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RESUMEN

En el presente trabajo se desarrolla una arquitectura de teleoperacién de plataformas
robdticas aéreas (UAVs), que integra un sistema sensorial y un sistema de control bilateral para
los grados de libertad (GDL) angulares. La mayoria de los trabajos realizados hasta la fecha en
estas areas enfocan los problemas de manera individual, integrandose solo posteriormente en el
sistema donde se realiza la teleoperacion real. Con la arquitectura integrada que se propone y
el desarrollo de su simulacién, es posible estudiar la respuesta del sistema acoplado de manera
previa a su implementacién real, asi como también permite el estudio y evaluacién de diversos
algoritmos, lo cual es de suma importancia en las etapas de desarrollo de una plataforma
robotica. El sistema sensorial desarrollado para la estimacion de inclinacién y orientaciéon de
un UAV se basa en fusién sensorial mediante un filtro de Kalman que utiliza las mediciones
de una Unidad de Mediciones Inerciales (IMU) de 6-GDL con acelerémetros y giréscopos tipo
MEM. Para el sistema de control bilateral se abordaron dos enfoques: control robusto en un
esquema posicion-posicién, y control por convergencia de estados, que constituye una técnica
novedosa que se venia desarrollando hasta el momento tnicamente para sistemas SISO. Se
propone su aplicacion en UAVs por lo que se extendidé la teoria a sistemas multivariables
MIMO. La simulacién del sistema integrado se prob6 con un operador humano utilizando un
dispositivo con realimentacion de fuerzas. Finalmente, se pasé a la implementacion real del
sistema sensorial mediante el desarrollo de una IMU disenada para operar en UAVs. La IMU
fue instalada en una plataforma aerodinamica de 2-GDL instrumentada, y en un helicéptero
a escala dentro de un laboratorio de andlisis de movimiento. La evaluacion de resultados
permitié validar los algoritmos empleados en condiciones reales de operaciéon de UAVs de
manera exitosa.

Palabras Claves: Robotica Aérea, Fusion Sensorial, Control Bilateral, Convergencia de
Estados, Unidad de Mediciones Inerciales (IMU), Filtro de Kalman
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INTRODUCCION

Este capitulo introductorio desarrolla el planteamiento de los problemas de fusién
sensorial y control tratados en la presente tesis. En primer lugar se especifica el contexto del
trabajo, para luego pasar a la definicién, antecedentes e importancia del problema. Finalmente

se exponen los objetivos del trabajo.

1.1. Contexto del Problema

La Mecatrénica es un area multidisciplinaria de la ingenieria que involucra la fusién de
ramas como la electronica, mecanica, robdtica, control y computacion. Uno de sus principales
objetivos es el desarrollo de sistemas autonomos o teleoperados, que nos permitan realizar
tareas que son dificiles, imposibles, o de alto riesgo para un operador humano, o bien, tareas

que conviene automatizar debido al grado de precisién o repeticién que requieren.

Los desarrollos en vehiculos aéreos no tripulados (UAVs, Unmanned Aerial Vehicles)
van tomando cada vez mas espacio en las lineas de investigacion asociadas al drea de robética.
En los tltimos anos, este tipo de plataformas robodticas ha adquirido mayor visibilidad por parte
de investigadores y companias alrededor del mundo en razon de sus potenciales aplicaciones en
tareas como inspeccion de incendios, vigilancia, fotografia aérea, inspeccién de zonas o equipos
de dificil acceso, u otras tareas cuyo limite estda dado por el desempeno, confiabilidad, tiempo

de vuelo, dimensiones y demas factores asociados a la capacidad del UAV.

Con el avance de estos desarrollos, las lineas de investigacién tipicamente encontradas
en mecatronica y robdtica, han ido incluyendo entre sus intereses a este tipo de plataformas,

como es el caso de las lineas de navegacién de control, fusién sensorial e instrumentacion,



diseno de plataformas, robots cooperativos, entre otras.

Los UAVs mas utilizados en robdtica son helicpteros a escala, aviones a escala, o los de
mds reciente aparicion, los quadrotors. Estas plataformas se muestran en la Fig[l.1] En todos
los casos, estos sistemas deben contar con instrumentos de mediciéon que puedan reportar su
estado, asi como con controladores que garanticen su correcto funcionamiento. El presente
trabajo se enfoca en el topico de esos sistemas de medicion y control para la navegacion de

UAVs, con especial interés en el caso del helicoptero a escala.

(a) Helicéptero a escala T-REX (b) Avién a escala ScanEa- (¢) Quadrotor Draganfly
gle

Figura 1.1: UAVs utilizados en robética

La navegacion de estas plataformas puede darse tanto en forma auténoma como
teleoperada. El modo auténomo consiste en delegar todas las tareas de planificacién a la
plataforma, equipandola del hardware y software necesario para la evaluacion del entorno y la
toma de decisiones. En el caso de la teleoperacion, un operador humano se encarga de dar las
instrucciones a la plataforma al tiempo que éste las ejecuta, logrando combinar las ventajas
del control automatico con las destrezas e inteligencia del operador. Para el presente trabajo

se ha planificado el estudio de la navegacion en un ambiente teleoperado.

1.2. Planteamiento del Problema

En el area de robdtica, el término control es visto en diferentes niveles de aplicacion.
El nivel més alto esta constituido por el control de navegaciéon, que es el encargado de todas
las tareas de cognicién asociadas a la planificacion inteligente de los movimientos del robot
[1], mientras que el nivel inferior se refiere al control de actuadores, encargado del control
de los grados de libertad del robot. Grado de libertad se define como el nimero minimo de

coordenadas necesarias para describir completamente el movimiento del cuerpo en el espacio.



Un robot capacitado para moverse en el espacio libre, cuenta con 6 grados de libertad, de
los cuales 3 estan asociados a su posicién (X, Yy, Zy) respecto a un sistema de referencia
inercial (X,Y,Z), vy los otros 3 estan asociados a la orientacién (rotacién alrededor de X, de
Y y de Z). En robdética es usual especificar los grados de libertad rotacionales respecto a un
sistema de coordenadas atado al cuerpo (X', Y’ Z’), obteniendo los dngulos conocidos como
roll, pitch y yaw, como se muestra en la Fig{l.2l Es importante destacar que el control de los
grados de libertad es un requisito previo indispensable para el futuro desarrollo de sistemas
auténomos o teleoperados. En los primeros, el control de navegacién es ejecutado por un
sistema automatico, mientras que en los segundos, el control de navegacion es ejecutado por
un operador humano, pero en ambos casos, debe contarse con un control subyacente encargado

de satisfacer fisicamente los comandos de posicién y orientacion requeridos.

Figura 1.2: Grados de libertad de un cuerpo en el espacio

El Problema de Control se puede definir de manera general como sigue: Dado un sistema
S, con salidas medidas Y, determinar un control realizable U, tal que la salida de la planta
controlada Z siga tan cerca como sea posible a la referencia R, satisfaciendo los criterios de
desempeno deseados, y a pesar de las perturbaciones W a las que sea sometido el sistema, y
a los errores y ruido de medicion n en los sensores. La senal de control U es generada por un
controlador C, que haciendo uso de la informacion sobre la referencia R y salidas Y, u otra
informacion disponible, es capaz de actualizar temporalmente la senial de control U. Asi, el
problema a tratar se refiere al diseno e implementacién del controlador C adecuado, asi como
el sistema sensorial SS encargado de medir Z y generar la informacion sobre Y necesaria para

el funcionamiento del controlador C .

En la Figll.3] se muestra graficamente lo expresado anteriormente.
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Figura 1.3: Diagrama del Sistema

De acuerdo a la complejidad de la planta, el controlador C puede estar constituido por
una ley de control sencilla, o puede requerir el uso de una Arquitectura de Control mas
elaborada, definida como todo el conjunto de elementos que son necesarios incluir en la planta

S, con el propésito de lograr un control admisible.

En el contexto de las Lineas de Investigacion del Grupo de Mecatrénica, en Robots
Méviles, Modelado y Control, y Navegacion Auténoma, son de especial interés las plantas S
constituidas por una Plataforma Robédtica, que consiste en un equipo mecatronico capaz
de ejecutar una tarea, auténoma o teleoperada, en un espacio de trabajo determinado. La
ejecucion de estas tareas implica la interaccién de la plataforma con su medio ambiente,
hecho que genera las perturbaciones W. Por otra parte, la implementacion de un control
requiere la informacién sobre el estado de la planta y por ello es necesario el uso de sensores
que provean las medidas de las variables asociadas al estado de la planta. La utilizacién
de sensores, también conocida como instrumentacién de la planta, trae consigo errores de
medicion n asociados al ruido y otros factores. De estas consideraciones se desprende que la
Arquitectura de Control debe considerar la existencia de las perturbaciones y los efectos de la
instrumentacion con el propodsito de minimizar sus efectos. Las perturbaciones pueden ser de
una clase especifica asociada a la naturaleza de una Plataforma Robdtica en particular, o bien
podrian ser modeladas como elementos matematicos de naturaleza estocastica, herramienta

que puede ser usada también en la descripcién de los errores de medicion.

En la practica, la mayoria de las Plataformas Robdticas son sistemas no lineales. Una



estrategia conocida para resolver el problema de control de un sistema no lineal, consiste en
aplicar un artificio matematico para conseguir un modelo linealizado de la planta, ya sea a
trozos, o sobre un amplio rango de la relacion entrada-salida para el funcionamiento de la

planta.

Por otra parte, la instrumentacién de la planta puede también constituir una etapa
fundamental de la Arquitectura de Control, pues es de vital importancia contar con la
informacion necesaria acerca del estado de la planta, la cual se puede obtener a partir de
las medidas de las variables asociadas. En algunos casos, estas variables pueden medirse
directamente, en cuyo caso es suficiente el uso de los sensores adecuados y el diseno del
bloque de acondicionamiento y procesamiento de senales, sin embargo, en otros casos mas
complejos, es necesaria la presencia de un Sistema Sensorial con otros componentes, tales
como Estimacién de Estados y algoritmos de Fusion Sensorial. La Estimacion de Estados es
necesaria cuando un estado no se puede medir o deducir facilmente a partir de las medidas de
los sensores, algo que ocurre en presencia de medidas muy ruidosas, incertidumbres. La fusion
sensorial es necesaria cuando la informacién sobre un estado de la planta no puede obtenerse
de la medida de un solo sensor, sino que es necesario deducirla de la medida de varios sensores,

mediante un mecanismo de integracion apropiado de diversos tipos de medidas.

De una manera constructiva, hasta ahora se ha planteado el Problema de control
y fusion sensorial motivo del presente trabajo, mediante la definicion de los términos
involucrados: Plataforma Robdtica, Arquitectura de Control, y Sistema Sensorial como

modulos principales. De manera grafica, el sistema consiste en el diagrama mostrado en la

Figll.3

Finalmente, el problema planteado consiste en el diseno e implementacion de una
Arquitectura de Control para una Plataforma Robdtica no lineal, constituida por un
Controlador que satisfaga los criterios de desempeno que se indiquen, y un Sistema Sensorial

capaz de proveer al controlador de la informacion necesaria sobre el estado de la planta.



1.2.1. Problema de Control y Teleoperacion

El problema de control descrito previamente se extiende cuando se trata con sistemas
de teleoperacion, los cuales son sistemas bilaterales en los que en objetivo de control involucra
dos plantas de similares caracteristicas: maestro y esclavo. El fin de tal sistema es que el esclavo

ejecute las tareas que indica el maestro, que a su vez son dirigidas por un operador humano.

De esta forma el esquema descrito previamente se duplica, y el problema de control
se encuentra de ambos lados del sistema de teleoperacién, aumentando el problema de
seguimiento a dos plantas interconectadas, y anadiendo la condicién de reflejo de los estados
de los sistemas en ambos sentidos, con el objeto de reflejar al maestro el estado del esclavo y
de su interaccién con el entorno, asi como transmitir al esclavo las referencias generadas por

el maestro.

1.2.2. Problema de Fusion sensorial

El problema de fusion se refiere al bloque de estimacién de estados en los casos en los que
las mediciones son realizadas con diversos tipos de sensores y existe ruido de mediciéon. En el
esquema presentado anteriormente, se sugiere la necesidad de un algoritmo de fusién sensorial

para reportar al controlador el estado de la planta a partir de las mediciones realizadas.

1.3. Antecedentes y Desarrollos mas Relevantes

El control de plataformas roboticas es un area fundamental de la mecatronica, pues es
requerido por cualquier sistema que se desee poner en funcionamiento. A nivel mundial son
varios los grupos de investigacion y universidades que cuentan con plataformas auténomas,
teleoperadas, o en vias de desarrollo. Algunos de los trabajos més adelantados se mencionan a
continuacion. La Universidad de Stanford cuenta con un proyecto de helicéptero a escala
auténomo para maniobras acrobdticas, basado en técnicas de inteligencia artificial [2][3].
El Instituto Tecnolégico de Massachusetts MIT, realiza pruebas de control y desarrollo de

sistemas de navegacién en su Instituto de Robdtica (MIT RI), al igual que es un érea de



investigacion para el Grupo de Control y Sistemas Dindmicos (CDS) de Caltech, y para
el drea de Robética de Georgia Tech [4]. El Grupo de Robética, Vision y Control de la
Universidad de Sevilla desarrolla un proyecto de plataformas aéreas [5][0], al igual que la
Universidad de Granada ha trabajado en sistemas de control difusos en FPGAs [7]. Para
vehiculos acuaticos se presenta el mismo problema de control, donde las no linealidades de
la planta y las perturbaciones del medio requieren disenos especiales, como el mostrado en
[8], donde se aplica control adaptativo y un observador de perturbaciones. Otro vehiculo no
lineal utilizado actualmente en investigacién es el Quadrotor, consistente en una nave aérea

con cuatro rotores simétricamente distribuidos en un cuadrado [9].

En el area de fusion sensorial y estimacion de estados para control, se encuentra que los
estudios mas relevantes se basan en la teoria del Filtro de Kalman, publicada por primera vez
en 1960 [10], trabajo que ha tenido una gran repercusién en la forma de disenar arquitecturas de
control hoy en dia. El Filtro de Kalman es un filtro recursivo que funciona como un estimador
de estados 6ptimo para la dinamica de sistemas lineales, en presencia de ruido de medicién
en los sensores. El Filtro de Kalman ha sido implementado en FPGAs para lograr mayor
velocidad de procesamiento [11][12], al igual que ha sido implementado en computadores para

aplicaciones robdticas aéreas [I3][14], terrestres y submarinas.

En el Grupo de Mecatrénica de la Universidad Simén Bolivar se han hecho avances en el
area de control para plataformas robdticas no lineales, destacando el disefio y construccién de
un submarino, su instrumentacion y sistema de control [15]. En este trabajo se logré controlar,
aunque en forma limitada, la posicién del submarino (grados de libertad: X,Y,Z), utilizando
un proceso de identificacién de la planta, una red de sensores, y un esquema clasico PID.
Por otro lado, se han dado los primeros pasos en el disenio de una instrumentacion apropiada
para un helicéptero a escala de control remoto (RC), logrando medir la altura y los angulos
de alabeo, cabeceo y guinada (roll, pitch y yaw, respectivamente) [16]. Estos trabajos han
dado pie al planteamiento de la necesidad de esquemas de control mas elaborados, asi como

el desarrollo de sistemas sensoriales mas avanzados.



1.4. Objetivos del Trabajo
1.4.1. Objetivo general

Disenar y desarrollar una arquitectura de control de grados de libertad para una
plataforma robética aerodindmica no lineal, mediante la integracion de técnicas de control
multivariable y algoritmos de fusién sensorial, orientada a un ambiente simulado de teleop-

eracion.

1.4.2. Objetivos especificos

1. Realizar una revision del estado del arte en el drea de control de sistemas multivariables

no lineales, asi como de sistemas roboticos teleoperados.

2. Realizar una revision del estado del arte en fusién sensorial, Filtro de Kalman,
y arquitecturas de navegacion basadas en sensores MEMS como acelerémetros y

giréscopos.

3. Estudiar los esquemas de instrumentacién y control de vehiculos UAV (Unmanned

Aerial Vehicles).

4. Configurar un ambiente de pruebas para las diferentes etapas del proyecto en un ambiente

de simulacion adecuado.

5. Disenar un sistema sensorial acorde a las necesidades de la plataforma robdtica,
considerando los problemas de estimacion de estados, fusiéon sensorial, y dindamica no

lineal.
6. Implementar el sistema sensorial en el ambiente de pruebas.

7. Disenar una arquitectura de control multivariable capaz de manejar los efectos no lineales

de la planta.
8. Implementar la arquitectura de control en el ambiente de pruebas.

9. Evaluar los resultados obtenidos.



10. Estudiar la compatibilidad del sistema desarrollado con la técnica de control por

convergencia de estados para teleoperacion multivariable.

1.5. Justificacion e Importancia de la Investigacion

En el contexto especifico del Grupo de Mecatrénica de la Universidad Simén Bolivar,
se cuenta con diversas plataformas robodticas no lineales, cuyos usos han sido, hasta el
momento, restringidos a tareas de diseno, modelado, planificacién y afines, y control tipo
PID, experiencias que han brindado conocimiento sobre estas plataformas y han mostrado la
necesidad del diseno de una arquitectura de control de alto nivel, como uno de los primeros
pasos en el area de control hacia el desarrollo de plataformas auténomas de gran complejidad,
como lo son los sistemas acuaticos o aéreos, que debido a la presencia de los fluidos y al
nimero de grados de libertad que presentan son de especial cuidado a la hora del diseno de
los controladores. Ademads, una arquitectura de control de las caracteristicas que se vienen
describiendo, requiere el estudio de diversas técnicas que se utilizan actualmente en robdtica
y de las cuales no se cuenta con experiencia anterior, asi como el uso de algoritmos de fusion
sensorial, cuyas técnicas se han utilizado en sus primeras fases de desarrollo, y es pertinente
ahora desarrollar sistemas mas elaborados que cubran las necesidades de las plataformas. Por
tanto, el presente trabajo supone un avance en el nivel de desarrollo con el cual se cuenta
actualmente en el Grupo de Mecatrénica dentro de sus Lineas de Investigacion de Robots

Méviles, Modelado y Control, y Navegaciéon Auténoma.

A nivel global, la navegaciéon auténoma y el correspondiente control de las plataformas
roboticas ha avanzado a niveles que han permitido la puesta en practica de diversos
sistemas autonomos, como por ejemplo los Rovers de la NASA, mostrando las capacidades
y potencialidades de estos métodos, sin embargo, estamos atin en presencia de un campo
de investigacion con problemas abiertos dando cabida al surgimiento de nuevas técnicas,

arquitecturas de integracion y aplicaciones.

Las potenciales aplicaciones a futuro se encuentran en el marco de la navegacién

auténoma o la navegacién teledirigida. En ambos casos, auténomo o teledirigido, el tipo
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de plataforma propuesta presenta especial interés debido a que su tamano permite su uso
para aplicaciones especificas, tales como tareas de vigilancia, fotografia aérea, topografia,
inspeccion de incendios o areas de alto riesgo, localizacién, rescate, y otros. Ademas, presentan
mayor seguridad de operacién y versatilidad para las pruebas, mientras que no representan
una pérdida de generalidad, pues cuentan con la misma estructura mecédnica y principios de
funcionamiento, asi como sensibilidad al mismo tipo de perturbaciones que el modelo de escala
real. En el caso de plataformas teledirigidas, la arquitectura de control podria ser transparente
al operador, logrando asi facilitar las tareas del operador, y que éste pueda concentrase en el
objetivo de la manipulacion, y no en el control directo de todas las variables de la plataforma,

algo que podria, incluso, ser imposible para un operador humano.

1.6. Planteamiento del Alcance del Proyecto

El presente proyecto de Trabajo de Grado se encuentra enmarcado en el proyecto de
aeronaves auténomas teleoperadas del Grupo de Mecatrdnica, y constituye el primer paso en
el drea de control multivariable para este tipo de plataformas aerodinamicas, asi como en el

tema de fusién sensorial basada en el filtro de Kalman.

Los objetivos a largo plazo del proyecto estan orientados a disenar y desarrollar una
plataforma aérea teleoperada, y el propdsito del presente trabajo es sentar las bases en el
area de fusion sensorial y control multivariable para que esto sea posible, es decir, hacer los
primeros desarrollos para dotar a una plataforma aerodinamica del sistema sensorial requerido
y estrategia de control, tal que la plataforma simulada sea apta para futuros trabajos en el

Grupo.

Se tomara como plataforma de pruebas al Helicoptero Quanser de 2 Grados de Libertad
(Pitch y Yaw) en un ambiente de simulacién del modelo no lineal de la planta. Esta plataforma
aerodinamica emula el comportamiento del helicéptero a escala, cuando a éste se le restringe
el movimiento de roll, por lo que se le considera una plataforma adecuada para las primeras

pruebas en esta area.

Se fijan dos sistemas principales a desarrollar para el Helicoptero Quanser de 2 Grados
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de Libertad: (1) Sistema Sensorial (SS) adecuado para un rango de operacién, y (2) Estrategia

de Control Multivariable para los GDL de yaw y pitch.

El Helicoptero Quanser de 2-GDL cuenta con su sistema de instrumentaciéon propio,
sin embargo, al realizar el trabajo en simulacién y tener el objetivo de desarrollar un sistema
que pueda ser migrado a otra plataforma, se plantea desarrollar otro SS basado en la teoria
de Filtro de Kalman y sensores del tipo MEMS (Micro-Electro-Mechanical Systems), como
acelerémetros y giréscopos, que pueda ser simulado junto al modelo de la planta. Esto
permitiria contar con una plataforma de pruebas independiente para trabajos futuros, tanto

en el area de algoritmos de fusién sensorial como de control.

Finalmente, se estudiara la compatibilidad del trabajo realizado con estrategias de
teleoperacion existentes en robética, area en la que también el Grupo de Mecatrénica cuenta
con experiencia, especificamente en la técnica de control por convergencia de estados [17],
la cual ha sido aplicada exitosamente a problemas de teleoperacién de sistemas SISO, sin
embargo, su aplicacién a problemas MIMO (Multiple Input Multiple Output), como es el caso
planteado en este Trabajo de Grado, no ha sido estudiada, y su desarrollo seria un importante

aporte al estado del arte.

1.7. Estructura del Libro

Los capitulos siguientes del libro se organizan de la siguiente manera. El capitulo 2
presenta un panorama general de la soluciéon planteada y trabajo desarrollado en el presente

trabajo de tesis.

Los capitulos 3 y 4 presentan las bases tedricas de los problemas de fusién sensorial
y control, respectivamente, mostrando los conceptos basicos y los modelos propuestos. En el
capitulo 3 se muestra en detalle el problema de navegacion inercial y el desarrollo del sistema
sensorial para tal fin. En el capitulo 4 se exponen las técnicas de control propuestas para

teleoperacion: control robusto basado en LMIs y control bilateral por convergencia de estados.

Maés adelante en el capitulo 5 se presentan las caracteristicas de las plataformas fisicas
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utilizadas: helicoptero Quanser de 2-GDL y helicoptero a escala. El capitulo 6 presenta los
resultados de la arquitectura de control en un ambiente de simulacion, mostrando el sistema de
manera incremental, con resultados del sistema sensorial aislado, el sistema de control aislado,
y luego de una integracién de ambos e interaccion con un sistema haptic de realimentacion de

fuerzas.

En el Capitulo 7 se presenta la implementacién practica del sistema sensorial. Para
ello se hace una descripcion de la Unidad de Mediciones Inerciales (IMU) desarrollada para
realizar pruebas en condiciones de operacién reales, y se describen los experimentos realizados
al instalarla en una plataforma aerodinamica de 2-GDL instrumentada, y en un helicéptero a
escala dentro de un laboratorio de analisis de movimiento. Se muestran y evaltian los resultados

de estos experimentos.

Finalmente el capitulo 8 presenta las conclusiones, aportes y trabajos futuros en esta

linea de investigacion.
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METODOLOGIA Y SOLUCION
PLANTEADA

En este capitulo se expone una vision general del trabajo realizado, mostrando las
funciones de los diferentes sistemas y su interconexién. Se hace una breve descripcion del
sistema en todo su conjunto, explicando de manera introductoria las diferentes partes que lo
componen. Mediante la descripcién del sistema sensorial y el sistema de control se muestra la

solucién propuesta para la teleoperacion.

2.1. Arquitectura de la solucion

Para el estudio de la teleoperacion de una planta aerodinamica multivariable se
dividi6 el problema en dos aspectos fundamentales: sistema sensorial (SS) y sistema de control
(SC). El primero de ellos es el sistema encargado de reportar el estado de la planta, mediante
la estimacion de las variables de interés a partir de la medicién de un conjunto de sensores.
Esta informacion es tomada por el sistema de control para generar la accion de control sobre
la planta. Este es el esquema general de un sistema de control automatico, sin embargo,
en el caso de arquitecturas de teleoperacion, usualmente el sistema de control se divide
en dos etapas: control local y control bilateral. El control local consiste en un controlador
ubicado directamente sobre la planta, tanto para maestro como para esclavo. Por su parte,
el controlador bilateral es el responsable de la interacciéon maestro-esclavo. El diagrama de

bloques mostrado en la Fig[2.1] representa a la arquitectura de control descrita.

Los sistemas fisicos de teleoperacién necesariamente requieren del sistema sensorial

para reportar la informacion necesaria al controlador, sin embargo, usualmente se encuentra
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Figura 2.1: Diagrama de la soluciéon propuesta

en la literatura del area de teleoperacion, que a nivel de simulacién los sistemas de control son
evaluados sin la presencia del efecto de incertidumbre generado por la necesidad de realizar
mediciones. Un factor relevante generalmente considerado en sistemas de control bilateral, es la
presencia de un retardo temporal en las comunicaciones maestro-esclavo debido a la presencia
de un canal de comunicaciones fisico, empero, los efectos de los sensores y su inclusion en
la teleoperacién simulada como parte de la experiencia del usuario no se han encontrado
desarrollada en la literatura. Por tal motivo, el esquema de la Fig2.1] a nivel de simulacién
es de especial interés para la investigacién en fusion sensorial y su integracién con diversos
esquemas de control, mientras que a nivel de implementacién fisica, reviste importancia
para la experimentacién de sistemas de control bilateral innovadores en UAVs, asi como
la experimentacion practica de sistemas multisensoriales y su desempeno en plataformas

aerodindmicas.

En la siguiente seccién se dan mds detalles sobre los médulos de la Fig[2.1]
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2.2. Desarrollo del ambiente de simulacion

Dada la propiedad modular del sistema desarrollado, la metodologia consistié en el
desarrollo de las diferentes etapas de manera aislada, para su posterior integracion en diferentes
niveles de complejidad. Las secciones a continuacién describen el trabajo realizado en cada

etapa de desarrollo a modo de visién general.

2.2.1. Sistema Sensorial (SS)

Simulacién de una Unidad de Mediciones Inerciales (IMU)

Partiendo de los modelos de los sensores y las ecuaciones del movimiento de un cuerpo en
el espacio, se desarrollé una simulacién de una IMU que permite obtener los valores arrojados
por giréscopos y acelerémetros atados a un cuerpo a partir de la descripcion de su movimiento.
Esta simulacion considera especialmente los efectos reales de los sensores que crean dificultades

para el sistema de fusion sensorial, como lo son el sesgo de los sensores y el ruido de medicion.

Procesamiento y Fusién Sensorial

El estudio de la técnica de fusion sensorial estuvo enfocado principalmente en el Filtro
de Kalman, el cual representa actualmente la técnica més apropiada para la fusién sensorial
en sistemas de navegacion inerciales, hecho que se demuestra en sus numerosas aplicaciones
y amplia presencia en la literatura. El filtro de Kalman es actualmente utilizado tanto en
investigacion como a nivel comercial, siendo empleado en sistemas de tan alto rendimiento

como el sistema de posicionamiento global (GPS) y navegacion de vuelos comerciales.

