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Resumen

Un cuatrirrotor con todo el equipamiento de vuelo se encuentra fijado a una estructura que permite la rotación en el espacio sin
desplazamiento. Además, un conjunto de herramientas software desarrolladas con MATLAB-Simulink® ejecutan la programación
de su controladora y gestionan la transmisión en tiempo real de consignas y estados del vuelo pilotado remotamente. Para este banco
de pruebas se ofrece un simulador que reproduce fielmente el comportamiento del sistema real con el fin de plantear un benchmark
de Ingenierı́a de Control. El problema propuesto es controlar la orientación del mutirrotor definida por los ángulos de Euler. Para
ello, deben generarse las tres acciones de control que atacan al sistema de propulsión, considerando las velocidades y ángulos
que estima el sistema de navegación y las consignas angulares. Para lograr un mayor realismo, en las pruebas de comportamiento
se pueden modificar la tensión de alimentación, que simula el nivel de carga de la baterı́a, y una acción de control que emula el
control de la altura, lo que da lugar a diferentes puntos de operación. El simulador permite configurar experimentos en lazo abierto
o cerrado, para tareas de identificación o para analizar el comportamiento de los controladores en diferentes puntos de operación
y ante diferentes entradas. El objetivo final es incorporar una ley de control que mejore el comportamiento dado como referencia
para cierto experimento. Tras una simulación, una función de evaluación cuantifica las diferencias en el error de seguimiento y en la
acción de control entre el control actual y el de referencia para cada grado de libertad. El principal desafı́o es optimizar el reducido
ancho de banda disponible para controlar un sistema dinámico complejo.
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A benchmark for orientation control of a multirotor in a three degrees-of-freedom rotation structure

Abstract
A fully equipped quadrotor is attached to a structure that allows free rotation without translation. Additionally, a set of 

MATLAB-Simulink® tools execute the flight controller programming and manage the real-time transmission of commands and 
flight states for the remote pilot. For this test bench a simulator is offered. It faithfully reproduces the behaviour of the real system 
in order to propose a benchmark on Control Engineering. This aims to control the quadrotor orientation described using the Euler 
angles. Thus the three control actions that attack the propulsion system must be generated taking into account the rotation speeds 
and angles that are estimated by the navigation system and the angle set points. During the performance tests, a modifiable supply 
voltage replaces the battery charge level and a control action emulates the height control, resulting in different operating points of 
the system as in a real flight. The simulator allows free setup of closed and open loop experiments for model identification tasks or 
analysing the control performance for different inputs and operating points. The final objective is to incorporate a control law that 
improves the behaviour given as a reference for a certain experiment. After a simulation, an evaluation function quantifies the 
differences in tracking error and control action between the current control and the reference control for each degree of freedom. 
The main challenge is a narrow control bandwidth to govern a complex three-variable system.
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1. Introducción

El aprendizaje del control automático resulta complejo
desde el punto de vista conceptual, matemático, y por su
carácter multidisciplinar. Como respuesta fortalecedora, el Gru-
po Temático en Ingenierı́a de Control del Comité Español de
Automática (CEA) propone anualmente concursos tipo bench-
mark donde se plantean problemas de identificación y control
como herramientas de trabajo dentro del marco educativo uni-
versitario y de iniciación a la investigación. Entre los problemas
planteados están: el control del ángulo de cabeceo de un he-
licóptero (Garcı́a-Sanz and Elso, 2007), algoritmos de ajuste de
PIDs (Romero and Sanchis, 2011), el control del seguimiento
de trayectorias por cuatrirrotores (Blasco et al., 2012), el control
de una caldera de vapor (Morilla and Rodrı́guez, 2017; Merca-
der et al., 2019) y el control de un planta de refrigeración por
compresión de vapor (Bejarano et al., 2019).

La propuesta de benchmark recogida en este trabajo trata
de aprovechar la innegable popularidad de los vehı́culos aéreos
no tripulados (UAVs). Su potencial aplicación en innumerables
campos ha propiciado su uso generalizado y nuevos desafı́os
(Shakhatreh et al., 2019). Asimismo, la madurez tecnológica
del sector ha permitido que, a un moderado coste, sea posible
configurar ad hoc un equipo UAV (Madridano et al., 2020; Kan-
gunde et al., 2021; Bigazzi et al., 2021), lo que ha favorecido
su uso en actividades formativas y de investigación. Desde un
punto de vista cientı́fico-técnico, los UAVs son sistemas multi-
disciplinares de especial interés en ingenierı́a y, especı́ficamen-
te, para la práctica de la Ingenierı́a de Control (Khan et al.,
2017; González-Vargas et al., 2019). En particular, el proble-
ma de control de un UAV de tipo multirrotor es no-lineal, de
seis grados de libertad (6-DOF) y subactuado cuando los pro-
pulsores no son reorientables (Zhang et al., 2014; Shraim et al.,
2018). Por ello, el control se lleva a cabo tradicionalmente en
una estructura jerárquica, donde las capas superiores se ocupan
del posicionamiento y las inferiores de la orientación (Nasci-
mento and Saska, 2019). A su vez, un adecuado control de la
posición (Gil-Martı́nez and Rico-Azagra, 2015) hace posible el
seguimiento adecuado de trayectorias (Rubı́ et al., 2020). Sin
embargo, el éxito del posicionamiento está supeditado a un ade-
cuado control de la orientación (Lotufo et al., 2019; Chen et al.,
2019), y esto último será el objeto del presente benchmark.

Es frecuente encontrar bancos de pruebas de estrategias de
control (Sánchez-Fontes et al., 2020; Hancer et al., 2018), que
tratan de preservar la integridad del equipo UAV y de los usua-
rios antes de afrontar un vuelo libre. De manera análoga, es-
te benchmark se fundamentará en una estructura (Rico-Azagra
et al., 2016a; Nájera et al., 2019) que, permitiendo el giro li-
bre de un cuatrirrotor según sus tres ejes de rotación principa-
les, evita su desplazamiento pero posibilita alcanzar la orien-
tación angular deseada en el sistema inercial terrestre (Figura
1). Además, un sistema de alimentación externa, que atraviesa
la estructura utilizando anillos rozantes, permitirá una alimen-
tación ininterrumpida y la emulación controlada de diferentes
niveles de carga en las baterı́as y, por tanto, ensayar diferentes
puntos de operación del sistema de propulsión.

Figura 1: Plataforma para el control de la orientación de un multirrotor.

El sistema electro-mecánico anterior se completará con una
plataforma hardware-software adecuada. Ebeid et al. (2018) es
la recopilación más reciente de plataformas hardware, softwa-
re y de simulación de código abierto, caracterı́stica, esta última,
que ofrece accesibilidad y flexibilidad de adaptación a cualquier
proyecto. En particular, las controladoras de vuelo basadas en
tecnologı́a Arduino®, como la de esta propuesta, han contado
en la década pasada con un gran número de usuarios y desa-
rrolladores de código, debido a su bajo coste. Sus moderadas
prestaciones aportarán a este benchmark ciertos retos a tener en
cuenta en el diseño de controladores que han de ser llevados
a la práctica, como son: una capacidad limitada tanto para el
cómputo -en cuanto a resolución y tiempo- como para el alma-
cenamiento -soportando una complejidad limitada de los algo-
ritmos de control-. Por otro lado, MATLAB-Simulink®, sien-
do un software comercial de uso cientı́fico muy extendido en
ingenierı́a y en especial en el marco universitario, será utiliza-
do como lenguaje de programación para desarrollar y portar el
firmware a la controladora, ası́ como para proveer un entorno
de simulación y evaluación. Cabe destacar la flexibilidad para
complementar estas herramientas ad hoc al benchmark con las
librerı́as propietarias (toolboxes), por ejemplo, para la identifi-
cación de modelos o el análisis y diseño de sistemas de control.

