312.14180

157



Kadhim, E. H., & Abdulsadda, A. T. (2023). Improving the Size of the Propellers of the Parrot
Mini-Drone and an Impact Study on its Flight Controller System. International Journal of

Robotics and Control Systems, 3(2), 171-186. https://doi.org/10.31763 /]JRCS.V312.933

Kaplan, M. R,, Eraslan, A., Beke, A., & Kumbasar, T. (2019). Altitude and Position Control of
Parrot Mambo Minidrone with PID and Fuzzy PID Controllers. ELECO 2019 - 11th
International Conference on Electrical and Electronics Engineering, 785-789.

https://doi.org/10.23919/ELEC047770.2019.8990445
Khalil, W., & Dombre, E. (2004). Modeling, identification and control of robots.

Kim, H., Ahn, H., Chung, Y., & You, K. (2023). Quadrotor Position and Attitude Tracking Using
Advanced Second Order Sliding Mode Control for Disturbance. Mathematics 2023, Vol.
11, Page 4786, 11(23), 4786. https://doi.org/10.3390/MATH11234786

Kokotovi¢, P., & Arcak, M. (2001). Constructive nonlinear control: a historical perspective.

Automatica, 37(5), 637-662. https://doi.org/10.1016/S0005-1098(01)00002-4

Kokotovi¢, P. V. (1992). The Joy of Feedback: Nonlinear and Adaptive. IEEE Control Systems,
12(3), 7-17. https://doi.org/10.1109/37.165507

Krsti¢, M., Sun, |., & Kokotovi¢, P. V. (1996). Robust control of nonlinear systems with input
unmodeled dynamics. IEEE Transactions on Automatic Control, 41(6), 913-920.
https://doi.org/10.1109/9.506250

Kumar, V,, Rana, K. P. S,, Azar, A. T., & Vaidyanathan, S. (2020). Backstepping controller for
nonlinear active suspension system. In Backstepping Control of Nonlinear Dynamical

Systems. Elsevier. https://doi.org/10.1016/B978-0-12-817582-8.00021-0

Labbadi, M., Chatri, C., Boubaker, S., & Kamel, S. (2023). Fixed-Time Controller for
Altitude/Yaw Control of Mini-Drones: Real-Time Implementation with Uncertainties.
Mathematics 2023, Vol 11, Page 2703, 11(12), 2703.
https://doi.org/10.3390/MATH11122703

158



Levant, A. (2003). Higher-order sliding modes, differentiation and output-feedback control.
International Journal of Control, 76(9-10), 924-941.
https://doi.org/10.1080/0020717031000099029;CTYPE:STRING:JOURNAL

Liy, J. (2017). Sliding mode control using MATLAB. In Sliding Mode Control Using MATLAB.
Elsevier Inc. http://www.sciencedirect.com:5070/book/9780128025758/sliding-

mode-control-using-matlab

Lotfazar, A., & Eghtesad, M. (2007a). Application and comparison of passivity-based and
integrator backstepping control methods for trajectory tracking of rigid-link robot
manipulators incorporating motor dynamics. International Journal of Robotics and

Automation, 22(3), 196-205. https://doi.org/10.2316,/JOURNAL.206.2007.3.206-2922

Lotfazar, A., & Eghtesad, M. (2007b). Application and comparison of passivity-based and
integrator backstepping control methods for trajectory tracking of rigid-link robot
manipulators incorporating motor dynamics. International Journal of Robotics and

Automation, 22(3), 196-205. https://doi.org/10.2316,/JOURNAL.206.2007.3.206-2922

Lu, C. H, Hwang, Y. R, & Shen, Y. T. (2010). Backstepping Sliding-Mode Control for a
Pneumatic Control System. Http://Dx.Doi.Org/10.1243/09596518JSCE992, 224(6), 763~
770. https://doi.org/10.1243/09596518]SCE992

Mantz, R. J. (2021). Control por modos deslizantes.
https://digital.cic.gba.gob.ar/handle/11746/10822

McGriffy, D. (2016). Make: drones : teach an arduino to fly: First Edition.