Se desarrollé un modelo de filtro de Kalman para una unidad de mediciones inerciales
basada en giréscopos y acelerometros, que permite estimar los angulos y velocidades angulares
de alabeo, cabeceo y guinada. Este filtro de Kalman fue probado en una simulacion compuesta
por todos los otros elementos de un sistema sensorial real, como lo son las etapas de los sensores,

adquisicion, calibracién, y estimacion de estados.
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2.2.2. Sistema de Control (SC)

El sistema de control se refiere al control de los grados de libertad rotacionales
de la plataforma aerodinamica. El control de GDL es indispensable para el manejo de
cualquier robot por determinada trayectoria. En este aspecto, el enfoque hacia teleoperacion

permitio ejecutar la tarea de control en dos niveles: control local y control bilateral.

Control local

El control local es responsable directamente del estado de la planta, tanto del maestro
como del esclavo. Para este controlador, se utilizé la técnica de control por realimentacion
de estados y también control robusto usando sistemas de inecuaciones lineales (LMI, Linear
Matriz Inequality). En este caso, se considerd las no linealidades de la planta y la posible

variacion en algunos de los pardmetros del modelo.

Control bilateral

Este controlador maneja la sincronizacién maestro-esclavo. Se abordé la técnica de
control bilateral por convergencia de estados, la cual es una técnica de reciente aparicion en
la literatura y que habia sido tratada unicamente para sistema de una entrada y una salida
(SISO, Single Input Single Output). En el presente trabajo se propuso la extensién a sistemas
de multiples entradas y multiples salidas (MIMO, Multiple Inputs Multiple Outputs). Por otro

lado, se experimenté con el control bilateral clasico posicién-posicion.

2.2.3. Arquitectura Integrada: SS y SC

En el ambiente de simulacion se realizo la integracién de los sistemas SC y SS, como

se muestra en la Fig[2.1]
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2.2.4. Sistema haptic con realimentacion de fuerzas

El esquema de teleoperacion fue integrado con un Joystick de realimentacion de fuerzas
para cerrar el lazo de control con un operador humano y estudiar la respuesta del sistema ante
este tipo de comportamiento, asi como la sensacién del usuario. La realimentacién con esta

seccién se muestra en la Fig2.1]

2.3. Implementacion practica del Sistema Sensorial

Los algoritmos que componen el sistema sensorial fueron adaptados y probados en
dos experimentos con plataformas aerodinamicas: un helicoptero Quanser® de 2-GDL, y un
helicéptero a escala usando 3-GDL rotacionales. Los objetivos del presente trabajo fueron
establecidos en términos de simulaciones, sin embargo, estas pruebas permitieron validar
los resultados obtenidos en simulacién, demostrando el potencial del ambiente de simulacién

desarrollado para futuras pruebas de algoritmos de fusion sensorial.

Estas pruebas experimentales requirieron el desarrollo de una unidad de mediciones

inerciales y un banco de pruebas para el caso del helicoptero a escala.

2.3.1. Unidad de Mediciones Inerciales (IMU)

Se disend y fabricé una unidad de mediciones inerciales para aplicaciones en UAVs, y
luego de implementada en hardware se utilizé para la elaboracién de pruebas del algoritmo de
fusion sensorial en las plataformas reales. La IMU se caracteriza por la capacidad de muestreo
simultaneo, procesamiento antialliasing, sensores giréscopos y acelerémetros de tecnologia
MEMS, todo ello para atender los requerimientos de un sistema de dindmica rapida en

presencia de vibraciones como lo es tipicamente un UAV.
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2.3.2. Estructura de seguridad para helicoptero a escala

La experimentacion con un helicoptero a escala es una actividad que debe realizarse
bajo algunas medidas de seguridad debido a la alta velocidad y fuerza que se genera en algunas
de sus piezas. Por otro lado, al ser el helicoptero una plataforma inestable de 6-GDL con una
dindmica rapida, la posible pérdida del control de la plataforma puede significar un alto riesgo.
En atencién a este hecho, se diseniaron diversos bancos de prueba con estructuras de seguridad
que restringen el movimiento del helicoptero a los GDL de interés. Parte del trabajo estuvo
enfocado en una estructura de movimientos de traslacion, y la otra parte en los movimientos

de rotacion.

A continuacion se resumen los procedimientos realizados con estos equipos:

2.3.3. Caracterizacion de las componentes frecuenciales en las
senales de la IMU en un helicéptero a escala

Mediante el montaje de la IMU desarrollada sobre un helicoptero a escala, se realizé una
identificacién de las componentes frecuenciales presentes en las senales de los sensores de la

IMU. La prueba se realizé con el helicoptero a escala funcionando en el banco de pruebas.

2.3.4. Validacion del sistema sensorial en plataforma Quanser 2-
GDL

La IMU desarrollada se acopldé a la plataforma de 2-GDL, y sus resultados fueron
comparados con los de la instrumentacion de fabrica de la plataforma Quanser® que
estd basada en encoders de alta precision. Esto permitié validar los resultados de la IMU
para 2-GDL, y a su vez demostrar la veracidad de los calculos realizados en la simulacién de

este sistema hecha previamente.
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2.3.5. Validacién del sistema sensorial en el Helicoptero a escala

Se realizé el montaje de la IMU sobre el helicoptero T-REX 450. El helicéptero
asi instrumentado se prob6 dentro de un laboratorio de andlisis de movimiento por camaras
infrarrojas, usando unos marcadores especiales colocados sobre el cuerpo del helicoptero.
Los movimientos del helicoptero se restringieron a los rotacionales usando la estructura de
seguridad disenada para tal fin. El experimento permitié comparar los resultados arrojados

por la IMU con los del sistema de camaras.
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FUSION SENSORIAL EN NAVEGACION
INERCIAL

En este capitulo se exponen las bases tedricas en el tema de fusion sensorial para
navegacion inercial. Para ello, se plantea el problema de navegacion inercial y se muestra el
esquema de solucién utilizando la técnica de fusion sensorial. En primer lugar se desarrollan
los conceptos basicos generales de la técnica de fusion sensorial, mostrando qué es y cuando
se requiere. Luego se presenta una revision del estado del arte de estos sitemas aplicados en
UAV. Finalmente, se desarrolla el modelo de los sensores comunmente utilizados, asi como las

técnicas de fusién sensorial con especial énfasis en el Filtro de Kalman.

3.1. Conceptos Basicos
3.1.1. Navegacién y Fusion Sensorial

La navegacion de una plataforma consiste en la planificacién o determinacién de la
posicién y trayectoria del cuerpo a medida que ejecuta una tarea, concepto que representa la
integracion de tres sistemas. El primer sistema es el encargado de determinar la posicién y
velocidad del cuerpo movil respecto a una referencia conocida, mediante el uso de diversos
sensores y satélites. Los sensores como acelerémetros y giréscopos que se encuentran en la
plataforma movil son conocidos como sensores inerciales, y de alli el nombre de navegacion
inercial para la ciencia de determinar las variables de posicién y velocidad angulares y lineales
del cuerpo a partir de la informacién de estos sensores. En otros casos, la navegacion inercial
es aumentada con la informacion de satélites, tal como el sistema de posicionamiento global

(GPS). El segundo sistema es el encargado del control de los grados de libertad de la plataforma
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para que el cuerpo pueda describir determinada trayectoria, mientras que el tercer sistema es
el responsable de la generacion de dicha trayectoria, tomando en cuenta obstaculos y otras
variables del entorno. En el presente capitulo se enfoca en el primer sistema: La navegacion

inercial.

La navegacién inercial se basa en un conjunto de sensores sobre el cuerpo movil con
la capacidad de reportar variables de movimiento, como lo son aceleraciones y velocidades. A
estos sistemas se les llama Sistema de Navegacién Inercial (INS, Inertial Navigation System)
que es la composiciéon de conjunto de sensores y el ente de procesamiento que calcula la
solucion de navegacién. Por otra parte, al conjunto de sensores de acelerémetros y girdscopos
se les denomina Unidad de Mediciones Inerciales (IMU, Inertial Measurement Unit), la cual
generalmente es aumentada con otros sensores como brijula electrénica, altimetro, sensor de

presion, y otros. Una representacién de este sistema se muestra en la Fig[3.1]

o
3 = b= Solucion
Q S 9] :
o = = Inercial
o (%) I
2 iz e
8 ) > © (Posicion,
= 2 n -
G < @ velocidad,
IMU 2 Pos. Angular
a
INS A
Condiciones
Iniciales

Modelo de
gravedad

Figura 3.1: Sistema de navegacién inercial (INS)

La soluciéon de navegacion de un cuerpo en el espacio requiere la informacion de, al
menos, dos tipos de sensores, giréscopos y acelerémetros, lo cual sugiere la necesidad de
una técnica de fusién sensorial que permita obtener las variables de movimiento a partir
de diferentes tipos de medidas, considerando ademas los errores de medicién caracteristicos de
cada sensor. Existen diversas técnicas de fusion sensorial, tales como filtro de particulas[1§],
filtros complementarios[19], y el filtro de Kalman[I0], el cual ha sido la estrategia més utilizada

en navegacién inercial debido a su caracteristica de estimador éptimo.
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La fusién sensorial para navegacién inercial puede ser vista como un problema de
estimacion de estados, en el cual el objetivo es el calculo de la solucién inercial de un cuerpo
a partir de la medida de sensores que no miden directamente las variables de interés. De esta
manera, vemos que la fusién sensorial se requiere en aquellos casos en los que, (a) las variables
de interés no son medidas directamente por los sensores, sino que éstos miden otro conjunto
de variables a partir de las cuales en sistema de interés es observable, y (b) cuando las medidas

se obtienen con diversos tipos de sensores.

3.1.2. Sistemas strapdown y sistemas Gimbal

Existen dos tipos de sistemas de navegacion inercial. Los sistemas gimbal se encuentran
en una plataforma cuyos ejes rotan de forma tal que se mantienen alineados los ejes de los
sensores con los ejes del sistema de referencia de navegacion al tiempo que el cuerpo se mueve,
usando un arreglo mecdnico como el mostrado en la Fig[3.2] Este tipo de sistemas reduce
considerablemente el niimero de ecuaciones involucradas en el calculo de la solucién inercial
comparado con los sistemas strapdown, en los cuales los ejes de los sensores giran respecto al
sistema de referencia de navegacién, ya que no disponen de ninguna plataforma que mantenga

su alineacién, sino que por el contrario van atados al movimiento del cuerpo.

Plataforma de
acelerometro 2]

Figura 3.2: Sistema gimbal [20]

La ventaja de mantener alineados los ejes de los acelerémetros con los del sistema de
referencia de navegacion, es que no es necesario calcular la solucién de orientacion angular para
poder obtener la posicién del cuerpo, razén que disminuye la cantidad de procesamiento[20)].
Sin embargo, los sistemas strapdown son mas precisos, ligeros, y menos costosos, por lo que

hoy en dia estos sistemas se encuentran en barcos y aviones comerciales.

La creciente difusién en el mercado de los sensores inerciales basados en tecnologia
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MEMS (Micro Electro Mechanical System), estos sensores se han incorporado a las IMU de
bajo costo, contribuyendo asi con la difusion de los sistemas strapdown, los cuales son los méas
utilizados en proyectos de UAVs. En el presente trabajo se utilizan sistemas del tipo strapdown

y sensores tipo MEMS.

3.2. Sistemas de Coordenadas

La navegacion inercial suele ser un problema que involucra multiples sistemas de
referencia. Los sensores inerciales miden su movimiento respecto a un sistema de referencia
inercial, el sistema de GPS reporta la posicion y velocidad de la antena del receptor respecto
a la constelacion de satélites, y finalmente es comun buscar la solucion respecto a la Tierra.
Algunos problemas se simplifican suponiendo a la Tierra como un sistema de referencia inercial,
sin embargo para navegacién inercial, esta suposicién no puede tomarse en cuenta debido a que
la rotacion del planeta afectaria de manera notoria a los resultados del sistema, en especial para
trayectos largos. Por todo ello, es de suma importancia especificar los sistemas de referencia
a utilizar. A continuacién se muestran los mas comunes en la Fig[3.3] como referencia a las

siguientes secciones.

3.2.1. Sistema inercial centrado en la Tierra

Este sistema, abreviado ECI (Earth-Centered Inertial frame), se encuentra ubicado en
el centro de la Tierra y orientado respecto a eje de rotacion de la Tierra y a las estrellas.
Estrictamente, este no es un sistema inercial, ya que un sistema inercial es aquel que no se
acelera o rota respecto al resto del universo, y el sistema ECI experimenta aceleracion en la
orbita alrededor del sol, sin embargo, la aproximacién es suficientemente buena para propoésitos

de navegaciéon[20]. La Figl3.3 muestra el sistema ECIL.

3.2.2. Sistema centrado y fijo a la Tierra

Este sistema es similar al anterior, salvo que se encuentra fijo a la tierra y rota junto a

ella. Se abrevia ECEF (Earth-Centered Earth-Fized Frame) y se muestra en la Fig[3.3|
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Polo Norte

Centro de
la Tierra

Meridiano de
Greenwich

| Rotaciénde
1 .
i laTierra

N. Sistema de Navegacién

B. Sistema del cuerpo

ECEF. Sistema centro y fijo a la Tierra

ECI. Sistema inercial centrado en la Tierra
w = Velocidad angular de la Tierra

g = Gravedad

Figura 3.3: Sistemas de coordenadas

3.2.3. Sistema de referencia de navegacion local

Es el sistema de referencia empleado para dar la solucién inercial, generalmente se trata
de un punto sobre la Tierra conocido precisamente. Norte, Este y Altura (NED, por North,

FEast, Down) es la forma mas comin de referirse a este sistema. Este sistema se muestra en la

Fig identificado con los ejes { Xy, Yy, Zn}.

3.2.4. Sistema del cuerpo

Se trata de un sistema cuyo origen coincide con el origen del sistema de navegacion,
mientras que la orientacién de los ejes permanece fija respecto al cuerpo, de tal manera que
este sistema de referencia gira junto al cuerpo. El sistema se muestra en la Fig3.3 bajo la

notacién {XB, YB, ZB}
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Utilizando la convencién aerondutica, se define al eje Xp apuntando hacia adelante (i.e.
la direccién natural del movimiento por ejemplo de un avién), Yp en la direccién a la derecha
(por ejemplo el ala derecha de un avién), y Zp hacia la parte inferior del avién de manera
perpendicular a los otros dos ejes. La convencién de ejes para UAVs se muestra en la Fig[3.4]
Usualmente el sistema de referencia del cuerpo se grafica sobre el cuerpo para propédsitos de

ilustracién, aunque por definicién este sistema solo rota con el cuerpo, pero no se desplaza.

Figura 3.4: Sistema de referencia del cuerpo usando la convencion para UAVs

Para representar las rotaciones del sistema del cuerpo {Xg, Y5, Zp} respecto al sistema
de navegacién {Xy, Yy, Zn} se utilizan matrices de rotacién, que usualmente se escriben en
términos de los angulos de Euler o cuaterniones, aunque otras convenciones también son
posibles, estas son las mas usadas en el contexto de UAVs. A continuacién se exponen estas

parametrizaciones de las rotaciones.

Angulos de Euler

Los angulos de Euler permiten especificar la orientacién de un sistema {X;,Y7, Z;}
respecto a otro sistema base { Xy, Yy, Zo} mediante tres rotaciones elementales sucesivas en los
angulos (¢, 0,1), conocidos como angulos de Euler. Las rotaciones elementales son aquéllas
que se realizan sobre un soélo eje simultaneamente, y son sucesivas cuando la rotacion se realiza

respecto a los ejes resultantes de una rotacién previa[21].

Las tres rotaciones sucesivas que definen la orientacion final del sistema moévil se pueden

realizar respecto a diferentes ejes, por ejemplo, en el orden (X,Y, X), o (XY, Z), para un
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total de 12 combinaciones posibles. Vedmos por ejemplo las rotaciones sucesivas en el orden

(Z,Y,7Z), como se ilustra en la Fig. Partiendo del sistema base { Xy, Yy, Zo}, se debe realizar:

» (a) Una rotacién alrededor de Z, con dngulo ¢. El sistema resultante es {X,, Ya, Z,}
» (b) Una rotacion alrededor del nuevo (rotado) eje Y, con angulo 6. El sistema resultante

€s {Xln %7 Zb}

= (c) Una rotacién alrededor del nuevo (rotado) eje Z, con dngulo 1. El sistema resultante

€5 {Xlaifla Zl}

Z
Zp 4°° Zb
|
\\\I Lp/{
Al 3
e 2P ¥ |
XO l}l. - $a : R
Xaf | Yb ! Yb
¥ Wb Wb
(b) (c)

Figura 3.5: Representacion de los angulos de Euler por rotaciones sucesivas

En términos de matrices de rotaciones elementales, la transformacion resultante del

sistema {X1,Y7, Z;} al sistema { Xy, Yy, Zo} se puede expresar como,

R°=Rzyz = RzsRyeRzy (3.1)
[ cs —s4 O co 0 sp ¢y —5Sy 0
= S¢ C¢ 0 0 1 0 8¢ Cw 0 (32)
i 0 0 1 —s9 0 ¢ 0 0 1
i CpCoCyp — S¢Sy —CpCeCy — SpCyy  CpSh
= | 84CoCy + CpSy  —54CoCy + CoCyp  SpSo (3.3)
—SpCy 565y Cop

La matriz en (3.3) se denomina Transformacién de Euler ZYZ.
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Roll— Pitch— Yaw

En el contexto de navegacién, suele usarse el orden de rotaciones de Euler (Z,Y, X), el
cual da origen a los dngulos Tait Bryan, también conocidos como guinada (yaw, y), cabeceo
(pitch, p) y alabeo (roll, r). En este caso, partimos del sistema de navegacién {Xy, Yy, Zn},

y se realizan las siguientes rotaciones sucesivas [19][20][22] [23]:

» (a) Yaw: Una rotacién alrededor de Zy con angulo . El sistema resultante es

{Xa, Yo, Za}

» (b) Pitch: Una rotacién alrededor del nuevo (rotado) eje Y, con dngulo 6. El sistema

resultante es {Xg, Y3, Z5}

» (¢) Roll: Una rotacién alrededor del nuevo (rotado) eje X3 con dngulo ¢. El sistema

resultante es {Xp, Yp, Zp}

De manera andloga, la transformacién de rotacion del sistema del cuerpo {Xp, Yp, Zp}

al sistema de navegaciéon { Xy, Yy, Zy} se puede escribir como:

Rg™ = Rzyx = RzyRyeRxy (3.4)
[ ¢y —5Sy 0 ce 0 sy 1 0 0
= sy ¢y O 0 1 0 0 cp —54 (3.5)
L 0 0 1 —Sp 0 Co 0 S¢ Co
[ CoCypy —CpSy + S¢pSHCy S¢Sy + CpSeCy
= CoSyp  CopSy + 54595y  —SeCy + CeSeCy | - (3.6)
—Sp S¢Co CyCo

Las rotaciones yaw-pitch-roll sobre el sistema moévil, puede considerarse también sobre
el sistema mévil { Xy, Yy, Zn} como roll-pitch-yaw, resultando equivalentes: como se muestra

a continuacion:

= (a) Roll: Una rotacién alrededor del eje Xy con dngulo ¢.

» (b) Pitch: Una rotacién alrededor del eje Yy con angulo 6.
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» (¢) Yaw: Una rotacién alrededor de Zy con angulo . El sistema resultante es

{XBaYB7 ZB}

La convencién de los dngulos Tait Bryan, yaw—pitch—roll sobre el sistema mévil (o
roll—pitch—yaw sobre el sistema base) es usada en problemas de navegacién, como puede
observarse en [19][20][22] [23], y es la convencién usada en el presente libro de tesis. Sin embargo,
en la revisién de la literatura se encontré el uso de la convencién yaw—pitch—roll sobre el

sistema base en [21], la cual da origen a otro sistema ya que las rotaciones no son conmutativas.

La convencion de angulos yaw—pitch—roll de Tait Bryan, asi como la orientacién del

sistema del cuerpo mostrada en la Fig[3.4] serdan usadas de aqui en adelante en todo momento.

Cuaterniones

Un cuaternién es un niimero hipercomplejo con cuatro componentes. La representacion
de rotaciones por medio de cuaterniones se basa en la idea que la transformacién de un sistema
a otro rotado se origina por medio de una rotacién tnica alrededor de un vector i definido
respecto al sistema de referencia. El cuaternién denotado por el simbolo ¢, es un vector de 4

elementos que son funcién de la magnitud de la rotacion u, y las componentes {ji,, fy, p1-}:

" ( ;’Oi(ﬂ/?)/ )

- | @1 | W /2)sen (/2

T g | T (u/2)sen(p)2) (3.7)
q3 (p2/2)sen(p/2)

Consideraciones

Algunas consideraciones sobre las parametrizaciones de las rotaciones son las siguientes:

= Para los angulos de Euler, el orden en el cual se ejecutan las rotaciones es fundamental.
Debido a que las rotaciones no son operaciones conmutativas, cualquier cambio en el

orden estd fuera de la convencidn.
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» La posicién pitch = 90° implica una singularidad en el sistema, ya que las rotaciones
hechas en yaw y en roll no se pueden diferenciar. Es un efecto similar al encontrado
en los sistemas de navegacion inercial gimbal, conocido como gimbal lock, en el cual
no es posible diferenciar entre roll y yaw para una orientacion pitch = 90° debido a la
alineacion de dos ejes de la plataforma del gimbal. El gimbal lock se resuelve con a adiciéon

de un cuarto giréscopo, en vez del tradicional arreglo de tres giréscopos ortogonales[24].

= La representacion en cuaterniones no presenta la singularidad mencionada en el punto
anterior, por lo que es preferida para sistemas en los que esta posicién puede ocurrir,

por ejemplo, en maniobras acrobaticas o lanzamientos de cohetes.

Para una revision detallada de los angulos de Euler, cuaterniones y otras representa-

ciones, asi como las transformaciones entre ellos, puede consultarse [25].

3.3. Sensores Inerciales

Una unidad de mediciones inerciales (IMU) de rango completo est4 compuesta por un
acelerémetro triaxial y un giréscopo triaxial, con los ejes de ambos sensores alineados. Los
acelerémetros y los girdscopos son los sensores inerciales que permiten obtener las variables
relacionadas al movimiento y posicién del cuerpo. Estos sensores se han fabricado con bases
en diferentes tecnologias, desde las versiones puramente mecanicas hasta tecnologia laser y
otros. La tecnologia de utilizacién mas reciente y con menor costo es el uso de MEMS, que
ha permitido la fabricacion de sensores inerciales en chips integrados de pequeno tamano y
bajo peso. Estos sensores son colocados en la plataforma movil, dando origen a un sistema
strapdown, como se describié anteriormente. A continuacién se presenta una descripcion de

ambos sensores.

3.3.1. Acelerometros

Los acelerémetros forman parte de la IMU, y en el presente trabajo nos enfocaremos

en aquéllos de tecnologia MEMS, ya que por sus caracteristicas de costo, tamano y peso,
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son los ideales para aplicaciones en UAVs. Por otra parte, la IMU desarrollada para la
validacién de resultados utiliza sensores tipo MEMS. InvenSense, STMicroelectronics, and
Analog Devices son algunos de los fabricantes més importantes de este tipo de sensores, que
funcionan utilizando una masa de prueba fabricada con tecnologia de circuitos impresos y que
se ubica dentro del chip. Esta masa de prueba se encuentra conectada a resortes y a conectores
que permiten medir su desplazamiento, a partir del cual se obtiene un estimado de las fuerzas

aplicadas sobre la masa.

Dentro de una IMU, los acelerémetros son los encargados de medir el valor de las
aceleraciones lineales del cuerpo. Debido a los principios de funcionamiento del sensor MEMS,

estas medidas presentan los siguientes errores:

» Bias (B): Consiste en un valor constante de diferencia entre el valor tedrico esperado
para la medida del sensor y el valor real. este valor se estima en proceso de calibracion

del sensor, y luego es corregido en el procesamiento del INS.

» Factor de escala (K): Se trata de una constante multiplicativa que escala el valor real

de la medicion del sensor respecto a la medicion esperada tedricamente.

= No linealidad: Las mediciones del sensor pueden presentar no linealidades en el rango de

operacion.

» Ruido de medicién (n): Los sensores MEMS presentan ruido de medicién. El tipo de
ruido depende de la tecnologia del sensor, asi como la potencia de éste depende de la
calidad. En general, es necesario estudiar el tipo del ruido del sensor para la aplicacion

de métodos de fusion sensorial.

Yilgl = (Kilg/V1]-w:lV]) - Bilg] (3.8)

La ecuacién anterior corresponde a la calibracion del acelerometro es el utilizada mas

adelante en el sistema sensorial disefiado.

Un acelerometro mide la aceleracién total del cuerpo, excluyendo la aceleracién de

gravedad. Esta medida se conoce como proper acceleration[22]. Utilizando la 2da ley de Newton
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del movimiento, considerando que la aceleracién del cuerpo (de masa m) estd compuesta por
una parte debida al campo gravitacional (g) y otra debida a las fuerzas aplicadas (f) sobre el

eje del sensor exceptuando la gravedad (fuerza especifica), podemos escribir:

F=m-a=m-(f+g) (3.9)

donde f es la medida proporcionada por el acelerometro. Esto se debe al principio de

funcionamiento y configuracion geométrica del sensor MEMS, la cual se muestra en la Fig)3.6),

Aceleracién
respectoa un
sistemainercial

Resorte

Masa de
prueba

Sefial
proporcional a la
fuerza especifica

.f

Resorte

Figura 3.6: [lustracion de la geometria y funcionamiento de un acelerémetro MEMS

Cuando el acelerometro tiene una fuerza aplicada, la masa de prueba tiende a oponerse
al movimiento debido a su propia inercia, produciendo el desplazamiento de la misma, el cual
puede medirse mediante un circuito electrénico. En condiciones estaticas, la fuerza que actia
sobre la masa se balancea con la tension en los resortes. En el caso de un acelerémetro en
caida libre dentro de un campo gravitacional, la masa estara en caida libre junto al cuerpo,
por lo que no hay desplazamiento o extension de los resortes y por tanto una salida nula de
la medicion del acelerometro. Es por esto, que en el caso de INS para posicion y velocidad,
debe incluirse un modelo de la gravedad que compense el error dado por esta caracteristica

del funcionamiento del sensor, como se mostré en la Figf3.1]

En el caso de la caida libre, la aceleracion del instrumento respecto a un sistema inercial
es a = g, mientras que la fuerza especifica es f = 0, de acuerdo a (3.9)). De la misma manera,

para el caso en que el instrumento esta en reposo, por ejemplo reposando sobre una superficie
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fija, el acelerometro mide la fuerza especifica actuando sobre él, f = —g, que es la fuerza que

aplica la superficie sobre el acelerometro y que impide estar en caida libre.

De acuerdo a lo explicado anteriormente, se ilustra en la Fig[3.7 diferentes mediciones
del acelerometro para diferentes orientaciones respecto a la gravedad, cuando el acelerometro
se encuentra estatico. La medida de Og, es decir, aceleracion propia nula, se obtiene como la
mitad del voltaje de alimentacién (Vec). En este caso, la medida de Og corresponde a 1.66V.
Si la aceleracion en positiva, el valor analégico aumenta, mientras que disminuye si el valor
es negativo (movimiento en el sentido negativo del eje de medicién). En la Figl3.7(a), el eje
y se encuentra paralelo a la gravedad, pero en sentido contrario, por lo que el resultado de la
medicion se corresponde con la fuerza aplicada al cuerpo en el sentido positivo de y con un
resultado mayor a Og, mientras que el eje z es ortogonal a la gravedad, y el cuerpo no se mueve
en ese sentido, tal que arroja medida 0g. De igual manera ocurre para y en la Fig(b), para
z en la Figl3.7(c), para y en la Figl3.7(d), y para z y y en la Fig[3.7|(e). En los casos de las
mediciones de los ejes paralelos a la gravedad y en el mismo sentido, la medida es menor a 0g,

ya que el cuerpo se encuentra acelerado en el sentido contrario del eje de medicion.

X=1.66V
Y=1.66V (c) = (d)
—
; > ﬂ
r TY:1.88V - R l J : -
=1, Fi
a k 1]
(a) , (b) Y=1.44V U :
X=1.66V Y=1.66V
Vce =3.3V, [0g]=Vce/2 = 1.66V
g (e) m =166V
—'—__——_§\
Superficiede la Tierra Q
X=1.66V

Figura 3.7: Valores analégicos de un acelerémetro biaxial estatico para diferentes posiciones
respecto a la gravedad

3.3.2. Girédscopos

Los giréscopos se usan en varios tipos de aplicaciones, ya sea para medir el angulo
de giro (giréscopos de desplazamiento) o bien la velocidad angular (giréscopos de velocidad).