Con este conjunto (cuatrirrotor fijado a estructura, platafor-
ma hardware y entorno software), se plantea el benchmark de
control de la orientación del multirrotor, que propone el se-
guimiento de referencias angulares según dos niveles de difi-
cultad (categorı́as1) y en distintas condiciones de actuación-
propulsión. Para independizar el problema de control del sis-
tema fı́sico, se ofrece un simulador representativo de este. A
nivel de usuario contiene: un generador de referencias, el sis-
tema de control de libre configuración y el sistema a controlar,
que encripta el modelo de rotación del cuatrirrotor, su actua-
ción y estimación del estado. Pueden realizarse diferentes ex-
perimentos, en lazo abierto o cerrado, modificándose el punto
de operación, las entradas y las estructuras de control, y visua-
lizarse el comportamiento. De cara a establecer un benchmark
de evaluación concreto, para cierto experimento se dispone del

1En el contexto del concurso de Ingenierı́a de Control de CEA, las dos categorı́as están orientadas a diferenciar la competición para estudiantes con diferente
nivel formativo: grado, por un lado, y máster o doctorado, por otro.
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comportamiento de un sistema de control de referencia a ba-
tir. En tal caso, unas funciones cuantifican las diferencias en el
error de seguimiento y la acción de control para cada eje entre
el control actual y el de referencia.

La descripción completa del benchmark de control en es-
te documento se organiza como sigue. La Sección 2 describe
el banco de pruebas real. La Sección 3 detalla el simulador y
la evaluación, destacando los principales retos de control. El
Apéndice A comenta los archivos MATLAB-Simulink®. Final-
mente, el Apéndice B profundiza en el modelo de simulación.

2. Descripción de la plataforma

La estructura de la Figura 1 permite la rotación de un cuatri-
rrotor de 250 mm de envergadura según tres grados de libertad
(Rico-Azagra et al., 2016a; Nájera et al., 2019). Consiste en un
marco fijo y dos aros concéntricos (externo e interno) que giran
sobre ejes enfrentados 90◦ entre sı́ permitiendo la orientación
deseada en yaw (ψ) y pitch (θ). Luego, una varilla que gira aco-
plada a 90◦ del eje de giro del aro interno permite la orientación
deseada en roll (φ); siendo (φ, θ, ψ) los ángulos de Euler2. Un
sistema mecánico de bloqueo impide opcionalmente el giro en
ψ. Los tres ejes de giro fı́sicos se cortan en lo que se denomi-
nará el centro de giro {O}, que en la descripción matemática del
movimiento rotacional coincide con el centro de coordenadas
del sistema de referencia dextrógiro del cuerpo (SRB). Sus ejes
(XB,YB,ZB) y los ejes (XG,YG,ZG) del sistema de referencia
inercial terrestre (SRG) se representan en la Figura 2. El esque-
ma también muestra los brazos del cuatrirrotor, dispuestos en
modo aspa sobre la varilla interna (que coincide con el eje XB),
y el sentido de giro de los rotores en los extremos de los brazos.
Ası́ se puede inferir el sentido de las fuerzas de propulsión y
de los pares de arrastre ejercidos por las hélices que, a su vez,
provocan los momentos principales que hacen girar el SRB con
una velocidad (p, q, r) y variar su orientación absoluta expresa-
da en el SRG mediante (φ, θ, ψ). Otra consideración importante
para el modelo matemático es que el cuatrirrotor con todo el
equipamiento a bordo (sistema UAV) presenta un centro de ma-
sas que se ubica por debajo de {O} para que, sin alimentación
en los motores, el cuatrirrotor se mantenga boca-arriba.

En los acoplamientos mecánicos de giro se emplean roda-
mientos dentro de anillos colectores (slip-rings). Estos últimos
permiten, por un lado, el intercambio cableado de datos con el
exterior (estación de tierra) y, por otro, la alimentación ininte-
rrumpida de los motores mediante una fuente de tensión regu-
lable que sustituye a las baterı́as. Esto permitirá emular y ensa-
yar diferentes niveles de tensión de carga vbat, que afectarán al
sistema de propulsión. El valor de vbat se obtiene mediante un
sensor de tensión en el sistema de alimentación y se contempla
un rango de [9; 12,6] V.

El sistema UAV integra los elementos necesarios para un
vuelo libre (Nájera et al., 2019), describiéndose a continua-
ción los de mayor interés para esta propuesta. La propulsión es
ejercida por hélices tri-pala movidas por motores de corrien-
te continua sin escobillas (BLDC). Su controlador electróni-
co de velocidad (ESC) responde a señales Mi=1,...,4 según el

protocolo radio control de modulación por anchura de pulso
(PWM RC), que pueden actualizarse cada 0,02 s dentro del ran-
go [1000, 2000] µs. La señal de mando Mi y la tensión de ali-
mentación vbat condicionan la velocidad de giro del motor, de
la que dependen la fuerza propulsión y el par de arrastre ejerci-
dos por la hélice (véase el Apéndice B.2). Para el control de la
orientación, y considerando la disposición y el sentido de giro
de los rotores en la Figura 2, la señal de mando a cada motor es

M1 = uz − uφ − uθ − uψ (1)

M2 = uz + uφ − uθ + uψ (2)

M3 = uz + uφ + uθ − uψ (3)

M4 = uz − uφ + uθ + uψ (4)

donde uφ, uθ y uψ representan las acciones de control para el
giro en cada eje principal, y uz representa la acción de control
para mantener la altura si el UAV estuviera en un vuelo libre.
Un valor de uz=1500 µs en la mitad del rango admisible habilita
el máximo rango simétrico para el control de la orientación.

Figura 2: Sistemas de referencia y variables principales.

A bordo también se ubica la controladora de vuelo de bajo
coste ArduPilot Mega - APM 3.1 Pro-, que contiene un micro-
controlador ATMEGA2560 de 8 bits. Su firmware se ha desa-
rrollado para trabajar con un tiempo de muestreo de 0,01 s. El
hardware APM integra una unidad de medida inercial (IMU)
de seis ejes, un magnetómetro de tres ejes y un barómetro. Las
medidas raw de estos sensores de bajo coste se fusionan con-
venientemente en el sistema de navegación implementado en el
micro-controlador. Por simplicidad, en este benchmark se uti-
lizan los giróscopos y acelerómetros para estimar las velocida-
des de rotación en el SRB (p, q, r) y la actitud en el SRG (φ, θ),
mientras que el ángulo de yaw (ψ) se obtiene mediante un po-
tenciómetro situado en el eje de giro ZG de la estructura. De esta
forma, se evitan las interferencias que producen las corrientes
eléctricas en el magnetómetro y la necesidad de calibrar este
cuando se cambia la ubicación del equipo. Todas las estimacio-
nes se actualizan cada 0,01 s.

El UAV puede operarse en modo RPAS mediante una emi-
sora radio control, o desde la estación de tierra (PC) gracias al
enlace USB que atraviesa la estructura; por cualquiera de estas
vı́as es posible enviar las consignas cada 0,02 s. Con esta misma
cadencia se recogen los datos del estado del UAV en la estación
de tierra (telemetrı́a).

2Se utiliza la designación inglesa de alabeo (roll), cabeceo (pitch) y guiñada (yaw) debido a su uso generalizado.
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El firmware implementado en la controladora de vuelo ges-
tiona el sistema radio control, el sistema de navegación, el sis-
tema de control y actuación, y el sistema de comunicaciones.
Fuera de lı́nea y desde la estación de tierra se realiza la progra-
mación del micro-controlador a través de la conexión USB.