Mohamed, A., Abdulrahim, M., Watkins, S., & Clothier, R. (2016). Development and Flight
Testing of a Turbulence Mitigation System for Micro Air Vehicles. Journal of Field

Robotics, 33(5), 639-660. https://doi.org/10.1002/R0OB.21626

Mohd Basri, M. A, Husain, A. R, & Danapalasingam, K. a. (2015). Intelligent adaptive

backstepping control for MIMO uncertain non-linear quadrotor helicopter systems.

159



Transactions of the Institute of Measurement and Control, 37(3), 345-361.
https://doi.org/10.1177/0142331214538900

Moreno, J. A. (2009). A linear framework for the robust stability analysis of a generalized
super-twisting algorithm. 2009 6th International Conference on Electrical Engineering,
Computing Science and Automatic Control, CCE 2009.
https://doi.org/10.1109/ICEEE.2009.5393477

Noordin, A, Basri, M. A. M., & Mohamed, Z. (2019). Sliding mode control for altitude and
attitude stabilization of quadrotor UAV with external disturbance. Indonesian Journal
of  Electrical  Engineering and  Informatics  (IJEEI), 7(2), 203-210.
https://doi.org/10.11591/IJEEL.V712.1149

Noordin, A., Basri, M. A. M., & Mohamed, Z. (2020). Simulation and experimental study on PID
control of a quadrotor MAV with perturbation. Bulletin of Electrical Engineering and

Informatics, 9(5), 1811-1818. https://doi.org/10.11591/EEIL.V9I5.2158

Noordin, A., Basri, M. A. M., & Mohamed, Z. (2021). Sliding Mode Control with Tanh Function
for Quadrotor UAV Altitude and Attitude Stabilization. Lecture Notes in Mechanical
Engineering, 471-491. https://doi.org/10.1007/978-981-16-0866-7_41

Noordin, A., Mohd Basri, M. A., & Mohamed, Z. (2023). Adaptive PID Control via Sliding Mode
for Position Tracking of Quadrotor MAV: Simulation and Real-Time Experiment
Evaluation.  Aerospace 2023, Vol 10, Page 512, 10(6), 512.
https://doi.org/10.3390/AEROSPACE10060512

Okasha, M., Kralev, ]., & Islam, M. (2022a). Design and Experimental Comparison of PID, LQR
and MPC Stabilizing Controllers for Parrot Mambo Mini-Drone. Aerospace, 9(6), 298.
https://doi.org/10.3390/AEROSPACE9060298/S1

Okasha, M., Kralev, ]., & Islam, M. (2022b). Design and Experimental Comparison of PID, LQR
and MPC Stabilizing Controllers for Parrot Mambo Mini-Drone. Aerospace, 9(6), 298.
https://doi.org/10.3390/AEROSPACE9060298/S1

160



Optical Flow with Parrot Minidrones. (n.d.). Retrieved February 7, 2025, from
https://la.mathworks.com/help/simulink/supportpkg/parrot_ug/optical-flow-with-

parrot-minidrones.html?utm_source=chatgpt.com

Parrot Mambo Fly - Drone - LDLC | jMusericordia! (n.d.). Retrieved February 5, 2025, from
https://www.ldlc.com/es-es/ficha/PB00235716.html

Parrot Mambo FPV, andlisis. Review con caracteristicas, precio y especificaciones. (n.d.).
Retrieved February 5, 2025, from https://www.xataka.com/analisis/parrot-mambo-

fpv-analisis-el-dron-mas-divertido-para-volar-sin-miedo

Petricca, L., Ohlckers, P., & Grinde, C. (2011). Micro- and Nano-Air Vehicles: State of the Art.
International  Journal of  Aerospace Engineering, 2011(1), 214549.
https://doi.org/10.1155/2011/214549