Esta informacién es utilizada en diversas aplicaciones como estabilizacién, control, navegacion
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y seguimiento de trayectoria. Entre las tecnologias disponibles para la fabricacién de girdscopos

se encuentran los siguientes tipos[22]:

= hidrodinamicos,

= vibraciones,

» resonancia magnética nuclear (NMR)
» electroestéticos (ESGs)

= Opticos, laser y fibra éptica

De igual manera, enfocaremos nuestra atencion a los giréscopos de tecnologia MEMS.
Estos girdéscopos son componentes strapdown que utilizan el efecto de la aceleracion de
Coriolis sobre una masa de prueba ubicada en el interior del dispositivo para detectar
rotaciones angulares inerciales. El efecto Coriolis se observa en un cuerpo de se mueve
respecto a un sistema de referencia que se encuentra rotando. Dicho cuerpo debe experimentar
una aceleracion que me permita mantener una orientacion constante, y es conocida como
aceleracion de Coriolis. Dicha aceleracién es siempre perpendicular al eje de rotacién del
sistema y al vector velocidad del cuerpo. En la Fig[3.8] se muestra una estructura del interior

de un giréscopo MEMS.

Oscilacién
Resorte
Acelerémetro
Fuerza de
.
Coriolis — ==mpa.
Contactos
Masa de .
Lazo de corriente
prueba

Contactos para
acelerémetros

Figura 3.8: Interior de un gir6scopo MEMS [26]

Este sensor presenta los mismos errores mencionados para los acelerémetros, pero en

este caso el bias es dependiente del tiempo de manera creciente, caracteristica que hace del



34

girdscopo un sensor que requiere correcciones. Por tanto, de manera similar a (3.8]), un modelo
de la medicién andlogica del sensor en voltaje para el eje i-ésimo (y;[V']) debe considerar estos
factores, como se muestra a continuacion para el i-ésimo eje considerando el factor de escala

y el bias dependiente del tiempo para obtener el valor de la velocidad angular del cuerpo

calibrada (Y;[°/sec]):

Yil*/sec] = (Ki[*/sec/V]-yilV]) — Bi(t)[*/sec] (3.10)

La ecuacién anterior es la ecuacién de calibracién del giréscopo. Otros errores podrian
ser considerados en esta calibracién, o en el sistema de procesamiento del INS. Esta ecuaciéon

serd empleada mas adelante en el sistema de fusién sensorial.

En un INS de rango completo para posicién lineal y angular, sobretodo en plataforma
de dinamica rapida, altas velocidades o largos trayectos, estos errores deben ser compensados

en el procesamiento del INS.

3.3.3. Unidad de Mediciones Inerciales (IMU)

Una unidad de mediciones inerciales es el conjunto de acelerémetros y giréscopos
que permiten realizar navegacion inercial. Una IMU de rango completo es capaz de medir
movimiento en los 6-GDL de un cuerpo libre en el espacio: 3-GDL de traslacién y 3-GDL de

traslacion. Para ello se utilizan acelerometros y giréscpos triaxiales, como se muestra en la

Figf3.9

3.4. Navegacion Inercial

La navegacion inercial de una plataforma consiste en la estimacién de la posiciéon y
velocidad de la misma a partir de las medidas de los sensores inerciales explicados en la
seccion anterior. Este proceso se realiza a través de la técnica dead reckoning, que consiste en
el calculo de la posicion actual utilizando un estimado de la posicién anterior y la informacion

de la velocidad, partiendo el proceso de la informacion de la posicion inicial, como se indico en
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Figura 3.9: Tlustracion de una IMU de 6-GDL

la Figf3.1. Para este proceso iterativo se utiliza la informacién de los acelerémetros y los

giréscopos.

La navegacién inercial de rango completo considera los 6-GDL de una plataforma,
como un avién o un helicoptero, es decir, los 3-GDL de traslacién y los 3-GDL rotacionales.
Sin embargo, para el propodsito que nos ocupa, determinacion de orientacién angular de la
plataforma, consideraremos tnicamente los 3-GDL angulares roll—pitch—yaw. El calculo de
estos angulos y sus respectivas velocidades puede realizarse con la ayuda de la IMU, donde cada
sensor aporta diferentes tipos de informacién. En las siguientes dos secciones se muestran las

variables que pueden calcularse a partir de acelerémetros y giréscopos de manera individual.

3.4.1. Calculo de inclinacion mediante acelerometros

Mediante el uso de acelerémetros en posible calcular el roll y pitch de la plataforma.

Utilizando la geometria de la Fig{3.10} estos déngulos pueden calcularse como[27]:

ay
itch = o = arctan(————= 3.11
roll = (3= arctan(L) (3.12)

s = a2 +a,2+a? (3.13)
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donde (3.13) completa el sistema de ecuaciones, siendo (s) la sensibilidad del acelerémetro en

unidades de aceleracién [g] = 9,8m/seg.

Figura 3.10: Ejes del acelerémetro y proyecciones utilizadas para el calculo de inclinacién [27]

También es posible calcular los angulos usando las funciones seno y coseno, sin embargo
al utilizar diferentes funciones trigonométricas se obtienen sensibilidades distintas a lo largo
del rango de valores posibles. Entre estas funciones, la tangente es la que ofrece el resultado de
sensibilidad menos dependiente del valor del angulo, con un comportamiento quasi-constante

[27][28], como se muestra en la Fig{3.11

Tilt Sensitivity vs. Tilt Angle

14
\/ — 1: ArcSin(X)
12 —2:ArcCos(Z) [

10 / \ ——3: ArcTan(X/Z)

Tilt Sensitivity (mg/deg)

2 \
U T T T T T T T T 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Tilt Angle (deg)

Figura 3.11: Sensitividad del calculo de inclinaciéon con acelerémetros mediante diferentes
funciones trigonémetricas|28]

En el caso del yaw no es posible obtener ningtin estimado, ya que las variaciones en yaw
son perpendiculares al vector de gravedad, y como se observa en la geometria del problema,
el acelerémetro permite calcular angulos a partir de las proyecciones con la gravedad, y en el

caso ortogonal la proyeccion es nula.



37

3.4.2. Calculo de inclinacién y velocidades angulares usando girdsco-
pos

Los giréscopos en la IMU miden las velocidades angulares en el sistema de referencia
de cuerpo (w,,w,,w,). Para obtener las velocidad angulares de roll—pitch—yaw es necesario

realizar la siguiente transformacién [22] que se puede obtener a partir de ({3.6)),

Wy, 1 0 —Sp gb
wy | =10 ¢p cpsy 6 (3.14)
w, 0 —s4 CoCy ¥
equivalente a,

10 [ [

pl=160 =0 c, —s4 wy (3.15)

y i 3¢ S

Y w 0 co cy Wy

Y luego los correspondientes dngulos se hallan mediante integracion. El proceso de
integracién produce que el valor calcule se aleje del valor real con el tiempo, debido al bias del
girdscopo, el cual ademas es dependiente del tiempo. Por tanto, el giréscopo permite calcular

los tres angulos de Euler, con un error creciente en el tiempo.

3.4.3. Comparacion y Consideraciones

Los acelerémetros permiten calcular roll y pitch, mientras que los giréscopos permiten
calcular roll, pitch y yaw. Sin embargo, las medidas de los giréscopos presentan un error
creciente con el tiempo que debe ser corregido, lo cual sugiere la necesidad de calcular
correcciones con la ayuda de las medidas del acelerometro. La fusion de ambas medidas podria
ofrecer mejores resultados, empero, para el dngulo de yaw no pueden calcularse correcciones
sin la ayuda de otro tipo de sensor. Es por ello que es conveniente anadir una brujula que

permita hacer correcciones en la orientacién respecto al Norte.

Con estas consideraciones, queda clara la necesidad de fusionar las mediciones de
diversos sensores para obtener todas las variables con una mejor calidad. La fusién sensorial

se trata en la siguiente seccion.
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3.5. Fusion Sensorial

La fusién sensorial es una técnica de procesamiento que permite utilizar la informacién
de diversos sensores en la estimacion de los estados de interés de un sistema. La investigacion y
desarrollo de algoritmos de fusion es una linea de investigacién de interés actual, con soluciones
cada vez mas elaboradas gracias al constante aumento de la capacidad de procesamiento

disponible.

Un esquema general de fusion sensorial se muestra en la Figl3.12] con cierto ntimero
de fuentes de informacién (sensores) que son evaluadas por un algoritmo, para obtener un
estimado de las variables de interés. La informacion obtenida por el sistema de fusién sensorial

debe representar mejoras respecto a las que se hubiesen obtenido sin su uso.

/ N 4

/ | Sensor 1
Variables
de interés

Sensor2 i~ |

Algoritmo

Planta o)
de Fusion

Sensor n

A y
k Hardware /

Figura 3.12: Fundamentos de la fusion sensorial

(=1

3.5.1. Sistema de Fusion Sensorial en UAVs: Estado del Arte

Los fundamentos de la fusién sensorial para navegacién inercial se empiezan a
desarrollar considerando el modelo de los sensores (acelerémetros y giréscopos) y el diagrama
de integracion para todo el INS basado en filtro de Kalman en trabajos entre los cuales destaca
[29], en el que se establecen las bases en estos aspectos, y se muestran los resultados del proceso

de calibracion e integraciéon del sistema.

Grupos de investigacion han centrado sus esfuerzos en el desarrollo de unidades de
mediciones inerciales (IMU) para plataformas aéreas y submarinas, como es el caso de la
tesis de maestria [19] en la cual se desarrollé el algoritmo de fusién sensorial basado en

filtro de Kalman para una IMU, cuyo hardware fue objeto de otra tesis de maestria en el
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mismo laboratorio Autonomous Systems Lab del ETH. En este trabajo se probaron filtros
complementarios y filtro de Kalman para una IMU de 6-GDL aumentada con brijula. Otra
tesis de maestria en la literatura se centra en el disenio de un filtro de Kalman para estimacion
de posicién angular de un avién[30]. Otras tendencias se enfocan en el desarrollo de una
IMU que no requiera giréscopos, como en [31], donde los autores desarrollan las ecuaciones
y el filtro de Kalman y presentan pruebas de vuelo, utilizando cuaterniones como sistema
de coordenadas, y [32] donde se utiliza un filtro de Kalman de tipo unscented. También se
desarrollan distintos tipos de sistemas experimentando el tipo y numero de sensores necesarios,
como [33] donde se presenta el calculo de la orientacién de un cuerpo habilitado sélo para
realizar giros, utilizando cuatro acelerémetros triaxiales. En [34] se desarrollan algoritmos
basados tanto en cuaterniones como en angulos de Euler con un INS aumentado con GPS y
brujula. Los resultado se muestran en pruebas de vuelo, y concluyen los autores que el uso de

cuaterniones disminuye la cantidad de procesamiento.

Se encuentran en la literatura trabajos enfocados a la sintonizacion del Filtro de
Kalman, como [35] donde se presenta el uso de la técnica difusa para sintonizar un filtro
de Kalman extendido para el cémputo de la posicion angular de un robot humanoide. Otro
filtro recurrente en la literatura es el filtro de particulas, una compacién cuantitativa entre el

filtro de Kalman y el filtro de particulas en INS/GPS de bajo costo se encuentra en [36].

Otro método actualmente en investigacion es la navegacion inercial con ayuda de vison
artificial (V-INSs, Vision-aided inertial navigation systems), que consiste en la integracién de
camaras como sensor visual con la informacién de la IMU, como en [37] donde se desarrolla
un método para estimar la transformacion entre la IMU y la cdmara, ambas rigidamente fijas

al cuerpo en movimiento, mediante el uso del filtro de Kalman.

En el area de sensores, los giréscopos de tecnologia MEMS presentan un problema de
drift, el cual puede ser modelado para disminuir sus efectos sobre el calculo de la solucién

inercial, como el trabajo realizado en [3§].
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3.5.2. Estimacion de Estados

El problema de estimacion de estados esté usualmente vinculado al problema de fusién
sensorial. La estimacion de estados es necesaria cuando los estados del sistema no se pueden
medir directamente (i.e. las salidas medibles del sistema son diferentes de los estados), por
lo que es necesario estimarlos a partir de la mediciones de las salidas; mientras que la fusién
sensorial es necesaria cuando estas mediciones son tomadas con diversos tipos de sensores y
existen perturbaciones de ruido en el sistema. Para plantear el problema de estimacién de
estados es necesario manejar el concepto de sistema dindmico y su presentacion en variables

de estados, tépico que se trata a continuacién.

Modelos de Sistemas Dinamicos

Los sistemas dinamicos pueden ser modelados a través de las ecuaciones diferenciales
que rigen el comportamiento del sistema. Por ejemplo, el movimiento de los planetas en
el sistema solar puede modelarse a partir de un conjunto de ecuaciones diferenciales de
movimiento, que a partir de un conjunto de condiciones iniciales (entre ellas la posicién y
velocidad inicial del sol y de los planetas) nos permiten predecir la posicién y velocidad futuras
de los planetas. Las variables dependientes de las ecuaciones diferenciales representan a las
variables de estado del sistema, las cuales representan explicitamente todas las caracteristicas
importantes del sistema dindmico, también conocidas simplemente como estados del sistema

dindmico.

En general, un sistema dindmico puede ser modelado por un conjunto de ecuaciones
diferenciales de orden n, que a su vez pueden transformarse a un sistema equivalente de primer

orden, representado en forma matricial por

(t) = f(t,x(t),u(t)), (3.16)

donde la notacion de Newton & indica la derivada temporal de z, y la funcion f es una cantidad
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matricial para representar las n ecuaciones

P1(t) = it 21 (), 22(t), s (), (£), un(t), ooy um (t)),
I‘Q(t) = fg(t,l’l(t),l'g(t),...,l’n(t),ul(t),UQ(t),...,Um<t>),

(
(
23(t) = falt,m1(8),22(t), oy 2 (1), wr (), un(t), ooy (1)), (3.
: (
(

o
—
oo

‘OJOD
N =
oS ©

—_ — — T

En(t) = fult,21(8), 22(t), s 2 (£), (), un(t), ooy (1))

con el tiempo (¢) como variable independiente, y n variables dependientes (x;(t)) y m entradas
al sistema conocidas u;(t). Este conjunto de ecuaciones constituyen las ecuaciones de estado
del sistema. En este conjunto, hemos colocado la representacion general en la cual el sistema

es variante en el tiempo, por ello las funciones f; son dependientes del tiempo.

Las variables de estado (x;(t)) pueden reunirse en un sélo vector,

z1(t)
T (t)
z(t) = | 7s(t) (3.22)

()

conocido como vector de estados del sistema dindmico.

Sistemas Lineales e Invariantes en el Tiempo

Al considerar la variacién de las ecuaciones en (3.21]) para un sistema invariante en el

tiempo, obtenemos una representacién de la forma

x(t) = A-z(t)+ B-u(t) + -w(t) (3.23)

y(t) = C-z(t)+ D -u(t) (3.24)

donde se han incluido las perturbacién es al sistema w(t). Esta representacién lineal puede
ser el producto de la linealizacién de un sistema no lineal alrededor de un punto de operacion.
Las matrices A, B, C, D y w son la representacién en espacio de estados del sistema, el cual
también se puede referir con el término planta, comunmente utilizado para referirse a la planta

fisica real que da origen al sistema dindmico. En la Fig se ilustra este sistema.
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Sistema Dindmico
ULt )——" " 4 5 1B u) 1 G - 2 Yalt)

y(t) = C-z(t)+D-uft)

Un(t——— ——> Y1)

Perturbaciones
wa(t), wa(t),... wa(t)

Figura 3.13: Representacién en espacio de estados de un sistema dindmico lineal

Usualmente la matriz D es nula, indicando que el sistema no presenta influencia directa
de la entrada sobre la salida. De Ahora en adelante se condirera la representaciéon en espacio

de estados con D = 0.

Problema de estimacion de estados

Noétese en la Fig[3.13] que los estados x son propiedades intrinsecas del sistema, y que
no necesariamente se pueden medir desde el exterior de éste. Los parametros medibles son
en principio las salidas (y), que son una combinacién lineal de los estados (z) a través de la
relacion . En algunos casos, los estados se pueden medir directamente si las salidas (y)
son iguales a los estados (z), pero en general, cuando esto no es asi, es necesario estimar los
estados del sistema () a partir de la informacién de las salidas (y), y quizas de las entradas (u),
dependiendo del método de estimacién de estados. Enfocaremos la atencion en la estimacion

a partir de la informacién medida en (y).

Un diagrama general del problema de estimacién de estados se muestra en la Fig[3.14]
Utilizando el diagrama de la Fig[3.12] se incluye el modelo dindmico del sistema, cuyas salidas
(y) son medidas por un conjunto de sensores. El hardware estd constituido por estas dos
etapas: planta y arreglo de sensores. Luego, las mediciones realizadas (z) se envian al sistema
de estimacién de estados, el cual produce un estimado de los estados de la planta (z) mediante
el algoritmo de estimacién, el cual esta realizando fusion sensorial al tener como fuentes a

diversos sensores.
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Figura 3.14: Problema de estimacién de estados con fusién sensorial

3.5.3. Filtro de Kalman

El filtro de Kalman, publicado por primera vez en [10], es tedricamente un estimador
del estado instantdneo de un sistema dindmico lineal perturbado por ruido blanco, mediante
el uso de mediciones de variables relacionadas linealmente con los estados. Estas mediciones
también han sido corrompidas por ruido blanco. Este estimador es estadisticamente 6ptimo

respecto a cualquier otra funciéon de estimacion cuadratica.

Una representacién de un sistema dinamico con estimacién de estados y fusion sensorial
mediante filtro de Kalman se muestra en la Fig3.15 donde se hace un resumen de las variables
involucradas en el proceso. Estas variables se usan a lo largo de la derivacién del filtro que se

hace a continuacidn.

Para derivar las ecuaciones del filtro de Kalman discreto [39] es necesario partir de la

representacion en espacio de estados en (3.24)) en su forma discreta:

T = (I)kfll'kfl + We_q (325)
zr = Hpxp+ v (326)
donde se han considerado las fuentes de incertidumbre en el sistema que estan presentes en las

perturbaciones a la planta (wy) y en el ruido de medicién (vy). Sobre estas senales se imponen

las siguientes condiciones y definiciones:



W~N(0,Q) v~N(O,R)

A y

Y | Sensores Z

Condiciones
Iniciales. Py, X,

Filtro de

N

c
v

Planta Hi

X = Vector de Estados Hardware

Z = \Vector de Mediciones

U = Entrada (deterministica)

@ = Matriz de transicion de estados del sistema
W = Ruido en la planta (Perturbaciones)

V = Ruido de Medicion (en sensores)

P = Matriz de Covarianza del Error de estimacion
H = Matriz de sensibilidad de medicion

k = Numero de iteracion

Kalman

i

k(+) = variables estimadas en la iteracion k antes de generar la medicion Zk (a priori)

k(-) =variables estimadas en la iteracidn k después de generar la medicion Zk (a posteriori)

Figura 3.15: Diagrama general

El ruido de medicién vy es ruido blanco con media cero,

E(Uk> =0

Las perturbaciones a la planta w; son ruido blanco con media cero,

Los ruidos v v wy estan descorrelacionados,

E{wg -v;) =0

La matriz de covarianza del ruido de medicién se define Ry

E<Uk : UZ'T> = 5(k‘ — Z)Rk

La matriz de covarianza del ruido de la planta se define Q)
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(3.27)

(3.28)

(3.29)

(3.30)

(3.31)
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Se propone una estimacién lineal de la forma:
Te(+) = K (=) + Kz, (3.32)

donde Zy(—) es el estimado a priori de xp y Zx(+) es el estimado a posteriori, respecto al
momento t; en que estd disponible el nuevo conjunto de mediciones z;. K vy K, son ain

desconocidas.

Para lograr un estimador optimo es necesario minimizar el error de estimacion.
Utilizando el principio de ortogonalidad para la medida Z; y para cualquier otra medida

z;, obtenemos:

E([zy — #x(4H)])z") = 0 (3.33)

By, — 2p(H)]z’) = 0 (3.34)

y sustituyendo (3.32) y (3.25]) en (3.33)),

B @121 +wpy — Ki'dw(—) — K Zi][27]) =0 (3.35)
sustituyendo (3.26]) para zy,
E<[(I)k,1$€k71 + Wi_1 — Kkliik(—) — Kka$k — f(kvk] [ZZ'TD =0. (336)

Al sustituir (3.25) para zx y (3.32) para @x(+) en (3.33]), se observa que las mediciones

21, ..oy 2k 1O incluyen al término de ruido wy. Luego, como v, v wy estan descorrelacionadas,

obtenemos que E{wyz;") = 0. Usando este resultado en (3.36]),

E{® 1251 — Ki'dp(—) — KpHpry — Kpop)[27]) = 0. (3.37)

La expresién (3.33]) y (3.34) son vélidas también para la iteracién anterior, i.e.
Bz — 21 (+)]z") =0, (3.38)

Y
E{vz') =0, (3.39)



46

luego, (3.37) puede reducirse a la forma:

CIDk,lExk,lziT — KklEi‘k(—)ZiT — KkaCDkflE.%k,lZiT — KkEUkZiT = 0,
{1 -K,'! - K Hy}Expzt =0 (3.40)

La expresién en (3.40)) es satisfecha por cualquier z; dada por
Ki' =1 — K, Hy, (3.41)

eleccién que permite que (3.32) satisfaga parte de la condicién dada por (3.33)). La eleccion de
K, debe satisfacer (3.34).

Definamos los errores

() & ap(+) — (3.42)
(=) = k(=) — g, (3.43)
(=) = Z(=) — 2,

= Hpip(—) — 2, (3.44)

donde los vectores Zx(—) y Zx(+) son los errores de estimacién antes y después de la

actualizacién que ocurre al llegar el conjunto de mediciones zj.

La variable 7, depende linealmente de x, que a su vez depende linealmente de z;. Por

tanto, de (3.34) obtenemos
B[z, — @x(+))2 () = 0, (3.45)

y restando ((3.34) de (3.45)

B[z — @x(+)]Z (-)) = 0. (3.46)

Sustituyendo xy, Zx(+) y Zx tomando (3.25)), (3.32) y (3.44]), respectivamente, queda:

E[Q)k,lxk,l + W1 — Kkléﬁk(—) — f{kzk][kack(—) — Zk]T = 0; (347)
y por la estructura del sistema,

EwkaT = Ewkig(—),

E[(I)k—ll'k:—l — Kkli‘k(—) - [_(kzk] [Hkii‘k(—) - Zk]T = 0. (348)
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Sutituyendo K, 2, v Zx(—) vy usando que EZv,” = 0, (3.48) queda,

0 = E(®p1z5-1 — 2(—) — KpHydx(—) — KpHywy — Kyog) [Hypdr(—) — Hiog — vg) ")

= E<[—i’k<—) -+ Kkai‘k(—) — f(kvk][Hkik(—) — Uk]T> (349)

Por definicién, la covarianza a priori (la covarianza del error antes de la actualizacion)

es:
Py(—) = E(@(—) 7 () (3.50)
que satisface la ecuacion:

[ — Ky Hy|Po(—)H," — KRy, = 0, (3.51)

y por tanto, la ganancia de Kalman puede ser expresada como:

— -1

Ky, = Po(—)Hy"[Hp Po(—)Hy" + Ry) (3.52)
la cual es la solucién para la ganancia de Kalman en funcién de la covarianza a priori.

Se puede calcular de manera anédloga para la covarianza a posteriori, que se define,

Py(+) = E(@(+)Zy, (+)) (3.53)

y sustituyendo (3.41)) en (3.32)), se obtiene:

Tk(+) = 2(—) + Kilze — Heir ()], (3.54)
ecuacién que permite calcular el valor estimado de z; a posteriori (Zx(+)).
Sustrayendo z;, de ambos lados de (3.54)),

Sustituyendo (3.55)) en (3.53)) y considerando que EZ;(—)vi! = 0, se obtiene:

Po(+) = (I — KuHy)Po(=)(I — K Hy)" + KR KT (3.56)
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Esta tultima ecuacién se conoce como la forma de Joseph para la actualizacién de la

covarianza. Sustituyendo K de , se puede reescribir como:
Pi(+) = (I = KxHy)Pi(—), (3.57)
la cual es la forma mas usada para el calculo de la covarianza del error de estimacion.
Por su parte, la covarianza a priori: se define como:
Pi(=) = Elax(-)a(-)"], (3.58)
y el estimado a priori de zj se halla mediante la matriz de transicién de estados Py:

Be(=) = P12 (+). (3.59)

Sustraer x; a ambos lados de (3.59))
JNZk(—) = (I)k_li’k_1<+) — Wk—1- (360)

para la propagacién del error de estimacién, Z. Postmultiplicando (3.60) por Z1(—) a ambos

lados de la ecuacién, y considerando que EZj,_1wi_1" = 0, se obtiene el resultado:

Pi(=) & Blay(—)zg(-)]
Pi(=) = & 1P y(H)®p 1T+ Qr1, (3.61)

ecuacién que permite obtener la covarianza a priort del error de estimacién en funcién

de de su valor a posteriori en la iteracién anterior.

Resumen de ecuaciones para el filtro de Kalman discreto

Utilizando las ecuaciones derivadas en la seccion anterior, se presenta un resumen de

las ecuaciones a utilizar para la implementacioon del filtro de Kalman discreto.

» Calcular Py(—) usando Py_1(+), Pr—1 v Qr—1 mediante (3.61):

Po(—) = & 1 Py (H) P 1T + Qu.
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Calcular K}, usando Py(—), Hy, y R; mediante (3.52)):

Ky = Pu(—)Hy " [Hy Po(—)H,T + Ry .

Calcular Py(+) usando Ky y Py(—) mediante (3.57)):

Pi(+) = (I — KxHy)Pi(—).

Calcular zi(—) usando ®x_; y Tx_1(+) mediante (3.59):
Tp(—) = Pp18p1(+).

Calcular z3(+) usando #1,(—), Ky, Hy v la nueva medicién z, mediante (3.54):

Tr(+) = Tu(=) + Kilzx — Hy2e ().

Este proceso se ilustra en la Fig)3.16| El filtro puede describirse en dos etapas: prediccién
y actualizacién. La etapa de prediccion de la iteracién k ocurre antes de obtener el conjunto
de mediciones zj, dando lugar a las variables a priori denotadas con (-), mientras que la
actualizacion ocurre al recibir los datos de 2z, dando lugar a las variables a posterior: denotadas
con (+).

Estado
estimado

(@41, Q1)
Matriz de /

covarianza

Figura 3.16: Diagrama de prediccién y actualizacion del filtro de Kalman discreto
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Diseno del filtro
Como se desprende de las ecuaciones de la seccion anterior, el filtro requiere el modelo

en espacio de estados de la planta y una ecuacién de medicién. Para el diseno del filtro se

plantea el problema partiendo de la representacion en espacio de estados:

Ty = Pp_1Tp_1+ wi_1 (362)

donde (3.62) es la ecuacién de estado de la planta, y (3.63) representa a la ecuacién de las

mediciones z; para lo que requerimos los valores de:

s &, ;. Matriz de transicion de estados de la planta. &,_
s H,. Matriz de sensibilidad de medicion.

n R;,. Matriz de covarianza de ruido de medicién. Este ruido debe ser blanco de media

cero.

= (). Matriz de covarianza de ruido en la planta. Este ruido debe ser blanco de media

cero.

s Fy. Condicién inicial de la matriz de covarianza del error de estimacion, necesaria para

la primera iteracién del algoritmo recursivo.

= 125. Condicién inicial de los estados de la planta, necesaria para la primera iteracion del

algoritmo recursivo.

Se ha demostrado que la convergencia del filtro es independiente de los valores de F,
y 20[39], sin embargo, es conveniente colocar valores cercanos a los reales para disminuir el

tiempo de convergencia respecto a valores mas lejanos.