Todo lo anterior se engarza y completa con una plataforma
software desarrollada ı́ntegramente en MATLAB-Simulink®.
Comprende varias herramientas cuya utilidad se describe en la
Figura 3 como etapas en el desarrollo del sistema de control de
la orientación del multirrotor. Las dos primeras etapas recogen
la propuesta de este benchmark, en tanto en cuanto el entorno
de trabajo es en simulación y no precisa de la maqueta fı́sica. Se
trata de un simulador no lineal, suficientemente representativo
del sistema real antes descrito (véase el Apéndice B), que per-
mite experimentar y evaluar estructuras/algoritmos de control,
los cuales deberán ser después funcionales en el sistema fı́sico.
La tercera etapa representa el firmware con el que se programa
la controladora APM. Finalmente, la cuarta etapa muestra la co-
municación en tiempo real entre la estación de trabajo (PC) y el
UAV durante un experimento.

Grupo de Investigación 
de Ingeniería de Control 
Universidad de La Rioja

Grupo de Investigación 
de Ingeniería de Control 
Universidad de La Rioja

2

1500

Grupo de Investigación 
de Ingeniería de Control 
Universidad de La Rioja

Figura 3: Desarrollo del sistema de control de orientación.

3. Benchmark de control

Se plantea controlar la orientación del cuatrirrotor, descri-
ta por los ángulos de Euler, de acuerdo a dos categorı́as con
diferente grado de complejidad:

En la categorı́a 1 se bloquea fı́sicamente el giro en el eje
ZG (ψ = 0), siendo el objetivo alcanzar y mantener los
ángulos φ y θ de acuerdo a las referencias que respecti-
vamente se establezcan, rφ y rθ. Para ello, los algoritmos
propuestos deben generar las acciones de control perti-
nentes uφ y uθ, mientras que uψ se fuerza a cero.

En la categorı́a 2 se han de controlar los tres ángulos, φ,
θ y ψ, de acuerdo a sus respectivas referencias, rφ, rθ y
rψ. Para ello, los algoritmos de control propuestos deben
generar las acciones de control uφ, uθ y uψ.

Además de las referencias angulares, también se pueden
modificar la acción de control uz y la tensión de alimentación
vbat, que modifican el punto de operación del sistema.

El diagrama de bloques Simulink® de la Figura 4 muestra
el simulador para el benchmark. Utilizando en este un siste-
ma de control no desvelado, la Figura 5 muestra el comporta-
miento a batir y el experimento de evaluación, que ha utilizado
uz = 1500 µs y vbat = 11 V. La ventana total de 65 segundos
se corresponde con la categorı́a 2, mientras que los 45 primeros
segundos corresponden a la categorı́a 1. En este último caso se
deben obviar ψ y uψ, que realmente se mantienen a cero duran-
te una simulación bajo esta categorı́a. Una función desarrollada

en MATLAB® permitirá evaluar los sistemas de control pro-
puestos respecto del patrón. A continuación, se describen los
bloques que integran el simulador y la función de evaluación.
La Tabla 1 resume las etiquetas utilizadas para designar todas
las variables en Simulink®. El tipo de dato y el tiempo entre
muestras de cada variable son acordes a los empleados en la
plataforma real.

Grupo de Investigación 
de Ingeniería de Control 
Universidad de La Rioja

Figura 4: Simulador para el benchmark.

3.1. Sistema de control
El objetivo del benchmark es programar adecuadamente el

bloque SISTEMA DE CONTROL. A éste llega la siguiente infor-
mación, que se genera y envı́a desde el bloque REFERENCIAS

Y OTRAS ENTRADAS y desde el bloque UAV:

Las referencias para los tres ángulos de Euler (rφ, rθ, rψ),
expresadas en grados x10 y unificadas en la variable
Refs 3 × 1 con datos de tipo single que se actualizan ca-
da 0,02 s. En la plataforma real estas señales se generan
y envı́an desde la estación de tierra.

La variable lógica on off, que informa sobre la desac-
tivación (1) o activación (0) de los motores, y contiene
un dato de tipo int16 que se actualiza cada 0,02 s. Por
motivos de seguridad el arranque de los motores se rea-
liza siempre desde la emisora radio-control, indicándose
el estado a través de esta variable.

La tensión de alimentación (o nivel simulado de la carga
en la baterı́a) vbat, expresada en voltios y que llega en la
variable v bat con un dato de tipo single que se actua-
liza cada 0,01 s. En el sistema real esta información es
canalizada por la controladora.

La acción de control simulada para el control de altura uz,
expresada en micro-segundos y que se recibe en la varia-
ble u z con un dato de tipo single que se actualiza cada
0,02 s. En la plataforma fı́sica esta variable se genera en
la estación de tierra.

Las ángulos de orientación en el SRG (φ, θ, ψ), expresa-
dos en grados x10 y unificados en la variable Euler 3×1
con datos de tipo single que se actualizan cada 0,01 s. En
el sistema fı́sico, los algoritmos de estimación del estado
se implementan en la controladora de vuelo.

Las velocidades de rotación en el SRB (p, q, r), expresa-
das en grados x10 /s y unificadas en la variable Wb 3 × 1
con datos de tipo single que se actualizan cada 0,01 s.
Como la variable anterior, son estimaciones del estado
realizadas en la controladora de vuelo.
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Figura 5: Experimento patrón en la evaluación.

Tabla 1: Variables en el diagrama de bloques Simulink®.
Etiqueta Significado
r roll Referencia externa para el ángulo de roll
r pitch Referencia externa para el ángulo de pitch
r yaw Referencia externa para el ángulo de yaw
Refs Vector de referencias para ángulos de Euler
roll Ángulo de roll
pitch Ángulo de pitch
yaw Ángulo de yaw
Euler Vector de ángulos de Euler
p Velocidad de rotación en eje X del cuerpo
q Velocidad de rotación en eje Y del cuerpo
r Velocidad de rotación en eje Z del cuerpo
Wb Vector de velocidades de rotación en SRB
u roll Acción de control en roll
u pitch Acción de control en pitch
u yaw Acción de control en yaw
u z Acción de control de la altura (simulada)
Ut Vector de acciones de control
PWM Vector de señales de control en los ESC
v bat Tensión de alimentación del UAV
on off Desactivación / activación de motores
Ts Tiempo de muestreo del sistema
Ts com Tiempo de muestreo de las comunicaciones

Las señales que debe proporcionar el bloque SISTEMA DE

CONTROL son las acciones de control necesarias para el movi-
miento en cada eje (uφ, uθ, uψ) y la acción simulada para el hi-
potético control de la altura en un vuelo libre (uz). El conjunto
(uφ, uθ, uψ, uz), cuyas unidades son micro-segundos, se unifica
en la variable de salida U t 4 × 1, con datos de tipo single que

se actualizan cada 0,01 s tal como ocurre en la controladora
de vuelo. Nótese que el valor de uz se generaba en el bloque
REFERENCIAS Y OTRAS ENTRADAS cada 0,02 s y ahora es re-
muestreado a 0,01 s. Esto es debido a que en el sistema real uz

proviene de la estación de tierra. En resumen, en la categorı́a 2
se deben generar (uφ, uθ, uψ) y en la categorı́a 1 solo (uφ, uθ). En
este último caso, el valor uψ generado por el bloque SISTEMA

DE CONTROL se fuerza a cero en el bloque UAV.