Pressure sensor designed for altitude tracking in drones. (n.d.). Retrieved February 7, 2025,
from https://www.electronicspecifier.com/products/sensors/pressure-sensor-

designed-for-altitude-tracking-in-drones

Prieto, P. ]., Cazarez-Castro, N. R, Aguilar, L. T., & Espinoza, D. T. (2015, October 15). Estudio
de métodos de reduccién de chattering en modos deslizantes. Congreso Nacional de
Control Automatico, Cuernavaca, Morelos, México.
https://www.researchgate.net/publication/282981301_Estudio_de_metodos_de_redu

ccion_de_chattering_en_modos_deslizantes

Schneider, K. R. (1982). Carr, ], Applications of Centre Manifold Theory. Applied
Mathematical Sciences 35. Berlin-Heidelberg-New York, Springer-Verlag 1981. XII, 142
S., DM 32,-. US $ 14.60. ISBN 3-540-90577-4. ZAMM - Journal of Applied Mathematics
and Mechanics / Zeitschrift Fiir Angewandte Mathematik Und Mechanik, 62(10), 571-
571. https://doi.org/10.1002/ZAMM.19820621019

Scola, I. R, Reyes, G. A. G., Carrillo, L. R. G., Hespanha, J. P., & Burlion, L. (2021). A Robust
Control Strategy with Perturbation Estimation for the Parrot Mambo Platform. IEEE

161



Transactions on Control Systems Technology, 29(4), 1389-1404.
https://doi.org/10.1109/TCST.2020.3020783

Setting Up the Control Problem | Drone Simulation and Control, Part 1 - MATLAB & Simulink.
(n.d.). Retrieved February 8, 2025, from https://la.mathworks.com/videos/drone-
simulation-and-control-part-1-setting-up-the-control-problem-

1539323440930.html?s_tid=abt_vid_pers_recs_nonen

Shtessel, Y., Edwards, C., Fridman, L., & Levant, A. (2014). Sliding mode control and
observation. Sliding Mode Control and Observation, 1-356.
https://doi.org/10.1007/978-0-8176-4893-0/COVER

Taame, A., Lachkar, I., & Abouloifa, A. (2022). Modeling of an unmanned aerial vehicle and
trajectory tracking control using backstepping approach. IFAC-PapersOnLine, 55(12),
276-281. https://doi.org/10.1016/].IFACOL.2022.07.324

Tafreshi, M., Shafieenejad, A., & Nikkhah, A. (2014). Open-Loop and Closed-Loop Optimal
Guidance Policy for Samarai Aerial Vehicle with Novel Algorithm to Consider Wind

Effects. International Journal of Engineering and Technical Research (IJETR), 2(12).

Utkin, V., Guldner, J., & Shi, ]J. (2017). Sliding mode control in electro-mechanical systems,
second edition. Sliding Mode Control in Electro-Mechanical Systems, Second Edition, 1-
485. https://doi.org/10.1201/9781420065619

Valenciaga, F. (2001). Control de estructura variable en sistemas hibridos de generacion de

energia. https://doi.org/10.35537/10915/1359

Vergouw, B., Nagel, H., Bondt, G., & Custers, B. (2016). Drone Technology: Types, Payloads,
Applications, Frequency Spectrum Issues and Future Developments. 21-45.

https://doi.org/10.1007/978-94-6265-132-6_2

Wahyuadnyana, K. D., & Darwito, P. A. (2022). Parallel Control System PD-SMCNN for Robust

Autonomous Mini-Quadcopter. 2022 International Seminar on Intelligent Technology

162



and Its Applications: Advanced Innovations of Electrical Systems for Humanity, ISITIA
2022 - Proceeding, 244-249. https://doi.org/10.1109/ISITIA56226.2022.9855371

Watts, A. C., Ambrosia, V. G., & Hinkley, E. A. (2012). Unmanned Aircraft Systems in Remote
Sensing and Scientific Research: Classification and Considerations of Use. Remote
Sensing 2012, Vol. 4, Pages 1671-1692, 4(6), 1671-1692.
https://doi.org/10.3390/RS4061671

Watts, A. C, Perry, ]. H,, Smith, S. E., Burgess, M. A,, Wilikinson, B. E., Szantoi, Z., & Percival, H.
F. (2010). Small Unmanned Aircraft Systems for Low-Altitude Aerial Surveys. The
Journal of Wildlife Management, 74(7), 1614-1619. https://doi.org/10.1111/].1937-
2817.2010.TB01292.X

Zheng, E. H,, Xiong, |.]., & Luo, ]. L. (2014). Second order sliding mode control for a quadrotor
UAV. ISA Transactions, 53(4), 1350-1356.
https://doi.org/10.1016/].ISATRA.2014.03.010

163