Una vez especificados los valores anteriores, es posible la implementacién del filtro.
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Tipos de filtros de Kalman

Los tipos fundamentales de filtros de Kalman son:

= Continuo. Consiste en la version del filtro para sistemas continuos.

» Discreto. Es el filtro derivado en la seccién|3.5.3] Se utiliza para sistemas lineales discreto,

o sistema linealizados alrededor de un punto de operacién.

» Frtendido. Esta forma permite emplear el filtro de Kalman para sistemas no lineales, a
través de la linealizacién del sistema en cada iteracion k del filtro recursivo, alrededor
del punto de operacion x;_1(+) estimado por el mismo filtro. Esta linealizacién se logra
mediante el uso del Jacobiano del sistema. Ademas del filtro discreto derivado en la

seccién [3.5.3 el filtro extendido (ETK, Eztended Kalman Filter) es el més usado.

» Unscented. Este filtro es similar al EKF. El EKF tiene una linealizacion de Taylor de

primer orden, mientras que el filtro Unscented usa érdenes superiores.

Por otro lado, existen diversos tipos de implementaciones, en especial diversos métodos
de implementacion de las ecuaciones para lograr menor tiempo de procesamiento o mayor

estabilidad numérica.

3.5.4. Filtro de Kalman para inclinacion y orientacion

En esta seccion se desarrolla un modelo de filtro de Kalman discreto para la estimacién
de inclinacién (rool—pitch) y orientacién (yaw) de una plataforma utilizando las mediciones
de una IMU. El método propuesto consiste en la fusiéon de la informacién proveniente de los
acelerémetros y de los girdscopos de la IMU. Un diagrama general de la propuesta se observa en
la Fig. Las aceleraciones lineales (a, a,, a,) medidas por los acelerémetros son utilizadas
para calcular el dngulo de roll y pitch de la plataforma mediante las expresiones (3.12)) y
, respectivamente. Luego, este cdlculo de roll y pitch, junto a las velocidades angulares

(wy, wy, w,) medidas por los giréscopos (en el sistema del cuerpo), se utilizan para el célculo
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Figura 3.17: Diagrama de estimacién de inclinacién y orientacién de una plataforma mediante
el uso del filtro de Kalman

de las velocidades angulares de roll, pitch y yaw. Finalmente, la velocidad angular en yaw es

utilizada para encontrar el respectivo dngulo mediante integracion.

A A A

informacion proveniente de acelerémetros y girdscopos. Para ello de desarrolla el modelo del

filtro: ecuacién de estado y ecuacion de medicion.

En primer lugar se seleccionan los estados del sistema,

z=[r py r p oyl

T
.

(3.64)

Luego, se escribe la ecuacién de estados que utiliza la matriz de transicion de estados

®,. para relacionar un estado pasado un el estado futuro:

Tk

LY e 3

D121

1

o O O OO

o O O OO

OO O = OO

o O = OO

OHOODO

HOODOO
~

ey ey 3

(3.65)
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donde &, esta dada por la fisica del movimiento angular del sistema, con At el tiempo entre

la el conjunto de mediciones z; y el 2,11, es decir, el periodo de muestreo del sistema.

Por su parte, la ecuacién de medicion relaciona de forma lineal a las mediciones con los
estados del sistema. En este caso el filtro de Kalman esta recibiciendo como mediciones a las
mismas variables de estado del sistema, por lo que la matriz de sensibilidad de medicion Hj,

es la matriz identidad, como se expresa a continuacion,

2 = Hixy
C T 1000007 [r]
» 010000]]p
y 001000]]|y
Fl T looo1o0o0]]r (3.66)
b 000010]]|p
i, 000001 ]|3],

Maés adelante, en el Capitulo 6 se muestran los resultados de la implementacién de
este modelo en un ambiente de simulacién, mientras que en el Capitulo 7 se presentan los
resultados del algoritmo implementado en una IMU en pruebas a un helicéptero de 2-GDL y

un helicoptero a escala usando los 3-GDL rotacionales.

Notese con ayuda de la Fig[3.17 que debido a que el dngulo yaw no puede ser calculado
con ayuda de los acelerémetros, por ser colineal con la gravedad, es el tinico que requiere un
proceso de integracién, por lo que su estimacién tiene un error acumulativo con el tiempo,
denominado drift, como se mencioné en la Seccién3.4.3] La solucién para este problema es
contar con otro tipo de sensor que aporte la correccién necesario, como un GPS o una brijula
electrénica. Mas adelante en el Capitulo 6 sobre la simulacion de este esquema, se muestra
una comparacion entre el resultado usando tnicamente la IMU y el resultado con ayuda de la

correccién de una brujula.

El modelo desarrollado se basa en el comportamiento de los sensores, sin embargo
también es posible desarrollar un modelo de estado para el filtro basado en la dinamica de la
planta. Se eligié hacerlo de la primera forma con la intencién de contar con una IMU que pueda
ser utilizada en diferentes plataformas (helicoptero, submarino, etc) e incluso con diferentes
sensores, de tal manera que al cambiar de plataforma sélo es necesario ajustar los datos de

calibracion de los sensores, mientras que el modelo del filtro no requiere modificaciones.
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CONTROL BILATERAL

En este Capitulo se presentan las bases tedricas en el area de control bilateral que
fueron utilizadas durante el desarrollo del trabajo. En primer lugar se explican los conceptos
que sirven como base al resto del capitulo, y luego se presenta el desarrollo teérico de las dos
técnicas de control usadas en el presente trabajo: control por convergencia de estados y control

robusto.

4.1. Conceptos Basicos
4.1.1. Teleoperacion y Control Bilateral

Los sistemas de control empleados en robdtica requieren de una arquitectura que les
permita ejecutar tareas de acuerdo a una misiéon dada y en un ambiente determinado. Por
ello, estan compuestos por un nivel de control de navegacién que se encarga de la planificacion
inteligente de los movimientos, y un nivel de control de actuadores tal que éstos permitan
al robot ejecutar los movimientos ejecutados por el control de navegacion. En un sistema
auténomo, el control de navegacién es ejecutado por un computador o sistema electrénico
programado para tal fin. La programacién de este control es el objeto de estudio de la
navegacién autéonoma, que debido a su alto grado de complejidad, en algunas ocasiones se

limita a entornos estructurados (ambiente conocidos a priori). El esquema descrito se muestra

en la Figl.1]

Por otro lado, en los sistemas teleoperados, el control de navegacion es ejecutado por un

operador humano, logrando integrar las ventajas del control automatico a nivel de actuadores,
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Figura 4.1: Esquema de control general para un sistema auténomo

con la planificacion inteligente del operador, el cual, en general, estd capacitado para manejar
situaciones de entornos no estructurados con mayor destreza que un sistema completamente
auténomo. En la Figld.3] se ilustra como el operador humano hace las veces de control de
navegaciéon. Esto usualmente requiere de algin dispositivo que le permita al operador indicar
sus comandos, los cuales son tomados como referencias para el sistema. Estos dispositivos se

denominan dispositivos de entrada, por ejemplo, un joystick.

Ratarancla Sefial de control

Control /
Robot —
actuadores

Control de
navegacion

Figura 4.2: Esquema de control general para un sistema de teleoperacion

En un principio, los sistemas de teleoperacién fueron ideados para controlar a un robot
que puede ser observado directamente por el operador, sin embargo, el problema luego se
extendio a la teleoperacion de sistemas maestro-esclavo, donde el esclavo es una plataforma
robotica que puede ser manejada por un operador con la intencién que el esclavo, que es a su
vez otra plataforma robotica de similares caracteristicas, ejecute los mismos movimiento que
el esclavo. En la Figld.3] se muestra un esquema de este tipo y se ilustra como los comando

del operador son enviados tanto al maestro como al esclavo.

En el caso anterior, el operador tiene interaccién directa con el maestro, lo cual lo
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Figura 4.3: Esquema de control general para un sistema de teleoperacion maestro-esclavo

habilita para reaccionar ante los efectos de la interaccién del maestro con el ambiente, empero,
la situacion del esclavo no es reflejada al maestro por lo que sistema es conocido como
teleoperacion unilateral. Pronto el problema se extendié a considerar también la interacciéon
del esclavo con su ambiente, debido a que el esquema de la Fig[4.3 no le permite al operador
tener conocimiento del estado del esclavo. Esa necesidad de reflejar el estado del esclavo
al lado del maestro da origen al control bilateral, en el que la informacién del estado del
robot es intercambiada en ambas direcciones. Esto permite al maestro y al operador tener
una sincronizacion real con lo que ocurre del lado del esclavo. Este esquema bidireccional se

muestra en el diagrama de bloques de la Fig{4.4]

4.1.2. Concepto de Maestro Virtual

Par los casos en los cuales el objetivo es realizar la teleoperacion de un robot en un
ambiente remoto, pero no se cuenta fisicamente con dos robots (maestro-esclavo) o debido a
las caracteristicas de la plataforma no es posible la manipulacion directa del operador sobre

el maestro, como por ejemplo, en el caso de los UAVs, se ideo el concepto de maestro virtual.

El maestro virtual consiste en una simulacion de un sistema similar al esclavo, y que hace
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Figura 4.4: Esquema de control general para un sistema de teleoperacion maestro-esclavo con
control bilateral

las veces del maestro. Esto permite completar el esquema de la Figf.4] atin cuando realmente
no se cuenta con el maestro real. El uso del maestro virtual se muestra en la literatura en
[40] para un sistema de teleoperacién de UAVs con un maestro y multiples esclavos. Este
acoplamiento virtual permite al sistema replicar del lado del maestro la informacion que se
obtendria con un maestro real, y en el caso particular de [40] se utiliza para obtener una
tasa actualizacion de la informacién del lado del maestro mas rapida que la permitida por
el sistema de comunicaciones maestro-esclavo, de tal manera que el operador perciba una
interaccién real que no estd afectada por el retardo en las comunicaciones. En la Figld.5 se
muestra la ilustracién del acople virtual entre el dispositivo de entrada manipulado por el

operador y los esclavos UAVs, por medio del maestro virtual.

Esta técnica se utilizo en el presente trabajo para simular la teleoperacién de una

plataforma aerodinamica de 2-GDL.

4.1.3. Transparencia

Los sistemas de control en teleoperacion buscan que la sensacién del operador

reproduzca la experiencia de estar interactuando con el entorno remoto (esclavo). Para ello,
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Figura 4.5: Concepto de agente virtual presentado en [40]

las propiedades mecéanicas del entorno, como la impedancia, se deben reflejar al operador con

la mayor exactitud posible. Al nivel de similitud logrado se le denomina transparencia.

4.1.4. Tecnologia Haptic

La tecnologia haptic se refiere al uso de sentido del tacto para producir sensaciones sobre
el operador de un sistema de teleoperacion, con el objetivo de transmitirle a través de este
sentido informaciéon sobre los estados del sistema. Para ello se puede utilizar realimentacion

de fuerza, vibraciones, cambios de temperatura.

4.2. Algoritmos de control bilateral

A continuacién se enumeran los principales algoritmos de control bilateral encontrados

en la literatura y se describen de manera introductoria los utilizados en el presente trabajo.

» Esquemas clésicos de posicién-posicion, fuerza-posicion y fuerza-fuerza. Los nombres
dados dependen de las variables de estado que se intercambian bidireccionalmente, por
ejemplo, en el esquema posicién-posicion, la variable de posicién del maestro es enviada
al esclavo, y lo mismo ocurre en el sentido inverso. El esquema posicién-posicion es

implementado mas adelante en el presente trabajo junto a un control local robusto.

= Control de impedancia.
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» Control acomodaticio (Shared Compliance Control).

= Convergencia de estados. Se basa en la representacién en espacio de estados del maestro
y del esclavo, y busca la convergencia de los estados del esclavo a los estados del maestro.
Este algoritmo es de reciente aparicién en la literatura [41] y hasta el momento se habia
probado exitosamente en sistemas SISO. En el presente trabajo se desarrollé la extension
a sistemas multivariables y se aplic6 a una plataforma de 2-GDL junto a un control local

por realimentacion de estados.
= Control por pasividad.

= Scatering.

4.3. Control por Convergencia de Estados

4.3.1. Estado del arte

La técnica de control bilateral por convergencia de estados fue presentada por primera
vez en [42], donde se traté un sistema de teleoperaciéon con un pequeno retraso en el canal
de comunicacion entre maestro y esclavo. La técnica consiste en partir de la representacion
en espacio de estados tanto del maestro como del esclavo y lograr la convergencia entre los
estados de ambos sistemas, x,, v x5 respectivamente, mediante el uso de unas ganancias
de realimentacion que deben satisfacer ciertas condiciones de convergencia. La ubicacién de
estas ganancias dentro del esquema bilateral propuesto en [42] se muestran en el diagrama
de bloques de la Fig En este trabajo se presenté un conjunto de (3n + 1) ecuaciones que
debe satisfacer el sistema para lograr la convergencia de n estados, y que permiten hallar el

conjunto de pardmetros {K,,, € R>*" K, € R>" R, € R™*" Gy € R} para el caso SISO.

Las condiciones de convergencia mencionadas anteriormente obedecen a las (n + 1)
restricciones que deben ser impuestas para lograr que el error entre maestro y esclavo
evolucione como un sistema auténomo estable, i.e. que la respuesta dindmica del error
sea independiente de x,, v x,. La técnica permite disenar la dindmica del error mediante

reubicacion de polos usando un conjunto de n ecuaciones, y de igual manera podria disenarse
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Figura 4.6: Esquema de control por convergencia de estados para la teleoperacién de un
sistemas SISO con retraso en las comunicaciones

la dindmica del esclavo con otro conjunto de n ecuaciones. En el esquema de la Fig/d.0] se
observa que ambas plantas utilizan un control local por realimentacién de estados mediante
las ganancias {K,,, K}, mientras que el otro pardmetro de control {R,} se encuentra en la
realimentacion del maestro hacia el esclavo. La ganancia Gy ajusta la referencia del lado del
maestro para ser enviada al esclavo. {R,,} es usada para reflejar los estados del esclavo y su

interaccién con el ambiente hacia el lado del maestro.

En [4I] los autores presentaron un primer enfoque para el andlisis de estabilidad
del sistema con el lazo de control en presencia de retardo en la comunicaciéon maestro-
esclavo, y analisis de robustez mediante la simulacién del sistema para diversos valores de
los parametros del modelo. En este trabajo también se presentaron resultados experimentales
de la teleoperacion de un sistema de 1-GDL con 2 estados, i.e. un sistema SISO. En un principio
la técnica se desarrollo para sistemas bilaterales donde el maestro y el esclavo fuesen iguales, de
tal manera que tuviesen el mismo modelo en ecuaciones diferenciales del mismo orden. En [43]
los autores presentaron un método para aplicar la técnica de convergencia de estado a sistemas
que no cumplan esta condicion, y concluyeron que el orden de la funciéon de transferencia de
menor orden debe ser incrementado al orden de la otra funciéon de transferencia. El caso
discreto y simulaciones fueron presentadas en [44] para el caso de un manipulador de 6-

GDL, sin embargo, la técnica de convergencia fue implementada tnicamente en 1-GDL del
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manipulador.

Otro tema desarrollado es la transparencia de sistema en convergencia de estados.
En [45] se deriva tedricamente un conjunto de ecuaciones para mejorar la transparencia del
sistema bilateral. Luego, en [46] se presenta una modificacion de este esquema y se muestran

simulaciones con un manipulador de 1-GDL.

Como en un principio la técnica fue desarrollada para sistemas donde el maestro y el
esclavo tienen la misma cinemética, en [47] se presenta una solucién mediante la inclusién
de un maestro virtual, el cual funciona como acople virtual entre el dispositivo de entrada
manejado por el operador y el esclavo. El concepto de maestro virtual se ha encontrado en
teleoperacion en este trabajo y en [40], como se mencioné anteriormente. Aunque los esquemas
de control bilateral son diferentes en ambos trabajos, el maestro virtual es usado de la misma
forma, con la finalidad de sustituir a un maestro fisico mediante una simulacién del robot.
La presencia del maestro virtual permite completar el esquema de la Figld.6] en cuyo caso es
necesario anadir una transformacién cinemaética entre el dispositivo de entrada (por ejemplo
un joystick) y el maestro virtual, de tal manera que sea posible transformar los comandos
del usuario a su respectiva referencia para los GDL del robot. En el caso de teleoperacion
usando un maestro real, tal transformacion cinematica no es necesaria, pues el operador actia

directamente sobre GDL a controlar.

Para el caso de multiples GDL se propone en [47] usar el esquema de control por
convergencia para GDL de manera independiente. El caso de sistemas MIMO no ha sido

tratado en la literatura ni de manera tedrica ni experimental.

4.3.2. Convergencia de estados para sistemas MIMO

En el presente trabajo se desarroll la extension del control por convergencia a sistemas
de multiples entradas y multiples salidas (MIMO). El esquema de control propuesto se basa en
dos niveles de ejecucién: (1) el control local que es responsable del problema de acoplamiento
entre los multiples GDL de la planta y de la estabilizacién de la misma, y (2) el control

bilateral que se basa en la técnica de convergencia de estados. El diagrama completo de la
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estrategia propuesta se muestra en la Fig[4.7] donde el control local constituido por una red
de desacople y realimentacién de estados se muestran enmarcados bajo la identificacién de
maestro y esclavo, mientras que el control bilateral se realiza mediante las realimentaciones

que conectan a maestro y esclavo de manera bidireccional.

_'R E_D D_ ES_AC_ PTE _____________ M _AES'TR_O :

S

Ref(mxl)

‘Gz(@ KmZ
1— mxn

mx1 R
m

EEE D_ESZCEPL_E ______________ ESCLAVO :

Figura 4.7: Esquema de control propuesto para sistemas MIMO

En primer lugar se debe disenar el controlador local, que en este caso se propone realizar
mediante la utilizacién de una red de desacople como la diseniada en [48]. En este trabajo se

sugiere disenar la red de desacople de la siguiente forma:

» La planta debe ser estable. En caso de tener una planta que no cumpla esta condicién, se
puede estabilizar mediante realimentacién de estados para reubicar los polos del sistema.

Para ello se utilizan las ganancias de realimentacién K,,,; y K en la Figld.7]

= Denotando C; como la i-ésima fila de la matriz C' de la representacién en espacio de

estados del sistema, la derivada de cada salida del sistema se puede escribir como (4.1))
yi = C;X = C;AX + C;BU. (4.1)

Si C;B es cero, el método desarrollado en [48] indica realizar la derivada de (4.1]) hasta

obtener una relacion nula entre y; y U. Es necesario realizar este procedimiento para
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cada salida y;. El indice de desacople d; es el nimero de derivadas que fue necesario

realizar para la salida ;.

= Finalmente, se obtiene una ecuacion de la forma:

e C1 A% C,AD1B
L= : x + : u (4.2)
ymdm C'm14dm CmAdm_lB
o en forma compacta,
J=Mx+ Nu (4.3)

donde M y Ni = N~! son los parametros de la red de desacople, como se muestra en el

esquema de la Figld.7]

» El procedimiento requiere la existencia de N~!, aunque no hay forma de predecir su

existencia antes de realizar el calculo completo.

Luego de disenar la realimentacién de estados mediante las ganancias K,,» and K,
y la red de desacople para maestro y esclavo usando los términos {M,,, Ny} v {Ms, Nis}
respectivamente, obtenemos una version aumentada del sistema. Es conveniente tener una
representacion en espacio de estados para maestro y esclavo que incluyan a estos términos,

como se muestra a continuacién,

Am = A- BK 1 — BNy M,y — BNy K2
B,, = BNy,
Cn = C

As — A - BKSI - BNisMs - BNisKSQ
B, = BNy
C, = C (4.4)

donde los subindices m denotan al maestro y s denotan al esclavo.

Luego, la respresentacion en espacio de estados de los sistemas de maestro y esclavo
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aumentados es:
Xo = ApXp+ BnU,

Y, = ChXn

X, = AX,+BU,

Y, = CX, (4.5)
con n estados, m entradas y m salidas. Considerando estas dimensiones, las variables
involucradas en el sistema presentan las siguientes dimensiones:

Ap, Ay € R
B, Bs € R™™
C,, Cy € R™*"
R,., R, € R™"
Gy € R™™
Koty Koo, K1, K € R™"
(Parametro de desacople) M,,, M, € R™*"
(Parametro de desacople) Ni,,, Niy, € R™*™
con U,, v Uy las senales de control de maestro y esclavo, las cuales quedan definidas por el
esquema de realimentaciones de la Figd.7 como
Un, = RnX,—TR,X,+ Ref
U, = RXp —TR.X,, +GyRef —TG,Ref (4.6)

donde se ha usado una expansién de Taylor de primer orden para representar al retardo 7" en

el canal de comunicacién maestro-esclavo.

Considerando la referencia en estado estacionario, i.e. Re f =0, y sustituyendo 1}

en (4.5)), se puede obtener un nuevo sistema con estados X y X,,, como se muestra en (4.7)).

X, 1 S(Ay — TByRyBwmR,)  S(BsR;— TB,R.A) X,
X, | = | M(BwRw—TBnRnA,) M (A, —TBnR.BR,) | | Xnm

(BsGy — TBsRsB,,)

S
+ M (B, — T'By, Ry, BsG) Ref (4.7)
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o de forma mas compacta:

X, ] [ X -
S a ] amer 1)

donde M = (I,xn — T?*B,,R;BsRs)™, S = (Inxn — T?*B,R, B, R,,) .

Realizando la transformacién lineal (4.8)),

BV PP

I 0 ~
—I—{I _I}BRef (4.9)

es posible obtener otra representacion en espacio de estados con Xy y X, = X, — X,,, como
estados, como se muestra en (4.10)). De esta manera, el error entre maestro y esclavo se ha

convertido en uno de los estado de este nuevo sistema,

[ Xs ] _ [ X 1‘:111+1‘:112 R A—A12A } [ Xs ]
Xe Ayg — Agy + Ajg — Agg —Aia + Ago Xe
B
. . Ref
" { By — By } ©
Xs 1 S D,
{ X, } = A[ X, } + B Ref (4.10)

El sistema obtenido en (4.10) contiene la informacién fundamental para el desarrollo
del control por convergencia, la cual sera usada en las siguientes secciones para hallar las
condiciones que debe cumplir el sistema para lograr convergencia entre los estados del maestro

y los estados del esclavo.

4.3.3. Error entre maestro y esclavo

Partiendo de (4.10) se puede determinar que:
X, = (An — Agy + App - A22)Xs
+(—A12 + A22)Xe
+(By — By)Ref (4.11)
donde se observa que si se cumple:

AQl — 0 — 12111 - 12121 + 12112 — AQQ (412)

B, = 0=B,—-B, (4.13)
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el error evolucionard como un sistema auténomo[41], independientemente de X, y X;.

4.3.4. Dinamica del sistema

La dinamica del sistema puede ser estudiada mediante la funcién de transferencia,

G<S)2n><m = C’2n><2n{3[2n><2n_AZnXQn}ilBQ“Xm (4'14>
G(s) 1 x C. (4.15)
S)2nxm A nxan '

2nx det[SIZnXQn - A2n><2n] e
% [ SITLXTL - A227L><7L Alzﬂxn
L [O]nxn sl — Allnxn
X | anxm
L [O nxm

donde la presencia de las matrices nulas se debe a las condiciones (4.12]) y (4.13]). La ecuacién
caracteristica de G(s) es det[slopxon — flgnwn], que usando la férmula de Leibnitz para el

determinante de una matriz cuadrada se puede reescribir como,

det[slyun — A11,,, | det[shysn — Agy, ] =0 (4.16)

7L><n] 7L><n]

donde cada determinante es un polinomio de orden n en la variable s. El primer determinante
rige la dindmica del esclavo, y el segundo determinante se relaciona con la dindmica del error

entre maestro y esclavo.

4.3.5. Condiciones de diseno

Las condiciones y derivadas previamente deben ser cumplidas para lograr
convergencia de estado, por consiguiente son condiciones necesarias, mientras que (4.19)) y
(4.20) pueden ser usadas a conveniencia del disenador para manipular la dinamica del error y
del esclavo dependiendo de los creterio de diseno y desempeno elegidos, mediante la seleccion
de los coeficientes {a,_1,...,a1,a0} y {bp_1,...,b1,bp} cuyos valores fijan la ubicacién de los

polos.
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A manera de resumen se escriben las cuatro condiciones de disenio a continuacién:

Ay = 0= Ay — Ay + Ay — Ay (4.17)

B,=0=DB - B, (4.18)

det[slpxn — flnnxn] ="+ a,_ 15" . Fais + ag (4.19)
det[slpxn — flgznxn] = 5"+ b, 15" .. bys+ by (4.20)

Al incluir los términos del control local ((4.4)) y (4.7])) en el conjunto de restricciones
(4.17), (4.18), (4.19) y (4.20) se obtienen las ecuaciones:

(Insxn — T?BsRsByRyy) ™' (As — TBsRy By Ry — BsRs + TByRA,,)  (4.21)
+(In><n - T2BmRmBsRs)_l (BmRm - TBmRmAs - Am + TBmRmBSRS) = [O]nxn

(Inxn — T?BsRyBy Ry) ' (BsGy — TB,RB,,)

~(Inxn — T* B Ry BsRy) ™ (Byy, — TBiy Ry BsGa) = [0],un (4.22)

det[sLyyn — (Inxn — T*BsRs By R ) ™"
(Ay — TByR,By,R,, + B,Ry — TB,R,A,,)] (4.23)

="+ a,_1s" . Fais+ ag

det[slyun — [(Inxn — T*Bm Ry BsRy) ™' (A, — T B, Ry BoRy)
~(Inxn — T?°BsRy B, Ryt (BsRy — TB,R,A)]]  (4.24)

= 5"+ b, 15" ..+ bs+ by

Hasta este punto se han derivado todas las ecuaciones requeridas para el diseno del

control por convergencia de estados propuesto en la Figld.7 Las condiciones (£.21)), ([£.22),
(4.23) y (4.24) forman un conjunto de ((m x n) + (m x m) + 2n ), donde (4.21)) y (4.22)

contribuyen con (m x n)y (m x m) ecuaciones respectivamente. Es de hacer notar que para
el caso m = 1, que es el caso SISO, el numero de ecuaciones se reduce a (3n + 1), resultado

que coincide con el obtenido en [42]. Por otro lado, el conjunto de pardmetros necesarios
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estd compuesto por {K,,0 € R™" K, € R™" R, € R™" R, € R™" Gy € R™ ™M},

Para resolver este sistema de ecuaciones se propone la siguiente metodologia:

= Fijar los términos K,,» vy K4 al disenar el control local para estabilizar la planta, y

luego resolver (4.21)), (4.22)) y (4.23) para los pardmetros {R,, € R™ ™ R, € R™"

Go € R™ ™} Lo cual implica un exceso de ((m — 1) x n) incognitas. Este problema se
puede resolver, sin perder generalidad, asignado cero como valora ( (m — 1) xmn)
elementos dentro de las matrices. La opcion tomada fue colocar los valores nulos tal que
las matrices tuviesen valores no nulos en la diagonal, ya que son los elementos principales
que actian sobre las variables de realimentacién. Otras opciones también podrian ser
estudiadas. Notese que lo anterior es valido para m > 1, lo cual siempre es satisfecho
por sistemas MIMO. La localizacion final de los polos del maestro y esclavo debes ser
revisadas para asegurar la estabilidad, ya que hasta el momento no se ha encontrado
forma se ajustarlos todos simultdnemente, de hecho, en [46] se afirma que no es posible

en el caso de sistemas SISO.

La complejidad de este conjunto de ecuaciones radica en el ntimero de términos no
lineales y en la diferencia entre el niimero de incégnitas y ecuaciones si se considera el problema
completo con los pardmetros { Ko € R™" R, € R™*" R, € R™" Gy € R™} de manera
simultanea. Se podrian plantear otros métodos para encontrar solucién a este conjunto de

ecuaciones.

4.3.6. Relacién entre el esquema de control por convergencia de
estados y los esquemas clasicos de control bilateral

Existe una relacién entre el esquema de control por convergencia y los esquemas de
control bilateral clasicos. Partiendo de una vista del alto nivel del esquema de control por

convergencia de estados ilustrada en la Fig[d.8| se observan las siguientes relaciones.