Los algoritmos o funciones que se pueden implementar den-
tro del bloque SISTEMA DE CONTROL son libres, sin perder de
vista que la finalidad última es su compilación y programación
en la controladora de vuelo, aunque esto quede fuera del alcan-
ce de este benchmark. Por tanto, el bloque debe incluir todas
las funciones que permitirı́an su compilación. Además, dicha
controladora tiene una capacidad de almacenamiento limitada
y un micro-controlador de 8 bits. Ası́, las operaciones plantea-
das por los algoritmos deberán poder ser ejecutadas de acuerdo
a los formatos de datos y tiempos que se han restringido en el
benchmark, para asegurar el control en tiempo real y la estabili-
dad del sistema en unas hipotéticas pruebas reales. En concreto,
en simulación se trabaja con un solver de ejecución de paso fijo,
con un tiempo de muestreo de Ts=0,01 s, que coincide con la
velocidad a la que trabaja el micro-controlador de la controla-
dora de vuelo y, por tanto, es el tiempo para los cálculos de con-
trol y la estimación de las variables del estado del sistema. Se
trabaja también con otro tiempo entre muestras Ts com=0,02 s,
que en la plataforma real obedece a los protocolos de comuni-
cación tanto con los ESC de los motores, como con la emisora
y la estación de tierra. Esto se ha tenido en cuenta en el entorno
de simulación modificándose los tiempos de muestra pertinen-
tes dentro del bloque REFERENCIAS Y OTRAS ENTRADAS, del
bloque UAV y del bloque VISUALIZACIÓN DE RESULTADOS.
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3.2. Sistema a controlar

Este se encuentra encriptado en el bloque UAV, desde cuya
máscara se elige la categorı́a del concurso, la cual condiciona
los datos de entrada y salida del experimento (dos o tres ejes).
El bloque alberga un modelo no-lineal representativo del siste-
ma real, que se describe de forma exhaustiva en el Apéndice B
y comprende: el sistema de propulsión, la rotación del cuerpo y
el estimador del estado empleado en el sistema de navegación.

Desde el bloque SISTEMA DE CONTROL y en la variable
U t 4 × 1 llegan las acciones de control (uφ, uθ, uψ, uz), que em-
pleando (1)-(4) configuran la señal de actuación Mi=1,...,4 para
cada ESC y cuyo rango se establece en [1000, 2000] µs. Ya que
la comunicación entre controladora y ESCs en el sistema fı́si-
co es de tipo PWM RC, la actualización solo se hace efectiva
cada 0,02 s, por lo que en el modelo de simulación las señales
Mi son remuestreadas a esta frecuencia. Finalmente, teniendo
en cuenta también la tensión de alimentación de los motores
vbat (remuestreada cada 0,02 s en v bat), el modelo dinámico
del sistema de propulsión calcula las velocidades ωi, las fuer-
zas de propulsión Γi y los pares de arrastre δi en cada rotor i,
constituyendo todos ellos las actuaciones responsables de la ro-
tación del cuerpo. La relación actuación (ωi, Γi, δi) - señal de
mando (Mi) se ha modelado para cada rotor, incluyéndose las
diferencias observadas empı́ricamente entre ellos.

Después, se incorporan las ecuaciones del movimiento del
cuerpo como sólido rı́gido. A las aceleraciones angulares en
el SRB según los tres grados de libertad de giro (ṗ, q̇, ṙ) con-
tribuyen: momentos principales debidos a Γi y δi, momentos
giroscópicos debidos a masas en rotación, momentos debidos
a fuerzas de fricción viscosa y estática, y momentos debidos a
que la fuerza peso se aplica en un punto diferente de {O}. In-
tegrándose las aceleraciones angulares, se obtiene la velocidad
de rotación en el SRB (p, q, r) y empleando cuaternios (Shuster,
1993) se calcula la orientación en el SRG (φ, θ, ψ).

A continuación, dichas variables, que representan el mo-
vimiento ‘real’, se transforman en las variables que medirı́an
los sensores. Ası́, se deduce la aceleración medida por el ace-
lerómetro (ax, ay, az), que, dado que el multirrotor no puede des-
plazarse, se reduce al vector gravedad rotado al SRB una vez
conocidos (φ, θ, ψ). Por otro lado, (p, q, r) se corresponden con
lo que captura el giróscopo. Una vez incorporados ruidos ca-
racterı́sticos, limitaciones de rango y efectos de resolución o
muestreo, se incluye un filtro complementario explı́cito (Rico-
Azagra et al., 2016b, 2015) que fusiona la información del ace-
lerómetro y del giróscopo para estimar (φ, θ). También en ψ se
añaden ruidos y limitaciones del hardware que caracterizan la
adquisición de la medida del potenciómetro.

Finalmente, el bloque UAV de la Figura 4 entrega a su sa-
lida las variables significativas para el benchmark: Euler =

[φ, θ, ψ]T, Wb = [p, q, r]T, Ut = [uφ, uθ, uψ, uz]T, PWM =

[M1,M2,M3,M4]T, con datos de tipo single que se actualizan
cada 0, 01s ya que todas estas señales son procesadas o calcula-
das por funciones en el firmware de la controladora de vuelo.

3.3. Evaluación del comportamiento

El bloque REFERENCIAS Y OTRAS ENTRADAS determina
el experimento de control. Para el experimento planteado como
benchmark se ha archivado el comportamiento (Figura 5) de un
sistema de control patrón, de estructura y valores no desvelados,

que se utilizará para establecer comparativas con el sistema de
control a evaluar.

Durante una simulación, que difiere si se selecciona cate-
gorı́a 1 o categorı́a 2 en la máscara del bloque UAV, se cana-
liza toda la información de interés a bloques gráficos dentro
del bloque VISUALIZACIÓN DE RESULTADOS. La cadencia de
actualización y almacenamiento es de Ts com=0,02 segundos,
ya que este es el tiempo con el que se reciben los datos en la
estación de tierra en el sistema real. Las gráficas muestran: el
desempeño en cada eje (scopes Roll, Pitch, Yaw) y en el
conjunto de ejes (scope Orientación), las señales de mando a
los motores (scope Rotores), y la tensión de alimentación de
los motores y la acción de control simulada para el control de
altura (scope v bat y u z); todas estas señales para el sistema
de control actual y para el sistema de control de referencia.

Al finalizar la simulación, se genera en el espacio de trabajo
(workspace) de MATLAB® la variable Datos con los resulta-
dos del comportamiento del sistema de control actual. Se trata
de una variable de tipo estructura (struct) con tiempo, que regis-
tra cada 0,02 segundos, las muestras de las variables de interés.
Para ello se emplean 21 columnas según el siguiente orden:
Refs(3), Euler(3), Wb(3), Ut(4), PWM(4), on off(1), v bat(1),
categoria(1), tiempo(1). Para el caso del sistema de control
de referencia, los datos de comportamiento están disponibles en
el fichero DatosCref.mat, que al descargarse en el espacio de
trabajo genera las variables de tipo estructura DatosCrefC1 y
DatosCrefC2, con los datos del experimento de referencia pa-
ra la categorı́a 1 y la categorı́a 2, respectivamente; los valores
se ordenan igual que en la variable Datos.

El desempeño del sistema de control se evalúa cuantitativa-
mente para cada ángulo # = {φ, θ, ψ} con los siguientes ı́ndices:

Integral del Error Absoluto (IAE),

IAE# =

∫ t f

t0
|r#(t) − #(t)| dt, (5)

donde t0 y t f son el tiempo inicial y final del experimento.

Integral del Error Absoluto ponderado a lo largo del
Tiempo (ITAE),

IT AE# =

nT#−1∑
i#=0

∫ t0# +(i#+1)∆t#

t0# +i#∆t#
|r#(t) − #(t)| (t − t0# − i#∆t#)dt

 . (6)

En cada ángulo # se evalúa un cierto número de tramos
nT#, que son recorridos a través del ı́ndice i#. El inter-
valo temporal evaluado en cada tramo ∆t# arranca en el
instante de cambio de una señal externa t0# + i#∆t#.

Integral de la Variación de la Acción de Control Absoluta
(IAVU),

IAVU# =

∫ t f

t0

∣∣∣∣∣du#(τ)
dτ

∣∣∣∣∣ dt, (7)

donde t0 y t f son el tiempo inicial y final del experimento.

Para cada ı́ndice, se calcula la ratio entre los valores obteni-
dos por el sistema de control actual (S C) y el sistema de control
de referencia (S Co), designándose RIAE#, RIT AE# y RIAVU#,
respectivamente. Alcanzan el valor uno, cuando S C se compor-
ta como S Co; un valor menor que uno, cuando S C mejora a
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S Co; y un valor mayor que uno, cuando S C empeora respec-
to a S Co. Finalmente, un ı́ndice de evaluación global combina
ponderadamente los ı́ndices anteriores

I = w1RIAEφ + w2RIAEθ + w3RIAEψ+

w4RIT AEφ + w5RIT AEθ + w6RIT AEψ+

w7RIAVUφ + w8RIAVUθ + w9RIAVUψ. (8)

Los factores de ponderación wi=1,. . . ,9 no son accesibles. Para la
categorı́a 1 se cumple: w3 = w6 = w9 = 0 y

∑
i,3,6,9 wi = 1. Y

para la categorı́a 2 se cumple: wi , 0 y
∑9

i=1 wi = 1.
Para el experimento del benchmark, tanto el ı́ndice global

como los ı́ndices-ratio de cada ángulo se obtienen mediante la
función CIC2021 Evaluador.p, cuya forma de uso se detalla-
da en el Apéndice A. En la categorı́a 1, para calcular los ı́ndi-
ces IAE (5) e IAVU (7) en los ángulos # = {φ, θ}, se conside-
ran t0 = 0 y t f = 45. Y para calcular ITAE (6) se consideran
nT# = 8 tramos de duración ∆t# = 5 s; cada tramo comienza en
el instante de tiempo de cambio de cualquiera de las señales de
referencia rφ o rθ. Paralelamente, si se selecciona la categorı́a
2, para calcular los ı́ndices IAE (5) e IAVU (7) de # = {φ, θ, ψ}
se consideran t0 = 0 y t f = 65. Y para calcular ITAE (6) se
evalúan nT# = 12 tramos de duración ∆t# = 5 s, que comienzan
cuando cambia cualquiera de las referencias r#.

3.4. Retos de control
Para lograr un buen diseño de control es de gran utilidad

familiarizarse con el proceso a controlar, no sólo analizando su
comportamiento teórico (Apéndice B), sino también median-
te la experimentación. A este respecto, el simulador es fácil-
mente adaptable tanto al empleo de otras señales de excitación,
por ejemplo, las pseudoaleatorias u otra combinación de escalo-
nes y rampas, como a que los experimentos se realicen en lazo
abierto o cerrado. De esta forma, también es posible la iden-
tificación experimental de modelos dinámicos simplificados o
probar estrategias de control bajo diversas condiciones.

En el simulador aparece pre-cargada una estructura de con-
trol de doble lazo en cada eje: en el lazo interno se realimenta
la velocidad de giro en el SRB y en el lazo externo el ángulo
girado en el SRG, como suele ser habitual en las controlado-
ras comerciales (Lim et al., 2012). Estas normalmente emplean
estructuras de tipo PID, ya que son fácilmente escalables en
función de las dimensiones y el peso soportado por el UAV, y
también por la facilidad de ajuste de sus parámetros incluso en
ausencia de un modelo (Bo et al., 2016; Wang et al., 2016). En
el simulador facilitado, con el único fin de obtener un compor-
tamiento estable, aparecen meras ganancias proporcionales en
la cadena directa de ambos lazos, que evidentemente no con-
siguen un buen desempeño respecto al sistema de control de
referencia (véase el resultado del evaluador en el Apéndice A).

Si se añaden integradores de control, presenta cierta com-
plejidad el desarrollo de mecanismos anti-wind-up, que son
imprescindibles en la práctica. La dificultad reside en que las
acciones de control (uφ, uθ, uψ) no son las señales de mando
Mi=1,...,4, siendo estas últimas las que tienen limitado su rango.

En cuanto al sistema a controlar, es importante puntualizar
que la dinámica del movimiento rotacional no se corresponde
exactamente con la de un vuelo libre. Principalmente se debe a:
(i) las fuerzas de rozamiento en los acoplamientos mecánicos

de los aros y la varilla; (ii) la desviación del centro de masas
respecto al de giro; (iii) el anidamiento tridimensional de los
ejes de giro. A este respecto, nótese en la Figura 1 cómo el gi-
ro en el eje XB (rotación de la varilla) solo se ve afectado por
la inercia del cuerpo del mutirrotor, mientras que el giro en el
eje YB debe vencer la inercia del conjunto aro interno y multi-
rrotor, y finalmente al giro en ZB se opone la mayor inercia de
todas debida a los dos aros y al multirrotor. Esta diferencia en
la inercia en cada grado de libertad produce que la acción de
control uψ durante el transitorio sea mayor que uθ y esta mayor
que uφ para lograr el mismo comportamiento, lo que condicio-
na la agresividad del controlador en cada eje para que Mi se
mantenga dentro del rango admitido. Esto puede comprobarse
en la Figura 5 cuando se aplica el mismo cambio escalón en
los ejes φ y θ (por ejemplo, en los instantes t =5 s y t =15 s,
respectivamente) y se registran picos mayores en uθ que en uφ,
pese a ser un control más agresivo el de φ que el de θ. También,
el acoplamiento debido a las diferencias entre los rotores tiene
una repercusión diferente en cada eje; la pauta es que a menor
inercia el acoplamiento es más visible. Ası́, en la Figura 5 pue-
de observarse como los cambios no simultáneos y de la misma
amplitud de φ y θ, provocan en el eje opuesto desviaciones mo-
mentáneas que son claramente más visibles en φ que en θ. Por
otro lado, al igual que en un vuelo libre, la acción de arrastre
δi, que suele predominar en el control de ψ, es mucho menor
que la acción de empuje Γi (véase el Apéndice B). Consideran-
do todo lo anterior, la inclusión del control del tercer grado de
libertad ψ añade complejidad al problema. Adicionalmente, pa-
ra ψ se propone el seguimiento de rampas, es decir, se fija una
velocidad de rotación hasta llegar al ángulo deseado, como es
común en la operación de multirotores. Desde el punto de vista
de control, esta diversidad en cuanto al tipo de señal de referen-
cia supone un reto al plantearse ı́ndices que penalizan el error
de seguimiento (5)-(6).

Es de interés que los diseños de control tengan un buen des-
empeño en otros puntos de operación, que se pueden modificar
con vbat y uz. La reducción de la tensión de alimentación (vbat)
produce que, para la misma señal de mando (Mi), el efecto aero-
dinámico de los rotores (Γi, δi) disminuya. Por tanto, si se quiere
mantener la misma agresividad de respuesta dinámica, se redu-
ce el rango disponible para el control de la orientación. Por otro
lado, originalmente se plantea un valor para la señal uz en el
punto medio del rango, lo que maximiza el rango disponible
para maniobrar dinámicamente con uφ, uθ y uψ. No obstante,
cabe destacar que la diferencia en el rendimiento de los rotores
hace que estas acciones evolucionen a valores distintos de cero
para mantener φ = θ = ψ = 0 según se muestra en la Figura 5.