= En el esquema posicién-posicién, la inica informacién que se maneja bidireccionalmente

entre los sistemas maestro y esclavo es la posicion. Es posible lograr esta situacién a
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X
Refﬁ;ﬂiaestro —T
G2
R,
R
XS
Esclavo >
(JRetraso

Figura 4.8: Esquema simplificado de convergencia de estados

partir del esquema en la Fig[l.§si se fijan los valores convenientes para Rm, Rs y G2,

como sigue:

G2 = 0
Rs = [1 0]
Rm = [1 0] (4.25)

donde la primera variable de estado del sistema es la posicion.

= De igual manera para el esquema fuerza-posicién, la referencia que recibe el esclavo es
la posicion del maestro, mientras que la referencia que recibe el maestro es la fuerza de

interaccién del esclavo con su entorno. Esto ocurre al usar:

G2 = 0
Rs = [1 0]
Rm = [0 0] (4.26)

= En el esquema fuerza-velocidad, la referencia que recibe el esclavo es la velocidad del
maestro y la referencia que recibe el maestro es la fuerza de interaccion del esclavo con

el entorno.

Rm = [0 0] (4.27)
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4.4. Sistema de Control Robusto basado en LMIs

Utilizando la similitud del control por convergencia de estados con el control clasico
posicién-posicion, y con la idea de explorar otros métodos para el control local, se propuso
un esquema de control bilateral posicién-posicién con control local basado en control robusto.
El control robusto consiste en el desarrollo de un controlador inmune a ciertas variaciones
del modelo de la planta que son especificadas en el diseno. Esta técnica es de especial
utilidad cuando hay incertidumbre en el modelo de la planta, o incluso cuando el valor de

sus parametros varia durante la operacién de la misma.

El control robusto ha sido empleado anteriormente en teleoperacién. Se encuentra
en la literatura un sistema de control bilateral para micro-manipulaciéon[49], que trata de
la manipulacion de objetos con dimensiones muy pequenas. En ese trabajo se presenta un
controlador robusto con criterio H,, y un controlador de ganancias programadas. En [50]
se presenta un analisis riguroso de estabilidad de un sistema bilateral con control robusto.
Otro trabajo en el area muestra el uso de control robusto para teleoperacién cooperativa,
una metodologia innovadora en la cual multiples maestro son operados simultaneamente para
controlar esclavo que se encuentran en el mismo lugar para cooperacién en la realizacion de

una tarea comun.

Como punto previo al desarrollo del marco matematico para tratar con este tipo de
sistemas, se hace una breve introduccién a los sistemas de desigualdades lineales (LMI, Linear

Matrixz Inequality), ya que son la herramienta operacional con que se tratan dichos sistemas.

Desigualdades Matriciales Lineales (LMI)

Una LMI tiene la forma
Fl)=F,+x1Fi+...+ Foz, >0 (4.28)

donde 7 ...z, son las incégnitas del sistema y F; € R™ ™ son matrices dadas. También es

posible contruir un sistema de multiples LMIs.
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4.4.1. Sistemas inciertos

Los sistemas inciertos son aquellos que presentan incertidumbre en el valor de los
parametros del modelo que los representa. La variacién de estos parametros puede ocurrir
debido al desconocimiento del valor de los parametros fisicos de la planta, o a variaciones de

éstos como consecuencia de procesos fisicos de los cuales no se posee un modelo riguroso.

Los sistemas inciertos deben ser representados de una manera matematica para poder
ser usados en el contexto de la solucién del problema de control, como Dado un sistema

politépico

(t) = A(t)x(t) + B(t)u(t),
y(t) = C(t)x(t) + D(t)u(t), (4.29)

donde A(t), B(t), C(t) y D(t) son las matrices en representacion de espacio de estados del
sistema, que en este caso se considera variante en el tiempo. La variacién de los parametros
inciertos de la planta repercuten en los valores de los elementos de estas matrices, por lo que si
las variaciones son acotadas, se obtiene una variacion acotada en estas matrices. Al representar
el rango de la variacién de cada parametro como un lado de un poliedro, obtenemos un politopo
que en su interior contiene a todas las variaciones posibles. Por ejemplo, una planta con tres
pardmetros inciertos (v1,v2,v3), contiene sus variaciones dentro de un paralelepipedo, como
se muestra en la Figl4.9) donde cada lado representa a un pardmetro. Los vértices del politopo

P; representan los valores extremos de variacién, para cada uno de los cuales existe una A;,

B;, C; y D;.

Estabilidad de un sistema incierto

El teorema de estabilidad de un sistema incierto establece que un sistema es estable si

y sélo si existe una matriz P = P’ > 0 solucion de la desigualdad
AP+ PA; <0, (4.30)

donde A es la matriz de estado del sistema bajo estudio.
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P7

vl

Figura 4.9: Politopo general para variaciones de tres pardmetros

Problema de estabilidad

Dado un sistema politopico
(t) = A(t)z(t) + B(t)u(t), (4.31)

la estabilidad puede lograrse a través de una ley de control u(t) = Krx(t) mediante

realimentacién de estados con ganancia Ky, para un sistema resultante a lazo cerrado
&(t) = [A(t) + K B(t)]x(t) (4.32)

que sea cuadriticamente estable. Las matrices A(t) y B(t) son inciertas, pues consideran
las variaciones en el modelo de la planta, sin embargo, para la solucién del problema se
consideran como matrices ciertas A y B, respectivamente. El criterio de estabilidad (4.30))

indica la siguiente condicion:

(A+BK;)P+ P(A+ BKy) <0, (4.33)
o de manera equivalente:

A'P+ K}B'P +PA+ PBK; <0, (4.34)
donde Py K/ son las incognitas. Esta expresion se puede convertir en su forma dual:

SA'+ SK}B'+ AS + BK;S < 0, (4.35)
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expresion en la cual es posible sustituir R = K¢S para convertirla en una LMI de la forma:
SA"+ AS+BR+ R'B' <0, (4.36)

solucionable si existen las matrices simétricas S = S’ € R™" y R= R € R™*".

4.4.2. Problema de seguimiento

El problema de seguimiento consiste en que la salida controlada (Y') del sistema sea
capaz de seguir a una referencia (Ref.) constante sin error en estado estacionario. Esto se
logra mediante el aumento de la planta con un integrador en el camino de la senal de error
de seguimiento entre la salida y la referencia del sistema, como se muestra en el esquema de
la Fig[d.10] donde se observa que la planta cuenta con estabilizacién por realimentacién de
estados mediante la ganancia K. El bloque integrador es acompanado de una ganancia K;
que junto a Ky deben ser halladas tal que el sistema sea estable y satisfaga la condicién de

seguimiento.

Kf €——
W
v U l X
ReL)?—» 1/S = Ki Planta >
Yl

Figura 4.10: Esquema de control para seguimiento

La representacion en espacio de estado del sistema aumentado es:
x(t) = A(t)x(t) + B(t)u(t) + Byw(t)

y(t) = C.(0)x(t) + Dzyu(t)
0(t) = Ref(t) —y(t) = Ref(t) — C:(t)(t) — Dauu(t) (4.37)
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la cual puede reescribirse en términos del vector [ z(t) (t) ]* como:
0T < [ [T B e B e [ ]
| | ;i } { igi; } + { lif“ }’U(t) (4.38)

[ y(t) C.
0
Las escuaciones en (4.38) son la representacién en espacio de estados del sistema

aumentado, y sus matrices pueden ser utilizadas para los calculos sobre este sistema sin realizar

otras modificaciones o ajustes.

Teorema de reubicacién de polos por realimentacion de estados

Dado el sistema lineal

u (4.39)

donde las matrices A(t), B(t), C(t) y D(t) se encuentran dentro del politopo de
vértice P7 construido con las variaciones de los parametros, puede ser estabilizado mediante
realimentacion de estados u(t) = Kjx(t), y sus polos pueden asignarse a la regién LMI
R(a, p,0) mostrada en la Figll.11] si y sélo si existen las matrices S = §' € R™" y
R =R € R™" que satisfagan el siguiente sistema de LMIs:

A;S + SA+ BiR+ R'B] +2a5 < 0

—pS A;S+ B;R ] <0
SA;+ R'B; —pS
sin(6)(A4;S + SA, + BiR+ R'B!) cos(0)(A4;S — SA, + BiR — R'B}) | <0 (4.40)
cos(0)(SA; + AiS + R'B] — B;R') sin(0)(A;S + SA; + B;R + R'B;) | '

El sistema contiene a cada una de las matrices i-ésimas correspondientes a cada vértice P; del

politopo. La ganacia de realimentacién de estados es K; = RS~

Utilizando el teorema anterior para el sistema aumentado (4.38]) se consigue resolver

el problema de seguimiento con realimentacion de estados y reubicacion de polos, lo que
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permiten ajustar la dinamica de la respuesta del sistema. Este procedimiento se emplea tanto

para maestro como para esclavo a manera de control local, y luego se insertan los sistemas

aumentados en el esquema de control bilateral, como se muestra en la siguiente secccion.

4.4.3.

N A7
\\EY// "‘-.\
i N\
v |
< Z: i die }
K§ /
S /
e\ /
R(a, p,0) -~ i S=~
: e

Figura 4.11: Zona de reubicacion de polos

Esquema de seguimiento en el marco del control bilateral

Al incluir el sistema de control por seguimiento, en el esquema de control bilateral

posicién-posicion se obtienen la conexiones mostradas en el diagrama de la Figl4.12|

C<—

Ref._>< 1/s =»Kin >
- Maestro
G —
1 Ym
L o e e e e e e
R Lado del
m
Maestro virtual
Lado del
RS Esclavo
[ |
1 1
1 1
1 1
) Xs !
) Esclavo |
1 1
1

Figura 4.12: Esquema de control robusto en configuracién bilateral

Para disenar el control local es necesario resolver el sistemas de LMIs en (4.40) para
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el sistema aumentado cuya representacion en espacio de estados se escribi6 en (4.38)). De esta
manera, se configura un controlador robusto que satisface el problema de seguimiento tanta
para maestro como esclavo. Luego, se establece el esquema posicion-posicion para el control
bilateral, usando las ganancias R,,, y R, para limitar el intercambio de informacién a la variable

de posicién, como se mostré en

En el Capitulo 6 muestran los resultados de la simulacion de este esquema de control
de manera aislada y posteriormente en forma integrada con el sistema sensorial desarrollado

en el Capitulo 3.
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DESCRIPCION DE LAS PLATAFORMAS

El Capitulo sobre las plataformas consiste en una explicaciéon de las plataformas
roboticas utilizadas en el presente trabajo de tesis, tanto para el ambiente de simulacion,
como para la implementacién practica de los sistemas. Se considera en primer lugar la
plataforma comercial de Quanser compuesta por un helicéptero de 2-GDL, se desarrolla el
modelo dinamico a utilizar en las simulaciones y se explica su funcionamiento. En segundo
lugar, se pasa a la descripcion de las plataformas utilizadas para la experimentacion practica
con un helicoptero a escala de 6-gdl, el cual requiri6 el diseno de un banco de pruebas en el
laboratorio, que consiste en una estructura que sostiene y asegura al helicoptero al tiempo que
le permite movimientos en sus 6-GDL. En este capitulo se dan detalles sobre el funcionameinto
del helicéptero a escala, asi como del diseno y fabricacion del banco de pruebas en sus diferentes

etapas.

5.1. Helicéptero de 2-GDL Quanser

La plataforma del helicéptero de 2-GDL de la marca Quanser® consiste en un sistema
aerodinamico que emula a un helicoptero en los GDL rotacionales de picth y yaw. Su proposito
fundamental es la investigacién en el drea de control. La planta se muestra en la Fig[5.1] donde
se especifican los GDL y el sentido de medicién de estos utilizando la instrumentacion de la

plataforma, que se basa en dos encoders de alta precisién con adquisicién a una frecuencia de

1KHz.

La planta cuenta con dos motores DC que actiian sobre las aspas principales y las aspas

de colas para controlar el pitch y yaw respectivamente, los cuales muestran ecople al igual que
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o o =
s
— -

a4 Pitch Axis

Figura 5.1: Helicoptero de 2-GDL

ocurre en un helicoptero.

5.1.1. Modelo dinamico

El procedimiento para desarrollar el modelo dindmico de la planta es muy similar al
utilizado para el cdlculo de la dindmica de un manipulador robético [21], aprovechando el

hecho de que el cuerpo del helicoptero tiene un punto fijo atado a la base, como se observa en

la Figh.1]

De esta manera se puede desarrollar el modelo cinemaético colocando los sistema de
referencia apropiados con un procedimiento similar a la convenciéon de Denavit-Hartenberg
para manipuladores [21I]. Se considera que las variables de articulacién, o coordenadas

generalizadas de Lagrange, son los dngulos de pitch y yaw q = [0(t), ¢ (t)], como se ilustra

en la Figh.2

El diagrama de cuerpo libre de la Fig5.3] servird como referencia para las ecuaciones

que siguen.

Utilizando transformaciones homogéneas se obtienen las matrices de rotacién y
traslacion para asociar un punto fijo P sobre la base del helicéptero, y el centro de gravedad

del cuerpo (mévil):
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Yaw axis

Pitch axis

Figura 5.2: Sistemas de referencia en la plataforma

Figura 5.3: Diagrama de cuerpo libre del sistema

CyCo Sy —CypSp  CyColem
—5yCo Cyp  SypSe  —SyColem
RE,, = v 5.1
oM S 0 Cop S,glcm ( )
0 0 0 1

El vector posicion del centro de masa corresponde a la ultima columna de la matriz

en (5.1) y la velocidad del centro de masa se halla mediante la derivada. Con este vector es

posible hallar la energia potencial (V) y cinética (T) del cuerpo,
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1 do)\> 1 dyp(t)\’
=gl (7) 5 <—dt )

et (5 0) (242 con (000 con w0 s 00) (02 ) 1)

(= cos (060 (P42 o8 000) o -+ s (005 (010 (7 lcm)2

+ (cos (9(15)))2 (%) 2 (5.2)

V= mpeigsin(0(t))lem (5.3)

donde J.q es el momento de inercia equivalente en los ejes de pitch (p) y yaw (y), Mpe
es la masa del helicéptero, y [.m es la distancia del centro de rotacion al centro de masa
del helicoptero. A partir de las energias se puede obtener el Lagrangiano del sistema y las
ecuaciones del movimiento, con K la constante de fuerza de empuje del motor, B la fricciéon

viscosa del eje, y V' el voltaje del motor,

dQQ(t) - Kymep + Kyyvmy
A2 Jeq, + M cos(0(t))212,,
2
B,y (40) sin(0())12, cos(010)) + macig cos(0(1)) L
(5.4)
Jeqp + mhelil?;m
d2¢(t) _ Kppvmp + KPyme
dt? Jeqy + Metil?,,
2mhelid1§_§t) sin(0(t))12,, COS(‘g(t))%Sst)
Jeq, + Mneri cos(0(1))212,,
di(t)
ByT (5-5)
Jeq, + Mneri cos(0(t))?12,,
Se puede linealizar el sistema alrededor en un punto de operacién,
T =[0 ¢ 6 $]=[000 0] (5.6)

para obtener la representacion en espacio de estados siguiente:
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0 0 1 0
0 0 0 1
X = B x
00 _J6q7p+”fhelilgm OB
o 00 0 _Jeq,y+myhez¢l§m
_ 0 0
0 0
+ Kpp Kpy u (57)
J547P+mhelilzm Jeq,pJthelz‘lgm
yp Yy
L Jeq7y+mhelilgm Jeq,y+mhﬁlil%m
[ 1 0 0 0
B 0100/
Y = oo o0 0
00 0 0

El sistema podria linealizarse para otros puntos de operaciéon, obteniendo la respectiva

representacion en espacio de estados para cada uno de ellos.

5.2. Helicéptero a Escala

Un helicéptero a escala presenta la misma estructura mecénica y principios de
funcionamiento que su equivalente de escala real. El cuerpo de un helicéptero a escala se
fabrica generalmente de aluminio, plastico de alta resistencia, y fibra de carbono, materiales
que favorecen la resistencia del cuerpo y el peso necesario para ejecutar maniobras de vuelo.
Una de las lineas mas populares de helicépteros a escala es T-REX de Align, linea que cuenta
con varias escalas. Entre ellas, el Grupo de Mecatronica cuenta con el T-REX 450 mostrado
en la Fig[5.4] el cual fué utilizado en el presente trabajo. Es capaz de manejar una carga ttil
de 800g., lo cual resulta suficiente para la instalacion de la IMU, de la cual se dan detalle en

el Capitulo 7.

El helicoptero cuenta con un sistema electrénico compuesto por un receptor de
comunicaciones, un giréscopo y controlador integrado para el angulo de yaw, baterias y
regulador de velocidad del motor principal. Estos helicépteros utilizan tres servo motores
para manejar la posicion del swashplate y un cuarto servomotor para controlar el angulo de

ataque de las aspas de cola. Por su parte, el motor principal es un motor DC responsable de



Figura 5.4: Helicoptero a escala T-REX 450 de Align
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mover las aspas principales del helicéptero, y mediante una reduccion transmitir las rotaciones

a las aspas de cola. Una ilustraciéon del mecanismo del helicoptero a escala se muestra en la

Fig[.5

ASPAS PRINCIPALES

o amasae

POLEA DE COLA

25 DIENTES

ASPAS DE COLA

-3

106 DIENTES

150 DIENTES

12 DIENTES

MOTOR

Figura 5.5: Mecanismo del helicoptero a escala

A continuacién se hace una breve descripcién de las piezas mds importantes en el

funcionamiento de un helicoptero a escala.

Swashplate

. Esta pieza es el mecanismo principal que permite variar la inclinacién de las aspas

principales. Es un disco cuya inclinacion y posicion vertical pueden variar en funcion de la

posicién de tres servomotores llamados CCPM. El swashplate se conecta al cabezal principal

mediante unas piezas que permiten variar el angulo de ataque de las aspas principales, y con

ellos actuar en los 6-GDL del helicéptero. Estas piezas se muestran en la Figl5.6]
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CABEZAL

SWASHPLATE

Figura 5.6: Cabezal principal y swashplate del T-REX 450

Cabezal de cola

. El cabezal de cola permite manejar el dngulo de ataque de las aspas de cola mediante
la posicion de un servomotor. La presencia de la cola es fundamental en la dinamica del
helicéptero y sin ella se pierde la controlabilidad sobre la planta. Su accién principal es sobre

el angulo de yaw del helicoptero, pero también interviene en la estabilizacién del mismo.

5.3. Diseno y Fabricaciéon de un banco de pruebas de 6
gdl

El vuelo de helicopteros a escala de este tipo es un actividad que debe hacerse
con diversas medidas de seguridad debido al riesgo de fallas durante el vuelo y a la alta
velocidad de las aspas principales (alrededor de 1000rpm) y aspas de cola. Por otro lado, la
respuesta dinamica del helicéptero es muy alta, por lo que fallas en el control pueden resultar
irreversibles. Estas razones motivan el desarrollo de estructuras de seguridad que permitan al
helicéptero ejecutar movimiento en ciertos GDL pero restringiendo el movimiento a cierta zona.
Estrucutras de este tipo se han realizado en otras universidades [51] e incluso se encuentran

patentes de estos disenos[52].
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5.3.1. GDL lineales: Antecedentes

Al comenzar el presente trabajo se contaba con una estructura de seguridad para los
GDL de traslacién, mostrada en la Fig[5.7} Esta estructura permite el desplazamiento de una
base central en las dos direcciones horizontales (x,y), y el dezplazamiento vertical (z) mediante

la elevacién de todos los conectores de la base central.

Figura 5.7: Antecedentes: Estructura de seguridad para los GDL de traslacion.

5.3.2. Desarrollo de los GDL lineales

Esta estructura fue modificada para mejorar la estabilidad y rigidez de la misma.
Se disminuy6 la dimension vertical y se agregaron enlaces en forma de cruz de cada lado
del cuadrildtero para evitar el balanceo de la estructura. Se colocaron limitaciones para el
movimiento de la base central de tal manera que el helicoptero no pueda alcanzar los limites
de la estrucutra. Por otro lado, se modificé el método de ascenso, ya que la estructura a levantar
resultaba muy pesada para el helicéptero. La solucion para el GDL vertical se acopld a la etapa

de rotaciones mediante dos ejes telescopicos que permiten el ascenso del helicéptero levantando
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Unicamente el eje interior.

El resultado de estas moficicaciones se muestra en la Fig[5.8|

(b)

Figura 5.8: Estructura de seguridad para los GDL de traslacién modificada. (a) Disefio en
CAD. (b) Fotografia.
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5.3.3. Desarrollo de los GDL rotacionales

Diseno 1: Juntura rotacional esférica (ball joint)

Un primer diseno para los movimientos rotacionales se basé en una juntura esférica
comercial, a través de la cual pasa un eje que soporta al helicéptero. Sin embargo este diseno
resulté muy pesado. El diseno ofrecié buenos resultados en cuanto a la capacidad de rotaciones,
sin embargo el eje de rotacion estd muy alejado del centro de masas del helicéptero (Fig y
el peso de la juntura mostré un efecto notable en el momento de inercia del cuerpo, afectando

la respuesta dinamica.

Juntura esférica

i Centro de masa helicoptero
Centro de Rotacion P

Figura 5.9: Montaje con juntura esférica

Diseno 2: Juntura sin contacto

El segundo diseno consiste en una placa donde se sujeta al helicoptero que es capaz
de girar libremente alrededor de la estructura telescopica para movimiento vertical. De esta
manera no hay contacto ni roce en las rotaciones. En la Fig[5.10] se muestra el diseno CAD,

mientras que en la Fig se muestra una fotografia del montaje del helicéptero.
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Figura 5.10: Diseno en CAD de la juntura para movimientos rotacionales y ejes telescépicos.

Figura 5.11: Montaje del helicéptero usando el segundo disenio

5.3.4. Diseno mecanico estructura 3GDL rotacionales basado en
centro de masa para T-REX 600

Durante el desarrollo del presente trabajo se identificd la necesidad de contar con un

helicoptero de mayor tamano capaz de levantar mayor peso en vuelo, lo cual serd necesario en
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futuros trabajos con todas la instrumentacién y centro de procesamiento on-board. El modelo

elegido para tal fin fue el T-REX 600, cuyas dimensiones se muestran en la Figls.12

i 600mm 23.62"

—%

- TREX 450 SE
650mm 25 59"

Figura 5.12: Comparacién de dimensiones entre T-REX 450 y 600

Su comparacién con las dimensiones del T-REX 450 sugiere la necesidad de una
estructura de mayor embergadura. Por ello se disend en conjunto con el Laboratorio de
Prototipos de Ingenieria Mecanica USB una estructura para este helicoptero, con un diseno
innovador en el cual el centro de masas del helicéptero coincide con el centro de las rotaciones
para la mayoria de los casos. Se determiné que no es posible lograrlo para todos los casos, ya
que ocurre un efecto similar al encontrado en los girdscopos mecanicos cuando dos de los arcos

giratorios se alinean.

El diseno final se basa en un arco que puede desplazarse sobre un arreglo de
piezas giratorias, lo cual permite el movimiento de roll del helicoptero. Simultaneamente,
el helicoptero puede girar en pitch y yaw sobre dos ejes que coinciden aproximadamente sobre

el centro de masa del cuerpo.

Por otro lado, el helicoptero es sujetado con una placa que se anade a su estructura, y
que sujeta al eje de pitch. Respecto a los materiales se considerd aluminio para las piezas de
fabricacién en el laboratorio, por ofrecer el menor peso entre los metales posibles. Las piezas

comerciales no se pueden modificar, por lo que se seleccionaron las de menor tamano posible.

Esta estructura se comenzara a fabricar en el mencionado laboratorio.



(b)
Figura 5.13: Estructura para T-REX 600 de GDL rotacionales.

89



90

SIMULACIONES Y RESULTADOS

En este capitulo se muestran las simulaciones realizadas para validar los fundamentos
tedricos en las areas de fusion sensorial y control bilateral que fueron desarrollados en los
Capitulos 3 y 4, respectivamente. Se explican los fundamentos de cada simulacién realizada
en Matlab®/Simulink® y se muestran y analizan los resultados obtenidos. En primer lugar
se realiza la simulaciéon del sistema sensorial y de los sistemas de control de manera aislada,
posteriormente se integran en una simulacion del esquema de control bilateral donde los estados
del maestro y del esclavo son estimados y reportados por el sistema sensorial. Finalmente
se anade un dispositivo de entrada-salida con realimentacién de fuerzas para permitir la

teleoperacion del sistema por un operador humano.

6.1. Sistema Sensorial

En esta seccidon se presenta el desarrollo de la simulacion de una Unidad de Mediciones
Inerciales (IMU) y el correspondiente sistema de procesamiento que permite obtener un INS
para 3-GDL angulares: roll, pitch y yaw. El objetivo de esta etapa es contar con un sistema que
recibe como entrada a las variables del movimiento del cuerpo (r, p, y, 7, p, ), y a partir de ellas
reproduce el comportamiento de los sensores inerciales mediante la simulacion del modelo de
éstos, produciendo la salida analdgica esperada para los sensores reales (a,, ay, @, Wy, Wy, W,).
Luego, estas senales analdgicas son procesadas tal y como lo serfan en el sistema real para

obtener un estimado de las variables relacionadas al movimiento angular del cuerpo.

Este proceso de simulacién del sistema sensorial (SS) se muestra en el diagrama de

bloques de la Fig.. Las variables relacionadas con las rotaciones del cuerpo (r,p,y, 7, p,9)



91

son la informacion de partida para la simulacion del modelo de los sensores, la cual permite
obtener las salida analdgicas de éstos ante esos movimientos especificos. Luego, las senales
analogica de los acelerémetros y giréscopos pasan por un sistema de adquisicion de senales
cuya tarea es generar el equivalente digital que puede ser procesado por computador. Una vez
adquiridas las senales digitales, se pasa al proceso de calibracion de las aceleraciones lineales y
velocidad angulares para realizar el proceso de fusion sensorial que finalmente arroja el estado
estimado de las variables de interés (r,p,y, 7, p,y). Es de hacer notar que el sistema produce
los estimados (7, p, 7, p, g;) a partir de (ay, ay, a,, w,, wy, w,), tal como ocurre en un INS real,

ya que los valores reales de (7, p,y, 7, p,y) son utilizados iinicamente para reproducir la salida

de los sensores en esas circunstancias.

Informacion Vel. y Sefiales de los fol Datos Pos. y Vel. angular
Pos. angular del sensores Sgr?a es Calibrados estimada por el
robot er} el espacio simulados[V] aquIr:daS[VQ] [811[0{598] sistema slensorial
]
| I | | |
| I | | |
| ax | ax i ax i L
Fr; - ay | > ay | > ay | i fy
y : Modelo 3z * f Adquisicion |37 f az . Sistema de > P A
. - Se““?res wx . .| desefiales |wx - .| Calibracion |wx Fusion =Y
=T 2| 3xAcelerémetros wy ! Wy T o Wy T - > A
- ,, 5| (ADCs) Y. o Y Sensorial . .
p_>| +3xGiroscopos [z " Wz I Wz I —> DA
o m— —> > = v
Y 1 1 1 1 y

Figura 6.1: Diagrama de bloques de la simulacién del sistema sensorial

Como sistemas de referencia se ha utilizado que los valores de (r,p,y, 7, p,y) cumplen
la convencioén de los dngulos de Tait Bryan y las variables (a,, ay, a,, w,, w,, w,) se refieren al

sistema de coordenadas del cuerpo. Ambas convenciones se mostraron en la Seccién3.2.4]

A continuacién se describe el proceso interno de cada una de estas etapas.

» Modelo de los sensores. Esta etapa toma los valores reales de (r,p,y,7, p,9) y

produce los correspondientes valores de (a, ay, a,, w,, wy, w,) reales para el movimiento

del cuerpo, utilizando las expresiones ((3.11] 3.13)) para las aceleraciones y (3.14)) para

las velocidades angulares.

Luego se emplean los modelos (3.8)) y (3.10]) para la simulacién de la salida analdgica de
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acelerometros y giréscopos triaxiales que serian las mediciones de los sensores MEMS.
Usando y se despejan los valores analdgicos en voltaje [V], y se anade ruido
blanco gaussiano (n) de potencia o2, para cada eje de medicién, como se muestra en las
expresiones . El resultado es saturado de acuerdo al rango se medicién del sensor.

Todo el proceso se ilustra en el diagrama de flujo de la simulacién en la Figl6.2]

a[V] = tha%mmz
W] = E e,
) = =P Dl o,
o) = el Bu O fsed |

(Ko, [*/sec/V]

B wy[°/sec] + By, (t)[°/sec] 2
wlV] = K Plsec/V] 0wl

_ wlfsed 4 BuOFfsed
w,[V] = (Ko [°/sec/V] + 0w, N, (6.1)

Informacion Vel. y Sefiales de los
Pos. angular del robot sensores
en el Iespacio simulados[V]

| 3xAcelerémetro

I
I
I fmmmm e e e m = =~ |
1 | 1 .
r raX ax ax | ax ax .| axj |1
L ([ T el [l
P ay :]‘([p])av\ av,] © |av,| s favs < e
. " w .
I az az | v laz.] © laz | S |laz,] © el
y | | I b o b | © b E .
.- — T 0 lwx,| T jwx,| O jwx,| S A1
| 1 WXi > - ol I fra} :
3 rwx p = o 3wyl !
X o wy. | 5 wy. | B |wy,]| @ 3.,
. . | wy| = f 7 1 © > > ? | 1
p_l_)|_ L o' | WZ
v Llwz P WZ | WZ_| Wz _ Wz —>
o—_t sl | . | :
LA [ I e L

Modelo Sensores 3xGiroscopo

Figura 6.2: Etapa de simulaciéon del modelo de los sensores. Produce las senales esperadas
para giréscopos y acelerometros MEMS dada la informacién real de la posicién y velocidad
angulares de la plataforma

Los paradmetros B,,, K, y o2, dependen del sensor utilizado, y se pueden ajustar en

el ambiente de simulacién, de tal manera de poder simular diferentes tipos de sensores.
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Estos parametros estan directamente relacionados a la calidad del sensor, por lo que es

posible estudiar el sistema con diferentes parametros de calidad.

El ruido blanco es una buena aproximacion del ruido encontrado en sensores MEMS,
como se demuestra mds adelante en la seccién con el estudio de las componentes
frecuenciales de sensores MEMS, y su presencia en el sistema tiene por objeto emular el

ruido de sensores y ruido de medicién que existe en una IMU fisica.

Sistema de adquisicién. Como todo sistema electronico que realice procesamiento
digital de senales analdgicas provenientes de sensores, es necesaria una etapa de
adquisicién de senales que se implementa mediante conversores analégico-digital (ADC,
Analog to Digital Converter). Los ADCs se simulan a través de la cuantificacion de la

senal, como se ilustra en la Figl6.3]

Sefiales de los
sensores Sefiales
simulados[V] adquiridas[Vg]
! Frecuencia de muestreo fs '
i Muestreo Simultaneo 1
v ADCs de n bits v

I :
i:_l_) —:i;%
iy 1 av i,

1 l I
i ,—>: Cuantificacion _'L|>

’ | .
WX_I_I_) I—WK—,—>
Wiy 1wy,
WY L gl | .
wz ! | wa i

1 I _:_;_>

Adquisicion de sefiales
(ADCs)

Figura 6.3: Etapa de adquision de senales. Conversores analégico-digital

Las especificaciones para la simulacién son el numero de bits del ADC para la
cuantificacion y la frecuencia de muestreo. El proceso de muestreo se ejecuta de manera
simultanea para evitar errores de ortogonalidad en las mediciones de los diferentes ejes.

Este particular se explica con méas detalle en la Seccion [7.1]

Calibracion Se realiza la calibracion de las senales para hallar los valores corre-
spondientes en las unidades de interés, a partir de los valores analégicos con ruido y

cuantificacion (V). Esta etapa serfa realizada por el procesador de un INS.
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La calibracién se realiza con el proceso inverso de ([6.1)) usando un estimado del bias y
del factor de escala de los sensores, ya que los valores reales son desconocidos. Estos
estimados de pueden hallar mediante un proceso de calibracion del sensor o bien son
publicados por el fabricante. Para la simulacién de un sensor especifico, deben tomarse los
valores correspondientes. El proceso de muestra en la Figl6.5] y las ecuaciones utilizadas

SOI:

alg] = (Ko lg/V]-a.[V]) = Ba,[9]
aylg) = (Kalg/V]-a,[V]) = B, gl
alg] = (Kaz[g/v] a.[V]) — Ba.[g]
wy[*/sec] = (Ku,["/sec/V]-w,[V]) = By, (£)[°/sed]
wy[*fse] = (Ku,[*/sec/V]-w,[V]) = By, () /sec]
we/sec] = (Ku.[*/sec/V]-w.[V]) = Bu, (t)[°/secl. (6.2)
Sefiales Caﬁg:!csios
adquirildas[Vq] [g]’[ﬂl/seg]
S Y e Y i
X ax ax ! |
av. b :: Tg ay ay 1 : N
LH_) § az o az : .
WK-!-:—> <g wx|~ @ wx:_|_>
m:%, E wy wy | : N
Mé_:_, wz wz : .
! 1,
T Glbracion

Figura 6.4: Etapa de calibracién de los sensores. Correccion de bias y factor de escala

Para los estimados By, y K, se utilizé dentro de la simulacién un valor aleatorio cercano

al valor real, lo cual es un comportamiento similar al encontrado en un INS real.

» Sistema de fusion sensorial Finalmente, este sistema realiza la estimacién de los

estados (r, p,y, 7, p,y). En primer lugar debe ejecutar las transformaciones las mediciones
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calibradas de (ay, ay, a,, w,, wy,,w,) a (r,p,y, 7, p,y) utilizando las ecuaciones (3.11}}3.12]
y 13.15)), como se ilustra en la Figl6.5|

Datos
Calibrados Pos. Y Vel. angular
(8],[*/seg] estimada por el

| sistema sensorial

ay - .l A
™ az —T—r
| B .—|—|>6
WXi I ‘ WX+ LI | :
wy: Pl=1f|[w? . Filtro de | !
! “A y p \/ al I 1 A
wz; r . Kalman [ a——
o 1 .
! | | I A
b . v = |« T D
- y y= | ydt : | p
P -\ | © A
. I —— >
;! Y _| Simulacién y ] : Y
i : Brdjula '
Informacién » : !
externa e === !
{ej. Encoders ' Sistema de Fusion Sensorial .
Céamaras) ' |

Figura 6.5: Etapa de fusion sensorial para la estimacion de los estados del sistema

En el diagrama de la Figl6.5]se ha anadido la simulacién de una brijula al procesamiento
de la IMU (acelerémetros y giréscopos). Esta etapa permite corregir el error de drift en la
estimacién del dngulo de yaw, fenémeno que se explicd en la Seccién3.4.3] Para realizar
la simulaciéon de una bruijula electrénica, se toman la informacién real dentro de la
simulacion del dngulo de yaw y se anade ruido blanco. En el caso de tener informacion
de otro tipo de sensor como encoders o camaras, se puede a manera de brijula, estrategia

que se utiliza mas adelante en el Capitulo 7.

Resultados

Se muestran a continuacién los resultados de tres simulaciones para diferentes
variaciones del movimiento del cuerpo en (r,p,y,7, p,y). Para la simulacién 1 (Sim. 1) se

coloc6 un patrén sinusoidal para (r,p,y), mientras que para la Sim.2 se probé un forma
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de onda de escalones para (p,r) y una sinusoidal para (y). Por ultimo, en la Sim. 3, se

utilizé6 una onda sinusoidal para (p,y) y un valor constante para (r). Para todos los casos

se utiliza una frecuencia de muestreo f; = 1K Hz y una resolucién analdgico-digital de 12bits,

para giréscopos de 120°/seg y acelerémetros de 1g. En la Tabla muestran los resultados

obtenidos en término de los errores de estimacién (z — ).

Tabla 6.1: Datos del error de estimacién del sistema sensorial en simulacién

] Sim.1 Sim.2 Sim.3
Error RMS [°] 0.5566 1.5879 0.5495
p Varianza [°2] 0.2542 2.4602 0.2892
Media [°] 0.2358 0.2473 0.1130
Error RMS [°] 45.0236 46.2742 34.7168
y Varianza [°?] 514.7681 511.4631 273.5047
Media [°] 138.8801  -40.3713 -30.5247
Error RMS [7] 0.0352 0.0447 0.0409
y Varianza [°?] 8.2261e-004 0.0015 0.0014
(brajula) Media [°] -0.0205 -0.0226 -0.0150
Error RMS [7] 0.3215 1.0663 0.3531
r Varianza [°?] 0.0883 16.5081 0.1244
Media [°] 0.1229 0.1635 0.0157
Error RMS [°/seg] 1.2807 1.3557c+013  1.3275
P Varianza [°/sec’]  1.3570 1.8378e+026 1.3505
Media [°/seg] 0.5534 3.0006e+010 0.6418
Error RMS [°/seg] 0.8622 1.1600 0.8677
7 Varianza [°/sec’]  0.3134 0.8213 0.5180
(brijula) Media [°/seg] -0.6557 -0.7241 -0.4846
Error RMS [°/seg] 1.3364 1.7045 1.5853
Y Varianza [°/sec’]  1.3531 2.3746 2.2796
Media [°/seg] -0.6580 -0.7284 -0.4833
Error RMS [°/seg] 1.1045 1.04460-+013  0.8641
7 Varianza [°/sec’]  0.9607 1.0913e+026 0.2538
Media [°/seg] -0.5092 2.7527e4+010 -0.7021

En el dngulo (y) se observa una diferencia notable entre el error RMS de la fusién

sensorial con y sin brijula, esto es debido al error acumulativo (drift) que ocurre al no aplicar

una correccion a los valores del giréscopo. La ayuda de la brujula logra corregir el error de igual

manera que los acelerémetros lo hacen para (p,r), por lo que el error RMS de (7, p, Ybrujula)

presenta el mismo comportamiento con valores entre 0,3° y 0,55° RMS. Sélo el caso de la Sim.

2 excede estos valores para (p,r) con valores de error RMS (1,5879°,4,0663°) debido a las
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discontinuidades abruptas en el valor de estas variables por ser escalones. De manera similar
se observa que el valor RMS en la estimacién de (7, p) presenta valores extraordinariamente
altos en ese caso, lo cual se debe a los escalones. A pesar de estos altos valores de error en (7, p),
la estimacién final de (r, p) se ve afectada en una pequena magnitud. Para las estimaciones de
(7,p) en la Sim. 1 y Sim. 3 donde no se presentan discontinuidades, los resultados estan dentro
del rango de error (0,86°,1,58°). Todos los valores se encuentran dentro del rango esperado

para sistemas basados en tecnologia MEMS.

Las discontinuidades en los valores angulares no se encuentran en los sistemas fisicos
reales. El efecto mas parecido puede ocurrir con tasas de rotaciéon muy elevadas, en cuyo
caso es necesario usar acelerémetros con sensibilidad y giréscopos con rango de medicion
suficientemente altos para realizar las medidas. Las pruebas de discontinuidades se hicieron
a manera de estudio del peor caso posible, y permiten observar la respuesta temporal del
filtro de Kalman ante esta situacién, ademas de ser el caso extremo para analizar el error de
estimacién del filtro una vez alcanzado el estado estacionario. Una discontinuidad también
podria ser observada en el sistema si la frecuencia de muestreo es inferior al doble de la
frecuencia méxima presente en el sistema (Teorema de Nyquist), por lo que entre una muestra
y la siguiente, el cuerpo puede haber rotado un angulo suficientemente grande para aparentar
una discotinuidad, por ello es necesario considerar la frecuencia de muestreo de acuerdo a la

dindamica del cuerpo.

En el siguiente conjunto de figuras se muestran las gréaficas obtenidas en cada una de
las tres simulaciones presentadas. En primer lugar se muestran las salidas analdgicas de los
sensores y las mismas luego del proceso de calibracion. Luego se encuentran las graficas de las
variables angulares y sus velocidades obtenidas por el sistema sensorial y su comparacion con

los valores que se obtendrian en la IMU sin algin proceso de estimacién de estados.
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Figura 6.6: Sim.1. Valores simulados de la salida de los sensores [V]
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Figura 6.9: Sim.1. Resultados para roll (r), pitch (p) y yaw (y).

En la Fig y la Fig se muestran los resultados de la estimacion de pitch y

roll respectivamente. En ambos caso se muestra el valor real, el valor que se hubiese obtenido
directamente de los sensores de la IMU, y el resultado utilizando el filtro de Kalman. Las
medidas directas de los sensores producen una senal ruidosa que no es posible utilizar en un
sistema de navegacién, mientras que el filtro de Kalman (FK) provee un estimado cercano al
valor real. Para el angulo de yaw se observa en la Fig la comparacion entre el estimado
del FK con y sin la ayuda correctiva de la brijula. El error acumulativo (drift) mencionado
previamente se observa claramente en la Fig La Fig muestra los resultados de la
estimacién de las velocidades angulares, donde se observa un efecto similar entre el resultado

sin FK y con FK. El primero es sumamente ruidoso, en particular en las zonas de alta tasa

de cambio.
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Figura 6.13: Sim.2. Resultados para roll (1), pitch (p) y yaw (y).

La Fig6.12] muestra los resultados de la estimacion del FK de manera similar a la

Fig[6.8 En este caso de la Sim. 2 se observan picos al ocurrir las discontinuidades, en las

senales de los sensores (Fig y Figl6.11) y de la estimacion de las velocidades (Figl6.13)),

sin embargo, la estimacion del dngulo no presenta estos saltos como se puede detallar en el

acercamiento de la zona de transicién de la Fig[6.12(a)| que se muestra en Figl6.14]

L S 4
15 16 17 18 19 2 21 22
Muestra x10*

Figura 6.14: Acercamiento de la Fig|6.12(a)
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Figura 6.17: Sim.3. Resultados para roll
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En la Sim. 3 se presenta el caso de variaciones en pitch y yaw mientras el roll se

mantiene constante. Se puede observa en la Fig[6.17 que para las tres variables angulares se

obtiene buen seguimiento, y que la constante es estimada sin ser afectada por las variaciones

en las otras dos variables.

6.2. Sistemas de Control

6.2.1. Control Bilateral por convergencia de estados aplicado al

helicéptero Quanser de 2-GDL

La estrategia de control bilateral por convergencia de estados se simulé usando el

esquema de la Figl6.19, el cual fue desarrollado tedricamente en el Capitulo 4. Se utiliza
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la representacién en espacio de estados de la plataforma aerodindmica Quanser de 2-GDL

(pitch y yaw) en (5.7)) y se establecen las conexiones requeridas para el sistema bilateral.

___________________ MAESTRQ),

______________ S
m

C,,(mxn) " ym(mxl)

mx1 R
m

EEE DESEC(EPIE ______________ ESCLAVO :

Figura 6.19: Proposed control scheme for MIMO systems

En primer lugar se realiza una prueba de acoplamiento entre ambos GDL, sometiendo
a la planta, previamente estabilizada usando realimentacién de estados, a una entrada escalén
en pitch en t = 10seg y un escalén en yaw en t = 20sec. La respuesta del sistema se muestra
en la Fig[6.20] donde puede apreciarse el efecto cruzado entre ambas salidas. En ¢ = 10sec, el
angulo de yaw subre una perturbacion indeseada debido al acoplamiento, y los mismo ocurre
en t = 20seg para el angulo de pitch. Es de hacer notar que el efecto cruzado de pitch a yaw
es mayor que en el caso contrario, hecho que caracteriza a las plantas aerodinamicas del tipo

de un helicéptero.

El problema de acople se ataca mediante el controlador local siguiendo el procedimiento
explicado en la seccién [£.3.2] obteniendo una red de desacople con indice 2. Luego se resuelve el
sistema de ecuaciones no lineales para convergencia de estados de un sistema MIMO mediante
el método propuesto en la seccién [4.3.5] Para hallar la solucién se utilizaron métodos numéricos

y se obtuvo un resultado con una tolerancia del orden de 10718,
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Figura 6.20: Prueba de acople al sistema estabilizado

Una vez establecidos el control local y el control bilateral, se simula la respuesta del
sistema ante diferentes entradas. Un primer caso mostrado en la Fig[6.2]] trata el problema
de seguimiento en ambos GDL. En la Fig. se encuentra la respuesta del dngulo de
pitch, cuando la referencia es una secuencia de escalones de la forma: {—0,3rad para[0sec <
t < 15sec|, Orad para[lbsec < t < 25sec|, 0,5rad para [25sec < t < T0sec|}, mientras
que para el dngulo de yaw, la referencia tiene la forma: {0,6rad paral0sec < t <
25sec], —0,5rad for[25sec < t < 3bsec|, 0,3rad para [35sec < t < T0sec]}. El retardo
temporal utilizado en este caso es Imsec. Hay que resaltar que la respuesta del sistema cumple
seguimiento y el efecto de acople no esta presente en la respuesta bilateral del sistema, como

si podia observarse en la Figl6.20]

0.8
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(a) Picth y yaw (b) Error maestro-esclavo

Figura 6.21: Caso de seguimiento maestro-esclavo

En la Fig|6.21(b)| se presenta el comportamiento del error entre maestro y esclavo z.,
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comprobando que ha logrado convergencia a cero en estado estacionario, como podia predecirse
de las condiciones (4.17) and (4.18)), que establecen la evolucién del error como un sistema

auténomo.

Con el objetivo de ilustrar mejor el efecto del retraso temporal en el canal de
comunicacion entre maestro y esclavo, se realiza una simulacién con un retardo 10mseg, y
la respuesta se muestra en la Fig[6.22) con un acercamiento que permite observar el desfasaje
entre la respuesta del maestro y la del esclavo. Diferentes simulaciones fueron realizadas,
encontrando estabilidad en el sistema hasta aproximadamente 50mseg de retraso, resultado
que concuerda con los presentados en la literatura para este esquema de control en su version
SISO y que es similar a los resultados de otras técnicas de control. Retrasos de mayor magnitud
requiere la utilizacion de otras técnicas, que incluyen métodos de prediccion y manejo de las

comunicaciones.

Pitch Angle (rad)

-0.05¢

26 28 30 32 34 36 38
t (sec)

Figura 6.22: Acercamiento de la respuesta para un retraso de 10mseg

Ademas de la prueba de seguimiento maestro-esclavo, es relevante experimentar la
respuesta del sistema ante perturbaciones del lado del esclavo que tipicamente son causadas
por la interaccion con el ambiente. Se realizd una simulacién con una referencia del dngulo de
pitch de la forma {Orad para[0sec <t < 15sec|, 0,5rad para[lbsec < t < 40sec]}, y para el
angulo de yaw: {Orad para[0sec <t < bsec|, 0,3rad para[bsec <t < 40sec]}. Se anadieron
perturbaciones del lado del esclavo del tipo {0,1rad para [5sec < t < 6sec|} para el dngulo de
yaw, y {0,1rad for [25sec <t < 26sec]} para pitch. Los resultados se muestran en la Figl6.23|

Observando la Figl6.23(a)| se encuentra que las perturbaciones al esclavo afectan

directamente su salida, y que también son reflejadas al lado del maestro, como es deseable
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Figura 6.23: Respuesta del sistema bilateral con perturbaciones del lado del esclavo

para un sistema bilateral, con la misma forma de onda pero menor amplitud. La amplitud

disminuye debido a pérdida de transparencia en el sistema.

6.2.2. Esquema bilateral usando control robusto con sistemas LMI

Se simul6 el esquema de control presentado previamente en la Figld.12] la cual se repite
en la Figl6.24] para comodidad del lector, donde se han incluido perturbaciones del lado del

esclavo.

Variaciones del modelo de la planta

Con el objetivo de poner el sistema de control robusto a prueba, se incluyen variaciones
en los parametros de la planta durante la simulacion. Para el modelo de la planta Quanser,
se eligieron los parametros de friccién viscosa en el eje de pitch y yaw, denotados B, y
B, respectivamente. Estos pardmetros son los que presentan mayor incertidumbre debido
a su complejo modelado. Se toman como valores nominales a los valores especificados por el

fabricante B, = 0,8N/V y B, = 0,318 N/V y se generan variaciones en torno a ese valor.

Por otra parte, se considera la no linealidad de la planta como una variaciéon en la
representacion en espacio de estados, i.e. se linealiza la planta alrededor de un punto de

operacién general en pitch y yaw y este modelo se incluye en la simulacion con realimentacion
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Figura 6.24: Esquema de control robusto en configuracién bilateral

del estado actual de estas variables, de tal manera de linealizar el sistema a lo largo de la
trayectoria del punto de operacién a medidas que éstos varian. Un procedimiento similar se
ejecuta en el filtro de Kalman extendido[39]. Al realizar este procedimiento, la representacién
en espacio de estado varia de acuerdo al valor del angulo de pitch, y es independiente del
angulo de yaw, lo cual era de esperar pues el comportamiento fisico del sistema no varia con

el angulo de yaw por la simetria geometrica de la planta.

Finalmente, se obtiene un modelo dependiente de B,, By, y p, donde B, y B, varfan
de acuerdo a un patrén impuesto a la simulacion, mientras que p se realimenta de la salida de

la planta.

Simulacién del sistema en Simulink®

El sistema descrito en el diagrama de la Figl6.24] se implementa en el ambiente de
Simulink®), junto a las variaciones de la planta descritas anteriormente. El diagrama de mas
alto nivel de la implementacion se muestra en la Fig6.26, donde se aprecia el lado del maestro

y el lado del esclavo, asi como las perturbaciones al esclavo, y los parametros de variacién de
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El bloque de la planta aumentada se detalla en la Figl6.26] donde se observa el esquema

de control de seguimiento y el modelo del helicoptero Quanser de 2-GDL con las variaciones

especificadas anteriormente.
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Figura 6.26: Modelo en Simulink de la planta
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Para realizar la simulacién del sistema se plantea el sistema LMI en (4.40) usando la

representacion en espacio de estados del modelo incierto de helicéptero de 2-GDL. Al resolver
el sistema de LMISs, los polos a lazo abierto de la planta (Fig{6.27(a)|) se reubican a lazo cerrado
como se muestra en la Fig|6.27(b)| La solucién del sistema permite encontrar los valores de Ky

y K; para completar la informacion del control local, mientras el control bilateral esta dado

por el esquema posicién-posicion.
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Figura 6.27: Polos del sistema. (a)Lazo abierto. (b)Lazo cerrado.

A continuacién se presentan los resultados de tres simulaciones con diferentes referencias
al sistema de control. En el primer caso se colocan escalones para pitch y yaw, en el segundo se
utiliza una senal diente de sierra para pitch y un escalén para yaw, y finalmente en la tercera

simulacion se prueba el mismo caso anterior anadiendo perturbaciones del lado del esclavo.
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La Fig muestra los resultados del sistema de control para pitch y yaw para maestro

y esclavo, asi como las senales de control del esclavo. En los casos en los cuales la senal de
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control llega al valor maximo permitido de acuerdo a las especificaciones de la planta, se
observan efectos de acople entre las dos salidas, como se muestra en el acercamiento de la

Figl6.28(a)|y Figl6.28(c) mostrado en la Figl6.29] Mientras la senal de control se encuentra en

el rango permitido, la respuesta del sistema cumple el criterio de seguimiento.
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Figura 6.29: Sim1.Acercamiento de la gréafica de respuesta

En la Fig se muestran las variaciones paramétricas del sistema politépico a lo largo
de la simulacion. Se observa que la variacién de éstos no produjo perturbaciones observables
en la respuesta del sistema, lo que permite afirmar que el sistema robusto se encuentra

funcionando correctamente.

0z
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Figura 6.30: Sim. 1. Trayectoria de los parametros inciertos
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Control bilateral robusto: Simulacién 2
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Figura 6.31: Sim2. Resultados maestro-esclavo

En los resultados de la segunda simulacién no se presenté el caso de saturacion de

la senal de control y no se observan acoples en el resultado. El sistema maestro esclavo
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logré seguimiento de las referencias de pitch y yaw con independencia de las variaciones

paramétricas mostradas en la Fig)6.32

By[NA] 02 " BpiM

Figura 6.32: Sim. 2. Trayectoria de los pardmetros inciertos

Control bilateral robusto: Simulacién 3

En la tercera simulacién se incluyen perturbaciones del lado del esclavo, simulando
interacciones abruptas con el ambiente del esclavo. En el caso de UAVs estas perturbaciones
estan dadas en su mayoria por el viento, el cual puede llegar a varias la posiciéon de UAV
considerablemente si no se cuenta con un sistema de control de respuesta lo suficientemente
rapida. Las perturbaciones fueron simuladas a través de escalones instantaneos como estudio
del peor caso al que puede ser sometido el sistema de control. Las perturbaciones tienen un
efecto evidente en la respuesta del esclavo que puede ser observado en la Fig para el
angulo de pitch y en la Fig. para el angulo de yaw. Por consiguiente, las perturbaciones
pueden observarse claramente en la curva de error de seguimiento de la referencia del esclavo
(Fig. y Fig. Por otro lado se observa que la perturbacion es reflejada al lado del
maestro con menor amplitud, debido a la transparencia del sistema, la cual no puede perfecta
en un sistema bilateral. El mismo efecto ocurrié en la simulacion del sistema de control por

convergencia de estados en la seccion anterior.
Las perturbaciones anadidas al sistema se muestran en la Figl6.34]

Las variaciones de los parametros inciertos durante la simulacién se muestran en la

Fig[6.35|

La reflexiéon de las perturbaciones del esclavo hacia el maestro son deseable para lograr
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Figura 6.33: Sim3. Resultados con perturbaciones al esclavo

que un operador humano tenga la informacion sobre la realidad del maestro, y el caso ideal es
reflejar la perturbacion con la misma intensidad original, sin embargo esto no ha sido posible

en control bilateral. Es posible mejorar la calidad de la reflexion, para lo que es necesario
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Figura 6.35: Trayectoria de los pardametros inciertos

desarrollar las condiciones y ecuaciones relacionadas e incluirlas en el sistema.

Se observa que las limitaciones fisicas en la senal de control (i.e. saturacién de voltaje a
la entrada de los actuadores) afecta el desempeno del controlador, en los casos en que la senial
de control ideal requiere valores mucho mayores a los permitidos. Por esta razon, en el caso de
plataformas roboticas como un helicéptero auténomo, en el cual contamos con 4 servomotores
y un motor DC principal, las limitaciones en ancho de banda y amplitud de las senales de

control podrian afectar la respuesta del sistema.

Ubicacién de los polos y velocidad de respuesta maestro-esclavo

El principio fundamental de la técnica de control se relaciona con la reubicacion de los

polos de la planta y por otro lado la ubicacién final de los mismos rige la dindmica del sistema.
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A continuacion se estudia la dinamica del sistema bilateral para tres casos de reubicacién de
polos: @ < =30, « < =15y a < —5. En estos casos se varia la parte imaginaria de los polos

en el sistema LMI de manera incremental, obteniendo la reubicacién mostrada en la Figl6.36]

Los resultados obtenidos para las salidas del sistema pitch y yaw se muestran en la

Figl6.37]
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Figura 6.36: Ubicacion de los polos de la planta aumentada como resultado del sistema LMI
para (a,b) a < =30, (¢,d)a < —15, (e,f)a < =5

Como era de esperar tedricamente, las velocidades de respuesta mas altas se encontraron
con los polos més alejados del eje imaginario. Polos con parte real pequena tienden a desmejorar
el tiempo de respuesta y a aumentar el retraso en la relacion maestro-esclavo, afectando de

esa manera el desempeno del esquema bilateral.
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6.3. Sistema integrado de fusion sensorial y control
bilateral robusto

A continuacion en la Fig se muestra el diagrama de la simulacién realizada para el
estudio del sistema de control robusto en configuracion bilateral cuando se incluye el sistema
sensorial como herramienta de medicién de los estado tanto del maestro como del esclavo, X,

y X, respectivamente.
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Figura 6.38: Simulacion del esquema de control robusto en configuracion bilateral utilizando
las mediciones del sistema sensorial para X,, v X;

Vale la pena resaltar que la inclusion de esta etapa en la simulacién convierte los estados
del sistema que denominaremos reales en los valores de estos estados que serian estimados por
un sistema sensorial compuesto por todas las etapas de hardware y software de los sistemas de
instrumentacion reales para la unidad de mediciones inerciales (IMU), como lo son los sensores

y el ruido de medicion, la adquisicién de senales, procesamiento, calibracién y estimacion de
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estados, en este caso realizada utilizando el filtro de Kalman para fusionar la informacién de

giréscopos y acelerémetros.