En resumen, es posible elegir puntos de operación, o com-
binaciones de amplitud o simultaneidad en los cambios en las
referencias, que pueden desembocar en condiciones de satura-
ción, complicar el diseño de control o justificar el empleo de
técnicas de diseño avanzadas que combatan el acoplamiento.

Finalmente, uno de los retos más importantes es la gestión
del ancho de banda disponible. El sistema a controlar presen-
ta dinámicas poco amortiguadas, y la constante de tiempo más
rápida, que corresponde a la respuesta de los motores, es muy
próxima al intervalo de muestreo más desfavorable. Por todo
ello, el empleo de técnicas en el dominio discreto puede resul-
tar ventajoso para aprovechar al máximo el ancho de banda.
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4. Conclusiones

El benchmark de control propuesto se apoya en un simula-
dor que responde a un banco de pruebas real. A su vez, el cam-
po de los UAVs resulta motivador para la práctica de la Inge-
nierı́a de Control. Como problema de control conjuga muchos
aspectos de esta disciplina. Por un lado, el modelado teórico
mediante ecuaciones diferenciales se combina con aspectos no
lineales del sistema controlado o del sistema de adquisición y el
procesado digital, configurando finalmente un modelo de simu-
lación realista. Paralelamente, se recomienda la identificación
experimental mediante señales clásicas o pseudoaleatorias para
obtener modelos simplificados de control, como tres sistemas
de simple-entrada/simple-salida, o modelos multivariables más
complejos. Se plantean problemas de seguimiento de referen-
cias escalón y rampa, y a su vez problemas de regulación o
rechazo, en tanto en cuanto en cada eje se debe minimizar la
influencia de los otros dos. Las estructuras de control pueden
abordar lazos en cascada, incluir desacopladores o controlado-
res multivariables. Son importantes las limitaciones del rango
de actuación y del ancho de banda. Diseños de control en el
dominio continuo, pueden mejorarse en el dominio discreto.
Finalmente, el cambio en las condiciones de operación exige
robustez en los controladores.
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Rubı́, B., Pérez, R., Morcego, B., 2020. A survey of path following con-
trol strategies for UAVs focused on quadrotors. Journal of Intelligent
and Robotic Systems: Theory and Applications 98 (2), 241–265. DOI:
10.1007/s10846-019-01085-z

Shakhatreh, H., Sawalmeh, A. H., Al-Fuqaha, A., Dou, Z., Almaita, E., Khalil,
I., Othman, N. S., Khreishah, A., Guizani, M., 2019. Unmanned aerial vehi-
cles (UAVs): A survey on civil applications and key research challenges.
IEEE Access 7, 48572–48634. DOI: 10.1109/ACCESS.2019.2909530

Shraim, H., Awada, A., Youness, R., 2018. A survey on quadrotors: Configura-
tions, modeling and identification, control, collision avoidance, fault diagno-
sis and tolerant control. IEEE Aerospace and Electronic Systems Magazine
33 (7), 14–33. DOI: 10.1109/MAES.2018.160246

Shuster, M. D., 1993. Survey of attitude representations. Journal of the Astro-
nautical Sciences 41 (4), 439–517.

Sánchez-Fontes, E., Vilchis, J. A., Vilchis-González, A., Saldivar, B., Jacinto-
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Apéndice A. Archivos MATLAB-Simulink®

En https://github.com/jarico/control-orientacion-UAV se ha
creado un repositorio donde, además de los archivos creados
originalmente con la versión 2018b de MATLAB-Simulink®

para el sistema operativo Windows de 64 bits, se encuentran
disponibles los ficheros para otras versiones y sistemas operati-
vos. En cada paquete se encuentran las siguientes herramientas:

Simulador CIC2021.slx. Fichero Simulink® que con-
tiene el entorno de la Figura 4. Los algoritmos/es-
tructuras de control a evaluar se deben integrar en el
bloque SISTEMA DE CONTROL. Éste, inicialmente, con-
tiene una estructura de control que permite ejecutar
una simulación. Además, se debe seleccionar la cate-
gorı́a dentro de la máscara del bloque UAV, ya que es-
ta condiciona el tipo de experimento. La ejecución de
Simulador CIC2021.slx genera en el espacio de tra-
bajo la variable Datos de tipo struct que almacena el
comportamiento del sistema de control actual.

UAV sf.mexw64, UAV sf.c, UAV sf.h y UAV.png. Fi-
cheros auxiliares para el modelo Simulink®.

DatosCref.mat. Fichero de datos MATLAB® que con-
tiene el comportamiento de los sistemas de control de re-
ferencia para los experimentos de cada categorı́a.

CIC2021 Evaluador.p. Función de evaluación cuyo
uso se muestra a través de un ejemplo. Tras ejecutar
Simulador CIC2021.slx, con el sistema de control de
partida y seleccionada la categorı́a 2, se genera la variable
Datos en el espacio de trabajo. Esta se pasa como argu-
mento de entrada en la llamada a la función de evaluación
desde la lı́nea de comandos del entorno MATLAB®: >>
CIC2021 Evaluador(Datos). Y la función devuelve en
la lı́nea de comandos:

que muestra el valor de los ı́ndices-ratio3 RIAE#,
RIT AE# y RIAVU# para cada ángulo # = φ, θ, ψ, y el

ı́ndice global. Además, se generan automáticamente cua-
tro figuras: Categorı́a 2: Roll, con la evolución tem-
poral de (rφ, φ, p, uφ) para el sistema de control actual y el
de referencia; Categorı́a 2: Pitch, con la evolución
temporal de (rθ, θ, q, uθ) para el sistema de control actual
y el de referencia; Categorı́a 2: Yaw, con la evolución
temporal de (rψ, ψ, q, uψ) para el sistema de control actual
y el de referencia); y Categorı́a 2: Orientación,
que resume el comportamiento del controlador actual
(rφ, φ, rθ, θ, rψ, ψ, uφ, uθ, uψ,M1,M2,M3,M4).

Apéndice B. Modelo de simulación

A continuación, se amplia la información de la Sección 3.2
sobre el modelo encriptado en el bloque UAV de la Figura 4.
En particular, la Figura B.6 muestra el modelo no lineal imple-
mentado, que se subdivide en tres grandes bloques. El central
contiene la dinámica de rotación del sólido rı́gido confinado en
la estructura, siendo precedido por su sistema de propulsión y
seguido de su sistema de medida y estimación del movimien-
to. La constitución de cada uno de estos bloques se detalla a
continuación, y finalmente se verifica la correspondencia entre
las respuestas del modelo de simulación y el sistema real para
cierto experimento.

yaw_on

single

SOLIDO RIGIDO
v_bat

v_bat yaw_on

AcelAcel

u_z
u_z

Figura B.6: Estructura del modelo no-lineal del sistema.

Apéndice B.1. Modelo de rotación del sólido rı́gido
En el sistema de referencia no inercial (SRB) de tipo

dextrógiro -Figura 2-, el vector de momentos [Mx My Mz]T

sobre el cuerpo producen la aceleración angular ṗ
q̇
ṙ

 =


1
Ix

(
Mx − (Iz − Iy) q r

)
1
Iy

(
My − (Ix − Iz) r p

)
1
Iz

(
Mz − (Iy − Ix) p q

)
 , (B.1)

que asume constante y diagonal la matriz del tensor de inercias,
diag(I) = [Ix Iy Iz]T. El momento total en cada eje del SRB se
debe a varias componentes, que se describen a continuación.

Por un lado, los pares principalesMΓx

MΓy

Mδz

 =


l

2
√

2
(−Γ1 + Γ2 + Γ3 − Γ4)

l
2
√

2
(−Γ1 − Γ2 + Γ3 + Γ4)
(−δ1 + δ2 − δ3 + δ4)

 (B.2)

se obtienen gracias a las fuerzas y pares aerodinámicos ejer-
cidos por las hélices de los rotores. La configuración que los

3En la cabecera de las columnas se imprime la designación genérica del ı́ndice para una identificación más intuitiva.
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soporta es en ×, resultando una distancia total l entre rotores
opuestos (brazo de longitud l/2). Cada rotor gira en el sentido
indicado en la Figura 2 a una velocidad ωi=1,...,4. Los pares de
giro alrededor de XB e YB, es decir MΓx y MΓy , son debidos a
la combinación algebraica de los momentos producidos por las
fuerzas de empuje (thrust) Γi, mientras que el par Mδz de gi-
ro alrededor de ZB se debe a la combinación algebraica de los
momentos de arrastre (drag) δi.

Además, cada conjunto motor-hélice (rotor) representa una
masa en rotación que ejercerá un par giroscópico en el UAV.
Cada rotor i gira en un eje paralelo a ZB, por lo que su vector
velocidad es [0 0 ωi]T y presenta una inercia [0 0 Ir]T, que
se asume igual para todos los rotores. Aplicando la ley de con-
servación del momento angular, el momento resultante ejercido
por un rotor i en el cuerpo principal es

Mi
rx

Mi
ry

Mi
rz

 =

 Ir ωi q
−Ir ωi p
Ir ω̇i

 . (B.3)

Definiendo la cantidad de movimiento del conjunto de rotores
en un eje del cuerpo principal como

Lr = Ir (ω1 − ω2 + ω3 − ω4), (B.4)

el par giroscópico que ejercen todos los rotores en el cuerpo del
UAV se calcula según Mrx

Mry

Mrz

 =

 Lr q
−Lr p

L̇r

 . (B.5)

Por otro lado, en un vuelo libre es habitual despreciar los
pares debidos a las fuerzas de fricción viscosa. No ası́ en el ca-
so del multirrotor en la estructura de giro sin desplazamiento,
donde adicionalmente aparecen fuerzas significativas de fric-
ción estática debidas a los acoplamientos mecánicos de los ejes
de giro. El conjunto de pares de fricción se modela segúnMµx

Mµy

Mµz

 =


−µCx

p
|p| − µx p

−µCy
q
|q| − µy q

−µCz
r
|r| − µz r

 , (B.6)

siendo: µCx , µCy , µCz los coeficientes de fricción de Coulomb, y
µx, µy, µz los coeficientes de fricción viscosa.

El cuatrirrotor y su equipamiento se sujetan a la varilla inter-
na de la estructura de giro de modo que en reposo el conjunto
descanse boca-arriba (hélices orientadas para empuje), con el
fin de facilitar la inicialización (φ = θ = ψ = 0◦) al comienzo
de un experimento. Para ello, el centro de gravedad del UAV
se sitúa a una distancia d por debajo del centro de giro {O} y,
despreciando otros desequilibrios, ZB se encuentra inicialmente
alineado con ZG. Entonces, el vector peso de módulo mg (sien-
do g la gravedad y m la masa) produce unos pares en SRBMgx

Mgy

Mgz

 =

−mgd sin(φ) cos(θ)
−mgd sin(θ)

0

 , (B.7)

que dependen de la actitud del UAV en SRG, es decir, de los
ángulos de Euler: roll φ y pitch θ.

Las contribuciones de todos los momentos anteriores (B.2)-
(B.7) conforman el vector de momentos globalMx

My

Mz

 =

MΓx + Mrx + Mµx + Mgx

MΓy + Mry + Mµy + Mgy

Mδz + Mrz + Mµz + Mgz

 , (B.8)

que sustituido en (B.1) determina la aceleración angular en el
SRB. La integración de esta aceleración arroja la velocidad an-
gular en SRB [p q r]T.

Para la transformación de las variables al sistema de re-
ferencia terrestre (SRG) existen diversas alternativas, optando
aquı́ por el empleo de cuaternios (Shuster, 1993). La velocidad
de rotación expresada en cuaternios en el SRB responde a

q̇1
q̇2
q̇3
q̇4

 =
1
2


−q2 −q3 −q4

q1 −q4 q3
q4 q1 −q2
−q3 q2 q1


p
q
r

 , (B.9)

que integrada permite obtener q = [q1 q2 q3 q4]T, cuaternión
que expresa la orientación de SRG en SRB. En dichas inte-
graciones el cuaternión q debe ser normalizado, q = q/|q|,
para que el cuaternión conjugado Q = [Q1 Q2 Q3 Q4]T =

[q1 − q2 − q3 − q4]T = q̄ coincida con el cuaternión inver-
so q−1. A partir de Q, cuaternión que expresa la orientación de
SRB respecto a SRG, se calculan los ángulos de Euler como

φθ
ψ

 =

atan2(2Q1Q2 + 2Q3Q4, 1 − 2Q2
2 + 2Q2

3)
asin(2Q1Q3 − 2Q2Q4)

atan2(2Q1Q4 + 2Q2Q3, 1 − 2Q2
3 + 2Q2

4)

 . (B.10)

A través de mediciones, diversas pruebas experimentales
(Rico et al., 2015), y modelos CAD (SolidWorks, 2018), se
identifican los parámetros de las ecuaciones anteriores para la
plataforma real. Sus valores se resumen en la Tabla B.2.

Tabla B.2: Parámetros del modelo.
Valor Uds. Valor Uds.

l 0,25 m µCx 0,006 N ·m/rad
d 0,015 m µCx 0,006 N ·m/rad
m 0,375 kg µCy 0,004 N ·m/rad
Ix 0,00135 kg ·m2 µx 0,0015 N ·m · s/rad
Iy 0,018 kg ·m2 µy 0,0015 N ·m · s/rad
Iz 0,04 kg ·m2 µz 0,05 N ·m · s/rad
Ir 1,05 × 10−6 kg ·m2

Las ecuaciones anteriores describen de forma general la ro-
tación del sólido rı́gido que se implementa en el bloque central
de la Figura B.6. Desde el bloque SISTEMA DE PROPULSION

se reciben las fuerzas de empuje Γi, pares de arrastre δi y ve-
locidades ωi=1,...,4, unificadas, respectivamente, en las variables
Simulink®: T, Delta y Wm, de dimensión 4 × 1. Siguiendo el
procedimiento antes indicado, se obtienen las velocidades an-
gulares en SRB (p, q, r), unificadas en la variable Wb 3 × 1,
que se genera como salida del bloque SOLIDO RIGIDO. Nótese
cómo para calcular los momentos de (B.8) se precisan los ángu-
los de Euler en (B.7). Estos ángulos son obtenidos a partir de
(B.10) y realimentados a la entrada del modelo que implementa
la dinámica del UAV.
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La variable Wb ingresa después en el bloque ESTIMADOR DE

ACTITUD, para poder modelar la señal que será medida por el
giróscopo de la IMU. Por otro lado, y dado que el cuatrirrotor
no puede desplazarse, el acelerómetro de la IMU solo detectará
la aceleración de la gravedad g rotada desde SRG a SRBax

ay

az

 =

 cθcψ cθsψ −sθ
−cφsψ + sφsθcψ cφcψ + sφsθsψ sφcθ
sφsψ + cφsθcψ −sφcψ + cφsθsψ cφcθ


001

 , (B.11)

donde cφ = cos φ, cθ = cos θ, cψ = cosψ, sφ = sin φ, sθ = sin θ,
sψ = sin φ se obtienen a partir de los resultados en (B.10). El
vector aceleración se agrupa en la variable Simulink® Acel de
dimensión 3 × 1, que es otra de las salidas del bloque SOLIDO

RIGIDO. La última variable de salida de este bloque, yaw de
dimensión 1 × 1, contiene el ángulo ψ en (B.10), que será el
captado por el potenciómetro situado en el eje ZG.