En la Figl6.46, la etapa Sistema Sensorial estd compuesta por el procesamiento
mostrado en la parte inferior de la misma, donde cada una de las operaciones corresponde

a las explicadas anteriormente en la seccién [6.1], e ilustradas desde la Figl6.2 hasta la Figl6.5

El diagrama de bloques para la simulacién en Simulink@® del esquema propuesto en la
Figl6.46] se muestra en la Figl6.39 Este diagrama incluye las mismas etapas de la simulacién
mostrada anteriormente en la Figl6.25] anadiendo el sistema sensorial a la salida de la planta
del maestro y del esclavo. De esta manera, la simulacién de la teleoperacion incluye el efecto

de las mediciones, como necesariamente ocurre en un sistema real.
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Figura 6.39: Diagrama en Simulink para el controlador robusto bilateral integrado con el
sistema de fusion sensorial

Los resultados se muestran a continuacién para una simulacién para una secuencia de

escalones como referencia de ambas entradas. En la Figl6.40| y la Fig|6.41| se muestran los
resultados del sistema sensorial, mientras que en la Figl6.42) se grafican las respuestas del

sistema de control.
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Figura 6.42: SC y SS. Resultados sistema de control

En la Figl6.40(a)| y Fig{6.40(b)[ se muestra el resultado de la estimacién de pitch y

yaw respectivamente. Para observar mejor el resultado, se presenta un acercamiento en la

Figl6.40(c)| y Fig{6.40(d)} Al igual que en los resultados obtenidos en la simulacién de SS
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aislado, el resultado del procesamiento del filtro de Kalman presenta bajo error y su aporte
respecto a las mediciones de los sensores es significativa. El error de estimaciéon ronda 1°
RMS, y su comportamiento se muestra en la Fig y Fig La simulacién del
comportamiento de los sensores de muestra en la Figl6.41] donde se observa el nivel de ruido

e incertidumbre en las mediciones.

La Figl6.42] presenta los resultados del sistema de control, mostrando las curvas de
respuesta para maestro y esclavo respecto a la referencia, asi como los respectivos errores
y senales de control para ambos estados del sistema. Se observa que el sistema realiza el
seguimiento de la referencia de una manera satisfactoria, con un comportamiento mas ruidoso
del obtenido en las simulaciones del sistema de control aislado, debido a la presencia de los

sensores.

La trayectoria de los pardmetros inciertos se muestra en la Fig|6.43l De nuevo se
confirma que no se observa relacion entre estas variaciones y la respuesta del sistema, lo
que permite considerar que el sistema de control robusto estd bien sintonizado para este tipo

de incertidumbres.
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Figura 6.43: SC y SS. Trayectoria de los parametros inciertos
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6.4. Teleoperacion: Integraciéon con sistema de reali-
mentacion de fuerzas

Por tltimo en el grado ascendente de complejidad de las simulaciones presentado hasta
el momento, se incluye un dispositivo de entrada-salida con realimentacién de fuerzas para
permitir la teleoperacion de la planta de 2-GDL por un operador humano. Este dispositivo
estd constituido por un joystick comercial que permite aplicar fuerzas al operador en dos
direcciones perpendiculares. El movimiento del joystick en estas mismas dos direcciones
permite al operador dar sus comandos al sistema en tiempo real, mientras puede visualizar una
imédgen de la planta en movimiento[53]. La estacién de teleoperacién se ilustra en la Fig[6.44l

Simulacién sistema

sensorialy de
control bilateral

Imagen de la
plataforma
de 2-GDL

Joystick con Qged
realimentaciénde
fuerzas

Figura 6.44: Ilustraciéon de la estaciéon de teleoperacién en simulacién

El diagrama completo de la simulaciéon se muestra en la Figl6.45, mientras que el
diagrama de la implementacién en Simulink® se muestra en la Fig[6.46]

Como se indica en la Fig6.45] se realiza una transformacion cinematica entre el maestro
y el dispositivo manejado por el usuario. Esta transformacion permite relacionar las variables
de movimiento del dispositivo a sus correspondientes variables en el movimiento de la planta a
teleoperar. En este caso, los ejes de movimiento del Joystick (z,y) se relacionan a las referencias

angulares de pitch y yaw del helicoptero de 2-GDL.

La realimentacion de fuerzas debe hacerse tomando la informacion de los estados del

maestro, pues su propésito fundamental, sobretodo en el caso del maestro virtual, es contar
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Figura 6.45: Simulacion del esquema de control robusto en configuracién bilateral, con sistema
sensorial incorporado y sistema haptic por realimentacién de fuerzas
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con la informacion de los estados del sistema localmente. Sin embargo, por limitaciones del
dispositivo joystick, en la simulacion se utilizaron directamente las perturbaciones para calcular

la reflexién de fuerzas a producir con el joystick.

De la Fig[6.47 a la Fig[6.50] se muestran los resultados del sistema sensorial y sistema
de control de una sesién de teleoperacion con perturbaciones. En primer lugar se muestran
las mediciones calibradas de acelerémetros y giréscopos en la Fig[6.47] Luego se presenta
el resultado de la estimacion y fusion sensorial. En la Fig para el angulo de pitch
(acercamiento en la Fig. y en la Fig para el angulo de yaw (acercamiento en la
Fig.. La Fig. contiene los resultados de la respuesta de maestro y esclavo, donde
se observa seguimiento de la referencia del operador, y picos al ocurrir una perturbacion del
lado del esclavo, las cuales son reflejadas al maestro aunque con menor intensidad, y de igual

manera son reflejadas al operador.

La trayectoria de los pardmetros inciertos se muestra en la Fig y las coordenadas
del movimiento del joystick durante la teleoperaciéon se muestran en Fig. Observando
los resultados de sistema de control se puede concluir que las variaciones de estos parametros
durante la ejecucion de tareas no tiene efecto sobre la respuesta del sistema de control,

validando asi el funcionamiento robusto deseado.
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Sesiones de teleoperacion para diferentes ubicaciones de los polos

Se muestran a continuacién los resultados de tres sesiones de teleoperaciéon para los
casos de reubicacion de polos estudiados anteriormente: a < —30, < =15y o < —5. En la
Tabla 6.2 se exponen los resultados cuantitativamente tanto para el sistema sensorial como
para el sistema de control. Del primero se tabulan los valores del error de estimacién para pitch
y yaw (con correccién de brijula), y del segundo caso se tabulan los errores de seguimiento

del maestro y del esclavo.

Tabla 6.2: Resultados sesiones de teleoperacion

Sesién de Teleoperacion
t=25seg t=25seg t=25seg
a< =30 a<-15 a<-5

Estimacién | Error RMS [°] 0.9046 0.8986 0.9155
p—p Varianza [°%] 0.8181 0.8073 0.8368
Media [°] -0.0124 0.0166  -0.0379
Estimacién | Error RMS [°] 1.4534 1.3549 1.3358
Yaw Varianza [°?] 1.8623 1.5901 1.5365
(brijula) Media [°] -0.5003  -0.4958  -0.4979
Error RMS [°] 3.1620 3.9469 9.9113
21,ef — T1 | Varianza [°?] 9.9881  15.5030  98.1110
Media [°] 0.1037 0.2744 0.3547
Error RMS [°] 4.1978 5.3270  13.0509
22,¢f — Tay, | Varianza [°?] 17.6157  28.2908 170.1376
Media [°] 0.0780 0.2947 0.4431
Error RMS [°] 1.2319 1.6144 3.5539
Tim — 11, | Varianza [°%] 1.5170  2.6059  12.6230
Media [°] -0.0257 0.0203 0.0884
Error RMS [°] 6.2459 7.0151  16.6302
Tom — Tos Varianza [°?] 38.9909  49.0058 276.4879
Media [°] -0.1460  -0.4553  -0.2947

Los valores asociados al error de estimacion del sistema sensorial permanecen dentro
de un rango 0,89° a 1,45° RMS, con media y varianza pequenas, y no se observan cambios
significativos entre las diferentes sesiones de teleoperacion, ya que los polos del sistema
de control no afectan al sistema sensorial mientras la dinamica se mantenga dentro de la
especificada para sintonizar el filtro de Kalman. En este caso, la ecuacion de estado del filtro

de Kalman se relaciona a los sensores, y no a la planta, por lo que variaciones en el desempeno
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del sistema de control no deberian afectar al sistema sensorial. En caso de sintonizar el filtro
de Kalman con la dinamica de la planta, al mover los polos seria necesario redisenar el filtro

usando la matriz especifica de transicion de estados.

Por otro lado, en los resultados asociados al desempeno del control bilateral, se
encuentra que el error de seguimiento aumenta a medida que se desplazan los polos hacia
la derecha en el plano complejo. Este comportamiento se debe a que la respuesta transitoria
del sistema se vuelve maés lenta, y esto a su vez genera retraso entre la respuesta del maestro

y la del esclavo.

La experiencia del operador durante las sesiones de teleopracion se calificd positiva, en
cuanto se logré la percepcion de las perturbaciones al esclavo tanto en el angulo de pitch como
en yaw. La imagen de la planta con movimiento en tiempo real permite al operador crear su
propia percepcion de la respuesta del sistema, caracteristica que permite que pequenos errores
en estado estacionario en los sistemas de control bilateral no sean perjudiciales, mientras no
sean acumulativos. Esto ocurre porque el operador cierra un lazo de control superior mediante

la observacion directa del esclavo.
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IMPLEMENTACION PRACTICA DEL
SISTEMA DE FUSION SENSORIAL Y
RESULTADOS

El presente capitulo muestra la implementacién practica del Sistema Sensorial para
la determinacion de los angulos de roll, pitch y yaw. Para ello se desarroll6 una Unidad de
Mediciones Inerciales (IMU) que permiti6é hacer pruebas en la plataforma Quanser® instru-
mentada con encoders, y en el helicoptero a escala en un laboratorio de anélisis de movimiento
basado en camaras de infrarrojo. La adquision de datos de los sistemas de instrumentacion de

manera simultdnea permitio validar los resultados de manera exitosa.

7.1. Diseno de una IMU

Se realiz6 el diseno de una IMU de bajo costo basada en sensores inerciales de tecnologia
MEMS con la idea principal de que pudiera ser utilizada en aplicaciones de UAVs, para lo que

se establecieron los siguientes lineamientos:

» Modularidad. Consiste en la separacién fisica de la IMU en una tarjeta de sensores
de una tarjeta de procesamiento, de tal manera que esta tultima pueda ser utilizada
con diferentes conjuntos de sensores. La tarjeta de sensores (TS) estd compuesta por
acelerémetros triaxiales y girdscopos triaxiales, que son conectados a la tarjeta de
procesamiento (TP) donde se realiza la adquisicién, procesamiento y transmisiéon de

los datos.



143

= Impedancia de entrada de la tarjeta de procesamiento. La entrada de la TP
estd compuesta por una etapa de seguidores de voltaje para evitar efecto de carga de
hacia la TS. Esta etapa es importante debido que se pueden usar diferentes modelos
de sensores, incluso algunos de ellos suelen distribuirse de manera comercial con otros
componentes que varian las impedancias (capacitores y resistencias de filtros), y se busca

que la TP sea lo mas versatil posible.

» Filtrado antialliasing. La presencia de un filtro antialliasing es fundamental para

evitar este error en el procesamiento de los datos de la IMU.

s Muestreo simultaneo. La mayoria de las IMUs de bajo costo, tanto de investigacion
como a nivel comercial, se basan en muestreo simultaneo que es comun encontrar en
microcontroladores, sin embargo, con este diseno se impuso la condicién de realizar el
proceso de muestreo de los seis canales (ay, ay,, a,, w,, w,,w,) de manera simultanea. El
muestreo multiplexado trae como consecuencia una serie de medidas donde el cuerpo
ha producido un movimiento entre una y otra, por lo que se pierde la ortogonalidad
de los ejes, condicién en la que se basan todas las ecuaciones de navegacién inercial.
Este efecto se ilustra en la Figl7.1] con el movimiento de los ejes entre una muestra y la
siguiente. Suponiendo el orden de muestreo multiplexado (x,y,z), la primera muestra es
del valor en el eje x en el sistema xq, 4o, 20, €l segundo del eje y en el sistema x1,y1, 21, v
finalmente el tercer valor del eje z en el sistema w9, 1o, 25, tanto para aceleraciones como
para velocidades angulares. La magnitud del error depende entonces de la frecuencia de

muestreo.

Figura 7.1: Movimiento de los ejes en los intervalos del muestreo multiplexado

Para dinamicas lentas este error podria ser despreciable, sin embargo para la dinamica

rapida de un UAVs es un factor a considerar. En el marco de las IMUs comerciales, las
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de bajo costo realizan muestreo simultaneo, sin embargo las destinadas a aplicaciones de
navegacion, con un costo mas elevado, utilizan muestreo simultaneo, incluso de manera

integrada en el chip donde se encuentra el sensor.

= Comunicacion inalambrica. Debido a la naturaleza de la aplicacién es necesario que
la IMU transmita los datos de manera inalambrica, ya que es inviable conectar cables a

un UAV.

Dadas las condiciones anteriores. la arquitectura de la IMU se disena de una manera
modular por etapas de procesamiento y se implementa de la misma manera[54], como se

muestra en la Figl[r.2]
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Figura 7.2: Diagrama de bloques de la arquitectura de la IMU disenada

7.1.1. Conjunto de sensores inerciales y procesamiento

Se disenaron e implementaron dos TS con girdscopos y acelerémetros de (120°/sec, 1,5g)

para la primera tarjeta (T1) y (500°/sec, 6g) para la segunda (T2).

En la literatura se encuentra que para un helicéptero a escala en vuelo libre [55] se
requiere un acelerometro de 5g y que la velocidad angular en roll y pitch requiere un giréscopo
de 200°/seg, mientras que el yaw puede alcanzar 1000°/sec. La T2 tiene el conjunto de sensores

mas cercanos a estas especificaciones.

Respecto a la frecuencia de muestreo se encuentra en la literatura el uso desde 100Hz
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Figura 7.3: Tarjetas de sensores de la IMU. (a) T1:120°/sec, 1,5g .(b) T2: 500°/sec,6g.

para un helicéptero a escala[55] hasta 800Hz para el caso de maniobras acrobdticas de un

quadrotor[56].

Es de hacer notar que en T1 se ha colocado uno de los sensores de manera vertical, ya
que no contiene un sensor con el tercer eje perpendicular, mientras que en T2 se logré una
tarjeta de sensores plana, donde todos los chips son paralelos a la tarjeta. Actualmente con
la tecnologia MEMS se busca tener tarjetas planas debido a la reduccién de espacio que en
el caso de UAVs es un factor importante. Por otro lado, las tarjetas planas disminuyen los

errores de ortogonalidad de los ejes entre los diferentes chips.

La tarjeta de procesamiento final se muestra en la Figl[7.4 donde se especifica la

localizacion de cada etapa de adquisicién y procesamiento.

Los datos de calibracién de las tarjetas de sensores se encuentran en la Tabld7.1] y la

Tabl para acelerémetros y giréscopos respectivamente [54].
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Tabla 7.1: Valores de calibracion para los acelerometros de T1 y T2.

1.5g | 2g 4g 6g

B, [g] | 3.03]3.40]5.04]7.02

T1 By [g 2.61 | 3.40 [ 6.69 | 9.87
Acelerémetros | B, [g] 2.36 | 3.18 | 6.07 | 8.83
K, [g/V] | 1.21 | 1.59 | 3.22 | 5.19

K, [g/V] | 1.36 | 1.79 | 3.58 | 5.31

K. [g/V] | 1.27 | 1.72 | 3.34 | 4.88

B, [g] 3.07 | 3.47 | 5.11 | 6.70

B, lg] | 224[299]6.10]9.18

T2 B.[g] | 232|310 6.09 | 8.46
Acelerémetros | K, [g/V] | 1.21 | 1.62 | 3.28 | 4.88
K, |g/V] [ 122 | 1.62 | 3.28 [ 4.01

K. [g/V] | 1.19 | 1.61 | 3.24 | 4.55
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Tabla 7.2: Valores de calibracién para los giréscopos de T1 y T2.

T1 T2
B, [/seg] | 189.28 | 2003.11
B, [°/seg] | 195.72 | 2017.97
Giréscopos | B, [°/seg] 196.93 | 1938.82
K, [ /seg/V] | 133.30 | 1284.00
K, [°/seg/V] | 130.00 | 1304.40
K. [°/seg/V] | 130.80 | 1231.00

Estos valores fueron utilizados en la etapa de calibracién del sistema sensorial. Por otro
lado, sirvieron de referencia para las simulaciones del Capitulo 6 de tal manera de emplear

valores reales.

La IMU mostrada en esta seccién fue utilizada para la experimentacion mostrada a
continuacion, asi como para identificar el rango de los valores tipicos que son necesarios para

las simulaciones, como lo son el bias y el factor de escala de cada eje.

7.2. Caracterizacion frecuencial de senales de la IMU

7.2.1. Experimento 1. Elvis-TRex-Stand

Se realizé un estudio de las componentes frecuenciales presentes en las senales de los
sensores inerciales montados en el helicéptero a escala. La determinacion de estas componentes
es de relevancia para la eleccion de la frecuencia de muestreo y la frecuencia de antialliasing
a emplear en el sistema de adquisicion de la IMU. Por otra parte, el analisis de las senales
permite determinar el rango necesario para los sensores en término de unidades de aceleracion

lg] v de velocidad angular [°/seg].

La prueba se realizé utilizando el helicoptero real ya que las vibraciones del motor
y las perturbaciones del UAV son parte fundamental del resultado. El experimento se
realizo en ambiente de laboratorio utilizando la estructura de seguridad y el médulo ELVIS de
adquisicon de senales de National Instruments. Los acelerémetros y girdscopos se colocaron

en el helicéptero. La configuracién de la prueba en el laboratorio se muestra en la Figl7.5
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Figura 7.5: Montaje de sensores inerciales en el helicoptero en el banco de pruebas. Conexion
al médulo NI ELVIS para muestreo y estudio frecuencial

La primera prueba realizada consiste en el muestreo de las sefiales de los sensores en
reposo, con el objeto de estudiar las caracteristicas del ruido de los sensores. El tipo de ruido
de los sensores es un factor de importancia para el diseno del filtro de Kalman, ya que éste ha
sido derivado en su forma original bajo la suposicién de la presencia de ruido blanco de media
cero tanto en las mediciones como en las perturbaciones de la planta. En caso de encontrar un
tipo de ruido distinto a ruido blanco en la respuesta frecuencial de los sensores, es necesario
hacer ajustes al filtro de Kalman mediante la inclusion de un shaping filter, o se encontraria

divergencia en la respuesta del mismo[57].

En la Fig[7.6] y en la Fig[7.7 se muestra en el espectro de las seis senales de los
sensores inerciales mientras éstos se mantienen en reposo, con muestreo de 100KHz y 1KHz,
respectivamente. En el caso de los giréscopos se observa ruido blanco, mientras que los
acelerémetros presentan el mismo comportamiento salvo un contenido frecuencial de bajo

ancho de banda. Esta pruebas permitieron validar la suposiciéon de ruido blanco necesaria

para el diseno del filtro de Kalman de la IMU.

La segunda prueba se realizé con el helicoptero en vuelo en el banco de pruebas disenado
para tal fin. El espectro de las senales de los acelerémetros y giréscopos se muestra en la Fig[7.§]

las cuales se obtuvieron usando una frecuencia de muestreo de 1KHz en el mdodulo ELVIS de
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Figura 7.6: Espectro de las senales de los sensores inerciales en reposo

National Instruments. Para todos los caso se obtiene un contenido frecuencial de bajo ancho
de banda hasta aproximadamente 40Hz. Este comportamiento coincide con el obtenidos en
[55] para un helicoptero a escala en vuelo libre. Con esta informacién es posible determinar
una frecuencia de muestreo y frecuencia de antialliasing que se corresponda con la respuesta

de los sensores en condiciones de vuelo reales.
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7.3. Fusién sensorial aplicada a la plataforma Quanser
de 2-GDL rotacionales

7.3.1. Experimento 2. IMU - Quanser

La IMU fue instalada en la plataforma Quanser® de 2-GDL como se muestra en la
fotografia de la Fig[7.9] donde se observa la tarjeta de procesamiento en el eje principal de la

plataforma y la tarjeta de sensores ubicada en la cola del helicéptero.

Tarjeta de Sensores
(Acelerdmetro 3 ejes —
Giroscopo 3 ejes)

Tarjeta de Procesamiento

Figura 7.9: Plataforma Quanser 2-DOF instrumentada con la IMU, vista frontal

Esta ubicacion de la IMU sobre la plataforma permite que todo el sistema gire en
conjunto como puede observarse en la Fig[7.12] Ambas tarjetas de la IMU se encuentran en

la parte rotatoria de la plataforma.

El detalle del montaje de las tarjetas de sensores T1 y T2 se muestra en la Figl7.11]

incluyendo el sistema de referencia de cada tarjeta.

La orientacion de los sensores respecto a la plataforma debe tomarse en cuenta para el
procesamiento de las senales, por ello se ha agregado el sistema sensorial estudiando hasta el
momento (Fig una etapa de transformacién de ejes que cuenta con una matriz de rotacién
del sistema de coordenadas de la tarjeta de sensores al sistema de referencia del cuerpo. La

adicién de esta etapa se muestra en la Fig[7.12]
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Figura 7.11: @ y @ muestran el montaje de las tarjetas de sensores denominadas T1 y T2,
respectivamente, sobre la cola de la plataforma de 2-GDL

Aprovechando la instrumentacion de fabrica de la plataforma Quanser® basada en

encoders, se procedi6 a activar la planta y realizar la captura de los datos de la IMU y de los



154

Datos

Datos . Pos. Y Vel. angular
sensores Cal|b°rados estimada por el
[V]! [g],[ /seg] 1 sistema Isensorial

! ; Cimu 1 Ccuerro i

! ] | ] b o e e e e e e e e e e e e e e e e o - '

1 n | .
ii_) ax! | ., ax! ! r ax P : 1

. @ T _r —> .
et o 2 i 7 B (1) o |

. ' (5] | az | e —
—aZ1 S laz| S az | |

| S i o 1 . } 3 A

i ul I % wx r | ] p

o) 1 _ .
JK;_> = wa 1S wxI 7 wy b | | Q
wy: | O o . . |——— —_

— wy,| G | wy; [P] =fl (w7 v Filtro de : !

| : . ' IE— AN I A
—st fwa | 8] wai Y f Kalman — —i—>}

_— [ | i

Y _| Simulacion
Brujula :

PEep—— . . .

Informacion externa
(ej. Encoders,
Cémaras, Sim.

brajula)

Sistema de Fusion Sensorial

Figura 7.12: Diagrama de procesamiento para fusion sensorial en la IMU

encoders en forma simultanea con el objetivo de comparar los resultados. A continuacion se

presentan los resultados obtenidos en tres sesiones de este experimento para cada tarjeta.
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Tarjeta 1. 120°/sec, 1,5¢

La Tabla presenta un resumen de los resultados del error de las estimaciones de la
IMU en comparacién con los valores de los encoders para los angulos de pitch y yaw durante
tres sesiones de experimentacién usando la tarjeta de sensores T'1, la cual cuenta con girdscopos
de 120°/sec y acelerémetros fijados en sensibilidad de 1,5¢g. La tabla presenta los valores RMS

del error de estimacién, su media y su varianza.

Se presenta también la comparacion entre la estimaciéon del angulo de yaw basada sélo
en giréscopos y acelerometro, y el resultado con la ayuda de un tercer sensor de correccién. En
este caso se tomaron los datos del encoder de yaw, y luego de anadir ruido blanco fue utilizado

como factor de correccién en la estimacion.

Tabla 7.3: Resultados IMU instalada en Quanser. T1. Encoders vs. IMU

T1
t=130seg t=225seg t=165seg
Error RMS [°] 6.9057 8.9238 12.3149
p Varianza [°?] 42.5095 74.3857 146.9653
Media [°] -2.2760 -2.2911 -2.1665
Error RMS [°] 79.7115 131.0072 84.3065
y Varianza [°2] 1.7396e+003  4.3276e+003  2.5215e+003
Media [°] -67.9291 -113.2933 -67.7206
Error RMS [°] 10.3988 13.9855 13.5764
y Varianza [°?] 107.9109 194.4426 184.2740
(brijula) | Media [°] -0.4750 -1.0743 0.2186
Error RMS [°/seg] 6.4305 7.2194 31.3100
P Varianza [°/sec’] 41.3464 52.1143 980.3091
Media [°/seg] 0.0717 -0.0809 0.1360
Error RMS [°/seg] 37.8129 69.4212 77.5434
Y Varianza [°/sec’] | 1.4117¢4003 4.8014e+003 6.0090e-+003
Media [°/seg] 14,2612 14.2323 2.0155
Error RMS [°/seg] 378117 69.4199 775450
Y Varianza [°/sec’] | 1.4117¢4003 4.8014e+003  6.0093e-+003
(brdjula) | Media [°/seg] -4.2429 -4.2139 2.0336

El error RMS para las estimacién de las variables angulares estd en el rango de 6° a

13° para T1. Al observar el error para la estimacién de yaw basada sélo en acelerémetros y
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girdscopos, el error aumenta considerablemente debido al drift. Este rango de error se considera
un buen resultado para la experimentacion del sistema sensorial en condiciones de operacién

reales.

El procesamiento utilizado para los datos de la IMU es el mismo desarrollado
previamente en las simulaciones, por lo que los resultados obtenidos con el helicoptero de
2-GDL permiten validar el funcionamiento de los algoritmos de las simulaciones, mostrando
el potencial de éstas para la prueba de algoritmos y como ayuda en el proceso de diseno de

sistemas sensoriales para plataformas robéticas.

En las siguientes figuras se muestran los resultados de cada sesiéon: mediciones de los
sensores inerciales, resultados de estimacion de la IMU vs. informacion de los encoders. Las
mediciones de los sensores MEMS no podrian ser utilizadas sin un algoritmo de fusion sensorial,
ya que son muy ruidosas y el error seria muy superior al maximo requerido para navegacion.
En las siguientes gréaficas de resultados se aprecia en cada caso como el filtro de Kalman
produce un estimado cercano a los valores arrojados por los encoders de la plataforma para

los angulos de pitch v yaw.
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Tarjeta 2. 500°/sec, 6g

163

De igual manera se presentan en la Tabla los resultados para la tarjeta T2

durante tres sesiones de experimentacién. Esta tarjeta cuenta con giréscopos de 500°/sec y

acelerometros fijados en sensibilidad de 6g, por lo que es un conjunto de sensores mas sensibles

que T1.

Tabla 7.4: Resultados IMU instalada en Quanser. T2. Encoders vs. IMU

T2
t=120seg  t=180seg t=170seg
Error RMS [°] 2.8430 2.8273 3.5646
p Varianza [°?] 6.5249 7.0145 12.6876
Media [°] -1.2483 -0.9897 0.1380
Error RMS [°] 02.2279 109.7586 401.3570
y Varianza [°?] 427.3741  1.5612e+003  3.7505e+004
Media [°] -47.9624 -102.3999 351.5432
Error RMS [°] 0.3627 0.1796 0.4308
y Varianza [°?] 0.1314 0.0293 0.1309
(brijula) | Media [°] -0.0140 -0.0546 0.2339
Error RMS [°/seg] 4.7067 3.2097 9.5434
P Varianza [°/sec’] 20.2496 110.0792 90.9949
Media [°/seg] -1.3797 0.472 0.2871
Error RMS [/seq] | 6.2302 3.8778 8.7443
g Varianza [°/sec’] 38.1576 14.0890 61.4920
Media [°/seg] -0.8111 -0.9738 3.8693
Error RMS [°/seg] 6.2205 3.8753 8.7366
J Varianza [°/sec?] | 38.0378 14.0729 61.4133
(brijula) | Media [°/seg] -0.8111 -0.9724 3.8620

En el caso de la tarjeta de sensores T2, el error de estimacién RMS se encuentra

en el rango de 0,17° a 2,85°, menor a los obtenidos con T1. Aunque T1 tiene un rango de

medicion mas acorde con el rango de velocidades de la plataforma Quanser, T2 ofrece mejores

resultados debido a la calidad de las mediciones que se deriva de la calidad de los sensores

MEMS utilizados.