Apéndice B.2. Modelo del sistema de propulsión

El sistema de propulsión genera las fuerzas de empuje Γi

y pares de arrastre δi que originan los momentos principales
(B.2), que obviamente dependen de la velocidad de rotación ωi;
siendo i = 1, ..., 4. Además, las rotaciones ωi producen momen-
tos giroscópicos (B.4)-(B.5). En último término, ωi depende de
la señal de mando Mi en el controlador electrónico de veloci-
dad del motor; señal que a su vez depende de la distribución
de las acciones de control (uφ, uθ, uψ, uz). Adicionalmente, to-
do esto se ve afectado por el nivel de carga de la baterı́a vbat,
que durante el vuelo reduce su tensión, lo que se simula en la
plataforma con la fuente de alimentación regulable.

(a) Modelo del sistema de propulsión.

(b) Modelo del sistema de estimación.

Figura B.7: Modelos de los sistemas de propulsión y estimación.

La Figura B.7(a) muestra el modelo Simulink® que re-
coge todos los aspectos anteriores. Sus etiquetas de entrada
u roll, u pitch, u yaw y u z representan las acciones de con-
trol uφ, uθ, uψ y uz, respectivamente, que llegan agrupadas en
U t desde el bloque SISTEMA DE CONTROL. Sus etiquetas de
salida T, Delta, Wm, representan vectores que agrupan las va-
riables Γi=1,...,4, δi=1,...,4, ωi=1,...,4, respectivamente.

El primer subconjunto de bloques transforma las acciones
de control como tipo de dato single al tipo uint16 con el que
trabaja la controladora de vuelo. Después, retenedores de orden
cero con un tiempo de muestra de 0,02 s simulan el tiempo de
actualización de los ESC que gobiernan los motores. Finalmen-
te, las acciones de control se distribuyen a cada motor Mi según
la función PID MIX (1)-(4). Estas expresiones tienen en cuenta
la ubicación de los rotores sobre el SRB, los criterios de signo
adoptados para las rotaciones y el sentido de giro de las hélices.

En el siguiente subconjunto de bloques, saturadores
de señal restringen las señales de mando Mi al rango
[1000, 2000] µs, y después se convierte el dato al formato dou-
ble con el que se simulan las señales analógicas del sistema
fı́sico. El comportamiento dinámico de los motores se aproxi-
ma por un sistema de primer orden con una constante de tiempo
de τ = 0,05 s. Su identificación se ha realizado empleando el
procedimiento propuesto en (Rico et al., 2015).

En el tercer subconjunto de bloques se realiza la transfor-
mación de la señal Mi en

ui =
(Mi − 1000)

1000
ki, (B.12)

que representa la señal de control efectiva en cada motor en
valores por unidad (pu). Ensayos experimentales sobre el UAV
demuestran que todos los rotores no son iguales, alcanzándose
desequilibrios de hasta un 20 %. Ası́, los coeficientes de mino-
ración ki para cada motor son: k1 = k2 = 1, 00; k3 = 0,80; y
k4 = 0,86. Estos modulan las curvas representativas de un rotor
tipo que se implementa en el siguiente bloque.

El último subconjunto de bloques genera finalmente las va-
riables necesarias para enlazar con el movimiento del sólido
rı́gido. Se han realizado ensayos experimentales (Rico et al.,
2015) sobre el rotor que genera mayor fuerza de sustentación,
con el fin de obtener datos de Γi, δi, ωi, para distintas accio-
nes ui y diferentes tensiones de alimentación vbat, en los rangos
propios del sistema fı́sico, y cuyos resultados se muestran en la
Figura B.8. Para estos datos se ajustan curvas de regresión

Γi(ui, vbat) = u2
i kΓ2 (vbat) + ui kΓ1 (vbat), (B.13)

δi(ui, vbat) = u2
i kδ2 (vbat) + ui kδ1 (vbat), (B.14)

ωi(ui, vbat) = ui kω1 (vbat) + kω0 (vbat), (B.15)

cuyos coeficientes se muestran en la Tabla B.3, y se incorporan
al modelo en tablas look-up de dos dimensiones.

Tabla B.3: Coeficientes en las curvas de regresión (B.13),(B.14),(B.15).
9V 10V 11V 12V

kΓ2 1,7796 1,2082 2,0105 2,0593
kΓ1 0,9554 1,1179 1,5707 1,9021
kδ2 0,0238 0,0239 0,0318 0,0326
kδ1 0,0202 0,0227 0,0266 0,0298
kω1 1445,8 1592,4 1762,9 1921,5
kω0 63,472 70,505 75,907 84,729
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Figura B.8: Identificación experimental del rotor que genera mayor empuje.

Apéndice B.3. Modelo del sistema de estimación

Las ecuaciones del movimiento del cuerpo en el Apéndice
B.1 aportan los valores ‘reales’ de: la velocidad (p, q, r) y la
aceleración (ax, ay, az) en el SRB, y el ángulo de yaw ψ, que se
corresponden con las variables Simulink® Gyr 3×1, Acel 3×1
y yaw 1 × 1, respectivamente. Tal y como se refleja en la Figu-
ra B.7(b), a estas variables primero se les incorporan los ruidos
caracterı́sticos de cada tipo de sensor; la densidad de potencia
espectral de estos ruidos se ha obtenido experimentalmente.

Después se simulan los filtros de las medidas raw. Por un
lado, la IMU MPU 600 incorpora un filtrado digital de estruc-
tura desconocida en el que es posible seleccionar la frecuencia
de corte. En el modelo del benchmark se utiliza un filtro digi-
tal paso bajo de tercer orden y frecuencia de corte 20Hz para
giróscopo y acelerómetro. Por otro lado, el filtro aplicado a las
medidas del potenciómetro consiste en un filtro de media móvil
de longitud 8 que se implementa en la controladora de vuelo, y
que también se incluye en el modelo.

A continuación, se modelan algunas limitaciones carac-
terı́sticas de los sensores y el sistema de adquisición como: el
rango de medida mediante saturadores, la resolución de los con-
versores analógico/digitales mediante cuantizadores, y el tiem-
po de actualización mediante retenedores.

Por último, se incorpora el algoritmo de fusión sensorial
para estimar velocidades (p, q, r) y ángulos (φ, θ, ψ). Este es el
que realmente se implementa en el sistema de estimación del
firmware de la controladora, y sigue la estrategia descrita en
(Rico-Azagra et al., 2016b, 2015).

Apéndice B.4. Verificación del modelo

Se pretende ilustrar cómo el benchmark de simulación res-
ponde a una propuesta realista. Para ello, la Figura B.9 muestra
las respuestas del modelo y del sistema real para cierto expe-
rimento con uz = 1500 µs y vbat = 11 V. Puede comprobarse

cómo las variables principales del modelo: ángulos, velocida-
des angulares y acciones de control, responden de forma simi-
lar al sistema real. Las diferencias entre las dos respuestas son
las esperables en todo modelo teórico con respecto a un sistema
real.
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Figura B.9: Experimento de verificación del modelo del sistema.
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