De igual manera se observa el efecto de drift en la estimacién de yew cuando no se

cuenta con otro sensor de correccion.
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Las pruebas se realizaron de tal manera de cubrir un amplio rango de las variables
angulares, con valores positivos y negativos, de tal manera de probar los resultados para

diferentes condiciones de operacion.
Se muestran a continuacion los resultados graficos asociados a la Tabla

El error obtenido para T2 en el rango de 0,17° a 2,85° representa un excelente resultado

para un sistema basado en MEMS.
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7.4. Fusién sensorial aplicada a un helicoptero a escala
usando 3-GDL rotacionales

Se realiz6 el montaje de la IMU sobre el helicéptero a escala T-REX 450 y se realizaron
vuelos dentro de un laboratorio de analisis de movimiento. El vuelo se restringié a los 3-GDL

rotacionales utilizando la estructura de seguridad detallada en la Seccion

7.4.1. Experimento 3. TRex-Laboratorio de camaras

El laboratorio de analisis de movimiento consiste en un espacio de trabajo monitoreado
por cinco camaras de infrarrojo que detectan la posicién X,Y,Z de unos marcadores
especiales. Este laboratorio es cominmente utilizado para el analisis de la marcha humana
para detectar patologias, asi como para realizar estudios de los movimientos de deportistas de

alto rendimiento. Una fotograffa del laboratorio se muestra en la Figl7.25]

Figura 7.25: Fotografia del Laboratorio de Analisis de Movimiento utilizado para la validacion
del procesamiento de fusion sensorial para el helicoptero a escala

Los marcadores son colocados sobre el objeto mévil mientras las camaras y el sistema
de procesamiento registran la posicién de los marcadores en coordenadas X, Y, Z respecto a
un sistema de referencia del laboratorio X, Yy, Zy. Estos marcadores fueron colocados sobre

el helicoptero a escala usando la distribucién que se muestra en la Fig
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Figura 7.26: Ubicacién de los marcadores sobre el helicoptero y sistemas de referencia de
cuerpo y del laboratorio.

Utilizando los marcadores se puede construir el sistema de referencia del cuerpo
X, Y., Z., el cual se mueve con el cuerpo. El sistema del laboratorio reporta las coordenadas
de estos marcadores con relacién al sistema del laboratorio X, Yy, Zy, por lo que es posible
obtener el roll, pitch y yaw del sistema X, Y., Z. respecto al sistema Xy, Yy, Zy y asi obtener
la inclinacién y orientacion del helicéptero a partir de la informacién de las cdmaras. Por su
parte, la IMU se encuentra acoplada al helicoptero y sus mediciones son capturadas de manera

simultanea al laboratorio, logrando de esta manera una comparacion entre ambos resultados.

En la Fig[7.27] se muestra el montaje del experimento usando la estructura de seguridad

dentro del laboratorio.

Esta estructura fue descrita previamente en la Seccién [5.3.3] Permite movimiento en
los 3-GDL rotacionales y permite desplazamiento vertical mediante el movimiento de un eje

telescopico.

La instrumentacién relacionada al laboratorio de andlisis de movimiento se muestra en
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Figura 7.27: Ubicacién del helicoptero en el laboratorio de andlisis de movimiento, utilizando
la estructura de seguridad para roll, pitch, yaw y altura

la Fig{7.28, mientras que el montaje de la IMU sobre el helicoptero se muestra en detalle en
la Fig

Cdmaras de infrarrojo (5)

Marcadores de
movimiento (7)

Figura 7.28: Detalle de la instrumentacion para el andlisis de movimiento
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Tarjeta de
Procesamiento
(IMU/INS)

Tarjeta de Sensores (IMU)

Figura 7.29: Detalle de la instrumentacion de la IMU

Se realizaron 20 sesiones de vuelo repartidas en 10 sesiones para la tarjeta de sensores
T1 y 10 sesiones para la tarjeta T2, y se encontraron resultados consistentes en las diferentes
sesiones. A continuacion se presentan los resultados para una sesion de la tarjeta T1 y dos
sesiones de la tarjeta T2. En la Tabla se tabulan los errores RMS de la estimacién de la
IMU con respecto al resultado del laboratorio, asi como su media y varianza. Los resultados

de manera grafica para la estimacion de roll, pitch y yaw del helicoptero se encuentran en la

Fig[7.30} Fig[7.3Ty Figl7.32}

El error de estimacién RMS de la IMU tomando como referencia al laboratorio de
marcha se encuentra en el rango de 4° a 11° para roll y pitch. En el caso del angulo de

yaw el error RMS es mucho mayor debido al error de drift, como se puede observar en

la Figl7.30(e), Fig{7.31(e)| v Figl7.32(e)| donde se muestra el resultado del laboratorio y la

estimacion de la IMU, la cual es similar a la referencia salvo el desafasaje debido al drift.
Como se demostro previamente en las simulaciones y en la experimentacion con el helicoptero
Quanser® de 2-GDL, este error se puede corregir mediante el uso de un tercer sensor que

permita realizar las correcciones en el angulo de yaw.

En vista que el error de estimaciéon de yaw es de esperar tedricamente, no se considera
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Tabla 7.5: Resultados del error de estimacién de la IMU vs. laboratorio de andlisis de
movimiento

exp.1 epx. 2 exp. 3
T1 T2 T2
Error RMS [°] 4.4881  4.0462 6.5336
r  Varianza [°?]  20.1450  14.3255 33.2475
Media [°] 0.0057  1.4309 3.0732
Error RMS [°] 5.0586  9.1643 10.4611
p Varianza [°)]  25.5396  66.8986 103.3645
Media [°] 0.2290  4.1343 2.4662
Error RMS [°] 28.5289  284.7605 54.8284
y Varianza [°?]  706.9384 2.9162e+004 1.3927e+003
Media [°] 10.3457  227.8814 40.1701

un factor de mal funcionamiento. Eso aunado al rango de error RMS de pitch y roll entre 4° y
11°, permite evaluar el desempeno de la IMU en condiciones de operacion de UAVs de manera

positiva.

Las Figuras denotadas (b) y (d) presentan la comparacién entre el resultado que se
obtendria de las mediciones de los sensores sin procesar en comparacion con el estimado
realizado por el Filtro de Kalman basado en estas mismas mediciones. Esta comparacion

permite ilustrar la efectividad del filtro de Kalman.

Los resultados obtenidos en la experimentacion con el helicéptero a escala muestran
errores similares al caso de la plataforma de 2-GDL y a las simulaciones. Aunque las pruebas
con el helicéptero a escala representan condiciones mas complejas para el algoritmo de fusion
sensorial, debido a las vibraciones del motor y de la estructura en comparacion con las que se

presentan en la plataforma de 2-GDL, el error de estimacion se mantiene en un rango similar.
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CONCLUSIONES

A continuacion se presenta una recapitulacion del trabajo realizado en las dreas de

fusion sensorial y control bilateral para UAVs, indicando las conclusiones obtenidas y los

aportes realizados en estas lineas de investigacion. Finalmente se presentan una serie de

recomendaciones y posibles trabajos futuros.

8.1.

Conclusiones

Sobre el trabajo llevado a cabo,

Se realizé una revision del estado del arte en sistemas sensoriales para navegacion inercial,
haciendo énfasis en aquéllos utilizados para UAVs, la cual fue de utilidad para identificar
las especificaciones del sistema que son necesarias para las mediciones de orientacién e

inclinacién de la plataforma.

Se estudiaron en profundidad los fundamentos tedricos de la navegacién inercial, asi como

el principio de funcionamiento de los sensores involucrados en la tecnologia MEMS.

Una busqueda en la literatura sobre métodos de estimacién de estados y fusion sensorial
para navegacion inercial permitié concluir que la utilizacién del Filtro de Kalman es el
método mas difundido y que ofrece los mejores resultados hasta el momento. La gran
mayoria de los trabajos y grupos de investigaciéon en esta area lo utilizan o experimentan
en variaciones de éste. Por ello, se realizé un estudio de los fundamentos tedricos y

matematicos del filtro de Kalman con el apoyo del curso Application of Kalman Filtering
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to GPS, INS, & Navigation dictado por Mohinder S. Grewal, PhD, PE, Profesor de

California State University, el cual presenta el enfoque a sistemas de navegacion.

Se realiz6 una revisién del estado del arte en sistemas de control utilizados en UAVs y
en sistemas de teleoperaciéon y control bilateral, entre los cuales se hizo especial énfasis
en control robusto en esquemas bilaterales y en la técnica de control por convergencia
de estados. De esta ultima se hizo una extensa revisiéon que abarcé en detalle todos los

trabajos publicados en el tema hasta la fecha.

Se plantedé una solucién al problema de teleoperaciéon en un ambiente de simulaciéon
integrando un sistema sensorial (SS), y un sistema de control (SC) compuesto por un
controlador local y un controlador bilateral. Este esquema se disend y desarrollé en
simulacién para el helicéptero Quanser® de 2-GDL, utilizando Matlab®/Simulink®,

en un orden ascendente de complejidad y nivel de integracion.

Se desarroll6 el SS y el SC para ser integrados en una simulacién que permite el estudio
de la respuesta del sistema con la presencia del sistema de medicién, tal como ocurre en
la teleoperacién del sistema real. La adicion de un joystick con realimentacion de fuerzas
permite completar la estacién de teleoperacién para un operador humano, utilizando la
simulacién desarrollada con una imagen de la plataforma de 2-GDL. Se realizaron varias

sesiones de teleoperacion obteniendo resultados satisfactorios.

La simulacién de SS incluye la simulacién de una unidad de mediciones inerciales de
girdéscopos y acelerometros triaxiales, asi como las etapas de adquisicion, procesamiento
y fusién sensorial de un sistema de navegacién para los GDL rotaciones: roll, pitch y

yaw.

Se estudiaron dos esquemas de control bilateral: esquema clasico posicion-posicion y
control por convergencia de estados. El primero se probd junto a un controlador local
que se obtiene como la solucion de un sistema de LMIs basado en control robusto. El

segundo utiliza como control local la técnica de realimentacion de estados.

Se realizaron simulaciones con el esquema de control por convergencia de estados, se
planteé un método de solucién al sistema de ecuaciones, y se identificaron diversos

factores que pueden variar en el método de solucién.
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= Para el sistema de control robusto se consideraron las variaciones de los parametros
inciertos del modelo de la planta. Los parametros utilizados fueron la friccién viscosa
en el eje de pitch y en el eje de yaw, ya que usualmente son los que presentan mayor
incertidumbre en la determinacién de su valor. Por otro lado, el modelo en espacio de
estados de la planta se linealiza alrededor del punto de operacion actual en el cual se
encuentra a lo largo de toda la simulacién, y el parametro que varia en la matriz de
estado durante esta operacion fue considerado en la solucién del sistema LMI como una

manera de lograr robustez del controlador ante las no linealidades de la planta.

» Las simulaciones del control robusto muestran que la ubicacién de los polos de maestro
y esclavo influyen no solamente en su velocidad de respuesta, sino también en el retardo
maestro-esclavo. Por otro lado, altas velocidades de respuestas requieren senales de
control de mayor magnitud, pero debido a las limitaciones fisicas de los actuadores,
es necesario lograr un equilibrio entre la velocidad de respuesta y la magnitud de la
senal de control. Las saturaciones de la senal de control mostraron efectos notoriamente

negativos en el seguimiento maestro-esclavo.

= Se desarroll6 un banco de pruebas que permitiese la experimentacién con un helicoptero
a escala en un ambiente seguro. Partiendo de una estructura de 3-GDL traslaciones
desarrollada previamente, se hicieron modificaciones a ésta para mejorar su desempeno
mecanico, y se diseno la estructura para los 3-GDL rotacionales y el anclaje al helicéptero
T-REX 450. Otras estructuras de este tipo han sido objeto de patente. Por otro lado, se
trabajé en conjunto con el Laboratorio de Mecanica USB en el diseno de otra estructura
de 3-GDL rotacionales para un helicoptero T-REX 600, cuyas dimensiones son mayores.
El diseno de esta estructura permite que el centro de rotacion del helicoptero coincida
con el centro de masas del helicéptero, hecho que sera de utilidad para futuras pruebas

de identificacion del modelo del mismo.

= Mediante el montaje de los sensores inerciales en el helicptero a escala T-REX 450 y la
utilizacion del banco de pruebas, se realizé un estudio de las componentes frecuenciales
presentes en las senales de los sensores. Este experimento permitié identificar la
frecuencia de muestreo necesaria y el tipo de ruido, datos necesarios para el diseno

de la IMU y para el diseno del filtro de Kalman.
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» Se disefi6 una Unidad de Mediciones Inerciales (IMU) con especificaciones técnicas para
aplicaciones en UAVs, los cuales presentan dindmica rapida y alto contenido frecuencial
de vibraciones. La IMU esta compuesta de una tarjeta de procesamiento y una tarjeta de
sensores. Se disponen de dos tarjetas de sensores con diferentes sensibilidades y rangos
de medicién, lo que permite realizar diferentes experimentos para evaluar cudles son las

especificaciones mas adecuadas para el tipo de aplicacion.

s La IMU fue acoplada al helicoptero Quanser de 2-GDL, el cual cuenta con su
instrumentacién de fabrica basada en encoders tanto para el angulo de pitch como para
el angulo de yaw. Se hicieron pruebas con los dos sistemas sensoriales simultdneamente

(IMU y encoders), permitiendo validar exitosamente los resultados de la IMU.

= Se realizé el montaje de la IMU sobre el helicéptero a escala T-REX 450, y se realizaron
experimentos sobre los movimientos rotacionales dentro de un laboratorio de andlisis de
movimiento por cadmaras infrarrojas. Se obtuvieron resultados satisfactorios al comparar

los valores de la IMU con los obtenidos por el sistema de camaras.

= En vista que el algoritmo de fusién sensorial utilizado en las pruebas précticas es el
mismo desarrollado previamente en las simulaciones, los resultados permitieron también
comprobar el correcto funcionamiento de las mismas, mostrando su potencial como

plataforma de pruebas simuladas para algoritmos de fusién sensorial y de control.

8.2. Aportes

Este trabajo permitio realizar los siguientes aportes:

1. Se presenta un enfoque de simulaciéon que permite estudiar la dinamica de un sistema
de teleoperacién en presencia de un sistema de medicion, mientras que en la literatura

se encuentran trabajos en los que las simulaciones se realizan de manera aislada.

2. En el area de control por convergencia de estados se identificé que la linea de investigacién
habia sido desarrollada hasta el momento unicamente en sistemas SISO, y dada la

naturaleza multivariable de los UAVs, se desarrollé la extension a sistemas MIMO,
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realizando de esta manera un aporte al estado del arte en esta técnica de control bilateral,
el cual di6 origen a la publicacion del articulo titulado Generalized Bilateral MIMO
Control by States Convergence with Time Delay and Application for the Teleoperation
of a 2-DOF Helicopter en la conferencia 2010 IEEFE International Conference on Robotics
and Automation (IEEE ICRA 2010), de la cual se presenta el resumen en el Apéndice
A.

. El uso del filtro de Kalman como método de fusion sensorial en navegacion representa
un aporte al proyecto en el Grupo de Mecatrénica, pues hasta el momento no se contaba
con el desarrollo de una técnica que permitiese calcular la orientacion de la plataforma

en condiciones reales de operacion.

. Se disené y fabricé una Unidad de Mediciones Inerciales (IMU) de bajo costo basada
en sensores MEMS, utilizando el concepto de muestreo simultaneo el cual se diferencia
del muestreo multiplexado utilizado usualmente en este tipo de dispositivos, evitando
de esta manera errores de ortogonalidad de los ejes entre las mediciones. La IMU fue
probada en condiciones de operacion reales de UAVs mostrando resultados positivos que
son comparables y en algunos casos mejores que el de IMUs de la misma tecnologia
disponibles comercialmente. En el conocimiento de la autora, es la tnica unidad de

mediciones inerciales de 6-GDL desarrollada en el pais hasta la fecha.

El desarrollo de la IMU y los resultados obtenido en UAVs dieron origen a la escritura
de un articulo de investigacion actualmente sometido a arbitraje en la conferencia 2011
IEEFE International Conference on Technologies for Practical Robot Applications, del

cual se dan detalles en el Apéndice A.

. El montaje de la IMU sobre el helicoptero a escala dentro de un laboratorio de andlisis
de movimiento por cdmaras de infrarrojo constituye un experimento novedoso para la

evaluacion del desempeno de la IMU.

. El diseno mecanico de diversas estructuras de seguridad para la realizacion de pruebas
usando helicopteros a escala representa nuevas opciones para este tipo de experimentos,
y presentan mejor desempeno que otros disenios previos. La ubicacién del centro de

rotacion sobre el centro de masas estimado del helicéptero permite realizar pruebas de
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identificacion en condiciones de movimiento ideales. Existen disenios previos y patentes
en este tema, los cuales fueron estudiados para determinar sus deficiencias y ventajas,

informacion que permitié determinar los requerimientos de un diseno innovador.

7. Las simulaciones y la IMU pueden ser utilizadas en el desarrollo de otras plataformas de
multiples grados de libertad, de tal manera que el desarrollo de éstas es un aporte
a los otros proyectos del Grupo de Investigaciéon. Hasta la presente fecha ya se ha
planteado su uso en el Proyecto del submarino auténomo que se encuentra actualmente

en funcionamiento y que no cuenta con instrumentacion en todos los GDL.

8.3. Recomendaciones y Trabajos Futuros

Del trabajo realizado se derivan las siguientes recomendaciones que dan lugar a trabajos

futuros en esta linea de investigacion:

= Se mostré la necesidad de un tercer sensor aparte de giréscopos y acelerémetros para
obtener un buen estimado de la orientacién de la plataforma (dngulo de yaw) por lo que
se recomienda incluir una brijula en el sistema. Dado el sistema de muestreo simultaneo
empleado, lo ideal seria anadir tres sensores de campo magnético analdgicos, cuyas salidas
puedan ser muestreadas por otros tres canales con las misma caracteristicas de la IMU

actual.

» Para los GDL de traslacion, sera necesario la inclusion de un sistema de GPS diferencial.

Se propone el desarrollo del sistema diferencial da lugar a un trabajo de investigacion.

» Kl algoritmo de fusion sensorial puede ser probado con otras versiones del filtro de
Kalman u otros métodos como los filtros complementarios. Para ello se puede utilizar el
ambiente de simulacion desarrollado en este trabajo, asi como la IMU para pruebas de

campo.

= Para aplicar las técnicas de control al helicoptero a escala es necesario contar con un
modelo del mismo, el cual se puede obtener mediante procesos de identificacion. Los

bancos de pruebas desarrollados en este trabajo fueron disenados considerando este
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objetivo futuro. En la literatura se encuentran trabajos sobre la identificacion del modelo

del helicoptero con diversos métodos.

El diseno del controlador por convergencia de estados en sistemas MIMO requiere la
solucion de un complejo sistema de ecuaciones no lineales, donde es necesario realizar
ciertas suposiciones que dependen del juicio del disenador. Un trabajo futuro consiste
en el analisis cuantitativo de los efectos de estas suposiciones para encontrar el método

de solucién con mejores resultados.

Las condiciones de transparencia del esquema por convergencia de estado han sido
desarrolladas para sistemas SISO. Un desarrollo equivalente para sistemas MIMO

permitiria mejorar la transparencia del sistema.

Con relacién a la comparaciéon de resultados entre la IMU y un laboratorio basado en
camaras, es necesario realizar otra sintonizacién del filtro de Kalman usando métodos

estadisticos u sistemas inteligentes.

Finalmente, serd necesaria la implementacién on-board del sistema de control y sistema
sensorial. Se propone hacerlo utilizando una miniPC con un peso de alrededor de 500g.,

con comunicacién a una estacion local de monitoreo.
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Apéndice A
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durante el presente trabajo de tesis.
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eral MIMO Control by States Convergence with Time Delay and Application
for the Teleoperation of a 2-DOF Helicopter. 2010 IEEE International Conference
on Robotics and Automation (ICRA 2010), pp. 5328-5333. Alaska, 2010.

Este trabajo se presenté de forma oral en la conferencia IEEE International Conference
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a sistemas MIMO.
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Generalized Bilateral MIMO Control by States Convergence with Time
Delay and Application for the Teleoperation of a 2-DOF Helicopter

Claudia Pérez-D’ Arpino, Member, IEEE, Wilfredis Medina-Meléndez, Leonardo Fermin-Ledn,
Juan Manuel Bogado, Member, IEEE, Rafael R. Torrealba and Gerardo Fernandez-Lépez, Member, IEEE

Abstract— Bilateral Control by States Convergence is a novel
and little exploited control strategy that has been successfully
applied to the teleoperation of robotic manipulators using
SISO control. Based on the state space representation, the
main philosophy of this control strategy consists in achieving
convergence of states between the master and the slave, by
setting the dynamical behavior of the master-slave error as
a states-independent autonomous system. This paper presents
a generalization of this strategy to MIMO systems, with
time delay in the master-slave communication channels. It is
demonstrated how the feedback gains required by the state
convergence control schema can be found by solving a set of
((m x n) + {m x m) + n ) nonlinear equations for a system with
m inputs, n states and m outputs. Unlike previous research,
which has been applied only to manipulators considering 1-
DOF for the states-convergence control loop, the extension to
the general MIMO case has allowed to apply the technique to
the teleoperation of a 2-DOF helicopter. A decoupling network
and states-feedback are used for local control, while the states-
convergence control manages the bilateral issues. Simulation
results are presented, showing a satisfactory performance of
the control strategy.

I. INTRODUCTION

A teleoperation system consists in the remote control of
a slave robot. which must follow the actions executed by a
master robot. Usually, the master robot is manipulated by a
human operator, this feat allows to exploit the best perfor-
mance of every part of the system, by fusing the intelligent
planning of the human operator with the advantages of a
robotics system, in terms of precision, security, and control.
One of the most studied problems in teleoperation has to do
with the effects of the time delay that takes place between
master and slave in the communications channels. Several
techniques have been developed aiming to overcome this
important problem, as well as extensive research has been
done in the aspect of control, where stability is one of the
key issues.

The content of this paper is organized as follows: section
IT presents a wide review of the state of the art in bilateral
control by states convergence, which is useful to specify
the context of the problem and its motivation. In Section
I1I, the mathematical core of the proposed MIMO control
scheme with time delay is developed. An application of this

This work was supported by the Research and Development Deanship of
the Simén Bolivar University.

C.  Pérez-D'Arpino, W. Medina-Meléndez, L. Fermin-Ledn,
J. M. Bogado, R. R. Torrealba and G. Fernindez-Lépez are
with the Mechatronics Research Group. Simén Bolivar University,

control strategy for the teleoperation of a 2-DOF helicopter
is designed in section IV, whereas results are presented in
section V. Conclusions are stated in section VI.

II. CONTROL BY STATE CONVERGENCE: STATE
OF THE ART

Control by state convergence was firstly presented in
[1], considering teleoperation systems in which a small
time delay affects the master-slave communication channels.
Starting from the state space representation of both the
master and the slave systems, the method is based on the
idea of wanting to achieve convergence between the states
of both systems, through the use of feedback gains that must
satisfy certain state-convergence conditions. Fig.1 shows the
diagram of the system that was proposed in [1], where the
mathematical framework for the control by states conver-
gence was established, and a set of needed (3n+1) equations
were derived in order to establish the control parameters
{K,, € R"*" K, € R** R, € R'*" Gy € R'™!}
for the SISO case.

Fig. 1. Control scheme by states convergence for a teleoperation SISO
system with time delay

The aforementioned state-convergence conditions arise
from the (n + 1) constrains that must be specified in order
to design the error between states as an autonomous system,
whose dynamical response does not depend on X,. nor on
X.n. Also, this method allows to set the dynamical behavior
of the error between states using n equations, and the slave
dynamics with other n equations. In Fig.1, both systems are
controlled by states feedback using {K,,, K.}, while the

Venezuela {cdarpino, wmedina, lfermin, jbogado,
rtorrealba, gfernandez}@usb.ve other control parameter { R, } is located in the feedback path
978-1-4244-5040-4/10/$26.00 ©2010 IEEE 5328
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Development of a Low Cost Inertial Measurement Unit for UAV
Applications with Kalman Filter based Attitude Determination
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Leonardo Fermin-Le6n, Rafael. R. Torrealba, Juan C. Grieco and Gerardo Fernandez-Lépez, Member, IEEE
Mechatronics Research Group, Simén Bolivar University, Venezuela

Abstract— This paper presents the development of an inertial
measurement unit (IMU) specially designed for unmanned
aerial vehicles (UAV) applications. The design was intended
to be a low cost solution of high performance for robotic
applications using 3-axis accelerometers and 3-axis gyroscopes
MEM sensors. We present simultaneous sampling to avoid
the loss of orthogonality of the inertial measurements due to
multiplexed data acquisition commonly used in low cost IMUs,
as well as anti-aliasing processing. The IMU was implemented
in two boards to separate the sensors from the processing
hardware in order to be able to use it with different sets of
sensors. The sensor fusion algorithm for attitude determination
is based on the Kalman Filter. As testing process, the IMU
was installed in a 2-DOF helicopter and the results were
compared with those obtained from the encoders for the pitch
and roll angles. We also present the results of the IMU installed
in a T-REX 450 scale helicopter inside a motion analysis
laboratory, using a custom-design safety stand that supports
the helicopter allowing only its rotational 3-DOF (roll, pitch
and yaw movements). Those demanding experiences tested the
IMU performance under true UAV conditions and the results
exhibited a maximum RMS error of 1.2°.

I. INTRODUCTION

The field of Unmanned Aerial Vehicles (UAV) has ex-
perienced a vertiginous growth in recent years. UAV have
enormous potential to be used in different areas, ranging from
civil applications to homeland security applications, all of
which have helped to its development. These vehicles can be
used to check the status of high voltage electric transmission
lines, search for lost people on harsh environments, and
even survey the boundaries between two countries for illegal
immigration control.

A lot of UAV projects share a common starting point,
they all begun with a remote controlled device and then
convert it to an autonomous platform. Among the challenges
that need to be faced is the development of an inertial
measurement unit, which is required to report the inclination
and heading of the vehicle, among other important variables.
This information is crucial to perform control over the
vehicle, which for example can be used in a helicopter to
achieve the hovering flight condition.

Additionally, thanks to the availability of inertial sensors
(accelerometers and gyroscopes) fabricated using MEMS
technology, low-weight low-cost IMUs can be developed.

This work was supported by the Research and Development Deanship of
the Simén Bolivar University.
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{cdarpino}@usb.ve

IEEE TePRA 2011. E-mail:

Therefore, currently is a great time to perform research in this
area, which not only means to come up with new systems,
but also to tune these inertial units and suit them to the
requirements of high-performance applications.

The objective of this work was to develop a low-cost
IMU for AUV applications as well as the design of test
experiments under true UAV conditions in a laboratory
framework. The attitude determination algorithm is based on
the Kalman Filter. The ideas of modularity, antialliasing, low
weight, fast dynamics, and simultaneous sampling are some
of the key factor that we took into account in the design, as
it is explained in Sec. II. In Sec. III it is shown the hardware
implementation, whereas in Sec. IV and Sec. V we show the
experiments developed using a 2-DOF helicopter and a scale
helicopter inside a motion analysis laboratory.

II. IMU CONCEPTUAL DESIGN

The IMU was design for UAV applications whose char-
acteristics represent a challenging environment for an strap-
down IMU. This applications usually present fast dynamics,
vibration due to the propeller engines, a wide variety of dis-
turbance and simultaneous movements in all its 6-DOF. The
following fundamentals of the design allowed to counteract
those problems and to improve the performance of the IMU
to be use in multiple types of UAVs. The high level block
diagram of the IMU is shown in Fig.1

Fig. 1.

IMU Block Diagram
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